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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 relacion con las circunstancias en que se produjo el evento objeto de la
investigacion, con sus causas probables y con sus consecuencias.

De conformidad con lo sefialado en el art. 5.4.1 del Anexo 13 al Convenio
de Aviacion Civil Internacional; y segun lo dispuesto en los arts. 5.5 del
Reglamento (UE) n.° 996/2010, del Parlamento Europeo y del Consejo, de
20 de octubre de 2010; el art. 15 de la Ley 21/2003, de Seguridad Aérea; y
los arts. 1, 4y 21.2 del R.D. 389/1998, esta investigacion tiene caracter
exclusivamente técnico y se realiza con la finalidad de prevenir futuros
accidentes e incidentes de aviacion mediante la formulacion, si procede, de
recomendaciones que eviten su repeticion. No se dirige a la determinacién
ni al establecimiento de culpa o responsabilidad alguna, ni prejuzga la
decisiéon que se pueda tomar en el ambito judicial. Por consiguiente, y de
acuerdo con las normas sefaladas anteriormente la investigacion ha sido
efectuada a través de procedimientos que no necesariamente se someten a
las garantias y derechos por los que deben regirse las pruebas en un proceso
judicial.

Consecuentemente, el uso que se haga de este Informe para cualquier
proposito distinto al de la prevencién de futuros accidentes puede derivar en
conclusiones e interpretaciones erréneas.
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Propietario y operador:

Aeronave:

Fecha y hora del accidente:

Lugar del accidente:
Personas a bordo:

Tipo de vuelo:

Fecha de aprobacion:

Resumen del accidente

Sinopsis

INAER

Bell 407 S/N 53831

19 de marzo de 2011; a las 12:37 hora UTC'
Término municipal de Villastar (Teruel)

7, 6 fallecidos, 1 herido grave

Trabajos aéreos — Comercial — Lucha contra incendios

27 de marzo de 2014

El dia 19 de marzo de 2011 el helicoptero Bell 407 despegd de su base de Alcorisa
(Teruel) a las 12:09 h dirigiéndose hacia la zona quemada del monte de Los Olmos,
cercano a la localidad de Alcorisa. El objeto del vuelo era recoger a una brigada forestal
y transportarla hasta un incendio que se habia declarado entre las poblaciones de Villel
y Cascante. Ya en ruta hacia el incendio, desde el helicoptero se comunicé su situacion
pasada la poblacion de Cedrillas alrededor de las 12:30 h y minutos mas tarde impacté
contra el terreno en una zona amplia y sin obstaculos.

De los siete ocupantes de la aeronave, seis fallecieron y uno resulté herido grave.

! Todas las horas en el presente informe estan expresadas en hora UTC. Para obtener la hora local es necesario sumar

una hora a la hora UTC.

iX
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INFORMACION SOBRE LOS HECHOS
Resena del vuelo

El sabado 19 de marzo de 2011 a las 11:30 h se tuvo notificacién de un incendio
entre las poblaciones de Villel y Cascante en la provincia de Teruel. Los primeros
equipos movilizados por el Centro Provincial de Operaciones de Teruel perteneciente
a la Consejeria de Agricultura, Ganaderia y Medio Ambiente del Gobierno de Aragén

Figura 1. Trayectoria de la aeronave y detalle del tramo final
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solicitaron mas medios dada la valoracion del avance del fuego. Se decidié entonces
movilizar también a la brigada forestal helitransportada de Alcorisa (Teruel) que se
encontraba realizando trabajos de acondicionamiento de un area quemada en el
monte Los Olmos, cercano a dicha localidad. Para ello, el helicoptero Bell 407
EC-KTA, operado por INAER, despegd de su base de Alcorisa a las 12:09:34 h
en el que era el primer vuelo del dia. Tras recoger a los componentes de la brigada
forestal, a las 12:12 h comunicaron que ya se encontraban en vuelo rumbo hacia el
incendio.

Alrededor de las 12:30 h, segun indic6 el Coordinador Provincial de Incendios, la brigada
comunico su situaciéon una vez sobrevolada la poblacion de Cedrillas e indicando que
tenian el fuego a la vista.

Minutos mas tarde, el Centro Provincial de Operaciones solicité confirmacion a los
equipos que se encontraban en el incendio de la presencia de la brigada helitransportada;
ante la respuesta negativa verificé la posicién de la aeronave a través del sistema de
seguimiento de flota con que cuentan en los centros de operaciones, comprobando
que la ultima posicion correspondia a las 12:36 h manteniéndose inalterada desde
entonces.

Se realizaron entonces varios intentos por contactar con la brigada, tanto via teléfono
movil como por radio, y ante los resultados negativos, a las 13:00 h se solicito la
inspeccion del lugar de posicionamiento de la aeronave por parte del helicéptero del
Servicio de Emergencias 112 basado en Teruel.

Alas 13: 24 h el 112 confirmd el accidente.

De las siete personas que iban a bordo —el piloto, los cinco componentes de la brigada
y un guarda forestal—, seis fallecieron en el accidente y sélo uno de los bomberos
sobrevivid, resultando herido grave. La aeronave resulté destruida.

Lesiones a personas
Lesiones Tripulacion Pasajeros Otros
Muertos 1 5
Graves 1
Leves No aplicable
llesos No aplicable
TOTAL 1 6
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Daios sufridos por la aeronave

La aeronave resultd destruida como consecuencia del impacto.

Otros danos

No hubo dafnos adicionales.

Informacion sobre el personal

El piloto al mando, situado en el asiento de la derecha, de 38 afos y nacionalidad
espafiola, contaba con las licencias de piloto comercial de helicoptero (CPL(H)) y de
piloto privado de helicéptero (PPL (H)), validas y en vigor con las siguientes habilitaciones:

e Bell 407: Valida hasta el 11/02/2012.
e FI(H): valida hasta el 13/02/2013.
e Agroforestal para extincién de incendios: valida hasta el 29/04/2012.

Su certificado médico de clase 1 era valido y estaba en vigor. Asimismo disponia del
certificado de competencia lingUistica en castellano (6) e inglés (4).

Se ha verificado que, de acuerdo con la informacion facilitada por la compafia, su
experiencia como piloto en actividades de lucha contra incendios habia comenzado en
el aho 2008. Tenia una experiencia de 1.664 h y 33 min de vuelo, de las cuales 393 h
y 33 min eran en el tipo. En el Ultimo afio habia volado 132 h y 43 min. Durante los
ultimos 90 dias habia realizado 25 h y 48 min, de las que 17 h y 48 min correspondian
a los ultimos 30 dias. El vuelo del accidente era el primer vuelo del dia.

Informacion sobre la aeronave

La aeronave, modelo Bell 407, matricula EC-KTA con nUmero de serie 53831, fue
fabricada en 2008. Estaba equipada con un motor Rolls & Royce 250 C47B, S/N CAE
848099, y su tren de aterrizaje era de patines (véase figura 2).

En cabina los asientos estan distribuidos de manera que en la parte delantera hay
2 destinados al piloto (el de la derecha) y a un acompafante y en la parte trasera otros
5 mas: dos se encuentran inmediatamente detras y de espaldas a los de la cabina
delantera y los otros 3 estan orientados en el sentido de la marcha (véase figura 3).

Para una comoda y eficaz actuacién sobre los controles de vuelo la aeronave dispone
de un sistema hidraulico, que permite disminuir la fuerza requerida para operar éstos.
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Figura 2. Helicdptero siniestrado
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Figura 3. Configuracién de cabina

1.6.1. Informacion de mantenimiento de la aeronave

La aeronave disponia de la documentacién administrativa en vigor. El certificado de
matricula en Espafia era valido con fecha de expedicién 23 de septiembre de 2008. El
certificado de aeronavegabilidad habia sido expedido el 27 de junio de 2008 y fue
revisado el 27 de junio de 2010, con validez hasta el 26 de junio de 2011.

Asimismo la aeronave contaba con la Licencia de Estacion de Aeronave valida hasta el
26 de junio de 2011.
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Las ultimas anotaciones tanto en el Cuaderno de la Aeronave como en la Cartilla del
Motor corresponden al dia 13 de marzo, coincidiendo el nimero de horas que era de
363 h y 50 min.

En cuanto al estado de mantenimiento de la aeronave se ha comprobado que las
inspecciones detalladas en el Programa de Mantenimiento habian sido realizadas y no
habia, en el momento del accidente, averias o defectos pendientes de resolucion.

Inspeccion Horas Fecha
B 300 h/12 m, E anual 105:45 29-05-2009
B 300 h/12 m, E anual, C Standard 1.200 h/24 m, F bianual 280:20 05-05-2010

En referencia con el sistema hidraulico, con motivo del Boletin de Servicio ASB 407-
07-90, publicado por Bell Helicopter el 3 de noviembre de 2009, se llevd a cabo una
inspeccion de verificaciéon de los servoactuadores el 6 de noviembre de 2009,
determinandose la necesidad de sustituir el servoactuador L/H S/N HR2590 antes de
600 h de vuelo o 6 meses. La sustitucion se llevd a cabo el 5 de mayo de 2010.
Hasta ese momento, aeronave y motor tenian cumplimentadas las directivas de
aeronavegabilidad tanto de la FAA como EASA, asi como los Boletines de Servicio de
los fabricantes.

Por tanto, la aeronave habia cumplimentado una correcta aeronavegabilidad continuada,
hasta la fecha de sustituicién del mencionado servoactuador.

1.6.2. Descripcion y funcionamiento de movimientos de las superficies de control

El helicoptero Bell 407 dispone de cuatro servoactuadores y sus correspondientes
mecanismos y conexiones con los dispositivos de mando y las superficies de control. En
la parte superior delantera de la cabina se encuentra el soporte de tres de los cuatro
servoactuadores. Estos tres son idénticos entre si y sus funciones son las siguientes:

e Un servoactuador de control de paso colectivo, préoximo al eje del rotor principal. Se
acciona mediante el mando colectivo, de manera que modifica el paso de todas las
palas del rotor principal.

e Dos servoactuadores de paso ciclico, ubicados a ambos lados del anterior, siendo el
izquierdo el predominante en el control lateral y el derecho en el longitudinal. Estos
se accionan mediante la palanca de control ciclico y la combinacién de sus movimientos
determina la posicién del plano de rotacion del rotor principal.
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Figura 4. Esquema de movimientos de control

En la parte trasera del cono de cola se encuentra situado el cuarto servoactuador,
accionado en la cabina de vuelo mediante los pedales en el puesto del piloto y cuya
misién es controlar el paso de las palas del rotor de cola con el fin de controlar la
guinada de la aeronave. Este servoactuador es distinto de los anteriores, ya que el area
de actuacion del pistén es menor y por tanto también la fuerza capaz de suministrar.

Profundizando en el comportamiento del conjunto servoactuadores-uniones articuladas
gue comandan los movimientos de ciclico y colectivo al plato oscilante, cuando el piloto
mueve la palanca del control colectivo, ademas de mover el servo central, que comanda
la fuerza al arbol y la informacion del cambio en el paso de las palas, también le deben
seguir los otros dos servoactuadores en cierta medida para no variar la actitud lateral ni
longitudinal del conjunto de las palas del rotor principal. Por otro lado, un input del
piloto al ciclico solamente en sentido lateral no solo implica un movimiento del servo
izquierdo, ni un input del piloto al ciclico en sentido longitudinal implica solamente un
movimiento del servoactuador derecho, sino que la orientacién que forma el plano del
rotor principal viene dada por la combinacion de los movimientos de los dos
servoactuadores comandados por el mando ciclico.

En el caso de que un servoactuador se agarrote, es decir que deje de permitir el
movimiento del pistén, el resto de componentes del sistema union, articulacién, y
servoactuador afectado permanecen sin posibilidad de movimiento alguno.
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1.6.3. Descripcion y funcionamiento del sistema hidraulico del Bell 407

El sistema hidraulico de la aeronave consta de un circuito de presién y otro circuito de
retorno, incluyendo los siguientes elementos: depoésito de liquido hidraulico, bomba,
filtros, electrovalvula y valvula de alivio, distribuidor, mangueras de circuito de presion
(y de retorno) y servoactuadores.

El depdsito suministra fluido hidraulico al circuito a través de la bomba, donde se
presuriza a 1.000 + 25 psi. A través del acoplamiento correspondiente, el fluido pasa
por un filtro donde se eliminan aquellas particulas que por su tamafo pueden resultar
peligrosas para el funcionamiento adecuado del sistema. A continuacién el fluido
pasa a través de la valvula de alivio, que se abre si la presion alcanza valores superiores
a 1.225 £ 150 psi, provocando que el liquido vuelva al depodsito a través de las
mangueras del circuito de retorno tras pasar por otro filtro, de esta manera se
previenen posibles dafos tanto en la electrovalula como en los servoactuadores. Si la
presion es correcta, el fluido hidraulico pasa a través de la electrovalvula, la cual se
abre (o se cierra) permitiendo (o no) el paso del liquido hidraulico hacia los
servoactuadores.

El interruptor HYD SYS del sistema hidraulico del helicoptero situado en la cabina esta
normalmente en posicién ON, incluso en caso de fallo total de suministro eléctrico. El

I Circuito retorno I
I Circuito presion oy
M Manguera drenaje bomba Depésito de i N
I  Manguera succion bomba liquido hidraulico u if g _‘\w:; Y
I WA
! i i\&‘@} oo
"L ; =~/ ! Bomba

»

1
'
i

| hidraulica
i

Servoacluadores
(ciclico y colectivo)

N Filtros

Distribuidor del- Vilvula

s de alivio
sistema Hidraulico S .
- Electro-valvula

Figura 5. Sistema hidraulico
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interruptor del hidraulico controla la electrovalvula, de manera que cuando ésta no esta
energizada, ya sea porque el interruptor esta en la posicion ON o por fallo eléctrico,
permite el paso del liquido hacia los cuatro servoactuadores. Por el contrario, cuando el
interruptor HYD SYS estd en posicién OFF no permite el paso del fluido hacia los
servoactuadores.

Previamente a la llegada a los servoactuadores, el liquido hidraulico discurre por el
sistema de distribucion hidraulica, que regula el paso del fluido, ya sea en el sentido de
la bomba hacia los servoactuadores por el circuito de presion, ya sea por el de retorno
si el sentido es desde los servoactuadores hacia el deposito.

En la parte superior delantera del fuselaje se encuentra el soporte de tres de los cuatro
servoactuadores de los que dispone el helicoptero y sus correpondientes mecanismos.
El cuarto servoactuador se encuentra en la zona de cola.

1.6.3.1. Descripcién y funcionamiento de los servoactuadores

Un servoactuador dispone de un cilindro con un pistdn en su interior que a partir de la
presiéon del fluido hidraulico crea la fuerza necesaria para mover un sistema de la
aeronave o una superficie de control.

El fluido hidraulico presurizado y los servoactuadores mueven las conexiones que
controlan la direcciéon y actitud del vuelo. La fuerza que el piloto aplica sobre las palancas
de control de paso colectivo y de paso ciclico, o sobre los mandos del control direccional,
Unicamente actla sobre la servovalvula correspondiente. Esta fuerza es mucho menor
gue la que requeriria actuar directamente sobre los controles.

Cada servoactuador esta controlado y protegido por varios dispositivos o valvulas que
actuan atendiendo a diferentes condiciones, distinguiéndose la servovalvula hidraulica,
servovalvula bypass y las valvulas de alivio, las cuales se activan bien por diferencia de
presidon o bien por condiciones térmicas.

La servovalvula hidraulica constituye el dispositivo principal de control, ya que transmite
las 6rdenes recibidas del sistema de mando accionado por el piloto al servoactuador. El
piston debe desplazarse con la velocidad requerida por el piloto al actuar sobre los
mandos. Para ello, la servovalvula posee un husillo con un recorrido por el interior del
servo que fija las posiciones extremas de las érdenes que el piloto puede dar con los
mandos de vuelo.

La servovalvula contiene un nucleo cerrado de tres vias diferentes que constituye la
valvula de derivacion. Dependiendo de la fuerza aplicada en la entrada, dicha valvula
entrara, o no, en funcionamiento permitiendo, o no, el paso del fluido hidraulico a los
puertos del servoactuador.
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Figura 6. Diagrama del servoactuado

Por otro lado, la vélvula de alivio, por diferencia de presion, protege el servoactuador y
la valvula de las fuerzas transmitidas desde las superficies de control.

1.7. Informacion meteorolégica

Segun los datos facilitados por la Agencia Estatal de Meteorologia (AEMET), teniendo
en cuenta la situacion sindptica general, las imagenes de satélite, el mapa significativo
de baja altura para las 12:00 h UTC, la prediccion para Teruel y datos de estaciones
automaticas, las condiciones mas probables para la zona de Teruel a la hora del

accidente fueron:

e Viento medio de componente norte flojo (velocidad media hasta 10 kt) con alguna

racha de hasta 15 kt.

e Buena visibilidad en superficie.

Cielo poco nuboso o despejado.

Temperatura en superficie alrededor de unos 15 °C.
Humedad relativa del aire: 30 a 40%.

Sin fendémenos de tiempo significativo ni actividad tormentosa.
No hubo avisos de fendémenos adversos.
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Comunicaciones

Desde el helicéptero, el personal de la brigada mantuvo comunicacién con el Centro
Provincial de Operaciones de Teruel, indicando que ya avistaban el humo del incendio y
que estaban aproximandose a la zona. No hubo ninguna otra comunicacion posterior
desde el helicoptero.

Registradores de vuelo

No existian registradores de vuelo a bordo y no son preceptivos para este tipo de
aeronave.

La aeronave estaba equipada con un equipo de navegacién Bendix/King KLN 89B GPS,
y con un sistema de posicionamiento basado en GPS AVL-280. Ademas entre los restos
se encontraron dos equipos GPS portatiles, uno modelo Garmin GPS Map 96C y otro
modelo GPS 12XL.

De todos ellos Unicamente se ha podido extraer informacién del sistema de
posicionamiento basado en GPS AVL280, que aporta datos de posicién, altura, velocidad
y rumbo, y del equipo portatil Garmin GPS Map 96 C que facilita datos de posicién y
altitud. El resto de equipos no contenia informaciéon alguna, al encontrarse uno de ellos
apagado y el otro no permitia el registro de datos.

Las trayectorias obtenidas de los datos de ambos registros, aunque no exactamente
coincidentes, son de gran similitud (véase figura 7).

Segun los datos aportados por el sistema de posicionamiento basado en GPS AVL280,
a las 12:28:48 h el helicoptero habia pasado la poblacién de Cedrillas y se hallaba a una
distancia aproximada al destino de 19 millas nauticas.

Hasta las 12:30:46 h el helicoptero mantuvo una altitud media ligeramente superior a
1.500 m, momento en el que inici6 un descenso con un régimen aproximado de 550 ft/
min durante unos dos minutos. A continuacion redujo el régimen de descenso al entorno
de 190 ft/min durante practicamente dos minutos y medio. En el Ultimo tramo registrado
de aproximadamente un minuto y medio de duracion, se observa un mantenimiento inicial
de la altitud seguido de un descenso continuo mas pronunciado que el tramo anterior.

En cuanto a los datos de velocidad facilitados por el mismo equipo, indican que el
helicoptero mantuvo una velocidad media de crucero cercana a los 140 kt hasta las
12:31:48 h, iniciando posteriormente una disminucion progresiva de la velocidad hasta
valores comprendidos entre los 100 y 110 kt que mantuvo hasta las 12:36:27 h.

A las 12:36:58 h, la velocidad registrada es de 10 kt y es el ultimo punto registrado en
el Sistema de Seguimiento de Flota.
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Figura 7. Datos del sistema de posicionamiento basado en GPS AVL-280

A partir de este punto, se cuenta con 14 segundos mas de informacion procedente del
equipo portatil Garmin 96C. Durante los primeros 8 segundos se mantiene la trayectoria
con una ligera variacién a la derecha, y a continuacion ésta experimenta un desplazamiento
brusco de practicamente 90° a la izquierda

Por otra parte se pudo extraer la informaciéon contenida en una tarjeta de memoria
localizada en el lugar del accidente, perteneciente a una camara fotografica marca
Panasonic, modelo DMC-FX10 que también se encontrd entre los restos.
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Punto de impacto

/s

Figura 8. Panoramica desde cabina de trayecto hasta el fuego y localizacion del punto de impacto

El contenido de la tarjeta consistia en seis fotografias realizadas en el intervalo de los
ultimos cuatro minutos registrados en el sistema de posicionamiento basado en
GPS AVL280, desde la parte delantera de la cabina del helicéptero. Las fotografias
mostraban diferentes vistas panoramicas del terreno sobre el que deberia desarrollarse
el resto del vuelo hasta el lugar del incendio, pudiéndose apreciar la columna de humo
de éste al fondo. La observacion secuencial de las fotografias muestra una disminucion
progresiva de altura con respecto al terreno.

1.10. Informacién sobre los restos de la aeronave y el impacto

El accidente tuvo lugar en el término municipal de Villastar (Teruel), en una finca de
secano, arada y nivelada situada en un valle de orientacién este-oeste. La zona era
amplia, llana y libre de obstaculos.

Los restos principales de la aeronave se encontraban concentrados y el helicoptero se
encontré tendido sobre el lado izquierdo a muy poca distancia de las huellas sobre el
terreno, con el morro orientado aproximadamente a 290°.

1
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Figura 9. Restos principales

Al norte de los restos principales y muy proéximas a ellos, se hallaban en el terreno dos
huellas paralelas entre si con orientacion similar a la de los restos del fuselaje (alrededor
de 270°). La huella de la izquierda, vista en el sentido del vuelo, tenia una profundidad
de unos 15 cm vy la de la derecha apenas tenia profundidad, siendo ésta un poco mas
corta de longitud que la izquierda (véase figura 10).

Los dafios en el fuselaje de la aeronave se restringian al compartimento de morro,
ventanillas, lateral izquierdo del fuselaje y tren de aterrizaje. La parte inferior del fuselaje
del helicéptero no presentaba dafios importantes.

El tren de aterrizaje permanecia sujeto al helicoptero solamente por su anclaje trasero
derecho. El travesafio delantero en su parte izquierda y cercano al patin estaba roto.
Ambos travesafios estaban doblados en su costado izquierdo hacia dentro y en el
costado derecho hacia fuera, ademas de ligeramente hacia atras. El estribo izquierdo
estaba roto y separado del tren de aterrizaje.

Se encontraron pequefnos dafos dentro del espacio de cabina, aunque el suelo, techo
y los laterales no estaban fuertemente deformados. El area del asiento trasero izquierdo
se encontraba levantada.
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Figura 10. Deformacién de tren de aterrizaje y huellas en el terreno

La cabeza del rotor principal presentaba grandes danos y dos de las cuatro uniones de
cambio de paso de las palas estaban rotos. Las tijeras de arrastre del plato oscilante
estaban rotas en la sujecién al plato. Dos de las cuatro palas mantenian su longitud
total aunque su superficie estaba muy dafada. Las otras dos habian perdido parte de
su longitud y su superficie estaba también muy dafada.

El cono de cola presentaba un doblez a la altura del inicio de las letras de la matricula
y una rotura inmediatamente detras del estabilizador horizontal. La rotura permitia ver
la continuidad de las varillas de control del cambio de paso de las palas del rotor de
cola, presentando un ligero doblez. Se pudo confirmar la continuidad de los controles.

En el compartimento de motor, el conjunto de la transmisién no presentaba danos
importantes. Los detectores de particulas metalicas estaban limpios, el eje de transmision
del helicoptero estaba torsionado y su longitud se habia acortado hasta el extremo de
haberse soltado del enganche («coupling») de unién trasero. Se pudo girar el eje de la
transmision confirmando su continuidad y la unidad de rueda libre se comprobd que
funcionaba correctamente.

14
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Los asientos central y de la derecha de la parte mas atrasada estaban separados de sus
anclajes. El anclaje del cinturdn derecho del asiento central estaba roto y el cinturéon
separado de dicho anclaje. El anclaje de dicho asiento central estaba desplazado hacia
delante y hacia la izquierda.

En la fila de asientos traseros habia una orejeta atornillada a la estructura del helicoptero
en la que confluyen dos cinturones de seguridad que resulté rota en el accidente.

En la cabina de vuelo los parabrisas estaban rotos. El interruptor HYD SYS estaba en la
posicion OFF, confirmandose por parte del personal que accedié a la cabina, que no
habfa sido manipulado tras el impacto y el disyuntor («circuit breaker») del sistema
hidraulico estaba en posiciéon activa.

El conjunto del panel de instrumentos estaba desplazado de su sitio y caido hacia la
izquierda y hacia atras. Los instrumentos de vuelo estaban a cero y el altimetro con QNH
calado en 1.019 mb indicaba una altitud de 2.900 ft. El interruptor de la baliza ELT
estaba en OFF después de haber sido desconectado por personal del operador para
detener su emision tras el impacto.

La parte superior del panel de instrumentos donde estan las luces de aviso y alerta
estaba separada de su soporte al igual que varios instrumentos de motor.

El mando del colectivo estaba desviado de su posicion y al tocarlo se apreciaba suelto, solo
sujeto por su propia funda. El mando del ciclico también estaba suelto y sujeto por la funda.

La varilla de conexién de los pedales con los controles del helicéptero estaba flexionada
y rota casi en su totalidad cerca de los pedales. Posteriormente se rompié al comprobar
la continuidad de los mandos.

La entrada de aire del motor en su costado izquierdo estaba obturada por la tierra
ingerida en el impacto.

En cuanto al sistema hidraulico, se pudo constatar la existencia de liquido hidraulico en el
depdsito y la conexiéon de los controles. No se observéd fuga alguna y su estado visual no
presentaba dafos apreciables. El servoactuador hidraulico situado en el lado izquierdo
segun el sentido del avance se encontraba con el piston en posicion totalmente extendida.

1.11. Informacién médica y patoldgica

Los resultados de las autopsias realizadas a las victimas indican, en todos los casos,
fallecimiento debido a traumatismos producidos en el impacto. En el caso del piloto, los
resultados de los analisis toxicoldgicos resultaron negativos, por lo que no hay elementos
que hagan sospechar que su capacidad estuviera mermada o alterada. Todos los ocupantes
del helicoptero tenian los cinturones de seguridad abrochados en el momento del accidente.

15
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Las lesiones descritas en los informes de las correspondientes necropsias, demuestran la
presencia de lesiones que afectan a érganos vitales y mortales de necesidad. Dichas
lesiones son compatibles con el importante impacto y trauma consecuente de los
ocupantes sobre las superficies internas de la aeronave, sometida a una importante
fuerza de inercia tras el impacto contra el terreno.

Segun los estudios publicados en el Manual de Referencia de Investigacién de accidentes
de aviacion de la division de medicina aérea del Centro de Seguridad Naval de EE.UU.
(Pocket Reference to Aircraft Mishap Investigation, The Naval Safety Center, Aeromedical
Division), se estima que teniendo en cuenta la velocidad del impacto, trayectoria y lesiones
ocasionadas pudieron generarse fuerzas de inercia con aceleraciones de hasta 50 g.

Aunque el habitaculo se mantuvo en un alto grado de integridad, existe una concordancia
entre la posicion en la que se situaba cada uno de los ocupantes y las lesiones producidas
contra las zonas de impacto en el interior de la cabina. Asi, los ocupantes colocados en
el sentido contrario al del vuelo mostraban lesiones predominantemente en el lado
derecho en contraposicion al resto de ocupantes donde son fundamentalmente en el
lado izquierdo.

1.12. Incendio

No hubo incendio.

1.13. Supervivencia

Los siete ocupantes iban sujetos con los correspondientes cinturones de seguridad de
tres puntos de anclaje.

En el lugar del accidente se presentaron dos helicépteros y una ambulancia UVI del
Servicio 112, dotaciones de bomberos y de la Guardia Civil.

Seis de los ocupantes se encontraban muertos y el otro gravemente herido. Este fue
retirado del interior de la cabina por los servicios de emergencia desplazados al lugar,
recibiendo las primeras asistencias in situ y siendo trasladado posteriormente a un centro
hospitalario.

1.14. Ensayos e investigaciones

Los restos de la aeronave fueron trasladados a un hangar donde permanecieron
convenientemente custodiados hasta poder llevar a cabo las inspecciones que se
consideraron necesarias.

1
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1.14.1. Investigacion del motor y del sistema de combustible

Se procedié a realizar un analisis de una muestra del combustible que se habia recuperado
previamente de la aeronave. Los resultados no encontraron contaminacion alguna e
indicaron que la muestra de combustible JET A-1 analizada cumplia con los requisitos
que establece la especificacion correspondiente.

Asi mismo la cantidad de combustible recuperada del helicéptero (>300 Ib) indica que
habia combustible suficiente para realizar el vuelo inicialmente previsto.

En cuanto a la inspeccion del sistema de combustible, no se encontraron anomalias
previas al impacto y se pudo determinar que los diferentes componentes del sistema
—valvulas, bomba, etc.— funcionaban correctamente después de haber sido adecuadamente
comprobados.

Con posterioridad se procedié a la realizacion de una inspecciéon detallada del motor a
través de una prueba funcional en un banco de ensayos, realizada en las propias
instalaciones del fabricante, en Estados Unidos, bajo la supervisiéon de personal de la
CIAIAC. Se pudo detectar una ligera disminucion de la potencia nominal maxima asi como
un consumo de combustible ligeramente mas alto del nominal, aspectos perfectamente
atribuibles a la cantidad de arena tragada por el motor durante el impacto.

Por otro lado, este motor estd equipado con un sistema de control digital del motor
(«Full Authority Digital Engine Control», FADEC). El componente central de este sistema
es la Unidad de Control del Motor («Engine Control Unit», ECU). El ECU es capaz de
supervisar y grabar multiples parametros de motor, y en caso de una anomalia de
alguno de los parametros, ademas de almacenar los datos correspondientes de ese
momento, lo hace también de los momentos previos y posteriores para su posterior
revision. En relacion con el accidente que nos ocupa, se habia almacenado una anomalia
que se correspondia con el momento del impacto.

Por tanto se pudo determinar que el motor se encontraba en un correcto estado de
funcionamiento hasta el momento del impacto con el suelo.
1.14.2. Investigacion del sistema hidraulico. Inspecciones y pruebas

Como parte de la inspeccion realizada a los restos de la aeronave se procedié a realizar
un estudio detallado de su sistema hidraulico que determind las siguientes consideraciones.

La bomba hidraulica no presentaba desgastes aparentes y los filtros, tanto el de presion
como el de retorno, estaban limpios y sin particulas extraias. Tras energizar la bomba,
se pudo observar que ésta giraba libremente y que proporcionaba presién hidraulica
suficiente. Durante la realizacion de una prueba funcional posterior, que precisé de
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conexion con mula hidraulica al sistema, se observd que los servoactuadores no
respondian a los movimientos en los mandos de la cabina. Se procedié entonces a la
desconexion de los tubos de transmision y control que estaban doblados (e inmoviles
algunos) para aislar los servoactuadores. Actuando directamente sobre éstos, a través
de la manipulacion de la valvula secuencial, con el fin de determinar su capacidad de
respuesta, se observd que el situado a la derecha correspondiente al mando ciclico, asi
como el central correspondiente al mando colectivo, se movian libremente en todo su
recorrido. Sin embargo el servoactuador correspondiente al mando ciclico situado a la
izquierda en el sentido de avance permanecia inamovible.

A tenor de los resultados obtenidos se determind necesaria la realizacion de una
inspeccion adicional que fue llevada a cabo en las instalaciones del fabricante del

helicoptero en Estados Unidos bajo la supervision de personal de la CIAIAC. A
continuacion se detallan las consideraciones mas relevantes de dicha inspeccion:

Valvulas y conjunto de tuberias

Las diferentes valvulas de control del sistema asi como las tuberias de conexion fueron
examinadas por rayos X y no se observé ningun tipo de obstruccion o bloqueo.

Distribuidor del sistema hidraulico y mangueras
Tanto el distribuidor como las mangueras fueron examinados por rayos X y no se

encontré blogueo u obstruccion alguna. El distribuidor se conecté para la realizacion de
la prueba hidraulica y el fluido circulaba normalmente.

Bomba y depdsito
La bomba, el depdsito, los filtros y las mangueras asociadas, fueron también examinados

con la técnica de rayos X y no se observé anomalia alguna. La bomba fue sometida a
una prueba de funcionamiento, operando en todo momento correctamente.

Liquido hidraulico

El analisis de la muestra de liquido recogida del sistema hidraulico determind que las
condiciones de éste eran correctas.

Prueba hidraulica a los servoactuadores de paso colectivo y ciclico

Los tres servoactuadores de paso colectivo y ciclico de P/N 206-076-062-107 fueron asf
mismo inspeccionados con técnicas basadas en rayos X, no observandose ningun tipo

18
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Figura 11. Vista servoactuador

de fracturas ni obturaciones internas. Su apariencia externa no mostraba deterioros de
importancia.

Se retird la funda protectora del conjunto de ajuste (conocido como clevis assembly) de
los diferentes servoactuadores para proceder a observar el estado y posicion de tuercas,
arandelas de frenado y ejes. Tanto el servoactuador ciclico derecho (S/N HR2588) como
el colectivo (S/N HR2539) tenfan un perno de ajuste (conocido como «clevis lug») con
cuatro superficies planas. La arandela de frenado tenia cuatro orejetas dobladas sobre
las correspondientes superficies planas del perno y tres orejetas dobladas sobre la tuerca.
El sellado del par de apriete estaba presente en el conjunto del ajuste de ambos
servoactuadores, aunque algo gastado. No se percibia giro alguno de ninguna de las
partes: tuerca, arandela o eje.

El perno de ajuste del servoactuador ciclico izquierdo (S/N HR2036) tenia dos superficies
planas. La arandela de frenado tenia tres orejetas dobladas sobre el perno y cuatro
orejetas dobladas sobre la tuerca. Las orejetas de la arandela de bloqueo dobladas sobre
el perno, habian sido dobladas sobre una parte circular del perno en lugar de hacerlo
sobre las superficies planas, segin queda patente por el angulo de doblado de las
orejetas y el hueco existente entre éstas y las superficies planas del perno. Se encontraron
restos del sellado del par de apriete. La tuerca y la arandela de frenado se encontraron
sueltas y fuera de la posicion de bloqueo.
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Figura 12. Servoactuador ciclico derecho HR2588
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Figura 13. Servoactuador colectivo HR2539

Se procedié también a medir el recorrido total de la sefial de entrada («input lever travel
total stroke») de la servovalvula en los tres servoactuadores:
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Figura 14. Servoactuador ciclico izquierdo HR2036

El servoactuador S/N HR2036 tenia un recorrido total de 0,015" (0,38 mm), mientras
que en los servoactuadores S/N HR2588 y HR2539 era de 0,022" (0,56 mm) y 0,021"
(0,53 mm), respectivamente.

Los tres servoactuadores fueron conectados a un banco de pruebas para proceder a la
realizacion de sendas pruebas funcionales. El pistén del servoactuador ciclico derecho
(S/N HR2588) y el del colectivo (S/N HR2539) podian ser accionados y se retraian y
extendian correctamente, no ocurriendo asi con el piston del servoactuador ciclico
izquierdo (S/N HR2036) que se encontraba en posicion extendida y no se pudo retraer.
Se procedié de nuevo a medir el recorrido total de la sefial de entrada en la servovalvula
de este servoactuador resultando ser de 0,011"” (0,28 mm) lo que indica que la tuerca
y eje se movieron libremente durante la manipulacién del servoactuador para su conexion
en el banco de pruebas. Tras ajustarlos de nuevo a su posicién inicial de 0,015" (0.38
mm) se realizd un segundo intento por retraer el piston. Esta vez el pistdn se retrajo
pero a una velocidad muy lenta, mientras que el proceso de extension lo realizd a una
velocidad normal.

A continuacion se ajusto la tuerca y el eje a una posicion que se correspondia con
un recorrido total de la sefal de entrada de 0,023" (0,58 mm) que se corresponde
con una configuracion normal como la observada en los otros dos servoactuadores.
Fue entonces cuando el piston al ser accionado de nuevo se extendid y se contrajo
a una velocidad normal similar a las velocidades observadas en los otros dos
servoactuadores.
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Figura 15. Detalle realizacion prueba funcional

Se procedi6 a realizar varios ajustes de tuerca y eje para establecer distintos recorridos
de la sehal de entrada en el servoactuador S/N HR2036 con objeto de medir las
correspondientes velocidades de extension y retraccion del piston:

Recorrido sefal entrada Tiempo de extension del pistéon Tiempo de retraccién del piston
0,022" (0,56 mm) 0,98 s 1,06 s
0,018" (0,46 mm) 1,03 s 2,68 s
0,016" (0,41 mm) 1,08 s 18,80 s

Ademas la fuerza requerida se incrementaba segun se reducia el recorrido de la sefal
de entrada.

Se procedié a la comprobacion de los tres servoactuadores segun el Procedimiento de
Prueba de Laboratorio (LTP)? n.° 794 de Bell Helicopter, no encontrandose anomalias en
el funcionamiento de los servoactuadores. (la tuerca y eje del servoactuador S/N HR2036

2 LTP: Laboratory Test Procedure.
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se ajustaron a la posicion correspondiente a un recorrido total de la sefial de entrada
de 0,022"” (0,56 mm) como corresponde a lo indicado en el LTP n.° 794.)

En fechas posteriores se llevd a cabo, en las instalaciones de AEM Ltd. (centro autorizado
por Woodward HR Textron, empresa fabricante del servoactuador) en Inglaterra, un
desmontaje completo del Servoactuador S/N HR2036, segun la HR Textron CMM 67-31-
09, Revision 2, de 15 de marzo de 2006. No se encontraron nuevos condicionantes
susceptibles de provocar un malfuncionamiento del servoactuador.

El servoactuador ciclico izquierdo (S/N HR2036) estaba sujeto al Boletin de Servicio 407-
05-70 (véase 1.18.2 Informacion adicional referente al servoactuador S/N HR2036), que
establecia que una vez cumplimentado dicho boletin, se anotaria en la placa de
modificaciones con la indicacién 67-01. En la placa de modificaciones encontrada en el
servoactuador no consta esta leyenda.

1.14.3. Estudio del proceso de rotura de la orejeta de sujecion de cinturones
de seguridad

Se procedi6 al estudio detallado del proceso de rotura de la orejeta que se encontré
atornillada a la estructura y que actuaba de soporte de enganche de dos cinturones de
seguridad en la fila de asientos traseros. Se ha podido establecer que se trata de una
rotura ductil, provocada por una fuerte traccion sobre el cuerpo central de la pieza, a
través del enganche, en el orificio central. Esta importante sobrecarga originé primero
una deformacion plastica y doblado del cuerpo central, procediendo a continuacion a
la rotura, mediante desgarro, por parte del enganche del cinturén, de la seccién
remanente a ambos lados del orificio de enganche.

Figura 16. Localizacién de enganche de cinturones y detalle de rotura
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1.15. Informacién organica y de direcciéon

Para el desarrollo de diferentes cometidos vinculados a su actividad, la Direccion General
de Gestién Forestal, perteneciente al Departamento de Agricultura, Ganaderia y Medio
Ambiente del Gobierno de Aragdn, establecié un contrato con la empresa INAER
Helicopteros SAU, para la realizacion de misiones que abarcan el ataque directo contra
el fuego de los incendios forestales, la coordinacién de acciones aeroterrestres, el
transporte de personal y materiales para la prevencién y extincion de incendios, y
cualquier otra mision vinculada a la actividad.

En la fecha del accidente el contrato se encontraba en situacion de prérroga, iniciada
el 8 de abril de 2010 con una vigencia de dos afios hasta el 8 de abril de 2012.

1.16. Informaciéon adicional
1.16.1. Declaraciones de testigos

Se ha podido contar con las manifestaciones del superviviente, que ocupaba el asiento
situado al lado derecho de la aeronave, detras del piloto y mirando en sentido contrario
al de la marcha. Se da la circunstancia de que éste era el Unico de los cinco ocupantes
situados en la cabina de pasaje que disponia de comunicacién con el piloto y el guarda
forestal situado en la parte delantera. De sus manifestaciones se han podido extraer las
siguientes consideraciones.

Todos los ocupantes llevaban el cinturon de seguridad puesto, ya que él mismo lo
comprobd como encargado que era de comunicarselo al piloto antes del despegue.

El vuelo se estaba realizando con total normalidad, hasta que una vez pasada la
poblacion de Cedrillas oyé al guarda forestal comunicar el paso por esta localidad, y a
continuacion, tras una breve conversacion acerca del repostaje, oy6 al piloto comentar:
«jqué duro va esto!, jque duro va el mando!...», «tranquilos, no pasa nada...».

No recuerda la realizacion de movimientos extrafios por parte del helicéptero e indica
que le parece que durante el descenso fueron realizando una curva suave. Tampoco
recuerda que nadie tuviera sensacion de peligro antes del accidente.

Indicé ademas que en el mes de enero, el mismo piloto, poco antes de un aterrizaje y
a baja altura, habia realizado un entrenamiento simulando un fallo del sistema hidraulico
con la brigada a bordo, durante un tiempo estimado de 15 s.

1.16.2. Informacion referente al servoactuador ciclico izquierdo SIN HR2036

Con motivo de la cumplimentacion del Boletin de Servicio ASB 407-09-90, publicado
por Bell Helicopter el 3 de noviembre de 2009, el servoactuador L/H S/N HR2590,
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instalado entonces en el helicéptero accidentado, hubo de ser sustituido por otro
servoactuador de mismo P/N y S/N HR2036 que contaba con 12 h de vuelo. Este fue
enviado por el fabricante Woodward HRT el 28 de abril de 2010, a través de Bell
Hellicopter, con el correspondiente Certificado de Puesta en Servicio («Authorized
Release Certificate») y sustituido en la aeronave siniestrada el 5 de mayo de 2010 por
el personal de mantenimiento autorizado del operador INAER.

Anteriormente, el 10 de noviembre de 2005, Bell Helicopter habia emitido un Boletin de
Servicio (ASB 407-05-70) que contemplaba los requisitos del Boletin n°® 41011400-67-01
emitido por el fabricante del servoactuador HR Textron el 9 de noviembre de 2005. Este
boletin, que por n.° de serie del aparato no afectaba a los servoactuadores originales, si
que afectaba al servoactuador HR2036 sustituto del original. En él se indicaba que existia
la posibilidad de que el eje de sistema de ajuste del servo estuviese suelto, debido a que
las lengletas de la arandela de frenado estuvieran indebidamente dobladas sobre la tuerca
o sobre el perno de ajuste, requiriéndose por tanto la inspeccion obligatoria de los
elementos componentes del sistema de ajuste: tuerca, arandela y eje. Una vez
cumplimentada la inspeccién, ésta se reflejaria en la placa correspondiente con la indicaciéon
67-01, lo que indicaria el cumplimiento de dicho boletin. Dicha inspeccion debia de
llevarse a cabo dentro de las siguientes 10 h de vuelo desde la emision del boletin o bien
antes del 15 de diciembre de 2005, lo que ocurriera antes (véase anexo V).

Tras el accidente, en las inspecciones realizadas al servoactuador (S/N HR2036) se
observé un ajuste del sistema inadecuado y las pruebas realizadas en laboratorio
confirmaron que ese inadecuado ajuste fue progresando libremente hasta impedir la
funcionalidad del servoactuador.

Con posterioridad a la inspeccion del sistema hidraulico llevada a cabo durante la
investigacion, Bell Helicopter emitio el 29 de junio de 2011 el Boletin de Servicio n.° 407-
11-96, donde se llama la atencién sobre el hecho de que algunos de los servoactuadores
afectados por el anterior boletin ASB 407-05-70, no habian sido sometidos a inspeccion.
Por tanto se proponia a los operadores que verificasen y asegurasen que los servoactuadores
hidraulicos habian sido objeto de la cumplimentacion segun el boletin original.

Por otra parte, la autoridad de aviacion civil del estado de disefio del helicoptero,
Transport Canada, emitié la Directiva de Aeronavegabilidad n.° CF-2011-17 de 30 de
junio de 2011 donde se indicaba que al haberse detectado un fallo en el control de
calidad de un producto suministrado a Bell Helicopter por un proveedor, era necesaria
la realizacién de una inspeccion para comprobar el correcto ajuste del sistema de mando
de los servoactuadores. Dicha directiva entraba en vigor en la misma fecha de su
publicaciéon, debiéndose aplicar antes del siguiente vuelo (véase anexo lll).

En el mismo sentido se pronuncié la FAA emitiendo con fecha 8 de julio de 2011 la
directiva de aeronavegabilidad AD 2011-15-51 donde también se requeria la realizacion
de una inspeccién para comprobar el estado de los servoactuadores (véase anexo ).
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Con fecha 22 de febrero de 2012, Bell Helicopter informé a los propietarios y operadores
de helicopteros modelo 407 de la ampliaciéon de los requisitos de las inspecciones de
mantenimiento programadas a los 12 y 24 meses. En la primera se requiere una inspeccion
del sistema de ajuste, asegurando la integridad del dispositivo de frenado y en la segunda
la medicién del recorrido de la sefial de entrada para asegurar su correcto funcionamiento.

1.16.3. Proceso de emision de directivas de aeronavegabilidad (AD)

Segun informacion facilitada por Transport Canada (TC), se emitird una AD cuando se
haya detectado una condicion insegura en un determinado producto aeronautico y sea
probable que ésta se pueda desarrollar dando lugar a un suceso no deseado.

Para ello, los Titulares de la Aprobaciones de Disefio («Design Approval Holders», DAH),
estan obligados a comunicar a TC de los sucesos ocurridos, atendiendo a la probabilidad
de que surjan de nuevo y a la gravedad de sus consecuencias.

Basandose en dichos datos y una vez identificado una situacion insegura, se requiere al DAH
que lleve a cabo un proceso de gestion del riesgo, que identifique el nivel de riesgo y
proponga un plan para su mitigacion. Este proceso de gestion del riesgo constituye la base
de discusion entre TC y el DAH para llegar a un acuerdo sobre un plan de accién correctiva.
Una vez establecido, se requiere al DAH que desarrolle acciones especificas tales como
cambios de disefo, procedimientos de inspeccion, revisiones de manuales e instrucciones de
cumplimiento complementarias, como por ejemplo Boletines de Servicio (SBs).

Todos los SBs que vayan a ser objeto de una AD requieren la aprobacion de TC para
asegurar que las acciones correctoras establecidas reduciran el riesgo identificado.

Para otros temas donde no se justifica la adopcidon de medidas correctivas obligatorias, es
posible que TC emita una Alerta de Seguridad de Aviacion Civil («Civil Aviation Safety Alert»,
CASA) o un articulo informativo, o que el DAH establezca una accién correctiva no obligatoria
como Mensajes a todos los operadores, cartas de servicio («Service Letters», SL), SB, etc.

En cuanto al proceder de la Autoridad Estadounidense, la FAA cuenta con un proceso
establecido por el cual un Comité de Estudios de Acciones Correctivas (Corrective Action
Review Board, CARB) determina la necesidad de la emision de una AD o no. Para ello,
se evalua el riesgo y la conveniencia de su aplicaciéon a partir de la informacién relacionada
con el tema entre la cual se incluyen los SB's que pudiera haber publicados.

Cuando se constata la existencia de una condicion de inseguridad la Direccion responsable
disenara, coordinara y publicard una Directiva de Aeronavegabilidad.

Los fabricantes pueden emitir SBs segun su criterio. Estos son de obligado cumplimiento
cuando se trate de operadores bajo reglas FAA parte 135 (taxi y comerciales) y tengan
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un programa de mantenimiento aprobado. Si por el contrario se trata de operadores
bajo reglas FAA parte 91, no estan obligados a su cumplimiento. En todo caso todos
los operadores estan obligados a cumplir con cualquier AD que haga referencia a su
aeronave y haya sido publicada.

Aunqgue en raras ocasiones, si la FAA lo considera de interés puede llegar a publicar una
AD sin la necesidad de un SB previo.

Para los productos con certificado de tipo USA, la FAA aprueba los aspectos técnicos de los
boletines de servicio del fabricante. Si es previsible que se genere una AD, entonces fabricante
y FAA trabajan conjuntamente incorporando a la AD el SB, que adquiere el rango de ley.

Para productos en los que USA no es el estado de disefio, como el caso que nos ocupa,
la FAA se apoya en la autoridad extranjera para controlar la aeronavegabilidad continuada
de sus productos, ademas de cualquier coordinacién necesaria referente a SBs. A este
respecto, la autoridad extranjera puede, o no, notificar a la FAA acerca de la emision
inminete de un SB. Asimismo, si la autoridad va a llevar a cabo acciones de aeronavegabilidad,
puede notificarselo a la FAA con anterioridad a su publicacién. En todo caso, la FAA
ratifica cualquier acciéon de aeronavegabilidad que haya sido emitida por parte de una
autoridad extranjera.

1.16.4. Operacion de emergencia

El manual de vuelo en su Secciéon 3 Emergencias/Malfuncionamiento contempla dos
situaciones de emergencia con respecto al sistema hidraulico: la pérdida de presion vy el
funcionamiento anémalo de uno de los servoactuadores de control de vuelo. En ambos
casos se relacionan las indicaciones para su reconocimiento y los procedimientos a llevar
a cabo (véase anexo |).

En cualquiera de las dos situaciones existen una serie de acciones comunes a llevar a
cabo: reducir la velocidad entre 70 y 100 KIAS, poner en Off el interruptor del sistema
hidraulico (HYD SYS) vy la realizacion de una toma rodada con una velocidad efectiva
traslacional de aproximadamente 15 kt.

Por otra parte, segun la emergencia de que se trate, se distingue entre realizar el
aterrizaje tan pronto como sea factible («land as soon as practical») cuando se trate de
una pérdida de presion, o bien aterrizar tan pronto como sea posible («land as soon as
posible») en el caso de funcionamiento anémalo de un servoactuador (véase anexo ).

Segun informacion facilitada por el operador, los pilotos de Bell 407 realizan con una
periodicidad anual el entrenamiento y verificacion en tierra y en vuelo de la operacion
normal y anormal del sistema hidraulico. Ademas en la prueba de verificacién de
competencia del operador se lleva a cabo la reproduccién de fallo del sistema hidraulico.
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ANALISIS
Analisis de los restos

El accidente tuvo lugar en un terreno arado y nivelado situado en un valle de orientacion
este-oeste. La zona era amplia, llana y libre de obstaculos. Estas consideraciones lo convierten
en optimo para la realizacion de un aterrizaje de emergencia, aunque no completamente
para la realizacion de una toma rodada dada su condicién de terreno suelto y blando.

En el terreno se hallaban dos huellas paralelas entre si con orientacién similar a la de
los restos del fuselaje de manera que la huella de la izquierda, vista en el sentido del
vuelo, tenia una profundidad de unos 15 cm y la de la derecha apenas tenia profundidad,
siendo ésta un poco mas corta de longitud que la izquierda.

Estas huellas indican que la aeronave impacté inicialmente contra el terreno con los patines
del tren de aterrizaje. La diferencia de profundidad entre ambas huellas, indica que el
primer contacto se realizé con el patin izquierdo absorbiendo éste la mayor parte del
impacto, seguido posteriormente por el patin derecho que contacté con menor energia.

Como consecuencia del impacto, el tren de aterrizaje sufrié roturas en varios puntos
permaneciendo unido al fuselaje Unicamente por su anclaje trasero derecho. Los dos
travesanos estaban doblados en su costado izquierdo hacia dentro y en el costado
derecho hacia fuera, ademas de ligeramente hacia atras.

Las deformaciones sufridas por los travesanos son congruentes con las huellas
encontradas, indicando un fuerte impacto del tren de aterrizaje contra el terreno con el
helicoptero en una actitud de inclinacién lateral a izquierdas con respecto a su eje
longitudinal y una clara componente de velocidad lateral izquierda.

Los danos de las palas del rotor principal son consistentes con una parada repentina
como consecuencia del golpe de éstas contra el terreno durante una operaciéon en un
rango de giro normal del rotor principal.

No se encontraron anomalias previas al impacto permaneciendo los controles conectados
y operativos hasta ese momento. Asimismo los dafos en el cono de cola fueron como
consecuencia del impacto y no contribuyeron al accidente.

Se encontraron pequenos dafios dentro del espacio de cabina aunque el suelo, el techo
y los laterales no estaban fuertemente deformados. La Unica area deformada era la del
asiento trasero izquierdo que se encontraba levantada como consecuencia del movimiento
hacia arriba de las barras del tren de aterrizaje que a través de la estructura del fuselaje
afectaron al depdsito de combustible y finalmente deformaron el asiento.

En la fila de asientos traseros, se encontré una orejeta rota atornillada a la estructura y
que actuaba de soporte de enganche de dos cinturones de seguridad. Con el fin de
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determinar la naturaleza de la rotura se llevd a cabo un estudio en el Laboratorio de
Ensayo de Materiales de la Escuela Técnica Superior de Ingenieros Aeronduticos de la
Universidad Politécnica de Madrid, que indica que la pieza ha sido fabricada utilizando
un acero inoxidable con buenas propiedades mecanicas y que su comportamiento
durante la aplicaciéon de la sobrecarga ha sido adecuado, produciéndose una importante
deformacion plastica y dando lugar a la rotura ductil.

En cabina, el interruptor HYD SYS estaba en la posicion OFF, habiéndose confirmado
gue no habia sido manipulado tras el impacto, lo que indica que habia sido desconectado
por el piloto. Esta circunstancia esta en consonancia con la realizaciéon de una maniobra
de emergencia por fallo del sistema hidraulico.

Analisis médico y patoldgico

Existe una aceptable correlaciéon entre las lesiones ocasionadas y consideradas mortales,
y los vectores de deceleracion generados por la fuerza de impacto contra el terreno, que
en el interior de la cabina se transforma en un desplazamiento del ocupante en direccién
a la fuerza de inercia a la que esta sometido.

La posicion del unico superviviente colocado en el lado derecho y mirando hacia atras,
pudo haber resultado favorable a la hora de proveer un plus de seguridad al impacto,
en relacion con la trayectoria seguida por el helicoptero.

Andlisis de la declaraciéon del testigo

De la informacion facilitada por el testigo se puede concluir que los ocupantes hacian
uso de los cinturones de seguridad correspondientes y que el vuelo se estaba desarrollando
con normalidad hasta el punto de que en ningln momento en cabina se tuvo sensacion
de peligro alguno. Una vez pasada la localidad de Cedrillas el piloto comenté la dureza
con la que iba el mando a la vez que transmitia serenidad ante el contratiempo. Asi
mismo indicé que en alguna ocasion anterior ese mismo piloto habia realizado un
entrenamiento simulado de fallo de hidraulico.

Analisis del sistema hidraulico

A raiz de la inspeccion llevada a cabo del sistema hidraulico, se pudo constatar la
existencia e idoneidad del liquido hidraulico y la correcta conexién de los diferentes
controles y mangueras del circuito, no observandose fuga alguna y presentando un
estado visual sin dafnos visibles.

De la inspecciéon de los tres servoactuadores situados en la parte superior delantera de
la cabina que se corresponden con un servoactuador de control de paso colectivo, y dos
servoactuadores mas de control ciclico se han podido realizar las siguientes consideraciones:
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el sistema de ajuste, tanto en el servoactuador ciclico derecho (S/N HR2588) como en el
servoactuador colectivo (S/N HR2539), estaba correctamente realizado y no se observo giro
alguno indeseado en ninguna de las partes que lo componen: tuerca, arandela o eje. Ello
fue debido a que en ambos, cuatro de las siete orejetas de las que dispone la arandela de
frenado estaban convenientemente dobladas sobre las cuatro superficies planas de las que
disponia el perno y las otras tres lo estaban sobre las superficies de la tuerca. Ademas el
sellado del par de apriete estaba presente en el conjunto del ajuste de ambos servoactuadores.

Sin embargo en el sistema de ajuste del servoactuador ciclico izquierdo (S/N HR2036) la
tuerca y la arandela de frenado se encontraron sueltas y fuera de la posicion de bloqueo.
Se pudo observar que la arandela de frenado tenia cuatro de sus orejetas dobladas
sobre la tuerca y las otras tres estaban indebidamente dobladas sobre una parte circular
del perno en lugar de hacerlo sobre las superficies planas de éste, que sélo contaba con
dos. Esto queda patente por el angulo de doblado de las orejetas y el hueco existente
entre éstas y las superficies planas del perno. En cuanto al sellado del par de apriete,
s6lo se pudieron encontrar algunos restos.

El inadecuado doblado de las lengietas de la arandela de bloqueo sobre el perno y la
falta de indicaciones de la placa correspondiente indican que el servoactuador no habia
sido objeto de cumplimiento del Boletin de Servicio 407-05-70.

Cuando se hace la instalacién del servoactuador en el helicoptero se debe comprobar
que el recorrido de los mandos de vuelo y del husillo de la servovalvula son coherentes;
debiéndose entonces fijar dicho recorrido convenientemente para asegurar la operatividad
plena del mismo. Una variacién en la posicion del mencionado ajuste, como el
anteriormente descrito, puede ocasionar movimientos del pistébn no congruentes con la
orden comandada por el piloto al modificarse la relacién entre la posicion neutra
mecanica y la hidraulica.

Por otra parte se observé que el recorrido total de la sefial de entrada (input lever travel
total stroke) de la servovalvula en el servoactuador S/N HR2588 y en el servoactuador
HR2539 era similar, 0,022" (0,56 mm) y 0,021" (0,53 mm) respectivamente, y claramente
diferente del observado en el servoactuador S/N HR2036 con 0,015"” (0,38 mm).

A través de una prueba funcional de los mencionados servoactuadores, se pudo verificar
que el piston del servoactuador ciclico derecho (S/N HR2588) y el del colectivo (S/N
HR2539) podian ser accionados y se retraian y extendian correctamente, mientras que
el pistédn del servoactuador ciclico izquierdo (S/N HR2036), que se encontraba en posicion
extendida, no se podia retraer.

Se pudo constatar asimismo que la tuerca y el eje de la servovalvula del servoactuador
S/N HR2036 se movieron libremente durante la manipulacién del servoactuador para su
conexion en el banco de pruebas, al haberse procedido a realizar una nueva medida del
recorrido total de la sefal de entrada.
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Por otra parte se pudo determinar que el servoactuador S/N HR2036 funcionaba
correctamente con la tuerca y el eje ajustados a una posiciéon acorde con un recorrido
total de la sefal de entrada de 0,022" (0,56 mm), como corresponde con una
configuracién normal observada en los otros dos servoactuadores. En este caso el pistén,
al ser accionado, se extendid y se contrajo a una velocidad normal similar a las velocidades
observadas en los otros dos servoactuadores.

Una vez realizados diferentes ajustes de tuerca y eje para establecer distintos recorridos
de la sefial de entrada en el servoactuador S/N HR2036, se pudo determinar que pequenos
cambios de recorridos de la sefial de entrada, suponen grandes diferencias en los tiempos
de respuesta del pistén en sus recorridos de retraccion y de extensién, ademas de
requerimientos de fuerza mayores segun se reduce el recorrido de la sefal de entrada.

Por tanto, se puede asegurar que en una circunstancia de desajuste del control de un
servoactuador, la sensacion que se experimenta en el puesto de pilotaje es de una
mayor dureza de los mandos y una sensacion de respuesta de los controles de la
aeronave muy lenta en uno de los dos sentidos, aumentando a medida que el desajuste
sea mayor, pudiendo llegar al extremo de no percibir respuesta alguna.

Anadlisis de la trayectoria

El analisis de los datos facilitados por el sistema de posicionamiento de flota, indica que
a las 12:28:48 h el helicoptero habia pasado la poblacion de Cedrillas, y que hasta las
12:30:46 h el helicéptero mantuvo una altitud media ligeramente superior a 1.500 m.

A partir de este momento y a pesar de encontrarse a una distancia superior a diez millas
del destino, inici6 un descenso con un régimen aproximado de 550 ft/min durante unos
dos minutos y a continuacion se redujo hasta el entorno de 190 ft/min durante
practicamente dos minutos y medio mas. Estos regimenes de descenso son acordes con
una operacion de descenso normal en vuelo, habiendo disminuido su magnitud a
medida que la aeronave se va acercando al terreno.

En el dultimo tramo registrado de aproximadamente un minuto y medio de duracién, se
observa un mantenimiento inicial de la altitud seqguido de un descenso continuo mas
pronunciado que el tramo anterior. Este rapido descenso final no parece consecuente
con un desarrollo normal del vuelo, ya que deberia ser mas suave al encontrarse la
aeronave mas cercana al suelo, por lo que pudo ser consecuencia de una mayor premura
por intentar acercarse al terreno ante una dificultad afadida en el control de la aeronave,
ademas de por la propia disminuciéon de la velocidad que el helicéptero llevo a cabo, tal
y como se indica a continuacion.

La declaracion del testigo, aunque de forma aproximada, sitla cronolégicamente las
manifestaciones del piloto indicando la sorpresa ante la dureza del mando, una vez
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pasada la localidad de Cedrillas, lo cual da idea de la toma de conciencia por parte del
piloto del problema con el sistema hidraulico y el inicio de la maniobra de emergencia,
tal y como se refleja en los datos de la trayectoria.

Los datos de velocidad facilitados por el mismo equipo, indican que el helicoptero
mantuvo una velocidad media de crucero cercana a los 140 kt hasta las 12:31:48 h,
iniciando posteriormente una disminucion progresiva de la velocidad hasta valores
comprendidos entre los 100 y 110 kt que mantuvo hasta las 12:36:27 h. Esta disminucion
de la velocidad hasta valores cercanos a los 110 kt es acorde con la realizacién de una
maniobra de emergencia por fallo de sistema hidraulico.

A partir de este punto, se cuenta con 14 segundos mas de informacién de posiciéon y
altitud procedente del equipo portatil Garmin 96C. Durante los primeros ocho segundos
se mantiene la trayectoria y a continuacion vira ligeramente a la derecha en lo que parece
una clara adaptacién a la orografia del terreno, acabando finalmente desplazandose
perpendicularmente unos 70 m hacia la izquierda en un cambio repentino de su trayectoria.

La informacién extraida de los archivos recuperados de la tarjeta de memoria encontrada
entre los restos, indica que desde la parte delantera de la cabina se habian realizado
seis fotografias en el intervalo comprendido en los Ultimos cuatro minutos registrados
por el sistema de posicionamiento basado en GPS AVL280.

Las fotografias mostraban diferentes vistas panoramicas del terreno sobre el que deberia
desarrollarse el resto del vuelo hasta el lugar del incendio, pudiéndose apreciar la
columna de humo de éste al fondo. La observacion ordenada cronolégicamente de las
fotografias muestra una disminucién progresiva de la altura con respecto al terreno. Asi
mismo también se puede distinguir en la Ultima de las panoramicas el terreno donde
impactoé finalmente la aeronave, pudiéndose deducir la necesidad de realizar un viraje
posterior a la derecha para adaptarse al valle, tal y como reflejan por otra parte los
datos del GPS portatil, y ser consecuente con la orientacién final de los restos.

En el dltimo tramo, de aproximadamente 70 m, que realizd la aeronave, sobrevino un
cambio brusco, practicamente perpendicular de su trayectoria hacia la izquierda. Este
cambio no obedecia a un cambio de rumbo a través de una maniobra coordinada, sino
que se traté de un desplazamiento lateral del helicoptero manteniendo rumbo oeste, tal
y como se corresponde con las huellas y los restos, motivado por la aparicion de una
circunstancia inesperada en las condiciones de vuelo.

La maniobra de emergencia se estaba desarrollando de una forma controlada siguiendo
una trayectoria rectilinea, sin necesidad de realizar acciones significativas sobre los
mandos de control.

Fue en el tramo final, cuando ante la necesidad de realizar un suave viraje a la derecha
para adaptarse al las condiciones del terreno, el piloto debid actuar sobre el mando
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ciclico, primero hacia el lado derecho y luego al contrario para finalizar el viraje y
estabilizar la aeronave. Dada la proximidad con el terreno, la accion sobre el mando
ciclico se pudo ver acompanada de otra sobre el mando colectivo en sentido ascendente
del plato para la realizacion de la toma.

Estos movimientos en los mandos del helicoptero justificarian por un lado la posicién
extendida del pistén del servoactuador izquierdo, y por otro, el deterioro brusco en las
condiciones de movimiento de éste, no permitiendo su variacién. El propio movimiento
sobre los servoactuadores y las vibraciones del helicéptero pudieron favorecer un
aumento del desajuste del control de la servovalvula, que como se ha visto puede
producir importantes modificaciones en los tiempos de respuesta del servoactuador.

La posicion extendida y agarrotada en que se encontraba el piston del servoactuador
lateral izquierdo, implicé la modificacién de la situacion del plano del rotor principal
inclinandolo hacia la izquierda y como consecuencia el desplazamiento lateral hacia ese
mismo lado del helicoptero. Esto explicaria el desplazamientio brusco experimentado
por la aeronave en el tramo final de su trayectoria justo antes del impacto.

Por tanto se puede considerar que durante aproximadamente los seis Ultimos minutos de
vuelo, el helicoptero se encontraba realizando una maniobra de emergencia por fallo del
sistema hidraulico, por encontrarse en un descenso continuado a unos rangos de velocidades
correspondientes con las indicaciones de dicha maniobra en el Manual de Operaciones.

Andlisis de la publicaciéon de las directivas de aeronavegabilidad

Segun la informacion recopilada de las organizaciones correspondientes se puede afirmar
que existen procedimientos que establecen canales de comunicacion entre fabricantes y
autoridades, que garantizan el conocimiento por parte de éstas de potenciales situaciones
de inseguridad, posibilitando la toma de acciones correctoras, entre las que se encuentra
la emisiéon de sirectivas de aeronavegabilidad.

El 10 de noviembre de 2005 Bell Helicopter emitié el Boletin de Servicio 407-05-70, que
requeria la realizacién de una inspeccion y posible actuacion sobre el sistema de ajuste
de determinados servoactuadores, y cuya cumplimentacién hubiera eliminado la
condicién insegura que provocod el accidente. Transport Canada no emitié directiva de
aeronavegabilidad al respecto.

Con posterioridad al accidente, el 29 de junio de 2011, Bell Helicopter volvié a emitir
un nuevo Boletin de Servicio, el n.° 407-11-96, donde se insistia en los mismos aspectos
de la cumplimentacion del boletin anterior. En esta ocasion Transport Canada si consider6
la emision de una Directiva de Aeronavegabilidad.
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CONCLUSION

Conclusiones

El helicoptero se disponia a trasladar a los componentes de una brigada forestal para
la extincién de un incendio.

El piloto estaba convenientemente capacitado para volar el helicptero, disponiendo
de licencia, habilitaciones y reconocimiento médico en vigor.

El helicéptero contaba con un certificado de aeronavegabilidad en vigor y habia
completado todas las inspecciones programadas de mantenimiento. No habia averias
o defectos pendientes de resolucion.

Las condiciones meteoroldgicas eran adecuadas para el vuelo.

Los dafos en el helicoptero y las huellas existentes en el terreno indican un impacto
con una fuerte componente de velocidad lateral izquierda.

Los ocupantes de la aeronave iban convenientemente sujetos por los correspondientes
cinturones de seguridad de tres puntos de anclaje.

El servoactuador lateral izquierdo se encontraba bloqueado en su posicion extendida.
El helicoptero se encontraba realizando una maniobra de emergencia por fallo del
sistema hidraulico, ajustandose a las instrucciones indicadas en el Manual de
Operaciones.

El sistema hidraulico habia sido desconectado por el piloto para atender la maniobra
de emergencia.

El mecanismo de ajuste del servoactuador lateral izquierdo no estaba blocado de
acuerdo a las especificaciones indicadas en el Boletin de Servicio n.° 407-05-70.

El servoactuador HR2036 habia sido suministrado por el fabricante Bell Helicopter con
el correspondiente Certificado de Puesta en Servicio, aunque con el Boletin de Servicio
n.° 407-05-70 sin cumplimentar.

La emision del Boletin de Servicio n.° 407-11-96 de fecha 29 de junio de 2011, motivd
la publicacion de sendas Directivas de Aeronavegabilidad por parte de Transport
Canada y la Federal Aviation Administration de EEUU, requiriendo la realizacion de
inspecciones y posibles actuaciones en el sistema de ajuste de determinados
servoactuadores. Estos ya habian estado afectados por el Boletin de Servicio 407-05-70
de fecha 10 de noviembre de 2005 con el mismo propdsito, no habiéndose emitido
en aquella ocasion directiva alguna.

Causas

Se considera que el accidente sobrevino como consecuencia de la pérdida de control de
la aeronave, al quedarse inmovilizado en posicion de extendido, el piston correspondiente
del servoactuador hidraulico que controla el paso ciclico situado en el lado izquierdo en
el sentido del avance. Ello fue debido al progresivo desajuste del mecanismo de control
de actuacion del servoactuador motivado por un inadecuado blocaje de sus componentes,
como consecuencia de la no cumplimentacion del Boletin de Servicio ABS 407-05-70.
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4. RECOMENDACIONES SOBRE SEGURIDAD OPERACIONAL

REC 12/14.

REC 13/14.

REC 14/14.

REC 15/14.

Se recomienda a HR Textron que revise y refuerce sus sistemas de
produccién y control de manera que garanticen la calidad de sus
productos.

Se recomienda a Bell Helicopter la necesidad de reforzar su Sistema de
Calidad, y adapte convenientemente sus sistemas de control de manera
que garanticen la calidad de los productos suministrados por sus
proveedores.

Se recomienda a Transport Canada que establezca las medidas necesarias
orientadas a conseguir que los procedimientos de Bell Helicopter
garanticen un control total de la calidad de sus equipos.

Se recomienda a Transport Canada que revise sus criterios de evaluacion
y valoracion para la determinacion de emision de Directivas de
Aeronavegabilidad.
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ANEXO 1

Manual de vuelo. BHT-407-FM1.
Seccion 3. Maniobras de emergencia,
parrafo 3.6. Sistema hidraulico
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TC APPROVED

3-5-B. FIXED PITCH FAILURES

This is a situation involving inability to
change tail rotor thrust (blade angle) with anti-

torque pedals.
® INDICATIONS:

1. Lack of directional response.
2. Locked pedals.

NOTE

If pedals cannot be moved with a
moderate amount of force, do not
attempt to apply a maximum effort,
since a more serious malfunction
could result. If helicopter is in a
trimmed condition when malfunction
occurs, TRQ and AIRSPEED should
be noted and helicopter flown to a
suitable landing area. Certain
combinations of TRQ, NR, and
AIRSPEED will correct a yaw
attitude, and these combinations
should be used to land helicopter.

® PROCEDURE:

NOTE

Pull pedal stop emergency release to
ensure pedal stop is retracted.

HOVERING

Do not close throttle unless a severe right

.yaw occurs, If pedals lock in any position at a
hover, landing from a hover can be
accomplished with greater safety under
power-controlled flight rather than by closing
throttle and entering autorotation.

3-5-B-1.

3-5-B-2,  IN-FLIGHT — LEFT PEDAL
APPLIED

In a high power condition, helicopter will yaw
to left when power is reduced. Power and
AIRSPEED should be adjusted to a value
where a comfortable yaw angle can be

BHT-407-FM-1

maintained. If AIRSPEED Is increased, vertical
fin will become more effective and an
increased left yaw attitude will develop. To
accomplish landing, establish a power-on
approach with sufficiently low AIRSPEED
(zero if necessary) to attain a rate of descent
with a comfortable sideslip angle. (A decrease
in NP decreases tail rotor thrust.) As
collective is increased just before touchdown,
left yaw will be reduced.

3-5-B-3. IN-FLIGHT — RIGHT PEDAL
APPLIED

In cruise flight or reduced power situation,
helicopter will yaw to right when power is
increased. A low power, run-on type landing
will be necessary by gradually reducing
throttle to maintain heading while adding
collective to cushion landing. If right yaw
becomes excessive, close throttle completely.

3-6. HYDRAULIC SYSTEM

3-6-A. LOSS OF HYDRAULIC
PRESSURE

@ INDICATIONS:

1. HYDRAULIC SYSTEM caution light

illuminated.

2. Grinding or howling noise from
pump.

3. Increase in force required to move
flight controls.

4. Feedback forces may be evident
during flight control movement,

® PROCEDURE:

1. Reduce AIRSPEED to 70 to 100 KIAS.

2. HYD SYSTEM circuit breaker — Out.
If hydraulic power is not restored,

push breaker in.
3. HYD SYS switch — HYD 8YS; OFF if
hydraulic power is not restored.

13JAN 2009 Rev.8 31§
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BHT-407-FM-1

4. For extended flight set comfortable
AIRSPEED, up fo 120 KIAS, to
minimize control forces.

5. Land as soon as practical.

6. A run-on landing at effective
translational lift speed
(approximately 15 knots) is
recommended.

FLIGHT CONTROL ACTUATOR
MALFUNCTION

An actuator hardover can occur in any flight
control axis, but a cyclic cam jam will only
occur in the fore and aft axis. An actuator
hardover is manifested by uncommanded
movements of one or two flight controls. If
two controls move, the pilot will find one of
these controls will require a higher than
normal control force to oppose the
movement. This force cannot be “trimmed™” to
zero without turning the HYD SYS switch OFF.
Once the hydraulic boost is OFF, the forces
on the affected flight control will be similar to
the “normal” hydraulic off forces.

3-6-B.

® [INDICATIONS:

1. Uncommanded
movements.

2. High flight control forces to oppose
movement in one axis.

3. Feedback forces only in affected
flight control axis.

4. Flight control forces normal in
unaffected axis.

flight control

® PROCEDURE:

1. Attitude — Maintain.
2. HYD SYS switch — OFF.
3. AIRSPEED — Set to 70 to 100 KIAS.

]312  Rev.8 13JAN 2009

TC APPROVED
4. Land as soon as possible using
procedure from paragraph 3-6-A.
3-7. ELECTRICAL SYSTEM
3-7-A. GENERATOR FAILURE
® INDICATIONS:

1. GEN FAIL caution light llluminated.
2. AMPS indicates 0.
3. Voltmeter — Approximately 24 volts.

® PROCEDURE:

1. GENERATOR FIELD and
GENERATOR RESET circuit
breakers — Check in.

2. GEN switch — RESET; then GEN.

3. If power is not restored, place GEN
switch to OFF; land as soon as
practical.

NOTE

With generator OFF, a fully charged
battery will provide approximately 21
minutes of power for basic helicopter
and one VHF COMM radio (35§
minutes with optional 28 ampere/
hour battery).

3-7-B. EXCESSIVE ELECTRICAL LOAD
® [INDICATIONS:

1. AMPS indicates excessive load.

2. Smoke or fumes.
® PROCEDURE:

1. GEN switch — OFF.
BATT switch — OFF.

3. FUEL BOOST/XFR LEFT circuit
breaker switch — LEFT (on).
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ANEXO 11

Directiva de aeronavegabilidad CF-2011-17,
de 30 de junio de 2011, emitida por
Transport Canada
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l*l Transport Transports TP 7245€
Canada  Canada Na. "
CF-2011-17
s Dane
30 June 2011

AIR WORTHINESS DIRECTIVE

u&mw o barher umm%” M0 coctraeg renkimese ol o

URGENT URGENT URGENT URGENT URGENT URGENT URGENT URGENT URGENT

TRANSPORT CANADA EMERGENCY AIRWORTHINESS DIRECTIVE
PLEASE FORWARD IMMEDIATELY TO THE PERSON RESPONSIBLE FOR THE
OPERATION AND MAINTENANCE OF YOUR AIRCRAFT

Number: CF- 201117
Subject: Incorrect Assembly of Hydraulic Servo Actuators
Effective: 30 June 2011

Applicability:  Bell Helicopter Textron Canada (BHTC) helicopters:
Model 40T, serial numbers 53000 through 53800, 53911 through 53999 and 54000
through 54070
Model 427, serial numbers 56001 through 66077, 58001 and 58002

Compliance:  As indicated below.

Background: Transport Canada was advised that a quality escape by a supplier has occurred and a
number of Bell Helicopter hydraulic servo actuators may have a loose nut, shaft, and
clevis assembly. The loose connection is due to improper lock washer installation. This
discrepancy Is not traceable or identifiable except by inspection. A disconnect of the
affected components may lead to loss of control of the helicopter.

This directive mandates inspections and reclification of the nut, shaft and clevis assembly
for all affected components.

dentify the applicable Bell Alert
ple ehehcoptarhydmuﬁcsm

actuator pan number and wlal number in accordance with the applicable

accomplishment instructions in Steps 1 and 2 of the ASB listed below.

= Alert Service,
Heli’goptnr Ilode I " Bulletin \ Date
407 ] \___407-11-96____ | 29 June 2011
\_a27 7 4271395 29 June 2011
\\_--
mss{fm&m«:«-mmmmmmmmw
LIRSt it A e o AN Canada
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No  CF-2011-17 22 |

B. If the part number and serial number determined from paragraph A are listed in
Table 1 of tha above-mentioned ASB, then prior fo next fight, perform inspections in
accordance with the accomplishment instructions in Step 3 of the ASB.

C. If the part number and serial number determined from paragraph A are not listed in
paragraph B, but are listed below, then within 25 hours air time from the effective
date of this directive, but no lafer than 31 July 2011, inspect In accordance with the
accomplishment instructions in Step 3 of the above-mentioned ASB.

Helicopter

Model Part number Serial number
41011300-107 .

wr | (BT 206-076:062-105) /| Prortogor
" #1011400-1 V| Priorto 2248

(BHT 206-076-062-107)

~ 41011300101

- (BHT 206-076-062-111) Prior to 807
41011700-101 m——

(BHT 206-076-062-109)

D. If the part number and serial number are not listed in paragraphs A or B of this
directive, no further action is required.

E. Any spare parts with part numbers and serial numbers as identified in paragraph B or
C must have completed inspections in accordance with the accomplishment
instructions in Step 3 of the applicable above-mentioned ASB prior to installation on
a helicopter.

Authorization: For the Minister of Transport, Infrastructure and Communities
ORIGINAL SIGNED BY

Derek Ferguson
Chief, Continuing Ainworthiness

Contact: Ms. Yosha Mendis, Continuing Airwarthiness, Ottawa, telephone 613-852-4357, facsimile
613-996-9178 or e-mail CAWWERBFeedback@ic g¢.ca or any Transport Canada Centre.
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ANEXO 111

Directiva de aeronavegabilidad de emergencia,
2011-15-51, de 8 de julio de 2011, emitida por
Federal Aviation Administration (FAA)

49






Informe técnico A-008/2011

EMERGENCY
AIRWORTHINESS DIRECTIVE

www.faa.gov/aircraft/safety/alerts/

DATE: July 8, 2011
AD #:  2011-15-51

Send to all U.S. owners and operators of Bell Helicopter Textron Canada (Bell) Model 407 and
427 helicopters.

This Emergency Airworthiness Directive (AD) is prompted by a report that a quality escape by
a supplier has oceurred and certain hydraulic servo actuators (servo) may have a loose nut, shaft, and
clevis assembly due to improper lock-washer installation. An investigation after an accident revealed
the clevis nut on the servo was loose. This condition, if not detected, could lead to a malfunction of a
servo in the flight control system and subsequent loss of control of the helicopter.

We have reviewed Bell Alert Service Bulletin (ASB) 407-11-96 and 427-11-35, both dated
June 29, 2011, which specify the part numbers and serial numbers of the affected servos and refer to
ASB 407-05-70, Revision A, dated November 10, 2005; ASB 427-05-12, Revision A, dated
November 14, 2005; with HR Textron Service Bulletin (SB) 41011300-67-01, Revision 2, dated
November 9, 2005; HR Textron SB 41011400-67-01, Revision 2, dated November 9, 2005; and HR
Textron SB 41011700-67-01, Revision 2, dated November 9, 2005, attached. The ASBs also specify
reidentifying the servos with a “67-01" on the modification plate indicating the inspection procedures
were followed.

Transport Canada, the airworthiness authority for Canada, notified the FAA that an unsafe
condition may exist on these helicopter models. Transport Canada advises that a quality escape by a
supplier has occurred, and a number of servos may have a loose nut, shaft, and clevis assembly.
Transport Canada states in its AD that the loose connection is due to improper lock washer
installation, which is not traceable or identifiable cxcept by inspection. The authority also states a
disconnect of the affected parts may lead to loss of control of the helicopter. Transport Canada
classified the ASBs as mandatory and issued AD No. CF-2011-17, dated June 30, 2011, to ensure the
continued airworthiness of these helicopters.

These helicopters have been approved by the aviation authority of Canada and are approved for
operation in the United States. Pursuant to our bilateral agreement, Canada has notified us of the
unsafe condition described in the AD. We are issuing this AD because we cvaluated all information
provided by Canada and determined the unsafe condition exists and is likely to exist or develop on
other helicopters of these same type designs. Therefore, this AD requires before further flight for
certain affected servos and within 25 hours time-in-service for certain other affected servos,
identified by a serial number, retracting the boot and inspecting the servo as follows:

» Applying only hand pressure, determining whether the nut, shaft, or clevis assembly tums
independently. If the shaft turns independently of the nut or the clevis assembly, before further
flight, replacing the servo with an airworthy servo.

2
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o If the shaft does not turn independently, inspecting to determine whether at least one tab of a
lock washer is bent flush against a flat surface of the nut and at least one tab of the lock washer is
bent flush against a flat surface of the clevis assembly.

« I at least one lock washer tab is not aligned and bent flush with a flat surface of the nut and
at least one lock washer tab is not aligned and bent flush with a flat surface of the clevis assembly,
before further flight, replacing the servo with an airworthy servo.

«If any tab of the lock washer is not bent flush against either a flat surface of the nut or clevis
assembly, bending the tab flush against a flat surface.

 Reidentifying the servo by metal-impression stamping or by vibro etching “67.017 onto the
modification plate.

« Before installing a servo with a PN and S/N identified in this AD, not identified by “67-01"
on the modification plate, inspecting it by following the requirements of this AD.

The actions must be done by following specified portions of the alert service bulletins described
previously.

This AD differs from Transport Canada AD in that we do not require that the servo be returned
to the manufacturer. Alse, we do not limit the applicability to specific serial-numbered helicopters.
We have specified the inspection requirements rather than referring to the applicable service
bulletins. The AD requires that the servo be replaced before further flight, and the Transport Canada
AD refers to the ASB, which requires that the servo be replaced within 300 hours time-in-service,

This rule is issued under 49 U.S.C. Section 44701 pursuant to the authority delegated to me by
the Administrator, and is effective immediately upon receipt of this emergency AD.

2011-15-51 BELL HELICOPTER TEXTRON CANADA: Directorate Identifier 2011-SW-038-
AD.

Applicability: Model 407 helicopters with a hydraulic servo actuator assembly (servo), part
number (P/N) 206-076-062-105, or -107 and Model 427 helicopters, with servo, P/N 206-076-062-
109 or -111, installed, certificated in any category.

Compliance: Required as indicated, unless accomplished previously.

To detect loose or misaligned parts of the servo that could lead to failure of the servo and
subsequent loss of control of the helicopter, do the following:

(a) Before further flight, for those helicopters with a servo serial number (S/N) on the
madification plate listed in Table | of Bell Alert Service Bulletin (ASB) No, 407-11-96, dated June
29, 2011, for the Model 407 helicopters or Table 1 of ASB 427-11-35, dated June 29, 2011, for the
Model 427 helicopters, do the following:

(1} Retract the boot depicted as “230™ in Figure 1 of this AD:

ul
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MSTCn ROD

Legend:

205 Clevis Assembly
215 Shaft

225 Nut

220 Lock Washer
230 Boot

TEST PORT

NOTE:

ACCEPTABLE CONDITION

A MINIMUM OF ONE TAB SHALL BE IN LINE ANO BENT FLUSH WITH

THE NUT FLAT SURFACE AND A MINIMUM CF ONE TAB SHALL BE IN LINE
AND BENT FLUSH WATH THE CLEVIS ASSEMBLY FLAT SURFACE

Clevis Assembly
Figure 1
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Note 1. Bell ASB 427-05-12, Revision A, dated November 14, 2005; HR Textron SBs
41011300-67-01, 41011400-67-01, and 41011700-67-01, all Revision 2, all dated November 9, 2005,
which are not incorporated by reference, contain information pertaining to the subject of this AD.

(2) Applying only hand pressure, determine whether the nut, shaft, or clevis assembly,
depicted as “225," “215," and “205," respectively, in Figure | of this AD, s independently. If the
shaft tums independently of the nut or the clevis assembly, before further flight, replace the servo
with an airworthy servo.

(3) If the shaft does not tumn independently, inspect to determine whether at least one tab of the
lock washer is bent flush against a flat surface of the nut and at least one tab of the lock washer is
bent flush against a flat surface of the clevis assembly.

(i) Ifat least one lock washer tab is not aligned and bent flush with a nut flat surface and at
least one lock washer tab is not aligned and bent flush with a flat surface of the clevis assembly,
before further flight, replace the serve with an airworthy servo.

(ii) If any tab of the lock washer is not bent flush against cither a flat surface of the nut or
clevis assembly, bend the tab flush against a flat surface.

(4) After accomplishing paragraph (a)(1) through (a)(3) of this AD, reidentify the servo by
metal-impression stamping or by vibro etching “67-01" onto the modification plate.

(b) For those servo P/Ns with a S/N less than the S/Ns listed in the following Table A of this
AD but NOT specifically included in the list of $/Ns in Table | referenced in paragraph (a) of this
AD, within 25 hours time-in-service, inspect the nut, shaft, and clevis assembly and accomplish the
requirements of paragraphs (a)(1) through (a)(4) of this AD.

Table A
Helicopter Model Servo P/IN Servo Prefix “HR,” S/N
407 41011300-101 Less than 807
(BHT 206-076-062-105)
41011400-101 Less than 2248
(BHT 206-076-062-107)
427 41011300-101 Less than 807
(BHT 206-076-062-111)
41011700-101 Less than 230
(BHT 206-076-062-109)

(c) Before installing a servo with a P/N and S/N identified in paragraphs (a) or (b) of this AD,
not identified by “67-01" on the modification plate, inspect the servo by following the requirements
of this AD.

(d) To request a different method of compliance or a different compliance time for this AD,
follow the procedures in 14 CFR 39.19. Contact the Manager, Safety Management Group, FAA,
ATTN: Matt Wilbanks, Aviation Safety Engineer, 2601 Meacham Blvd, Fort Worth, Texas 76137,
telephone (817) 222-5051, fax (817) 222-5961, for information about previously approved alternative
methods of compliance.

(¢) The Joint Aircraft System/Component (JASC) Code is: 6730: Rotorcraft Servo System.
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(f) Copies of the applicable service information may be obtained from Bell Helicopter Textron
Canada Limited, 12,800 Rue de I’Avenir, Mirabel, Quebec J7J1R4, telephone (450) 437-2862 or
(800) 363-8023, fax (450) 433-0272, or at http://'www.bellcustomer.comy/files’.

(g) Emergency AD 2011-15-51, issued July 8, 2011, becomes effective upon receipt.

Note 2: The subject of this AD is addressed in Transport Canada AD CF-2011-17, dated June
30, 2011.

FOR FURTHER INFORMATION CONTACT: Matt Wilbanks, Aviation Safety Engineer, 2601
Meacham Blvd, Fort Worth, Texas 76137, telephone (817) 222-5051, fax (817) 222-5961.

Issued in Fort Worth, Texas, on July 8, 2011.

Kim Smith,
Manager, Rotorcraft Directorate,
Aircraft Certification Service.
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ANEXO 1V

Boletin de Servicio de Alerta 407-05-70,
de 10 de noviembre de 2005, emitida por
Bell Helicopter Textron
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ALERT SERVICE BULLETIN
REVISION NOTICE

Bell Hellcopter[[ZRLLY] O Nov10.2005

A Subsdary of Textron bic

<

TO: All Owners/Operators of Bell 407 Helicopters

SUBJECT: REVISION “A” TO ALERT SERVICE BULLETIN 407-05-70:
CLEVIS ASSEMBLY - HYDRAULIC SERVO ASSEMBLY, PART
NUMBER 41011300 AND 41011400

Revision "A” to this Alert Service Bulletin introduces the rewritten Hydraulic Research
Textron Bulletins. Included in the rewritten bulletins are the following changes:

* The HR Textron Customer Service telephone number phone number, is added
in Section 1, Step F.

¢ The compliance in Section 2, Step A, is changed.
The inspection criteria are clarified in Section 2.
HR Textron-Authorized Service Centers telephone and fax number are added
in Table 1.

« A better graphic view of the proper installation is shown in Figure 1.

AN % % % % % % N\ % 8\ N\ \

AN APPROPRIATE ENTAY SHOULD BE MADE IN THE AIRCRAST LOGRDOK UPON ACCOMPLISHMENT
IF OWNERSH® OF ARCRAFT HAS CHANGED PLEASE FORWARD TO NEVY UWKER

VTG TGS H.
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VW I TIIITITETE T

ALERT SERVICE BULLETIN

Boll Helicopter]l3.4i;00 wo. 407-05-70

<

DATE Nov 10, 2005 FX OB o Tt e pave  Oct 17, 2005
REV A PAGE 10f1
MODEL AFFECTED: 407
SUBJECT: CLEVIS ASSEMBLY - HYDRAULIC SERVO
ASSEMBLIES, PART NUMBER 41011300 and
_ 41011400 _ —
HELICOPTERS AFFECTED:  Bell 407 ffelicopters serial number 53000 through
§3665. \ 53734
[Bell 407 helicopters serial number 53666 and
subsequent will have the intent of this bulletin
accomplished prior to delivery.]
COMPLIANCE: See vendor Bulletins.
DESCRIPTION:
The purpose of this bulletin is to achieve complete distribution of the attached vendor
bulletin to the current affected model distribution list on record by Bell Helicopter.
APPROVAL:
See vendor bulletin approval.

A N\ N

AR APPROPRIATE ENTRY SHOULD BE MADE IN THE ARCRAFT LOGEOOK UPON ACUOMFLISHMENT
IF OWNERSHIP OF AMRCRAFT pAS CHANGED PLEASE FORWARD 10 NEVY OWBER

VW TGS
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SE

CLEVIS ASSEMBLY - HYDRAULIC SERVOACTUATOR, PART NUMBER 41011400

1. Planning Information

A.  Effectivity

This service bulletin applies to the clevis assembly, P/N 41009477-101, used on the
hydraulic servo assembly, HR part number 41011400-101 (BHT 208-076-062-107).
The intent of this service bulletin has been incorporated into these servo actuators
with serial numbers 2248 and subsequent.

B. Reason

HR has discovered the possibility that the shaft (215) (refer to Figure 1) could be
loose. The looseness is as a result of lock washer tabs (220), improperly bent over
the flat surface of the nut (225) or the flat surface of the clevis assembly (205).

C. Description

This service bulletin defines mandatory inspection of nut, shaft and, clevis assembly
for possible looseness as result of improper lock washer installation. This
discrepancy is not traceable or identifiable except by inspection. This inspection is
applicable to servos identified in paragraph 1.A.of this bulletin.

D. Approval
HR Textron Engineering.
E. Manpower

Approximately 2.0 man-hour, are required to remove and reinstall each hydraulic
servo actuator and approximately 0.5 man-hour is sufficient to conduct visual
inspection.

F.  Material Price and Availability

Prior to returning any servo to service center, contact HR Textron Customer Service
and Field Service Manager at. 25200 \West Rye Canyon Road, Santa Clarita, CA
91355-1265; 661-702-5509, or 661-702-5358 (tel. numbers)

mhoweli@hrtexiron. Texiron.com (email); or 661-702-5870 (fax). Provide HR
Textron with the part number, serial number, time since new for new servo and in
addition time since overhauled or repaired and the facility if the servo was recently
overhauled or repaired. This applies to servos that are found with loose nut, shaft
or clavis assembly or improperly installed lock washer only. Warranty claims will be
handled on a case-by-case basis.

G. Tooling Price and Availability

New tools are not required.

EXPORT CONTROL WARNING
This document containg fechnical data whose export, transfer, disclosure, and further publcation are restricted by the applcabie
export laws and regulations of the United States of Amevica, including the Export Adminstration Act of 1679, as emanded, and the
Expont Adminisiration Regulations. Violations of Biese laws and regulations are subject 10 severe chil, criminal, and administrathe
penaibies.
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Weight and Balance
Not affected.

Electrical Load Data
Not affected.

References

67-31-09 Component Maintenance Manual with lllustrated Parts List (for) Hydraulic
Servo Actuator Assembly part number 41011400-101 (BHT 206-076-062-107).

Other Publications Affected

The intent of this service bulletin will be incorporated into the next revision of
67-31-09.

2. Accompiishment Instructions

A

B.

Within the next 10 flight hours or before December 15, 2005, whichever comes first,
accomplish this one-time mandatory inspection.

Retract the boot (230) and perform the following inspections:

1. Applying hand pressure only, and check if the nut, the shaft or the clevis
assembly is tuming independently from one another.

2. If the shaft will turn independently to the nut or the clevis assembly, prior to
the next flight, the actuator shall be removed from service and forwarded to
HR Textron or one of the HR Textron Service Cenlers listed in Table 1.
Check step 1.F. for condition.

3. If the shatft is not turning independently from the nut or the clevis assembly
proceed with step 2.B.4.

4. Check if at least one tab of the lock washer is bent flush against one of the
nut flat surface and if at least one tab of the lock washer is bent flush against
one of the two fiat surfaces of the clevis assembly. Lock washer tab must
also be in line with the flat surface of the nut and clevis assembly. If the lock
washer tabs are not bent flush against the nut and clevis assembly or are not
in line with the flats, proceed with the following steps,

5. Ifthe lock washer tabs are not bent flush against the nut or clevis assembly
fiat surface, use needle-nosed pliers and make sure the lock washer tab is
flush against nut or the flat surface of the clevis assembly.

I

Use or disciosure of data an this page are subject to the restriction on Page 1. |
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If the lock washer tab is on the edge or not aligned with a fiat surface (nut or
clevis assembly). Within the next 300 hours, but not later than April 30, 2008,
the actuator shall be removed from service and forwarded to HR Tex!rm or
one of the HR Textron Service Centers listed in Table 1. Check step 1.F. for

condition.

C. Ifthe servo meets all the requirements of the inspection or if the operator can
accomplish the corrective action, the operator may perform the necessary cormrective
repairs. Remove modification plate from servo and metal-impression stamp or
vibro-etch an abbreviated service bulletin number (67-01) on modification plate to
identify compliance with this service bulletin, Modification plates are available; HR
Textron will provide replacement modification plates if necessary. Corrective action
accomplished by HR Textron or approved repair station will have the same
identification added to modification plate.

Table 1. HR Textron-Authorized Service Centers

AEM Ltd

8 Wiiton Road

Haine Industrial Estate

Ramsgate, Kent CT12 5HE (Engtand)
Tel; 001-{44)-1-843-591-381

Fax; 011-(44)-1-843-502-641

Stansted Airport

Stansted, Essex CM24 1RB (England)
Tel; 011-(44)-1-278-680-030

Fax; 011-(44)-1-279-680-040

HASE

Haelicopter Accessory Service Inc. East
10102 Alleron Avenue

Pensacola, FL. 32606 (USA)

Tel; (850) 456-8339

Fax; (850) 456-5117

HAS West

Helicopter Accessory Service Inc. West
10985 Penrose Street

Sun Valley, CA 91352 (USA)

Tel, (818) 767-2214

Fax; (818) 767-2699

HELITRADES
18 Terry Fox Drive
Vanleek Hill, Ontario, Canada K08 1R0

Tel; (613) 678-3027
Fax; (613) 678-2776

Helicopter Support Inc.
116 Quarry Road
Trumbull, CT 06611 (USA)
Tel; (203) 416-4300

Fax; (203) 416-4282

JAMCO Corp

6-11-25 Osawa Mitaka
Tokyo 181 (Japan)

Tel; 011-(81) 422-31-6111
Fax; 011 (81) 422-32-6998

Motorflug GmbH
Baden-Alrpark

Gebaude C-312

D-77836 Rheinmunster, Germany
Tel; 011 (49) 7229-301-430

Fax; 011 (49) 7229-301-433

Ostermans Aero AB

Box 116

SE-190 46 Stockholm-Arianda
Sweden

Tel; 011-(48)-8-503-787-00
Fax; 011-(46)-8-593-787-90

HELITRADES
Site 5, Box 7, RR 2 Airdrie Airport
Airdrie. Canada KOB 1RO

Tel; (403) 912-4658
Fax; (403) 048-6475

[ Use or disclosure of data on this page are subject 1o the restriction on Pags 1. ]
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COVER. EPO0L AND
SLEEVE ASSEMBELY

ACTUATOR HOUSING
ASEEMBLY

MODIF ICATION PLATE
[ | . e | s T,
\_kﬂil) B )

NOTE:

ACCEPTABLE CONDITION

AMINIMUM OF ONE TAS SHALL BE IN LINE AND BENT FLUSH WITH

THE NUT FLAT SURFACE AND A MINIMUM OF ONE TAB SHALL BE IN LINE
AND BENT FLUSH WITH THE CLEVIS ASSEMBLY FLAT SURFACE

Clevis Assembly
Figure 1
[_ Use or disclsure of data an this page are subject 1o tha restricion on Page 1. I
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