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ADVERTENCIA

e

El presente informe es un documento que refleja los resultados de la
investigacion técnica adelantada por la Unidad Administrativa
Especial de AeronAutica Civil, en relacion con las circunstancias en
que se produjeron los eventos objeto de la misma, con causas y
consecuencias.

De conformidad con los Reglamentos Aeronauticos de Colombia
(RAC) Parte Octava y el Anexo 13 de OACI, “El tdnico objetivo de las
investigaciones de accidentes o incidentes sera la prevencion de
futuros accidentes o incidentes. El propdsito de ésta actividad no es
determinar culpa o responsabilidad”. Las recomendaciones de
seguridad operacional no tienen el propésito de generar presuncion de
culpa o responsabilidad.

Consecuentemente, el uso que se haga de este Informe Final para
cualquier propésito distinto al de la prevencion de futuros accidentes
e incidentes aéreos asociados a la causa establecida, puede derivar en
conclusiones o interpretaciones erroneas.
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SINOPSIS
Aeronave Comercial no regular de carga
Boeing B747-200FM
Propietario
Fecha y hora del Accidente KALITTA AIR LLC.
Julio 7 de 2008, 03:57 HL
Explotador
Lugar del Accidente Centurion Cargo

Madrid, Cundinamarca
Personas a bordo

Tipo de Operacion Ocho (8)

Resumen

El 7 de julio de 2008 a las 03:57 hora local, el N714CK un Boeing 747 -200FM' carguero de la
empresa Kalitta Air que operaba como el vuelo 164 de Centurién Cargo resultd destruido cuando
impact6 el terreno en la poblacion de Madrid, Cundinamarca luego de haber despegado del
Aeropuerto Internacional Eldorado de Bogota (BOG). El capitén, el primer oficial y el ingeniero
de vuelo resultaron gravemente heridos. Los demas ocupantes resultaron con heridas graves y
leves. Dos personas en tierra fallecieron como consecuencia del impacto de la aeronave contra
una casa de vivienda. Las condiciones meteoroldgicas al momento del accidente eran aptas para
vuelo visual nocturno. La aeronave era operada en un plan de vuelo instrumentos IFR con
destino el Aeropuerto Internacional de Miami (MIA) en la Florida. Estados Unidos.

' La base de datos de la Administracién Federal de Aviacion de los Estados Unidos (FAA) enlista la aeronave, la
cual fue originalmente fabricada como un avién de pasajeros. un Boeing 747-209B. Un avién de carga fabricado
originalmente hubiese sido designado como Boeing 747-200F. Cuando el avidn fue convertido a carguero, fue
designado como Boeing 747-200FM (M=modificado). con las mismas caracteristicas de vuelo de un Boeing 747-
200F.
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Vista general del accidente
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1. INFORMACION FACTUAL
1.1 Antecedentes de vuelo

El' 7 de julio de 2008 a las 03:57 hora local, el N714CK un Boeing 747 -200FM carguero de la
empresa Kalitta Air que operaba como el vuelo 164 de Centurién Cargo resulté destruido cuando
impact6 el terreno en la poblacion de Madrid, Cundinamarca luego de haber despegado del
Aeropuerto Internacional Eldorado de Bogotd (BOG).

La aeronave habia salido el 6 de julio de la ciudad de Viracopos, Brazil (VCP) con destino
Rionegro (RNG). Luego de un vuelo sin eventualidades y mientras se encontraba atin en crucero,
la compaiiia le dio instrucciones a la tripulacion que cambiara su destino hacia BOG, aterrizando
hacia la media noche sin contratiempos.

Luego de un transito de aproximadamente 2 horas donde se repostd combustible y se cargo la
aeronave, se iniciaron los motores y la aeronave rodé para su despegue por la pista 31R.

En seguida de recibir la respectiva autorizacion del ATC, el avion acelerd en la pista a 80 nudos
de velocidad, a través de V1 (la velocidad de reconocimiento de falla del motor critico o
velocidad de decision de despegue), hasta el V2 (la velocidad de seguridad de despegue) con
todos los motores operando. La relaciones de presion (EPR) de los cuatro motores en potencia
de despegue fue registrada entre 1.69 y 1.72. Los flaps se encontraban seleccionados en 10° y se
mantuvieron en ese ajuste durante todo el vuelo.

El aviéon comenzoé a rotar hacia la actitud de despegue a través de VR (velocidad de rotacion) -7
nudos, pero habia rotado a menos de 2° de nariz arriba por VR (152 nudos). A medida que la
velocidad supero la V2 (162 nudos) y la actitud del avion superd los 13° de nariz arriba, el valor
de EPR del motor 4 disminuy6 de ajuste inicial de despegue hasta un valor sostenido de cerca de
1.0 durante un periodo de 2 a 3 segundos. Durante este periodo de tiempo, hubo cuatro
sobrecargas de motor”. Durante los 15 segundos siguientes, la actitud del avién increment6 a 17°
antes de variar entre 14° y 16 © de nariz arriba.

La velocidad disminuyé desde 165 hasta 155 nudos (V2-7); la altitud incrementd a 300 pies por

% Los términos "pérdida del compresor" y "sobrecarga del motor" son intercambiados a menudo. Tipicamente, una
pérdida del compresor contiene una celda rotativa de pérdida que reduce la habilidad de bombeo del compresor y su
rendimiento. Una sobrecarga del motor que esta previamente en pérdida usualmente se manifiesta como un flujo
reverso explosivo que ocurre en altos ajustes de potencia del motor y puede estar acompanado por llamas visibles en
la entrada y la tobera de escape. Las sobrecargas recuperables del motor ocurren durante una perturbacion
momentdnea del flujo del aire. el cual no requiere accion correctiva por parte del operador. Una sobrecarga no
recuperable del motor requiere accion correctiva del operador, la cual puede incluir el retardar la palanca de empuje.
incrementar el sangrado del motor o el apagado del mismo. Estas sobrecargas se recuperan con frecuencia si la
palanca de empuje se retarda a minimas rapida e inmediatamente.
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encima del terreno (AGL), el angulo de inclinacién vario en + 3 °, y el rumbo magnético vari6 +
5° del eje de la pista.

Se registraron desviaciones del timon de direccion a la izquierda de unos 20° después de la
disminucion del EPR del motor nimero 4. No se escuchd en la grabadora de voz de cabina
(CVR) la llamada para retraer el tren de aterrizaje, sin embargo, el andlisis de espectro de
sonidos indic6 que tren comenzd a retraerse unos 14 segundos después de las cuatro sobrecargas
del motor.

Durante los 5 segundos siguientes, la velocidad siguié disminuyendo hacia los 150 nudos y se
inici6 un viraje a la derecha para cumplir con el "Procedimiento Especial de Falla de Motor" con
rumbo 322°.

La altitud aumenté a 450 pies AGL. A medida que los angulos de inclinacién y de actitud
alcanzaron 10° a la derecha y 16° de nariz arriba respectivamente, se activd el "stick shaker".
Dos segundos mas tarde la actitud de cabeceo se redujo hacia 11 °, La velocidad aument6 a unos
156 nudos en los 8 segundos siguientes y la altitud comenzé a disminuir a 400 pies AGL. La
secuencia de retraccion del tren de aterrizaje se habia completado para ese momento. Hubo una
segunda activacion del stick shaker cuando la actitud de cabeceo que se incremento a unos 13.5°.

Luego de 2 segundos, los valores EPR para los motores de 1, 2 y 3 aumentaron en cerca de 0.08
en promedio (a la condicion de sobrepotencia u "overboost"). Cinco segundos mads tarde hubo
cuatro advertencias del GPWS "don't sink". La velocidad aumentd de nuevo a V2 y la altitud
aumenté en cerca de 100 pies dentro de los 12 segundos siguientes a la sobrepotencia de los
motores. Durante este periodo de tiempo, la actitud de cabeceo varid entre 12 © y 15 ° de nariz
arriba y el angulo del banqueo se acercé a planos nivel.

Alrededor de 8 segundos mas tarde (unos 20 segundos después de la aplicacion de la
sobrepotencia) y cuando la velocidad era de unos 162 nudos y a 600 pies AGL, el EPR del motor
nimero | empezd a disminuir de 1,75 a un valor sostenido de 1.0 durante un periodo de 2-3
segundos. Durante este periodo de tiempo, hubo tres sobrecargas rapidas de motor. La desviacion
de 20 ° del timén de direccion hacia la izquierda cesé regresando a su posicion neutral).

Los valores de EPR de los motores restantes 2 y 3 disminuyeron subsecuentemente hacia sus
ajustes respectivos antes de la sobrepotencia, el dngulo de banqueo incrementd desde planos a
nivel hasta valores de entre 11 ° y 15 © hacia la izquierda para cumplir con el procedimiento de
regresar al aeropuerto, la velocidad disminuyd y se estabilizé en alrededor de 158 nudos, y la
altitud, después de alcanzar un maximo de 750 pies AGL, comenz¢ a disminuir. Los flaps se
mantuvieron en 10.

La tripulacién posteriormente declard la emergencia y confirmé que el combustible estaba siendo
descargado. El motor 2 experimento cinco ciclos de disminucion y recuperacion del EPR, cada
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uno de 2.3 segundos de duracion a los 87, 33, 13, y 3 segundos antes del impacto contra el
terreno y coincidieron con picos en la actitud de cabeceo de la aeronave.

La velocidad y la altitud en general disminuyeron después de la disminucién y recuperacién
inicial del EPR del motor 2. Durante los dltimos 85 segundos, hubo miltiples pérdidas de
compresor, alarmas del GPWS de "don't sink", "too low terrain” y "too low gear" hasta que el
avion impact6 el terreno. La aeronave impact6 una casa de vivienda donde fallecieron dos de sus
ocupantes. El tiempo total de vuelo, desde la rotacion hasta el impacto fue de 3 minutos 15
segundos.

1.2 Lesiones personales

Mu

ertos 0 2 2
Graves 5 0 5
Leves 3 0 3
Ilesos 0 0 0
TOTAL 8 2

1.2.1 Nacionalidades de la tripulacion y los pasajeros

Todos los ocupantes de la aeronave eran de nacionalidad Estadounidense. Los lesionados
fatalmente en tierra eran Colombianos.

1.3 Daiios sufridos por la aeronave

Como consecuencia del impacto y posterior incendio, la aeronave resulto destruida.

Secretaria de Seguridad Aérea — Grupo de Investigacion de Accidentes Accidente N714CK Q




REPUBLICA DE COLOMBIA

AERONAUTICACIVIL 3

Unidad Administrativa Especial

aeEseERE

Daiios en la aeronave

1.4 Otros Daifios

Destruccion de un inmueble localizado en coordenadas N 04° 43.188 W074° 15.121, dafios a la
vegetacion circundante y suelo en aproximadamente 1.000 m”.

Vivienda afectada por el impacto

Secretaria de Seguridad Aérea — Grupo de Investigacion de Accidentes Accidente N714CK @




REPUBLICA DE COLOMBIA

Unidad Administrativa Especial

1.5 Informacion personal

Capitan

Edad

51

Licencia

FAA ATP

Nacionalidad

Estados Unidos

Certificado médico

Primera Clase Vigente
Equipos volados como piloto
DC8, B737, B727. B707, A300, B747
Ultimo chequeo en el equipo
Mayo 25 /2008

Primer Oficial

Edad:

49

Licencia:

FAA ATP

Nacionalidad:

Estados Unidos

Certificado médico:

Primera clase vigente

Equipos volados como piloto:
B747, DCS8, B737, B727, B200
Ultimo chequeo en el equipo:
Enero 09 de 2008

RONAUTICACIVIL ¢

Total horas de vuelo

8.874:30

Total horas en el equipo
2.874:30

Horas de vuelo altimos 90 dias
147:30

Horas de vuelo ultimos 30 dias
76:30

Horas de vuelo tltimos 3 dias
06:39

Total horas de vuelo:

11.373:48

Total horas en el equipo:
2.853:48

Horas de vuelo altimos 90 dias:
111:06

Horas de vuelo ultimos 30 dias:
79:06

Horas de vuelo iltimos 3 dias:
06:37

Secretaria de Seguridad Aérea — Grupo de Investigacion de Accidentes
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Ingeniero de Vuelo

Edad:

59

Licencia:

FAA FE

Nacionalidad:

Estados Unidos

Certificado Médico:

Primera Clase Vigente
Equipos volados como ingeniero:
B747

Ultimo chequeo en el equipo:
Mayo 11 De 2007

1.6 Informacion sobre la aeronave

Marca:

Boeing

Modelo:

B747-209B

Serie No.:

22446

Matricula:

N714CK

Fecha de fabricacion:
1981

Certificado matricula:

Noviembre 2002 / vigente

(ONAUTICACIVIL

Total horas de vuelo:

10.665:18

Total horas en el equipo:
2.665:18

Horas de vuelo altimos 90 dias:
148:00

Horas de vuelo dltimos 30 dias:
84:54

Horas de vuelo iltimos 3 dias:

08:40

Certificado de aeronavegabilidad:
Noviembre 2002 / vigente

Fecha ultima inspeccion y tipo:

3 julio /2008 Terminating

Fecha altimo servicio:

14 junio / 2008 A-3

Total horas de vuelo:

90.613:42

Total horas DURG:

20.180:36
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Motor No. 1

Mareca:
Pratt & Whitney

Modelo:
JTOD-7Q

Serie motor:
702416

Motor 2

Marca:
Pratt & Whitney

Modelo:
JT9D-7Q

Serie motor:
702317

Motor 3

Marca:
Pratt & Whitney

Modelo:
JT9D-7Q

Serie motor:
702155

Total horas del motor:
61.516:06

Total horas DURG motor:
1.021:06

Ultimo servicio motor:
Reemplazo en servicio C

Total horas del motor:
85.183:06

Total horas DURG motor:
1.021:06

Ultimo servicio motor:
Reemplazo en servicio C

Total horas del motor:
94.521:36

Total horas DURG motor:
1.021:06

Ultimo servicio motor:
Reemplazo en servicio C

”
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Motor 4

Marca: Total horas del motor:
Pratt & Whitney 81.690:06

Modelo: Total horas DURG motor:
JT9D-7Q 1.021:06

Serie motor: Ultimo servicio motor:
702443 Reemplazo en servicio C

Al momento del evento Kalitta Air, contaba con un programa de inspeccion de mantenimiento,
con revision 60, la cual fue aprobada por la FAA el 3 de enero de 2008 y publicada el 15 de
enero de 2008.

En el programa se inclufan Directivas de Aeronavegabilidad y el cumplimiento de los Boletines
de Servicio del fabricante. En adicion, todas las tareas estructurales estaban incluidas en el
programa.

Servicio de Terminacion - realizables en un plazo de 7 dias desde la Gltima visita, desde un
chequeo C y con la aeronave en tierra por lo menos seis horas.

Inspeccion "A" - segmentada (12 segmentos). Se realiza dentro de las 470 horas desde el anterior
servicio A o C. Al finalizar el servicio también se lleva a cabo un Servicio de Terminacion.

Inspeccion "C" - La inspeccion C esta segmentada (12 segmentos) y se realiza cada 5.600 horas
desde el control C anterior o 72 meses, lo que ocurra primero. Todas las tarjetas de la Inspeccion
de Terminacion se llevaran a cabo con esta inspeccion.

Inspeccion "D" - La inspeccion D se realiza a intervalos no mayores de 24.000 horas de tiempo
en servicio desde la altima visita D de conformidad con el Manual de Mantenimiento de Boeing.
El cumplimiento de todas las tarjetas "D" constituye una revision general de la estructura
(overhaul).

Documento de Inspeccion Estructural Suplementario (SSID) - El Programa de Mantenimiento
para el Boeing 747 de Kalitta incorpora la Inspeccion Suplementaria D6-35022 Revision G, de
acuerdo con las Directivas de Aeronavegabilidad.

Elemento estructural principal (PSE) - Las inspecciones se llevan a cabo dentro del tiempo total
del avion o el criterio de ciclo total segiin sea necesario para cumplir con el DTR minimo

4
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(calificacion de tolerancia al dafio) requerido por Boeing de acuerdo con el documento de
Inspeccion Estructural Suplementario (SSID) niimero D6-35022 Revision G.

Programa de Prevencién y Control de Corrosién - La norma para la Prevencion y Control de la
corrosion es la Directiva de Aeronavegabilidad 90-25-05 efectiva 31 de diciembre 1990. El
proposito del programa es mantener la flota de B747 de tal manera que se prevenga la ocurrencia
de corrosion en exceso del nivel 1 después de la inspeccion inicial de cada zona del avion.

Ultimos servicios e Inspecciones Efectuados a la Aeronave:

Servicio Fecha Lugar Tiempo total | Ciclos Totales
Terminating 7/3/08 Miami, FL 90,585.5 21,990
Service
A-1—-A-12 Check | 2/19/08 Oscoda, MI 89.592.6 21,795
A-2 Check 4/19/08 Oscoda, MI 90,030.6 21,883
A-3 Check 6/14/08 Oscoda, MI 00.414.5 21.961
C-5 Check 1/30/02 China Air 72, 892.8 18455
C-6 Check 7/22/04 Oscoda, M1 77,788.1 19.482
C-7 Check am0/06 | Garuda, 83.592.2 20,601
Indonesia
C-8 Check 2/18/08 Oscoda, M1 89.592.6 21,795
D Check 6/7/01 China Air 70.433.3 17.985

El ultimo peso y balance general fue efectuado el 17 de abril de 2008 con los siguientes
resultados:

Peso Basico Vacio: 344,460 libras
Brazo: 1363.9 pulgadas
Momento: 469782423 Ib-pulgadas

La aeronave fue despachada desde BOG con los siguientes pesos y centrado: (en libras):

Peso Basico Vacio: 344.453°
Pasajeros: 1.200

? La diferencia en el BOW general y el de despacho se debe a la inclusién del maletin electrénico de vuelo a bordo.
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Carga: 196.713
Zero Fuel Weight: 542.366
Miximo Zero Fuel Weight: 590.000
Combustible: 120.000
Peso en Rampa: 662.366
Miaximo Peso en Rampa: 836.000
Combustible Rodaje: 3.000

Peso Actual de Despegue: 659.366
M:ximo Peso de Despegue: 833.000
Consumo Estimado de Combustible: 5.000

Peso Estimado de Aterrizaje: 575.907
Miximo Peso de Aterrizaje: 630.000
CG: 22,6
Limites del CG 15,5a33,0
Unidades de Trim al Despegue: 54

Ajuste de Flap: 10
Velocidades de Despegue (V1 VR V2): 134, 152, 162
Flaps de Aterrizaje: 25

Mantenimiento de los motores

El mantenimiento de los motores Pratt & Whitney JT9D-7 instalados en la aeronave Boeing 747
se realiza de conformidad con las instrucciones contenidas en el manual de mantenimiento y
revision del fabricante. El Manual General de Mantenimiento (MGM) de Kalitta Air contiene
una lista de los manuales utilizados para el mantenimiento de los JT9D-7.

La compaiiia cuenta con un taller reparador autorizado para revision y reparacion general de sus
motores de acuerdo con el Manual de Especificaciones de Mantenimiento de Motores PMS

9000.

Una revision de los registros de mantenimiento de la aeronave de noviembre 2007 a julio de
2008 reveld discrepancias recurrentes y aplazamientos asociados con la operacion del inversor
de empuje del motor # 1 desde el 6 de marzo hasta el 16 de mayo. Al parecer, la mayoria de los
problemas del motor ocurrieron después de que el avion sali6 del servicio C en el que todos los
motores fueron removidos y reemplazados. Igualmente se encontraron mas de 60 reportes
referentes a los motores en la bitdcora de mantenimiento de la aeronave con sus respectivas
acciones correctivas.

4
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1.7 Informacion Meteorologica

Las condiciones meteoroldgicas reportadas por la torre de control en el aeropuerto Eldorado al
momento del accidente eran de viento de los 270 grados con 4 nudos, visibilidad mayor a 10
kilometros excepto al Oeste con 8.000 metros por lluvia en las vecindades ,cielo parcialmente
cubierto con nubosidad a 1.700 pies, temperaturas 11 / 11 °C, ajuste altimétrico 30,30, llovizna
reciente sin cambios significativos.

METAR SKBO 070800Z 27004KT 9999 8000W VCSH BKNO17 11/11 A3030 REDZ
NOSIG

1.8 Ayudas para la navegacion

No se detectaron anomalias en el funcionamiento de las ayudas para la navegacion.

1.9 Comunicaciones

No se detectaron anomalias con las comunicaciones aire tierra.

1.10 Informacion de aer6dromo

El aeropuerto Eldorado (SKBO) se encuentra ubicado en coordenadas 04° 42" 11" N 074° 08' 18"
W en Bogota D.C., ciudad a la que sirve como terminal internacional las 24 horas. Tiene una
elevacién de 8.361 pies y estd autorizado para traficos VFR e IFR. Cuenta con dos pistas en
orientacion 31/13 de concreto asfaltado. La pista 13L tiene 3.800 metros de largo por 45 de
ancho y un drea para franqueamiento de obstaculos de 300 metros. La pista 13L se encuentra
correctamente demarcada e iluminada para la operacion instrumentos.

El equipo de investigacion realizé una revision de la superficie de la pista y su zona de seguridad
encontrando que el aerédromo cumplia con las especificaciones de operacion. No se encontraron
rastros de impacto con aves o de ingestion de objetos extrafios.

1.11 Registradores de vuelo

La aeronave estaba equipada con un registrador de datos de vuelo digital (DFDR) marca
Honeywell nimero de parte 980-4100-DXUS, serie N° 3462, el cual resulté intacto. Se
recuperaron los pardmetros necesarios para la investigacion que revelaron la actitud de la
aeronave durante su despegue, la falla pérdida de potencia de los motores y el posterior impacto.
La aeronave tenia instalada una grabadora de voces en cabina (CVR) marca .3 Communications,
namero de parte 93A100-80, niimero de serie 55462, la cual resultd intacta. Se recuperaron los
altimos 30 minutos de grabacion de buena calidad que sirvieron para establecer las acciones
ejecutadas por la tripulacién durante la secuencia de eventos.

’
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1.12 Informacion sobre restos de la aeronave y el impacto

El contacto inicial lo realizo la parte inferior del fuselaje contra una linea de arboles ubicada al
norte de un canal de agua que rodea el lote. El dafio de los arboles era consistente con la
inclinacion lateral de la aeronave siendo de unos 20 a 25 grado de plano izquierdo abajo. Luego
el empenaje y los motores No. 1 y No. 2 impactaron el terreno aproximadamente a 15 metros de
la vivienda siguiendo la trayectoria de impacto. Este seria el punto inicial de impacto contra el
terreno. El siguiente punto de contacto fue la vivienda de ladrillos contra la cual golpeo
posteriormente la parte inferior del fuselaje y los elevadores. Partes del elevador derecho exterior
se encontraron en esa ubicacion.

Luego del contacto contra la casa. el fuselaje golpe6 el terreno dejando una depresion de tierra de
aproximadamente 5 metros de ancho por 50 metros de largo. No se encontraron marcas del tren
de aterrizaje y la inspeccion posterior de los actuadores revel6 que éste se hallaba retractado al
momento del accidente. En el mismo lugar de la marca de contacto del fuselaje, los motores No.
3 y No. 4 dejaron marcas de unos 45 centimetros de profundidad por 10 metros de largo. Los
flaps interiores del plano derecho dejaron surcos a lo largo de la misma distancia.

A 112 metros del punto del impacto inicial la aeronave entré en una depresion del terreno de 120
metros de ancho donde hizo contacto ligeramente con el terreno hasta los 160 metros del
impacto inicial. En este punto, se evidencié una zanja de unos 3,5 metros de ancho por 4.8
metros de largo y 1.2 metros de profundidad. Una parte de la seccion de la viga delantera inferior
del plano en la seccion central y algunas piezas del recubrimiento de la parte inferior del plano
derecho quedaron en la zanja. Una seccion grande de la viga trasera fue encontrada a 15 metros
de alli en rumbo 190°. El estabilizador horizontal con su seccion superior se encontré a 10
metros al sur de la zanja con la mayoria del estabilizador horizontal a su lado. Marcas de fuego
post impacto se evidenciaron a partir de los 15 metros desde la zanja.

La parte sur de la depresion de tierra tiene un terraplén o ribera con una inclinacion de 40 grados
y de 0,9 a 2.5 metros de alto. El lado izquierdo del avion impacté la primera cuesta en un angulo
de 30 grados. La punta del ala izquierda, todos los motores y el fuselaje dejaron marcas
profundas en el terraplén. El tren de aterrizaje principal del plano derecho y ambos trenes
principales del fuselaje se encontraron adelante y en la parte superior del banco.

Cerca de 6 metros al suroeste de la orilla de la ribera, el ala derecha ya separada del fuselaje
terminé con la mitad superior de la piel consumida por el fuego después del impacto. La otra
mitad de la piel del ala superior derecha se encontré a unos 6 metros al Oriente de esta posicion.
El motor N ° 4 se encontrd también en esta area. Aproximadamente a 320 metros mas alla del
impacto inicial fueron encontradas el ala izquierda y una gran parte de la seccion de fuselaje. Se
hicieron evidentes extensas marcas de fuego post accidente en esta ubicacion con una gran drea
de terreno quemado y la mitad superior de la piel del fuselaje consumida por el fuego.
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El motor N ° 2 se encontraba a unos 6 metros al sur del ala izquierda, cerca de la linea central del
recorrido del accidente. El motor N ° 3 se encontrd a unos 24 metros al oriente del motor N © 2.
El motor N ° 1 se encontrdé a unos 21 metros al sur de motor N ©® 2. Una gran seccién que
contenia la cabina de pilotos y parte de la seccion del fuselaje fueron encontrados
aproximadamente a 466 metros mas alld del punto de impacto inicial girado sobre su costado
derecho y con la nariz mirando hacia el Oriente.

Area de Impacto

1.13 Informacion médica y patologica

Se efectuaron pruebas de toxicologia a todos los tripulantes con resultados negativos.
No hay ningan vestigio de que factores fisiologicos o incapacidades afectaran la actuacién de los

miembros de la tripulacion de vuelo.
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1.14 Incendio

El campo de escombros se extendid unos 510 metros desde el punto del primer impacto con los
arboles. Habia un rastro continuo de escombros v carga desde el punto del primer impacto a la zona
donde termino la cabina de pilotos. En el camino los restos, hubo tres grandes dreas concentradas de
escombros. La primera zona estaba situada en el punto donde la caja central de los planos impacto
el suelo. No se encontré evidencia de fuego en ésta area.

La segunda seccion grande de restos consistio en el centro de la aeronave incluyendo las alas, los
tanques de combustible y los motores. Esta zona sufrié dafios intensos por fuego. Grandes
parches agrupados en forma de patrones de quemaduras quedaron evidentes en el terreno. En
adicion, hubo lugar a varios incendios dispersos alrededor de los bordes del campo de
escombros. La estructura que incluye tanto las alas, secciones del fuselaje, la carga y el motor # 2
encontrado en esta zona sufrieron dafos por incendio, en especial los articulos que se
encontraban en los parches de quemaduras en el terreno. Los dafios son consistentes con un
fuego post accidente como consecuencia de la fuga de combustible. No se encontro evidencia de
incendio en vuelo en las piezas del fuselaje restantes. Superficies fracturadas del ala derecha e
izquierda y el tanque central mostraban delaminacion en las superficies fracturadas.

La tercera drea de concentracion de restos consistio en la cabina y la cubierta superior de la
aeronave. Estas secciones se posaron sobre el lado derecho del fuselaje. Parte del cargamento se
encontrd alin sujeto a esta seccion. No existe evidencia de fuego en esta drea.

Una vez avisado por la torre de control del aeropuerto, el servicio de extincion de incendios CFR
procedio hacia el lugar del accidente apoyado en informacién suministrada por el ATC. Un
equipo de salvamento de la base militar de Madrid procedio de inmediato al lugar del accidente y
fueron los primeros en llegar al lugar para efectuar el rescate de los sobrevivientes. Los servicios
CFR demoraron aproximadamente 28 minutos en arribar a la zona de impacto ubicada a 14
kilémetros del aeropuerto.

Un helicéptero de la Fuerza Aérea Colombiana apoyd las labores de traslado acromédico de los
sobrevivientes. Para la extincién del incendio se utilizaron una maquina Oshkosh Striker, una
unidad de rescate y una unidad de comando los cuales gastaron en total 60 galones de espuma
AFFF al 6% y 1.500 galones de agua. También hicieron presencia bomberos estructurales del
municipio de Madrid y unidades de rescate del Servicio de Atencion y Desastres Distrital.

€
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Incendio Pos Impacto

1.15 Aspectos de supervivencia

El rescate ocurrié 20 minutos después de ocurrido el impacto de la aeronave por parte de
personal de la base militar cercana al lugar del accidente quienes removieron a los ocupantes de
la aeronave a través de la ventana del piloto; posteriormente fueron conducidos al hospital de la
poblacién de Madrid.

El impacto fue de magnitud controlada en razén a que el comandante de la aeronave logré ubicar
un area donde el avion conservo la actitud de descenso y aterrizaje favoreciendo de manera
positiva las circunstancias del accidente. La supervivencia en este evento fue del 100% de los

ocupantes de la aeronave.

El patrén de destruccioén inicié con el impacto contra el terreno seguido de desplazamiento y
luego el choque contra un terraplén donde se desprendié la cabina de pilotos y la parte superior
del fuselaje que contenia a todos los ocupantes.
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En el examen médico pos accidente se observd que las lesiones fueron producidas por
desaceleracion al final de la secuencia de eventos. El patron de traumas comunes en algunos
ocupantes obedecio al impacto vertical inicial contra el terreno en la posicion sentada y luego al
vector de desplazamiento hacia adelante.

Una situacion de riesgo adicional se observo en razén a que el habitaculo se desprendio de la
aeronave y se desplazé quedando en posicion de costado. Los ocupantes quedaron colgando de
sus sillas con el cinturén ajustado en esos momentos. Al soltar los cinturones de seguridad,
algunos de los ocupantes cayeron desde sus sillas hacia el interior de la cabina.

El sobreviviente en tierra recibi6 lesiones graves debido a la destruccion de la casa de vivienda
donde se encontraba cuando la aeronave chocé contra ella.

1.16 Ensayos e investigaciones

Como parte del proceso de investigacion se efectuaron inspecciones a los motores de la aeronave
y al combustible utilizado.

COMBUSTIBLE

Una vez ocurrido el accidente, se tomaron muestras del combustible de los carro-tanques que
aprovisionaron la aeronave asi como de la planta de suministro. Las muestras fueron analizadas
demostrando que el combustible cumplia con las especificaciones técnicas requeridas y estaba
libre de contaminantes.

MOTORES

El avion estaba propulsado por cuatro motores Pratt & Whitney JT9D 7Q-bypass, cada uno
capaz de producir 53.000 libras de empuje. Ninguno de los motores exhibi6 indicios de un fuego
en vuelo. Los motores No. | y 4 mostraban marcas estaticas de contacto de los dlabes del Fan y
los alabes del Fan doblados en multiples direcciones compatibles con baja velocidad de rotacion
en ambos motores en el momento del impacto.

El examen del motor No. | in situ reveld que las partes de la turbina de baja presiéon (LPT)
hacian falta. Se asumié que el motor No. 1 habia experimentado una rotura de la turbina en vuelo
y partes del LPT fueron liberadas del motor y cayeron a tierra en alglin punto de la trayectoria de
vuelo. Se trazd un area de busqueda en base a los datos del FDR, los datos de radar de ATC, y un
analisis de la trayectoria para ayudar a enfocar la bisqueda de la pieza faltante. El equipo de
investigacion realizd6 una busqueda a pie de la zona designada y se recuperaron
aproximadamente cinco libras de piezas del LPT incluyendo los élabes.
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El dafo observado in situ era consistente con el motor rotando a baja velocidad al momento del
impacto. Muchos de los dlabes del Fan fueron empujados hacia atras debido a al impacto contra
el terreno, algunos doblados en la direccién de la rotacion y otros en la direccidén opuesta.
indicativo de dafio rotacional, y del revestimiento consistente en baja velocidad rotacional. La
tira de marcas rotacionales de la cubierta del Fan no mostré marcas circunferenciales, en cambio,
mostré deformacion localizada la cual es consistente con baja velocidad del Fan en el impacto.
La mayoria de los alabes de la sexta etapa del LPT se encontraron rectos, sin embargo, algunos
alabes estaban girados hacia adelante y fracturados en linea con la distorsion hacia adentro de la
cubierta del exhosto. La ausencia de alabes deformados en la direccion opuesta de la rotacion y
las fracturas localizadas en la sexta etapa del LPT eran consistentes con una baja rotacion del
sistema rotor de baja presion al momento del impacto.

Los valores de EPR y FF para todos los cuatro motores fueron consistentes con una operacion
normal y estable a lo largo de la carrera de despegue. De acuerdo con el FDR y corroborado con
el CVR, tan pronto como se efectuo la llamada de V2 por la tripulacién y el avién rotd, el motor
No. 4 presentd una pérdida de empuje mientras los tres motores remanentes continuaron
operando normalmente sin cambios inusuales en el FF o el EPR durante la fase de ascenso
inicial. El FF del motor No.4 cayo rapidamente del valor de despegue hasta un valor por debajo
de minimo en 8 segundos.

El desmontaje y el examen del motor no reveld ninglin fallo mecanico pre-impacto que hubiese
causado la pérdida de empuje. El compresor de baja presion (LPC) no fue desmontado. La
inspeccion de boroscopio no mostré fallas de componentes mecédnicos. Se observaron dafios por
impacto en las etapas 1.5 a 4, especificamente dafios en las puntas de los alabes. A pesar que la
turbina de baja presion (LPT) no se desmontd por completo, el examen de lo que era visible
mostro que los componentes estaban intactos y no mostraron fracturas.

No se evidenciaron marcas circunferenciales sobre el eje del LPT; dichas marcas se asocian con
un desequilibrio del sistema rotor debido a un cojinete o falla de alabe. El compresor de alta
presion (HPC) y la turbina de alta presion (HP) no mostraron fallas mecanicas. Se observaron
marcas circunferenciales de ciento ochenta (180) grados y de diferentes profundidades en
segmentos de la junta de aire exterior (OAS) y en la parte estatica del sello interior en todo el
HPC y el HPT. Estas marcas de rozamiento localizadas son consistentes con un rotor de alta
presion HP que gira a baja velocidad en el impacto.

Las camaras de combustion interna y externa no presentaban depdsitos de hollin apreciables,
tampoco quemaduras a través de los agujeros, material faltante, cualquier signo de aumento de
temperatura o ralladuras por combustible. En comparacion con otras cdmaras de combustion en
el taller reparador del operador, con aproximadamente la misma cantidad de horas, las
condiciones de los componentes de la camara de combustion del motor N ° 4 eran muy similares.
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No se encontrd ninguna anomalia relacionada con el sistema de combustible que haya producido
fallas que pudiesen haber causado la pérdida de empuje. Se realizaron analisis de los accesorios,
controles y componentes del sistema de combustible. La bomba de combustible, la unidad de
control y de presurizacion y descarga de la valvula no se pudo probar, sin embargo, el
desmontaje y el examen detallado de estas partes o componentes no revelaron evidencia de dafio
que hubiese impedido su la operacion normal antes de la pérdida de empuje del motor. Las
boquillas de combustible se probaron para ver la capacidad de flujo, fugas y éangulo de
pulverizacidon, sin encontrar anomalias de fondo. Las muestras de combustible tomadas del
motor, de los camiones de suministro y los tanques de almacenamiento no mostraron anomalias
y se encontraron dentro de los limites mdximos de ASTM 1655 estandar. Los tres transmisores
de flujo de combustible recuperados (el N® 2 no fue recuperado) fueron enviados a la ELDEC
Corporation, el fabricante de las unidades, para la prueba. Los tres FFT pasaron la prueba de
aceptacion de rango de caudal entre 0 y 1.000 Iph, lo que indica que los valores registrados por el
FDR fueron los valores de FF real, y no un valor predeterminado o un valor minimo.

Se desarroll6 un arbol de fallas de tal manera que las piezas del motor, componentes o sistemas
pudieran ser evaluados sistematicamente para determinar si habian contribuido a la perdida
irrecuperable del motor, con énfasis en los elementos que harian que la linea de operacion del
HPC o el LPC aumentara. El médulo de LPC no fue desarmado y los dafios de evaluacion por
impacto no permitieron la evaluacion de los componentes. Se determiné que el HPC y el HPT y
el estado de los componentes eran tipicos de un motor en servicio con tiempos similares y se
considerd normal. Del mismo modo, el sistema de aire sangrado no revelé evidencia de un mal
funcionamiento antes del impacto.

No hay evidencia de un deterioro significativo durante los ultimos 202 ciclos de operacion desde
la prueba de motor en enero de 2008 (febrero de 2008 instalado en el avion). Una revision de los
registros de mantenimiento del motor mostré que al entrar al taller en enero de 2008, el modulo
de HPT fue reparado. Luego de que el HPT reparado fue instalado en el motor, el EHM mostré
un incremento de 20° C en el EGT, el FF incrementd ligeramente y el N2 bajo ligeramente.
Estos cambios en los parametros son inconsistentes con la instalaciéon de un HPT recién reparado
por que tanto el EGT como el FF deberian estar mas bajos y el N2 mas alto.
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Estado final del Motor 4

El espacio de holgura de los dlabes del Fan no pudo ser medido debido a los dafios por impacto,
sin embargo, los registros de mantenimiento indican que en la Gltima visita al taller en enero de
2008, el espacio de holgura era de 0.240 pulgadas. Segin el manual del motor (EM) en su tarjeta
de trabajo 72-00-31-43-02, el espacio de holgura deberia ser entre 0.210 y 0.230 pulgadas. La
longitud de la cuerda de los dlabes fue medida y aproximadamente el 30% de los 23 alabes se
encontraron por debajo de los requerimientos del manual con la maxima de 0.139% pulgadas por
debajo del limite. De acuerdo con la tarjeta de mantenimiento P&W JT9D-7Q EM, Task 72-31-
03-22-007, la maxima erosion esta limitada a 0.100 pulgadas con un detrimento de la longitud de
la cuerda entre 0.150 a 0.180 pulgadas dependiendo de la localizacion de la medida.

El perfil del borde de ataque de los alabes del Fan fue estimado mediante la siper imposicion de
la forma del borde de ataque de la tarjeta 72-31-03-004 o SB 5284 sobre las formas medidas de 4
alabes del motor No. 4. La cantidad de desgaste (erosion del borde de ataque de los alabes) fue
estimado entre 0.005 y 0.011 pulgadas, relativo a la Gltima reparacion. Esta apreciaciéon no
evalia la pérdida total de la cuerda del borde de ataque de los dlabes debido a erosion previa y /o
reparaciones mixtas desde que el plano aerodindmico (Fan completo) fue fabricado. De acuerdo
con el fabricante, basandose en su experiencia histérica en la materia, la pérdida de material de
los bordes de ataque de los dlabes debi¢ haberse presentado entre las 5.000 y 11.000 horas de
operacion desde la Gltima reparacion.
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Tomando como referencia las medidas de los édlabes del Fan (forma, cuerda y punta), el
fabricante estim6 que la perdida de eficiencia del Fan fue de aproximadamente -1.19% y la
pérdida de capacidad de flujo del Fan fue de -0.68% (-0.92% de la perdida de la eficiencia y -
0.58% de la pérdida del flujo fue debido unicamente a la erosion del borde de ataque) basandose
en los datos de los dltimos ensayos al motor -AMM Test 12- llevados a cabo en abril de 2008.

No existian requerimientos de inspeccion de erosion de los dlabes del Fan sin desmontar el motor
en el manual de mantenimiento del motor o la aeronave. Los alabes del Fan deberian
inspeccionarse por dafios cada 600 horas y reparados totalmente cada 2.000 a 3.000 ciclos con un
méximo de 5.000 ciclos. Estas recomendaciones se encuentran descritas en el documento JT9D-
59A/70A/7Q Maintenance Planning Guide and Maintenance Advisory Notice JT9D-1-08 y
puede ser personalizado por el operador basandose en su experiencia particular. De acuerdo con
el fabricante, la perdida de material del borde de ataque de los dlabes fue consistente con las
5.000 y 11.000 horas de operacion desde la Gltima restauracion, basado en su propia experiencia.
El fabricante cree que los criterios para las inspecciones del perfil del borde de ataque de los
alabes del Fan con el motor atin acoplado a la aeronave y sus intervalos no se requieren si se
siguen los tiempos cumplidos para las partes con sus debidas reparaciones.

Los datos del FDR mostraron que después del pico en el motor No.4, el FF disminuyd
rapidamente hasta un minimo nivel de aproximadamente 680 libras por hora (pph) para el resto
del vuelo. De acuerdo con P&W, el minimo de combustible del motor No. 4 era adecuado para la
velocidad del motor girando en molinete sobre la base de las condiciones de vuelo.

El Manual de Instrucciones del motor en su tarjeta 292 P&W JT9D y los procedimientos
anormales del Boeing 747 en su manual de Operacion (AOM) describen las indicaciones de una
pérdida de compresor como un incremento de EGT y una disminucion de RPM de N1 y N2.

MOTOR No.1 N/S P702416

El examen del motor en el lugar reveld que la cubierta del LPT y la cubierta de escape de la
turbina (TCE) se separaron del resto del motor, dejando al descubierto parte del rotor del LP y
los dlabes de la 2" fase de la turbina de alta presion (HPT). La mayoria de las guias y édlabes del
LPT no se encontraron en el lugar del accidente. Un andlisis de la trayectoria de las piezas
despedidas por el motor se realizo con base en la trayectoria de vuelo del avion, los parametros
del motor y el momento de la falla del motor a partir de los datos del FDR para predecir un area
de basqueda de las piezas del LPT.

La basqueda se llevo a cabo a pie y se recuperaron aproximadamente 5 libras de alabes y guias
del LPT a lo largo de la trayectoria de vuelo del avion a varios kiléometros del lugar del
accidente. El TCE se mantuvo unido a la cubierta del LPT y se encontraron juntos pero aislados
del resto del motor en el lugar del accidente. No se evidenciaron agujeros en las cubiertas del
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LPC ni del TEC. Varias piezas sueltas de alabes se encontraban atn dentro del TCE. Todos los
pernos de la cubierta del HPT al LPT se encontraron rotos. EI LPC y TCE se mantuvieron unidos
al resto del motor durante el vuelo y finalmente se separaron debido al impacto contra el terreno.

La inspeccion in situ reveld que todas las piezas del HPT estaban intactas y solo exhibio dafios
consistentes con el impacto. Los dafios se iniciaron en el LPT y avanzé hacia atras con dlabes
fracturados a varias longitudes en cada etapa y todas las guias desde la tercera hasta la sexta
ctapa habian desaparecido. El desmontaje del motor en las instalaciones del operador revelé que
la cdmara de combustion y las guias de las boquillas (primera etapa del HPT) no mostraban daiio
térmico 0 agujeros por quemaduras, erosion del borde de ataque de los alabes, grietas o falta de
material, sino Gnicamente depdsitos de hollin

Todas las piezas de la trayectoria de gases mostraban dafio térmico aislado. La primera sefial de
dafio térmico se encontréd en los dlabes del HPT en la primera etapa. Todos los alabes estaban
presentes, sin embargo, todas las puntas del borde de ataque habian desaparecido (por el calor
excesivo) exponiendo el deflector de refrigeracion interna y un tinte azulado en el lado concavo
del perfil de todos los alabes. Todos los sellos de aire externos (BOAS) de la primera etapa del
HPT exterior estaban en posicion, pero todos ellos mostraban transferencia de material, marcas
de contacto fuerte y surcos. Algunos presentaban agujeros en la cavidad de enfriamiento. Todas
las guias de la segunda etapa estaban en posicion, pero todas ellas mostraban falta de material en
el filete de transicion entre el manto y la superficie de soporte en el borde de ataque. Todos los
alabes de la segunda etapa del HPT estaban presentes, pero exhibian dafio mecénico del borde de
salida y falta de material exponiendo la cavidad interna de enfriamiento.

El BOAS de la segunda etapa también exhibia dafio térmico en un patrén que parecia consistente
con lo observado en el BOAS de la primera etapa. El examen metalografico de todas las piezas
de la senda de gases -excepto las guias de la primera etapa- mostraba que las partes alcanzaron
su temperatura de derretimiento. El dafio termal y la pérdida de material encontrado en el HPT
pudieron ser suficientes para causar los dafios hacia atras. Los dafios subsiguientes en cascada
debieron iniciarse atras de las piezas del HPT, probablemente en la tercera etapa del LPT.

El examen de las piezas recuperadas reveld pérdida significativa de material (por calor) en el aro
externo de al menos la mitad de la cuerda, decoloracion azulada y dlabes con material adherido y
derretido. Cabe anotar que la tercera etapa es la primera etapa de turbina sin enfriamiento
interno. También se encontrd dafio termal y material en cantidad significativa debajo del BOAS
de la tercera etapa. Todos los dlabes hacia atrds de la tercera etapa del LPT estaban fracturados
en diferentes longitudes y el examen de las fracturas no revelo sefales de fatiga.

El dano termal comenzo6 en las guias de la primera etapa del HPT y no se hizo extensivo al
recubrimiento externo de los dlabes. Se probé el combustible, se probaron las boquillas y la
unidad de control fue examinada para identificar cualquier problema de entrega del combustlble
Las muestras de combustible tomadas del motor cumplian con los estandares.
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Estado Final motor 1

Las boquillas fueron probadas por capacidad de flujo, escapes y dngulo de esparcimiento.
Aproximadamente la mitad de ellas tenian un flujo ligeramente inferior al requerido en el punto
mas alto de la prueba lo cual no era significativo. No se encontraron anomalias con las boquillas.

Se efectué una segunda prueba de flujo a alta presiébn para simular una condicion de
sobrepotencia (overboost). Con base en la informacion del FDR el motor No. | tenia un flujo de
22.000 libras por hora antes de la falla. Las boquillas fueron probadas a esta rata mayor
(divididas equitativamente entre las 20 boquillas) y no revelaron fugas o vetas y cerca de la
mitad de ellas tenian un flujo ligeramente mas bajo. El andlisis del control del combustible no
revelo fallas operacionales, el eje impulsor estaba intacto y libre al girar, el filtro de flujo estaba
libre de contaminantes o polvo dorado.

En concordancia con los hallazgos en el motor No. 4, el espacio de holgura de las puntas de los
alabes del Fan no pudo ser medido debido al dafio por impacto, sin embargo, tres de los dlabes se
enviaron a evaluacién para determinar la erosion de los bordes de ataque y la longitud de la
cuerda. Uno de los tres fue encontrado fuera de limites al tener una pérdida de 0.282 pulgadas de
la cuerda dando como resultado 0.132 pulgadas fuera de limites. La cantidad de erosion del
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borde de ataque, que da como resultado asperezas en el material para los tres dlabes, fue
estimado en 0.011 pulgadas relativo a la dltima reparacion. De acuerdo con el fabricante, la
pérdida de material de los bordes de ataque fue correlacionada con unas 10.000 horas de
operacion desde la Gltima reparacion.

Con base en las medidas de los alabes del Fan, el fabricante estimé que la perdida de eficiencia
(del Fan) fue de aproximadamente -1.29% vy la pérdida de capacidad de flujo fue de -0.81% (-
0.8% de pérdida de la eficiencia del Fan y -1.27% de pérdida de flujo debido a erosion de los
alabes Unicamente). Usando un estimativo del deterioro modular, basado en los resultados del
tltimo ensayo AMM Test del 12 de abril de 2008, el fabricante estimé que al momento del
accidente el motor No.1 tenia una pérdida neta de empuje de -0.7% comparado con un motor con
alabes del Fan dentro de los limites del manual y una reduccion del margen de pérdida del
compresor de -3.7% (la linea operativa del LPC se desplaza hacia arriba en direccion a la linea
de pérdida).

MOTOR No.2 N/S P702317

Ninguna de las cubiertas del motor reveld agujeros o perforaciones que indicaran una despedida
de fragmentos en vuelo. Todos los élabes del Fan estaban presentes con algunas puntas
fracturadas. El examen in situ de la cubierta de entrada, que fue encontrada separada del motor
pero identificada por su posicion final, y las caracteristicas de fractura, no exhibié marcas de
impactos en el barril interno que fuera consistente con una despedida de fragmentos en vuelo. No
se evidenciaron marcas de hollin que pudieran indicar un incendio en vuelo.

Todos los alabes del Fan estaban en posicion y con toda su longitud (algunas puntas hacian falta)
a excepcion de dos alabes consecutivos localizados en la posicion de las 5 horas, los cuales se
fracturaron hacia afuera de la campana deflectora de enfriamiento. La mayoria de los dlabes
mostraban las puntas enroscadas en la direccién opuesta de la rotacion. La mayoria de los dlabes
de la quinta etapa del LPC estaban fracturados en la base mientras que los de la sexta etapa
estaban fracturados en diferentes longitudes y algunos hacian falta. Los dafios observados en el
Fan y el LPT eran consistentes con el rotor de baja presion girando al momento del impacto y no
mostraba signos de dafios pre impacto o fallas.

Una aleta guia de la turbina de la primera etapa estaba fuertemente inclinada a lo lago de la linea
recta que corre longitudinalmente a través del HPT. Dos de los sellos de aire de la primera etapa
mostraban quemaduras a través de la pared interna y una guia de la segunda etapa hacia falta con
las dos guias adyacentes mostrando pérdida de material. Este dafio observado es tipico de una
boquilla de combustible que opera con ralladuras.

Las boquillas fueron probadas por capacidad de flujo, fugas y angulo de pulverizacion. No se
encontraron ralladuras ni desviaciones significativas del cono de pulverizacion y la mayoria de
las boquillas flufan hasta un 5 % por debajo del limite inferior en diferentes puntos de la prueba,
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lo cual no es significativo. Una revision de los datos del EHM revelé que el motor mostraba
signos tipicos de deterioro sin cambios anormales o tendencias desde noviembre de 2005 cuando
el motor fue recibido por el operador hasta el dia del evento.

Estado Final motor 2

Los parametros del FDR para los motores No.2 y No.3 estaban transpuestos

Esta creencia se basd en la evidencia circunstancial de las condiciones de las piezas de los
motores. las declaraciones de la tripulacion y los estimativos de rendimiento de los motores y no
en evidencia concreta de cableado u otra evidencia tangible.

Los datos del FDR para el motor No. 3 mostraban una serie de fluctuaciones en EPR y FF
durante los ultimos 50 segundos de vuelo v eran consistentes con una serie de pérdidas de
compresor. El examen in situ del motor No. 3 revelé que éste tenia los mayores dafos por
rotacién y energia al momento del impacto. La mayoria de los dlabes del Fan estaban fracturados

en la base y todos los alabes desde la primera etapa hasta la cuarta del LPC estaban doblados en
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la direccion opuesta de la rotacion. Por su parte, el examen in situ del motor No. 2 revelo sefiales
de alta energia rotacional en el impacto pero en un nivel visiblemente menor, todos los alabes
estaban presentes.

La inspeccion del motor No. 3 no mostrd evidencia de fallas internas o dafio termal y se veia en
buena condicién mientras que la inspeccién del motor No. 2 revelé dafio termal a través del HPT,
No se evidencio tal dafio termal en el HPT del motor No. 3.

La revision de los datos del FDR mostré que el motor operd como se esperaba sin cambios
anormales de EPR o FF durante la carrera de despegue, el ascenso y la aplicacion de
sobrepotencia. La primera pérdida de compresor representada por fluctuaciones abruptas del
EPR y FF ocurrié luego de un minuto después de haber alcanzado el V2 y no fue sino hasta 15
segundos antes del impacto que el motor experimenté 4 sobrecargas abruptas.

Varias areas fueron evaluadas para determinar la causa de las fluctuaciones de empuje tales
como la entrega de combustible, fallas internas del motor, dafio termal o sobrecargas debido al
deterioro de componentes. La bomba de combustible y el FCU no pudieron ser probados pero su
desarme detallado e inspeccién no revelaron dafios que impidieran su funcionamiento normal
antes de la falla. El eje del control del FCU se encontré fracturado; sin embargo, los engranajes
internos estaban intactos y no se observé encanillado y las marcas en las valvulas piloto no
mostraron que el eje se haya partido en vuelo. Las boquillas de combustible se probaron por
capacidad, flujo y angulo de pulverizacion y la mayoria fluyé hasta un 5% por debajo del limite
en varios puntos de la prueba, los resultados no son considerados significativos. Las muestras de
combustible tomadas del motor no revelaron anomalias.

Al igual que los hallazgos en el motor No. 4. el espacio de holgura de las puntas de los dlabes del
Fan no pudo ser medido en razén a los dafos por impacto; sin embargo, tres de los alabes se
enviaron a evaluacion de la erosion de los bordes de ataque y longitudes. Los tres dlabes se
encontraron fuera de los limites del manual. La peor localizacién tenia una pérdida de cuerda de
0.102 pulgadas fuera de los limites. La cantidad de erosion fue estimada entre 0.006 y 0.011
pulgadas en relacion a la altima reparacion. De acuerdo con el fabricante, la pérdida de material
de los bordes de ataque ocurrié entre las 6.500 y las 11.000 horas de operacion desde la dltima
reparacion.

Con base en las medidas de los dlabes del Fan, el fabricante estimé que la perdida de eficiencia
del Fan fue de aproximadamente -1.32% y la pérdida de capacidad de flujo del Fan fue de -
0.77%. Utilizando un estimado del deterioro del médulo del Fan con base en el mismo AMM
Test 12 mencionado anteriormente, se estimd que al momento del evento el motor No. 2 tenia
una pérdida neta de empuje de -0.5% y una reduccion del margen de sobrecarga del LPC de -
3.8% comparado con un motor dentro de limites.
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MOTOR No. 3 N/S 702155

La mayoria de los élabes del Fan estaban fracturados en la base a excepcion de algunos que
estaban doblados parcialmente en la direccion opuesta a la rotacion. Todos los alabes de la
primera a la cuarta etapa del LPC estaban doblados en la direccion opuesta a su rotacion. El Fan
y el LPC mostraban dafios por rotacién en mayor grado que lo observado en los otros tres
motores.

Como se menciond anteriormente, el grupo de investigacion llegd a un acuerdo sobre la
transposicion de los valores de FDR para los motores No. 2 y No. 3 y concluyo que el motor No.
2 habia sufrido las sobrecargas y no el motor No. 3. Por lo anterior, la revision de los datos del
motor No. 2 como si fuera el motor No. 3 revel6 que el EPR y el FF del motor fueron normales,
estables y consistentes con los otros tres motores durante la carrera de despegue y permanecio
constante luego de la pérdida de empuje del motor No. 4 hasta la aplicacion de la sobrepotencia.
Con la aplicacion de la sobrepotencia, los tres motores operativos experimentaron un incremento
similar en EPR y FF sin picos o discrepancias de flujo antes de la falla del motor No. 1. Luego de
la falla del motor No. 1, el FF y el EPR para los motores No.2 y No. 3 cayeron en una indicacion
de que el piloto habia comandado una reduccién de potencia. A lo largo del remanente del vuelo.
los valores del FF y EPR del motor No. 3 permanecieron constantes, estables y sin fluctuaciones
rapidas hasta el impacto contra el suelo.

El desarme del motor reveld que dafio mecanico en el compresor, la seccion de combustion y las
secciones de turbina que eran consistentes con el impacto. Las secciones de HPT y LPT estaban
en buena condicion y no habia dafio termal localizado o material faltante.

Al contrario de los motores 1, 2 y 4, todos los alabes del Fan del motor No. 3 estaban
fuertemente dafiados o distorsionados al punto que no fue posible tomar impresiones de los
bordes de ataque o graficos de sombra para determinar la severidad de la erosion. Sin esta
informacion la capacidad de flujo o la eficiencia del Fan no pudieron ser determinadas. Sin
embargo, usando el estimativo de deterioro del modulo del Fan con el AMM Test 12, se
determino que al momento del evento el motor No. 3 tenia una pérdida neta de empuje de -0.3%
y una reduccion del margen de sobrecarga del motor de -1.1% lo que es consistente con la
condicion de los componentes evaluados.
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Estado Final Motor 3

MOTOR No.3 N/S 702121 de la aeronave N715CK

De acuerdo con la tarjeta de trabajo P&W JT9D-7Q EM, 72-00-00-83-007 - Recuperacion del
Rendimiento del Motor- la erosion del borde de ataque de los dlabes del Fan tiene un mayor
impacto en el modulo y el margen de holgura de las puntas de los édlabes tiene un impacto
significativo sobre el deterioro del Fan en si mismo asi como en la estabilidad general del motor.
Datos de ensayos reunidos entre el 2 y el 6 de noviembre del motor S/N 702121 (perteneciente a
la aeronave N715CK que experimenté una pérdida de compresor en el despegue en Bogota un
mes posterior al accidente) utilizando tres configuraciones distintas, confirmaron que el contorno
de los alabes del Fan y la erosién juegan un rol medible en la eficiencia del Fan y la capacidad de
flujo, un rol mas significativo en éste motor en particular que la distancia de holgura de la
cubierta del Fan.

Los valores de EGT. N2 y radio de presion del HPC fueron consistentes dentro del margen de
error para las tres configuraciones. El N1 mostr6 un decremento de 00.9% (~30 RPM) en el EPR
de despegue con 0.7% (~25 RPM) de esa diferencia debido al reemplazo de los dlabes del Fan y
el resto debido al cambio de la cubierta. Esta caida de N1 significa que se requeria menos trabajo
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para producir el mismo incremento de presion. El radio de presion del LPC con el EPR de
despegue era -1.2% mas bajo y fue originado en su totalidad por el cambio de los alabes del Fan.
El reemplazo de la cubierta no mostré cambios en el radio de presion del LPC. Lo anterior es
consistente con el hecho de que los alabes del Fan reparados o nuevos que cumplen con las
especificaciones del manual, deberian desplazar la linea estable operacional del LPC hacia abajo
y lejos de la linea de sobrecarga, dandole asi un mayor margen al motor.

Con dglabes del Fan y la cubierta reparados
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Resultados de los ensayos del motor No.3 del N715Ck, N/S 70212- N1 - Radio de Presion del LPC

Las pruebas iniciales del motor S/N 702121 (del avion N715CK) revelaron que las guias
variables del compresor estaban fuera de limites del lado cerrado y en el rango de alta velocidad.
El motor fue re alineado luego del cambio de los dlabes del Fan y de la cubierta y el rendimiento
mejoro significativamente. El radio de presion del LPC bajé 1.6% debido al ajuste de las guias.
El ajuste de las guias del HPC desde la posicion fuera del limite manual cerrado resulté en un
incremento de la capacidad de flujo del HPC y su eficiencia, causando que el LPC se ajustara
hacia los limites operativos bajos para el mismo radio de presion. Asi mismo, el radio de presion
total bajo 2.7% desde la posicion original de las pruebas en el punto de 1.52 de EPR.

1.17 Informacion sobre organizacion y gestion

La empresa Kalitta Air LLC es una compafiia norteamericana de carga regular y no regular.
Kalitta Air comenzé sus operaciones en el afio 2000 y al momento del evento contaba con 18
aviones Boeing B747 series 100 y 200 y 2 Boeing B747 serie 400.

Su equipo de trabajo estd compuesto por 343 tripulantes entre pilotos e ingenieros de vuelo.
Cuenta con un certificado de operacion expedido y regulado por la FAA de los Estados Unidos.
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La compafiia prestaba sus servicios como operador a la empresa explotadora Centurion Air
Cargo, la cual habia solicitado el permiso de vuelo a la UAEAC acreditando el respectivo
contrato de fletamento.

El 26 de agosto de 2008 la acronave N715CK operada por Kalitta Air experimenté una pérdida
de potencia en uno de sus motores despegando de BOG en condiciones similares a las del vuelo
accidentado. La tripulacion asegurd el motor y efectué el procedimiento de emergencia
requerido; minutos mds tarde la aeronave aterrizd sin contratiempos de nuevo en BOG. De
conformidad con el Anexo 13 de OACI la UAEAC delegé la investigacion de éste evento a la
NTSB. Los resultados de los ensayos y analisis de la falla experimentada por el N715CK se
utilizaron para complementar el presente informe.

1.17.1 Acciones correctivas tomadas posterior al accidente
1.17.1.1 Por parte del Operador:

El 15 de septiembre de 2008 el operador emitio el Boletin de Operaciones de Vuelo 08-13 a
todas sus tripulaciones de vuelo del B-747 para implementar cambios inmediatos en la filosofia
de la operacion de los motores, especificamente: 1) el uso de la potencia de emergencia, 2) el uso
de potencia normal reducida de despegue vs. mdxima potencia, y 3) encendido de motores. Entre
los puntos principales se destacan:

- Para evitar contacto contra el suelo, pérdidas de compresor y recuperacion de cizalladura de
viento, la aplicacion del maximo empuje rateado (go-around thrust) debe ser la primera accion y
la aplicacion de empuje de emergencia debe hacerse Gnicamente cuando todas las demas
acciones se han ejecutado y el impacto contra el terreno es inminente.

- Si el empuje de emergencia es utilizado, el motor debe ser regresado a sus limites normales de
operacion tan pronto como sea posible.

- Si las condiciones del despegue no requieren maximo empuje, el empuje normal (reducido)
deberia ser usado.

En el tercer trimestre de 2008, la publicacién de seguridad del operador incluyé un articulo sobre
el tratamiento y el cuidado de los motores.

El 21 de diciembre de 2008, se expidi6 la revisién # 21 al manual de operacion del B-747:

- Se afadieron advertencias a los procedimientos anormales en la seccion de maniobras de vuelo
por instrumentos, la seccion de entrenamiento de vuelo en lo referente al uso de la sobrepotencia
y el evitar contacto contra el terreno que recalcan que el empuje de emergencia deberia ser
considerado como la Gltima opcién de evitar el contacto contra el terreno. Si el empuje de
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emergencia es utilizado. éste debe ser regresado a los valores de empuje de sobrepaso tan pronto
como el peligro inmediato ha pasado.

En febrero de 2009, el operador compré nuevos equipos PW-49031 para la medicion de la
separacion de EGT basandose en las recomendaciones que efectud la Administracion Federal de
Aviacion- FAA. Los equipos fueron recibidos en junio de 2009.

En septiembre 15 de 2009, se expidié el Boletin de Operaciones de Vuelo 09-11 a todas las
tripulaciones de vuelo del B-747 para recordarles y actualizar el boletin 08-13 del 15 de
septiembre de 2008 en lo concerniente a la adecuada operacién de los motores para garantizar
una mejor confiabilidad. El articulo discutia encendidos, calentamiento y periodos de
enfriamiento de los motores asi como el uso apropiado del empuje maximo.

El operador reviso las instrucciones de ensamble del motor en lo referente al programa de
mantenimiento para que incluyera una inspeccion de rozamiento de la cubierta del Fan en cada
inspeccion tipo A de nimero impar.

Se efectud la compra de las herramientas al fabricante de los motores para verificar la correcta
clasificacion de las aletas de la primera etapa del HPT luego de su reparacion.

Se efectud la inspeccion de todos los motores en servicio para revisar el adecuado espacio de
holgura de los dlabes del Fan.

Se revisaron los procedimientos para el reglaje adecuado de las guias estatoras variables para
asegurar un mejor control y se emitié una instruccion que incorporara un alambre de seguridad
en el proceso de sellado.

Se revisaron los programas de inspecciones de mantenimiento de las aeronaves B-47-100/200
para incorporar la tarjeta 7AT7101 (EVC & EVBC Test No. 8 at AO2A interval) relacionada con
la condicion y seguridad de las lineas PT-2 del motor JT9D.

1.17.1.1.2 Por parte del fabricante de la aeronave:

El 31 de marzo de 2009, el fabricante de la aeronave emitido revisiones al manual de
entrenamiento de vuelo de tripulantes del B-747 para cambiar la guia acerca del uso de la
sobrepotencia:

Los motores de los aviones 747-100/-200/-300 tienen una capacidad de empuje
de sobrepotencia que puede variar segun las condiciones de altitud y
temperatura y es mas alto que el mdaximo nivel de empuje nominal certificado.
El uso de esta capacidad de empuje de sobrepotencia sélo debe ser considerada
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cuando todas las otras acciones disponibles se han tomado, incluida la
aplicacion de las técnicas recomendadas para el control de actitud y estas no
han logrado producir un rendimiento aceptable de la trayectoria de vuelo y el
contacto con el suelo es inminente.

Las condiciones de emergencia que pudieran justificar esta accion son:
cizalladura severa, evitar el terreno o la falla de multiples molores.

En el caso de que el empuje de sobrepotencia se haya utilizado y el contacto
con el suelo ya no es inminente, la potencia del motor se debe reducir tan
pronto como sea posible. Si las condiciones de vuelo lo permiten, opere los
motores dentro de los limites certificados de EGT y velocidad de los rolores
para evitar la falla del motor o pérdida de empuje. EI avion debe aterrizar en el
aeropuerto mds cercano adecuado después de un evento de empuje de
sobrepotencia que incluyo sobrepasar la linea roja. Las condiciones normales
de falla de un motor no deberian requerir el uso de la sobrepotencia de empuje.
El rendimiento del avion y los procedimientos de falla de motor tienen en
cuenta estas condiciones con seguridad. Con el fin de entregar el empuje
mdaximo certificado a lo largo de toda la envolvente de operacion del el avion
(altitud y temperatura), estos sistemas de control de empuje del motor pueden
superar los mdximos niveles de empuje nominal y las lineas rojas de
funcionamiento del motor.

El fabricante de la aeronave se dispuso a cambiar los requerimientos del AMM Test 12 para
quedar alineados con los del fabricante del motor.

Inspecciones de los 4labes del Fan:

Eliminé el procedimiento inspeccion de la tarjeta de mantenimiento AMM Task 72-31-04 pagina
601 y se incluyd un requerimiento de medidas de longitud de los alabes en el manual de
mantenimiento de la aeronave para cambios efectuados con el motor instalado en la aeronave
para que quedara alineado con el manual de mantenimiento del motor.

Se dispuso a cambiar los limites de reemplazo de los alabes del Fan con referencia a medidas de
longitud en lugar de condicion para el servicio; el nuevo requerimiento por el manual del motor
pide que los dlabes estén entre 0 y -40 milésimas de pulgada de longitud.

Se actualizé el manual de mantenimiento de la aeronave para gestionar la longitud de los alabes
del Fan para ser ajustados hasta 15 milésimas de pulgada cuando se recambian con el motor alin
puesto en la aeronave.
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1.17.1.1.3 Por parte del fabricante del motor:

El fabricante del motor emitié cambios al manual del motor JT9D-7Q. Las Revisiones
Temporales 72-0599, 72-0600 y 72-0601 fueron publicadas en octubre 16 de 2009 e incluian los
siguientes cambios:

Para la prueba 00:

Se aclar6 que el Test 12 es para efectuar ensayos luego de rectificar una fuga de combustible o
aire y reparaciones menores donde los rotores y /o estatores permanecieran ensamblados. El Test
12 puede ser usado luego del reemplazo o reparacion del HPC, el combustor o los médulos del
HPT; sin embargo, se recomendo que se utilizara el Test #20 cuando se efectuaran reparaciones
o reemplazo de tales componentes.

Se aclard que el Test #20 es requerido cuando se reemplace o se repare el LPC o el LPT.

Cambios al Test 12:

La prueba fue re organizada para que fuera mas consistente con el Test #20. Lo anterior dio
como resultado que se eliminaran los puntos de referencia de 1.3 y 1.38 de EPR. Se dice
explicitamente que se verifiquen los parametros del motor para que estén dentro de limites para
ambos puntos de referencia de 1.46 EPR y de potencia de despegue y si alglin pardmetro esta
fuera de limites, se debe tomar una accién correctiva antes de retornar el motor al servicio. Se
afiadio un gréafico del Test # 20 como guia de los radio de compresién del compresor (PS4/PT3C
vs. PT7/PT2).

Las revisiones propuestas al manual de mantenimiento del motor fueron comunicadas al
fabricante de la aeronave. Adicionalmente, se le comunicaron las diferencias, comentarios y
ambigiiedades entre los manuales del avion y del motor para el Test #12.

Cambios al Test #20:
Se efectuaron cambios explicitos para verificar que los parametros del motor estén dentro de
limites y si un parametro no lo estd, se debe efectuar accion correctiva antes de regresar el motor

al servicio.

Inspecciones de los alabes del Fan:

El fabricante eliminé del manual de mantenimiento del motor JT9D-7Q el chequeo del espacio
de holgura de los alabes del Fan utilizando el calibrador PW 29875, al cual se refiere
comtnmente como la "prueba de la cuchara". Lo anterior afect6 las tarjetas de mantenimiento
EM Task 72-00-31-43-001, -002 y -003 (procedimientos de instalacion de los dlabes del Fan).
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Asi mismo se suministré al fabricante de la aeronave las recomendaciones para eliminar la
"prueba de la cuchara” del manual de mantenimiento del avion a través de la comunicacion
REAO9EZ001 en abril de 2009. Lo anterior fue cumplido por el fabricante de la aeronave por
medio de las publicaciones UID300059866. 000059882, y 3000059898 en junio de 2009.

Se recomendd al fabricante del avion que incluyera en su manual de mantenimiento los
requerimientos para el reemplazo de los dlabes del Fan con el motor atin en la acronave para que
fuera consistente con el manual del motor. El manual de la aeronave actualmente permite realizar
los cambios de los alabes del Fan sin tener en cuenta la longitud del dlabe y solamente por
condicion de servicio. Esta condicion de servicio de acuerdo con el manual del motor, requiere
que los dlabes estén entre 0 y -40 milésimas de pulgada de longitud. La autorizacion de
ingenieria EAO9ECO054 de julio de 2009 y cumplida por el fabricante de la aeronave por medio
de la publicacion UID3000065994 en septiembre de 2009, actualizé el manual del avion para
que se ajustaran los alabes del Fan a una longitud de no mas de 15 milésimas de pulgada durante
un cambio con el motor atin en la aeronave.

1.18 Informacion adicional
1.18.1. Rendimiento

La evidencia factual considerada en el estudio de rendimiento incluye los datos de radar, del
registrador de vuelo (FDR), registrador de voz de cabina (CVR) los datos de la transcripcion,
analisis de espectro de sonido del CVR por la NTSB y Boeing, los datos del sensor de
proximidad al suelo del Sistema de Alerta (GPWS), informacion de vuelo, tarjetas de despegue,
declaraciones de testigos, pruebas de motores y los resultados de las inspecciones asi como los
datos de simulacion del motor JT9D-7Q.

El rendimiento esperado de todos los motores operando, un motor inoperativo y dos motores
inoperativos en ascenso para el B747-200F (al empuje neto minimo de despegue certificado del
motor) se calculo mediante usando el sistema de rendimiento en baja velocidad de Boeing
(LSPS). La simulacion paralela de Boeing integré los datos del modelo B747-200F con motores
P&W JTID-7Q (con motores de empuje promedio) para emparejar un subconjunto de los datos
del FDR y cuantificar los incrementos equivalentes de la simulacién con los datos de accidente
en términos de: 1) una resistencia aerodindmica incrementada, 2) una sustentacion aerodinamica
disminuida, 3) un empuje degradado de motores, y 4) un incremento en el peso del avion.

1.18.1.1. Método y resultados

El rendimiento esperado de ascenso con uno y dos motores inoperativos para el B747-200F con
motores P&W JT9D-7Q (al maximo empuje neto certificado de despegue) fue calculado usando
la herramienta LSPS del fabricante de la aeronave. Los resultados de ascenso nominal para las
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condiciones del accidente se resumen en funcion de la configuracion de los motores, el angulo de
banqueo, la velocidad, el EPR de los motores y la ubicacién del centro de gravedad.

Calculated Rate of Climb (ft/min)

0° Bank Angle 15° Bank Angle

i;:z?:egoﬂfiQUfaf|0ﬂf v VT i iz ki LocC:t;ion
e R R R
Lrorereree | s | o | o | oo [172r | Fowan
T ot |75 | 57 | w | o

T |0 | | e | w [ |
ivif:.gg\::t :;019;?';:?% i L 2 TR

*Target takeoff EPR, set between 60 and 80 knots indicated airspeed

Datos calculados por el LSPS para rata de ascenso (pies/min) para el B747-200F, con empuje minimo certificado de despegue, flaps en 10°, ren
de aterrizaje retraido, peso de despegue de 659.366 libras, altitud por presion de 8.500 pies. Temperatura de Atmosfera Estandar Internacional
(ISA) + 11.8° C. paguetes de aire acondicionade apagados y el anti hielo de los motores apagado.

El rendimiento de ascenso esperado del avion a toda la potencia rateada de despegue y V2 (162
nudos) en un viraje de 15° de banqueo era de unos 1.800 pies/min con todos los motores
operando, unos 800 pies/min con un motor inoperativo y una rata ligeramente negativa (-35
pies/min) con dos motores inoperativos para un centro de gravedad CG delantero. Con dos
motores inoperativos y las condiciones del vuelo accidentado, al cambiar el centro de gravedad
de completamente adelante a una posicién al medio (22.6%) mejoro el rendimiento de ascenso
en aproximadamente 100 pies/min para velocidades entre V2 y V2-7 y angulos de banqueo entre
0°y 15°.

Para las condiciones del vuelo accidentado, se esperaria que un B747-200F con motores P&W
JTOD-7Q (llamado también avién nominal) ajustados a un EPR de despegue de 1,727
mantuviese la altitud (rata de ascenso de +65 pies/min) en un viraje de 15° de banqueo con dos
motores inoperativos, asumiendo que el avion era capaz de mantener V2. A medida que la
velocidad disminuye de V2 a V2-7 para la configuracion dada de los motores, el dangulo de
banqueo y ubicacion del centro de gravedad. el rendimiento de ascenso disminuye en cerca de
100 pies/min®. De la misma manera, a medida que el angulo de banqueo aumenta de 0° a 15°
para la configuracion conocida, el rendimiento disminuye en 100 pies/min.

* El rendimiento de ascenso con todos los motores operando y con un motor inoperativo disminuye cerca de 150
pies/min a medida que la velocidad disminuye de V2 a V2-7.
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Para las condiciones del vuelo accidentado con dos motores inoperativos, al incrementar el EPR
de los motores desde 1.727 (maximo empuje rateado de despegue) hasta el valor observado en el
FDR de 1,77 (6 1,81) se esperaria que mejorara el rendimiento de ascenso en aproximadamente
75 pies/min (6 125 pies/min) para las velocidades entre V2 y V2-7 y angulos de banqueo entre 0°
y 15° asumiendo que los motores entregaban rendimiento nominal de sobrepotencia (p.e. sin
degradacion de empuje debido a velocidad de rotores, temperatura o excedencias de tiempe).

Se calcularon datos adicionales de rendimiento de ascenso en el LSPS basados en 4 muestras de
velocidad y EPR promedio obtenidos del FDR para ilustrar los efectos de la penalizacion de
reducir la velocidad por debajo de V2 y EPR por debajo de la potencia maxima de despegue. Los
resultados mostraron que el avién nominal en las condiciones del accidente perderia cerca de 250
pies/min de capacidad de ascenso con dos motores inoperativos en un banqueo de 15° si la
velocidad disminuyera de V2 a V2-10 y el EPR fuera reducido en un 5% (de 1,727 a 1.641).

Calculated
{ Rato of Climb {Rimin}

Engine Configuration/ Airspeed | 0° Bank 15 Bank EPR CcG
Airspoed _ {knots) Angle Angle Lecation
1 ergine inoperaiive; 18680 817 £08 1,727
FermdsHning engines at o Forward
Belew full rated takeoff thrust 15808 o4 472 1.656

162.0 175 |. .85 r727"

: 1850 70 | 4 |7
2 engings inoperalive; e e e Mid
betow full-rated takeoff st fr—_—— 22.6%
: 1822 »93 -205 1841
1512 | 05 | 218 [1s39

Rata de ascenso calculada por el LSPS (pies/min) para el B747-200F, potencia neta minima certificada de despegue con mofores PEW
JT9D-70; flaps 10°, fren de aterrizaje retractado; peso de despegue de 659.366 1b.; atitud de presidn 8.400 pies; temperatura ISA +11.8°C;
paguetes del aire acondicionadoe apagados y anti-hielo de los motores apagado.

Una revision de los datos del FDR del accidente indicé que ei N714CK estaba descendiendo con
dos motores inoperativos a una rata de 400 pies/min durante el Gltimo minuto del vuelo. Los
datos de rata de ascenso del N714CK (basados en altitud de presion del FDR) fueron
comparados con los datos del LSPS para los motores remanentes a o por debajo de la maxima
potencia de despegue. Los resultados con EPR y velocidad reducidos del LSPS con 15° de
banqueo en la tabla 3 tienen en cuenta la mitad de la rata final del descenso observada (200
pies/min) de los 400 pies/min del N714CK.
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1.18.1.2. Simulacion de Base

El modelo integrado de simulacién de Boeing -PSIM’- para el B747-200F con motores PW
JT9D-7Q (al promedio de la potencia) fue utilizado en un ambiente de escritorio para emparejar
un subconjunto de datos disponibles de los FDR del N714CK y el N715CK. Los ingenieros de
Boeing actualizaron el modelo de resistencia de los motores girando en molinete con datos
provistos por P&W.

Cada escenario de simulacion de ingenieria de PSIM comienza en tierra con una corrida de
motor (al comienzo de la carrera de despegue). El escenario fue inicializado basado en los datos
aplicables del FDR vy la tarjeta de despegue. Un conjunto de estrategias de control matematico
(llamado también piloto matematico) fue aplicado a cada escenario para minimizar el error entre
los parametros meta del FDR y los valores de simulacion en cada paso. El acelerador fue
ajustado para coincidir con el EPR de los motores | a 4 respectivamente. La columna de control,
la cabrilla y el timén fueron utilizados para coincidir con el encabritamiento, la actitud, el angulo
de inclinacion y el rumbo respectivamente. Los datos del FDR del estabilizador fueron corridos
en la simulacion como una funcién del tiempo con una variacion constante (compensado).

Para los escenarios del vuelo accidentado, los motores 1 y 4 fueron modelados girando en
molinete luego de sus respectivas fallas. La secuencia de retraccion del tren de aterrizaje fue
definida por el analisis de espectrograma de sonidos del CVR y los datos de los vuelos de
pruebas de la operacion del sistema de tren de aterrizaje (la falla del motor No. 4 afecta la
secuencia de retraccion del tren de aterrizaje principal de los planos). El tiempo de iniciacion y la
rata de descarga de combustible fueron definidas del CVR y de los datos del sistema de descarga
de la aeronave. Es de notar que la simulacion es limitada en relacion a los aceleradores durante el
tiempo de la sobrecarga de los motores lo que resulta en unos valores de EPR (y empuje) algo
més bajos que el EPR a alcanzar. Desde la perspectiva del rendimiento de ascenso, esta
simulacion es conservadora.

¥ La Simulacién Paralela de Boeing PSIM es una herramienta de ingenieria que soporta simulaciones de escritorio y
de piloto incluido para las necesidades de los productos comerciales. EI PSIM consiste en una simulacion de seis
grados de libertad, no lineal, con modelos matematicos para la aerodindmica del avion, propulsion, controles de
vuelo. tren de aterrizaje y componentes de vuelo automdtico. Los modelos de simulacion son actualizados y
validados con datos de los vuelos de prueba son usados en los simuladores de entrenamiento de las tripulaciones.
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' ; - Auachmeni—; .
oo | AP Oescrpton | Commeme | tigurete
Basaline; Simulation anplane performance E-11o
1 | BOG N714CK | Full-rated 1akeoff exceeds FDR data in-air; E-d
| | thrusi High quatity laieral-diractional match =
] | Mo fuel dumping  Simulalion aiplane perormare
i - iconstant wegght). exceeds FDR data in-air; E-5
2 |BOG | NTH4CK | ciirated takeof | Additional 60 feat sifitude loss relative | E-6
| | thrust lo case 1
E — Simulation airplane lacks energy s
x| g | % ? (airspeed andlor altitude) relative 1o -1
37 | MIA N714CK i Full-ralad takeaif FDR dala hoth on-ground and in-air; F.2
| thrust si S R 3
. imulation is throdtle-limited
Basaling; Simulation airplane lacks energy G1:
4" | VCP N714CK | De-rated takaoll on-ground relative to FDR data, but G 2‘
3 | thrust exceeds FDR performance in-air :
‘ | Engine failure; High guality malch between lhe
i | Validation case for  simutation and the FOR data bath A
5 |BOG N715CK | the same airframe, | on-ground and in-air; H 2'
' | engire, cperalor, Uselui valdalion case for lhe B747- '
| @nd airpart Z00F with P&W JT90-7Q engines

Escenarios de simulacion de ingenieria de PSIM para el N714CK

El modelo PSIM fue subsecuentemente utilizado para cuantificar el incremento necesario en la
simulacion para coincidir con los datos del FDR accidentado en términos de 1) resistencia
aerodinamica incrementada, 2) sustentacion aerodinamica disminuida, 3) empuje de los motores
disminuido y 4) incremento en peso de la aeronave. Los resultados de peso incremental (valores
distintos de cero, en el aire solamente) significan que el peso no se puede afiadir. Los valores
incrementales requeridos para minimizar la discrepancia en el rendimiento entre la simulacién y
el N714CK se resumen en la tabla a continuacion:

Calculated Value (Inserted at Rotation and Held
oy Constant for the In-Air Flight Segment)
Simulation Calculated Reference | Reference Value Reference Attachment 4
Increment Value Value Description Data Source Figure(s)
ACq Drag coefficient . 3
(delta drag +0,011" +0.02 | increment due tolanding | 5099 E;
coefficient) gear deployed g g
ACL Lift coefficient increment
. 5 due to a single left and Boeing E-9;
{delta it -0.075 0085 | ioht inboard spoiler both | engineering E-10
coefiicient) deflected 1o 45°
The maximum possible LK
AThrust (%) -6%" £1102% | change to the nominal | ratt & Whitney E: 3
EPR/ thrust relationship g g
. Boeing PSIM
t "
?p\gﬁ:%g) #0" A 1% weight change takeoff ground E-13to
16,600 relative to the takeoff roll simulation EA6
AWeight +29 500° card value Boeing PSIM
{pounds) ! in-air simulation

“Calculated increment significanlly exceeds the PSIM simulation measurement uncertainty.
he weight increment calculation based on the PSIM takeoff ground roll simulation is described in Section 3.4

Incrementos requeridos en la simulacién para alcanzar los datos del FDR del N714CK

Secretaria de Seguridad Aérea — Grupo de Investigacion de Accidentes

Accidente N714CK Q




REPUBLICA DE COLOMBIA

ONAUTICACIVIL 2

Unidad Administrativa Especial

La resistencia aerodinamica calculada (drag) requerida para igualar la senda de vuelo y el estado
de energia del avion accidentado fue subsecuentemente usada para determinar si el avion, tal
como estaba configurado, tenia suficiente capacidad de rendimiento para establecer y mantener
V2 con un motor inoperativo. Los resultados de la simulacion mostraron que el N714CK, tal
como estaba configurado para igualar el perfil del vuelo (con un motor inoperativo, tres motores
en empuje de despegue y un incremento de la resistencia aerodinamica equivalente a una
degradacion del rendimiento de ascenso de cerca de 200 pies/min) era capaz de mantener V2 a
una rata de ascenso estable de aproximadamente 750 pies/min.

1.18.1.3. Estudio del peso de despegue

Se llevé a cabo un estudio del peso para el N714CK saliendo de MIA, VCP y BOG para estimar
el peso de la aeronave durante la carrera de despegue para velocidades entre los 50 y los 130
nudos. Las ecuaciones de movimiento para éste método fueron definidas usando unos principios
para acercarse a la suma de fuerzas y momentos. El empuje minimo neto certificado fue obtenido
de una tabla para cada motor como una funcién de los datos de EPR, velocidad, altitud por
presion v temperatura del FDR. La velocidad de tierra del avién fue estimada de la velocidad real
calculada y los vientos reportados. Las tendencias de aceleracion requeridas para alcanzar la
velocidad de tierra de referencia (asumiendo un angulo de derrape de cero) fueron calculadas
usando un método iterativo. Se aplicd una tendencia constante de +0,22° a los datos de
encabritamiento del FDR (debido a la baja resolucion del los datos del registrador). Los
siguientes supuestos se aplicaron durante cada carrera de despegue:

e Altitud por presién y temperatura constantes.

» FElavion en el centro de la pista

e Los coeficientes de resistencia y sustentacion aerodindmica pudieron ser definidos basandose
en flaps 10° el tren abajo y los spoilers retractados.

e El coeficiente de friccién de rodamiento fue 0,018 (consistente con los datos del AFM)

e (Cada motor produciendo el empuje neto minimo certificado como una funcién de EPR,
velocidad, altitud por presion y temperatura.

El peso de despegue estimado para cada salida del N714CK fue consistente con los respectivos
datos en la tarjeta de despegue (dentro del £ 3 % de incertidumbre). Los resultados de esta
estimacion de los pesos de despegue se resumen en la tabla a continuacion:
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Prosa Takeoff Takeoff
S e Temp. Card Weight |, A
Location | Runway A(I;::Se (°C | °F) Weight Estimato Yo Diff,
(pounds) | (pounds)
MIA 09 -136 29/84.2 796,068 775,600 2.6
VCP 15 1,914 21/69.8 585772 576,900 -1.5
BOG 31R 8,000 11/51.8 659,366 665,100 +0.9

Pesos de despegue calculados (basados en datos del FDR durante la carrera de despegue y el empuje neto minimo
certificado del motor P&W JT9D-70)

Separadamente, los ingenieros de Boeing usaron el PSIM para construir una serie de curvas de
velocidad en el tiempo como funcién del peso asumido de despegue (usando incrementos de
5.000 Ib.) para el vuelo accidentado. En cada ocasion, el avion simulado fue inicializado con
condiciones idénticas de vuelo y las ecuaciones de movimiento fueron integradas adelante en el
tiempo para el segmento de la carrera de despegue. Los resultados indicaron que la velocidad
calculada para la salida de BOG con un peso de 659.366 b era consistente con los datos del FDR
durante la carrera de despegue.

1.18.1.4. Informacion Pertinente
EXTRACTO: CAPACIDAD DE SOBREPOTENCIA

La informacion vigente en el manual de entrenamiento de los tripulantes de vuelo del Boeing al
momento del accidente mencionaba, en parte:

"El avion 747 con motores JT9D instalados tiene una capacidad significativa de sobrepotencia la
cual posiblemente podria ser usada como una ventaja en situaciones de emergencia. Esta
capacidad de sobrepotencia deberia ser considerada iinicamente cuando todas las otras acciones
disponibles han sido tomadas y el contacto con el suelo es inminente. Las condiciones de
emergencia que podrian justificar esta accién son: falla multiple de motores o cizalladura del
viento inmediatamente después del despegue o antes de aterrizar.

Se asume que en otra situacion de emergencia, el llevar las palancas de empuje totalmente hacia
adelante "firewalling" tanbien deberia ser considerado.

Mientras que esta condicion podria resultar en un EGT de hasta 35°C sobre la linea roja, se cree
que la mayoria de los motores sobreviven mas alld de 5 minutos en esta condicion debido a que
el motor fue ensayado a 75°F (41,7°C) sobre la linea roja por 30 minutos durante las pruebas de
certificacion de la FAA. La sobrepotencia esta en el orden del 15% de empuje y deberia estar
disponible a 1 6 2 segundos después de avanzar la palanca de empuje.
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EXTRACTO: PROCEDIMIENTO DE FALLA DE MOTOR DESPUES DE V1
El manual de operacién del Boeing 747 menciona, en parte:
"Piloto Volando:

Vuele el avion, Mantenga control direccional.

Luego de la rata de ascenso positivo, llame "TREN ARRIBA"

Ascienda a V2; limite el dngulo de inclinacién a 15 grados con velocidades por debajo de
V2+10.

Piloto no Volando:

LLlame o verifique FUEGO DE MOTOR o FALLA DE MOTOR y el nimero del motor.

Al VR, llame: "ROTACION"

Posicione la palanca del tren en ARRIBA, verifique por indicaciones normales. Posicione la
palanca del tren en APAGADO luego de que las luces se extingan.

Ingeniero de Vuelo:

Llame o verifique FUEGO DE MOTOR o FALLA DE MOTOR vy el nimero del motor.
Escanee el panel del Ingeniero de Vuelo por indicaciones anormales.

EXTRACTO: PROCEDIMIENTO ESPECIAL DE KALITTA AIR CON FALLA DE
MOTOR EN BOGOTA, COLOMBIA:

Para despegues por la pista 31R:

Comience un viraje derecho ascendente de 15° de inclinacion hacia el marcador DR LMM hacia
un rumbo magnético de 322 grados. A 2.5 millas del VOR BOG, vire izquierda, directo a DR
LMM.

EXTRACTO: TARJETA DE DESPEGUE, N714CK, VUELO ACCIDENTADO:

Pista: 31R

Peso Bruto de Despegue: 659.366 libras.
Altitud por presion: 8.001 pies.

Viento: 040 grados con 4 nudos.

Flaps: 10 grados.

V1: 134 nudos.

V2: 152 nudos.

VR: 162 nudos.
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Angulo de subida con 3 motores: 14 grados.
Altitud para nivelar (MSL): 9.160 pies.
EPR méximo: 1.727

EPR maximo de subida: 1.433

EPR de motor y al aire: 1.679

Flaps a 5°: 202 nudos.

Descarga de combustible: 7 minutos.

1.19 Técnicas de investigacion itiles o eficaces

No aplicable.
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2. ANALISIS

2.1 Operaciones de vuelo

La evidencia del FDR y del CVR del N714CK indica que la aeronave accidentada aceler6 en la
pista desde un punto estatico hasta los 80 nudos de velocidad, a través de Vi (la velocidad de
decision de despegue) hasta aproximadamente V2 (velocidad segura de despegue) con todos los
motores operando. Los ajustes de EPR registrados variaron entre 1.69 y 1.72. La aeronave
comenzo a rotar hacia la actitud de despegue cerca de la velocidad de rotacion menos 7 nudos o
Vr-7, pero habia rotado a menos de 2° de inclinacion longitudinal de nariz arriba (ANU) al
alcanzar VR (velocidad de rotacion). Las velocidades Vi, Vr y V2 a ser alcanzadas fueron
comparadas con la velocidad registrada en el FDR.

Llamada | Objetivo de | Velocidad del | Diferencia de

de velocidad FDR Velocidad Comentarios
velocidad (Nudos) (Nudos) (Nudos)
V1 alcanzado menos
Vi 134 132 -2 de 1 segundo mas
tarde

En velocidad objetivo
VR 152 145 -7 VR. la actitud era
menor de 2°

V2 alcanzada menos
V2 162 161 -1 de I segundo mds
tarde

Velocidades de despegue a ser alcanzadas Vs. datos del FDR y CVR del N714CK

A medida que la velocidad pasé de V2 (162 nudos) y el angulo de inclinacion longitudinal
excedio los 13° ANU, el valor de EPR del motor No. 4 descendi6 de su valor inicial de despegue
a un valor sostenido cerca de 1.0 durante un periodo de 2 a 3 segundos. En éste lapso de tiempo
el microfono de drea de la cabina de mando registré el sonido de cuatro sobrecargas de motor. En
los siguientes 15 segundos, la actitud del avion incrementd hasta 17° ANU antes de variar entre
14° y 16° ANU®; la velocidad disminuyé desde 165 nudos, hacia atras de la V2 de 162 nudos,
hasta los 155 nudos (V2-7). La altitud se incrementd, el dngulo de banqueo vario entre £3° y el
rumbo magnético varidé £5° alrededor del rumbo de pista. Deflexiones sostenidas del timén de
direccion hacia la izquierda de unos 20° fueron registradas luego del descenso del EPR del motor
No.4.

® El procedimiento de "Despegue - Falla de Motor después de V1" ordena al piloto que apunte a un angulo inicial de
subida - en éste caso de 14 grados. Luego. a medida que el avion se aproxima a ese dngulo de subida. ajustar el
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Durante los siguientes 5 segundos, la velocidad continué disminuyendo hacia los 150 nudos y
comenzd un banqueo del ala derecha (RWD). A medida que los dngulos de inclinacion
longitudinal y de banqueo alcanzaron 16° ANU y 10° RWD respectivamente, el CVR registré el
sonido del "stick shaker"’. Dentro de los dos segundos siguientes, la actitud de la aeronave bajé a
11°. La velocidad incrementd hasta los 156 nudos en los ocho segundos siguientes y la altitud
comenzé a disminuir®. EI CVR registré un segundo sonido de stick shaker cuando la actitud de la
aeronave incremento hasta los 13.5°. En los dos segundos siguientes los valores registrados de
EPR para los motores 1, 2 y 3 incrementaron un 0.08 en promedio (referido subsecuentemente
como la "sobrepotencia” de los motores - overboost).

En los siguientes 5 segundos, el CVR registr6 cuatro advertencias de hundimiento "don't sink"
del Sitema de Proximidad del Terreno GPWS. La velocidad se incrementd hasta el V2 y la
altitud incrementd 100 pies desde los 12 segundos luego de la aplicacion de sobrepotencia.
Durante éste tiempo, la actitud varié entre los 12° y los 15° y el dngulo de banqueo se aproxima
a planos a nivel. Ocho segundos mas tarde (20 segundos luego de la aplicacion de sobrepotencia)
el EPR del motor No. | disminuyé de 1.75 a un valor sostenido de 1.0 durante un periodo de 2 a
3 segundos. Durante éste periodo, el micréfono de area de la cabina de mando capturd los
sonidos de tres sobrecargas de motor rapidas. La deflexion de 20° del timén de direccion fue
removida, con la superficie de control regresando a su posicion neutral.

Los valores remanentes de EPR de los motores 2 y 3 disminuyeron subsecuentemente hacia sus
respectivos valores antes de la sobrepotencia, el banqueo incrementd de planos a nivel a un
angulo entre 11° y 15° de inclinacion del ala izquierda (LWD), el rumbo magnético disminuyé
de forma estable, la velocidad disminuyoé y se estabilizé en 158 nudos y la altitud comenzo a
disminuir. Posteriormente el CVR registré a la tripulacién declarando la emergencia y
confirmando que se estaba efectuando el vaciado del combustible (fuel dumping). El FDR indicé
que el motor No. 2 posteriormente experimento cinco ciclos de caida y recuperacion del EPR,
cada uno de 2 a 3 segundos de duracién y coincidentes con picos de actitud de la aeronave a los
85, 33, 15, 8 y 3 segundos antes del impacto contra el terreno. La velocidad y la actitud
disminuyeron generalmente luego de la primera caida / recuperacion de EPR del motor No.2.
Durante los siguientes 85 segundos, el CVR registr6 multiples sonidos del stick shaker, de
sobrecargas de motor y advertencias de hundimiento, configuracion de la acronave y proximidad
del terreno del sistema GPWS antes del impacto contra el suelo.

7 El Stick Shaker es un dispositivo que alerta al piloto de que se estd aproximando a una pérdida se sustentacién
haciendo vibrar la columna de control.
® Los valores registrados de EPR para los motores 1. 2 y 3 se incrementaron en cerca de 0.03 durante este periodo.
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2.2 Aeronave
2.2.1 Mantenimiento de aeronave
Motor N ° 4 S/N P702443

Se determiné que el HPC y el HPT y el estado de los componentes eran tipicos de un motor en
servicio con tiempos similares y se consideré normal. Del mismo modo, el sistema de aire
sangrado no revelo evidencia de un mal funcionamiento antes del impacto.

No hay evidencia de un deterioro significativo durante los altimos 202 ciclos de operacién desde
la prueba de motor en enero de 2008 (febrero de 2008 instalado en el avion). Una revision de los
registros de mantenimiento del motor mostré que al entrar al taller en enero de 2008, el médulo
de HPT fue reparado. Sin embargo. los cambios en los pardmetros son inconsistentes con la
instalacion de un HPT recién reparado por que tanto el EGT como el FF deberian estar més bajos
y el N2 mas alto.

No se encontraron razones que explicaran que dichas inconsistencias fuesen causadas por
acciones correctivas que hubiesen sido ejecutadas en el motor, pero lo anterior indica una
pérdida de eficiencia del HPT. Esta pérdida de eficiencia del HPT seria la causa de que la linea
operativa del LPC se moviera hacia arriba, reduciendo el margen disponible de sobrecarga del
LPC. Lo anterior, concomitantemente con algunas condiciones de los dlabes del Fan pudo haber
contribuido a la sobrecarga del motor No. 4.

De acuerdo con el fabricante de los motores, la sobrecarga no recuperable del motor fue
probablemente causada por la sobrecarga momentanea del LPC y una combinacion de deterioro
de los rotores de alta velocidad, puntas de los dlabes del Fan desgastados, demasiado espacio de
holgura de las puntas de los alabes del Fan y la longitud de la cuerda de los dlabes del Fan fuera
de los limites del manual.

Se identificaron multiples discrepancias entre los registros de mantenimiento del operador, el
manual del fabricante del motor y el manual de mantenimiento del fabricante del avidén. De
acuerdo con los representantes del fabricante del motor, algunas de esas discrepancias
provocaron condiciones en el motor que llevaron a la sobrecarga de presion y la subsiguiente
pérdida de empuje. El espacio de holgura de los dlabes del Fan, la longitud de la cuerda de los
alabes y el perfil del borde de ataque de los alabes influenciaron la estabilidad del motor y su
operatividad.

El fabricante estimé que al momento del accidente, el motor No.4 tenia una pérdida neta de
empuje de unos -0.7% comparado con un motor con los édlabes del Fan dentro de limites y una
perdida del margen de sobrecarga de presion del LPC de -5.8% (la linea operativa del LPC se
movi6 hacia la linea de sobrecarga).
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El deterioro del motor contribuyé a la pérdida del margen de la sobrecarga. Los efectos de la
altitud no pueden ser descartados como un posible factor contribuyente. Los factores ambientales
como el aeropuerto de despegue con alta elevacion (8.360 pies) tienden a reducir los margenes
de sobrecarga del LPC y el HPC. A pesar que la alta elevacién del aeropuerto es una condicion
desafiante, estos efectos estan incluidos en el disefio del motor. El deterioro del motor, agravado
por un margen de sobrecarga disminuido en altura, hace el motor mds susceptible a ésta.

De las pruebas y ensayos efectuados al motor del N715CK se dedujo que el motor podia operar
normalmente con las guias y el sangrado ligeramente fuera de ajustes para la mayoria de las
condiciones y que si el motor estaba debidamente afinado le daria un mayor margen de pérdida y
estabilidad.

Debido a los dafios del motor No.4 no fue posible evaluar si el motor estaba o no fuera de
alineacion o ajustes. Sin embargo, de haber estado fuera de ajustes, el margen de sobrecarga
deberia haber estado mas bajo en relacion con la erosién de los alabes del Fan; el deterioro de la
seccion de alta velocidad y los efectos de la altitud deberian haber creado una situacion donde el
motor fuera mas susceptible a entrar en pérdida.

No se encontraron inspecciones en los manuales del motor o del avidn en los que se trabajara con
los dlabes del Fan aun acoplados en el motor. En cambio, la condicion de los dlabes del Fan atn
acoplados se verifica a través de inspecciones por tiempo cumplido e intervalos de reparacion
para el médulo como sea necesario para mantener la integridad estructural y los intervalos de
retencion de rendimiento recomendados. Los alabes del Fan deberian inspeccionarse por daiios
cada 600 horas y reparados totalmente cada 2.000 a 3.000 ciclos con un maximo de 5.000 ciclos.

La pérdida de empuje del motor no fue causado por falla mecénica del motor o del combustible
pero lo mas probable fue causada por una sobrecarga no recuperable.
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HPT Motor 4

MOTOR No.1 N/S P702416

El motor experimenté una falla del LPT (Turbina de baja presion) la cual resulté en piezas del
LPT expedidas hacia el exterior de motor a través de los gases de escape del motor.

El examen metalogréfico de todas las piezas de la senda de gases -excepto las guias de la primera
etapa- mostré que las partes alcanzaron su temperatura de fusion. El dafio termal y la pérdida de
material encontrado en el HPT pudieron ser suficientes para causar los dafios hacia atras. Los
dafos subsiguientes en cascada debieron iniciarse atras de las piezas del HPT, probablemente en
la tercera etapa del LPT. No se detectaron anomalias relacionadas con el sistema de combustible
que hubiesen causado el dafio termal en el LPT. El analisis del control del combustible no revelo
fallas operacionales, el eje impulsor estaba intacto y libre al girar, el filtro de flujo estaba libre de
contaminantes o polvo dorado.

s
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El dafio termal observado en el HPT comenz6 en los alabes de la primera etapa y el BOAS. No
se observo dafo similar en las guias de la turbina localizadas adelante de ellos. Tipicamente, el
dafio termal se observa més cerca de la fuente que lo produce, el cual en este caso pudo haber
sido las guias del la primera etapa del HPT con el dafio disminuyendo progresivamente a medida
que se avanzaba hacia atrés en el motor. En algunos casos, el dafio puede ser peor hacia atras
cuando se pasa de etapas con enfriamiento interno a aquellas que no lo tienen. Sin embargo, en
este caso ambas guias estatoras y élabes se refrigeran internamente lo que no podria ser un
factor. No se encontrd una explicacion obvia o experiencia previa en este tipo de motores que
apuntara al dafio termal observado en los dlabes o las guias de la primera etapa del HPT.

Una revision de documentos cientificos de investigacion indica que bajo ciertas condiciones
como temperaturas totales mas altas, un incremento del radio de aire-combustible o combustible
no quemado de la cdmara de combustion pueden resultar en el fendmeno de combustion
secundaria hacia atras del combustor alimentado por el aire que se usa para el enfriamiento de los
componentes del HPT. Se consulté al fabricante del motor para que revisara la literatura y
determinara si las condiciones citadas en los varios documentos cientificos podrian alcanzarse en
el JT9D-7Q y si era posible una combustion secundaria.

De acuerdo con el fabricante, para iniciar un evento de combustion secundaria se requieren dos
factores: el radio de aire combustible alcanza combustién estequiométrica’ o hay un tiempo de
residencia en el combustor. La cuestion con éste escenario es que los dos mayores contribuyentes
a la combustion secundaria no existen en un motor JT9D-7Q funcionando apropiadamente. Esto
incluye la condicién normal de sobrepotencia que ocurrid en éste evento.

La figura a continuacion muestra la diferencia entre las temperaturas de gas estimadas en la
entrada de la turbina de alta potencia HPT durante la sobrepotencia normal y las condiciones
requeridas para soportar una combustion secundaria.

? La combustion estequiométrica es el proceso de combustion ideal durante el cual el combustible se quema
completamente. y lo que resulta es agua y dioxido de carbono. La proporcion del combustible y del aire que resulta
en combustion completa se conoce como el radio estequiométrico. Para la mayoria de los combustibles de

hidrocarburos, existe una pequeiia cantidad de sulfuro que se oxida para formar diéxido de sulfuro (SO2)
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Condiciones de la senda de gases durante la sobrepotencia y condiciones requeridas para soportar la
combusiion secudaria

De acuerdo con el FDR, los niveles de FF y de EPR para todos los cuatro motores estuvieron
normales y estables a lo largo de la carrera de despegue. Inclusive luego de la falla del motor No.
4, los niveles y ratas para los tres motores operativos remanentes permanecieron estables y los
motores operaron normalmente hasta que la sobrepotencia fue aplicada. Con la aplicacion de la
sobrepotencia, los tres motores restantes experimentaron un incremento similar en FF y EPR sin
picos o discrepancias en el flujo de combustible antes de la falla del motor No. I.

El motor No. 1 fallé alrededor de 20 segundos posterior a la aplicacion de la sobrepotencia con el
FF cayendo rapidamente hacia un nivel por debajo de minimas en 6 segundos, ligeramente mas
rapido que lo ocurrido con el motor No. 4. Sin embargo, tal como ocurrié con el motor No. 4, el
FF nunca llegd a cero. Los valores de FF grabados en el FDR estaban dentro del rango con el
nicleo del motor girando en molinete, consecuencia del Fan siendo movido por el aire de
impacto. Basado en las velocidades del Fan girando en molinete para la altitud y velocidad del
vuelo accidentado, la bomba de combustible pudo ser capaz de entregar valores de FF
consistentes con lo que quedo registrado.
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No existe evidencia de un deterioro significativo durante 202 ciclos de operacion desde las
pruebas de motor en enero de 2008 hasta el evento (sin cambios significativos en los deltas de
EGT, FF o N1 basado en el EHM). Unicamente se noté6 un pequefio cambio en el N2. La
cantidad de dafio térmico observado en el HTP durante la inspeccién tendria un impacto
significativo en el rendimiento del motor y podria haber sido visto como un cambio notable en
los datos del sistema EHM, especialmente un incremento de EGT. Los datos del EHM soportan
la conclusion que no ocurrié un deterioro significativo de la seccion caliente en los 202 ciclos
antes del accidente y sugiere que el dafio ocurrié inmediatamente antes de la falla del LPT, lo
mas probable durante la aplicacion de la sobrepotencia.

La revision de los registros de mantenimiento mostré que el médulo de HPT fue reemplazado en
la visita al taller en enero de 2008. Tipicamente un HPT reparado causaria un descenso en el
EGT debido a que la mayoria de las causas del incremento del EGT proceden del deterioro del
rotor de alta presion, bien sea en el HPC o el HPT. Luego que se reemplazd el HPT en enero de
2008, el EHM no mostré cambios en el EGT, el FF incrementd ligeramente y el N2 bajo
ligeramente. Estos cambios en los parametros son inconsistentes con la instalacion de un HTP
recién reparado por que el EGT y el FF han debido bajar y el N2 subir. No se identificaron
causas que identificaran el por qué de estas inconsistencias. Se desconoce hasta que nivel lo
anterior contribuyo al dafio térmico en el motor No. 1 durante el evento, el cual pudo ser por la
combustion secundaria, pero no es un indicativo que algo inusual ocurrié en el motor luego de la
instalacion de un HPT recién reparado; situacién que permanece sin explicacion.

Con base en las medidas de los alabes del Fan, el fabricante estim6 que la perdida de eficiencia
(del Fan) fue de aproximadamente -1.29% y la pérdida de capacidad de flujo fue de -0.81% (-
0.8% de pérdida de la eficiencia del Fan y -1.27% de pérdida de flujo debido a erosion de los
alabes unicamente). Usando un estimativo del deterioro modular, basado en los resultados del
altimo ensayo AMM Test del 12 de abril de 2008, el fabricante estimé que al momento del
accidente el motor No.| tenia una pérdida neta de empuje de -0.7% comparado con un motor con
alabes del Fan dentro de los limites del manual y una reduccién del margen de sobrecarga del
LPC de -3.7% (la linea operativa del LPC se desplazé hacia arriba en direccién a la linea de
pérdida).

El motor No. 1 operé normalmente durante la carrera del despegue y fallé luego de la aplicacion
de sobrepotencia (overboost) en el ascenso inicial. La inspeccion de los componentes del médulo
del Fan sugirié una pérdida de rendimiento del motor.

El dafio termal extensivo de la turbina ocurrié probablemente durante el vuelo del accidente
luego de que se comandé la sobrepotencia. La causa de la sobre temperatura que condujo al dafio
extenso de la seccion caliente del motor no pudo ser determinada; sin embargo, la falta de dafio
termal en la camara de combustion y las guias estatoras de la primera etapa del HPT elimina
esencialmente cualquier fallo de las boquillas de combustible: es probable que la combustion
secundaria pudiese haber contribuido al dafio percibido.
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El dafio termal observado en el HTP y el LPT indican que las temperaturas de la senda de gases
estaban a o por encima del punto de fusion de las partes; sin embargo, no se encontraron
anomalias con el sistema de combustible o del flujo de aire que pudieran identificar la causa de
las temperaturas tan elevadas.

La causa probable de la falla del LPT fue la pérdida del racimo de guias de la tercera etapa o el
desprendimiento de una pieza del sello de aire externo en la misma etapa debido a sobre
temperatura. Lo anterior, golped los alabes de la tercera etapa del LPT causando que se
fracturaran y estos a su vez provocaron el dafio hacia atras en el motor.

Estado de los alabes Motor 1

MOTOR No.2 N/S P702317

Baséndose en la condicion de los motores 2 y 3, y los estimativos de rendimiento, surgi6 la teoria
de que la nomenclatura del FDR estaba invertida para esos motores. Se efectuaron entonces
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varios intentos para correlacionar los datos del FDR con la evidencia fisica pero el resultado fue
contradictorio. La inspeccion del motor No. 3 no mostré evidencia de fallas internas o daifio
termal y se veia en buena condicién mientras que el la inspeccion del motor No. 2 reveld dafio
termal a través del HPT. Se examind el cableado para determinar si éste habia sido instalado
incorrectamente pero no se encontrd evidencia alguna. Se evaluaron los datos del FDR de vuelos
anteriores buscando la secuencia de encendidos y apagadas de los motores para aclarar el asunto
pero no fue concluyente. Las sobrecargas de motor fueron confirmadas durante los Gltimos 50
segundos de vuelo por medio de un espectrograma de sonidos; sin embargo, no fue posible aislar
un motor en particular. La revision de las declaraciones de la tripulacion indicé que varios de los
ocupantes mencionaron que las sobrecargas ocurrieron en el motor No. 2 y no en el motor No. 3.

Con base en lo anterior, el grupo de investigacion concluyé que en realidad los datos del FDR
estaban marcados de forma revertida para los motores No.2 y No.3.

Las fluctuaciones del empuje experimentadas por el motor No. 2 pudieron deberse a una
combinacion de dafios del HPT, actitud del avion, erosion del borde de ataque de los alabes del
Fan y longitudes de la cuerda de los alabes por debajo de los limites del manual.

El dafio observado en el HPT, a pesar de no mostrar un cambio significativo de los datos del
EHM, tendria un efecto en la estabilidad del motor reduciendo el margen de pérdida del LPC.
Una revision de los datos del FDR mostro 5 fluctuaciones de EPR (caida rapida y recuperacion)
en los 86 segundos finales del vuelo con 4 fluctuaciones en los ultimos 15 segundos. La rapida
caida y recuperacion (cada excursion se recuperd dentro de los 6 segundos siguientes) del EPR
fue consistente con una sobrecarga recuperable del motor.

Comparando la actitud de inclinacién de la aeronave con las caidas de EPR se constaté que en
cada caida del EPR la aeronave experimentd una inclinacion de ascenso o encabritamiento con
un angulo que variaba entre los 14 y los 17.5 grados mientras que la velocidad aerodinamica se
mantuvo por debajo de los 160 nudos. Por lo anterior, la actitud de la aeronave o los cambios de
actitud pudieron haber contribuido a las sobrecargas recuperables y las fluctuaciones de empuje
que se experimentaron justo antes del impacto contra el suelo.

Con base en las medidas de los alabes del Fan, el fabricante estim6 que la perdida de eficiencia
del Fan fue de aproximadamente -1.32% y la pérdida de capacidad de flujo del Fan fue de -
0.77%. Utilizando un estimado del deterioro del médulo del Fan con base en el mismo AMM
Test 12 mencionado anteriormente, se estimé que al momento del cvento ¢l motor No. 2 tenia
una pérdida neta de empuje de -0.5% y una reduccién del margen de sobrecarga de -3.8%
comparado con un motor dentro de limites.

Las boquillas fueron probadas por capacidad de flujo, fugas y dngulo de pulverizacion. No se
encontraron ralladuras ni desviaciones significativas del cono de pulverizacién y la mayoria de
las boquillas fluian hasta un 5 % por debajo del limite inferior en diferentes puntos de la prueba,
lo cual no es significativo. Como no se encontraron anomalias en las boquillas, es probable que
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el daio termal localizado observado en el HPT no fuera causado durante el vuelo del accidente
sino que estaba presente antes del vuelo. Una revision de los datos del EHM revelo que el motor
mostraba signos tipicos de deterioro sin cambios anormales o tendencias desde noviembre de
2005 cuando el motor fue recibido por el operador hasta el dia del evento.

El motor No.2 operé normalmente a lo largo del vuelo hasta los Gltimos 86 segundos cuando
experimentd multiples sobrecargas, pero no experimentd una falla en vuelo que resultara
incontenible, penetraciones de las cubiertas o fuego interno. Los dafios observados in situ eran
consistentes con el motor girando al momento del impacto y el examen de las boquillas no reveld
anomalias que explicaran el dafio termal observado en el HPT, el daiio estaba presente antes del
vuelo del accidente.

El dafio observado pudo tener un efecto adverso en el rendimiento y la estabilidad del motor. Los
pardametros del FDR para los motores No.2 y No.3 estaban transpuestos.

Estado de los alabes Motor 2
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MOTOR No. 3 N/S 702155

Al contrario de los motores 1, 2 y 4, todos los alabes del motor No. 3 estaban fuertemente
dafiados o distorsionados al punto que no fue posible tomar impresiones de los bordes de ataque
o graficos de sombra para determinar la severidad de la erosion. Sin esta informacion la
capacidad de flujo o la eficiencia del Fan no pudieron ser determinadas. Sin embargo, usando el
estimativo de deterioro del médulo del Fan con el AMM Test 12, se determiné que al momento
del evento el motor No. 3 tenia una pérdida neta de empuje de -0.3% y una reduccion del margen
de pérdida del compresor de -1.1% lo que es consistente con la condicién de los componentes

evaluados.

Aunque no se pudo efectuar una evaluacién de la capacidad de flujo o eficiencia del modulo del
Fan, se determind que el motor operd normalmente a lo largo del vuelo y los dafios observados in
situ eran consistentes con el motor girando a alta velocidad en el momento del impacto. El
desarme del motor no mostrd sefiales de dafio térmico ni falla de componentes que pudiesen
haber impedido que el motor funcionara normalmente.

¥

LPT Motor 3

7,
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2.2.2 Rendimiento de la aeronave

Los resultados de las simulaciones de ingenieria usando el LSPS y el PSIM indican que el
rendimiento de ascenso esperado para un B747-200F con motores P&W JT9D-7Q tanto con un
motor inoperativo como con dos motores inoperativos en las condiciones del vuelo accidentado,
fueron mejores que el nivel de performance del N714CK. Las razones para la degradacion del
rendimiento del avién accidentado no pudieron ser claramente determinadas con los datos
disponibles.

Los resultados del LSPS mostraron que en las condiciones del vuelo accidentado, un avion
nominal B747-200F con motores P&W JT9D-7Q en ajuste de potencia de despegue de 1,727
EPR (maximo empuje de despegue) mantendria la altitud (rata de ascenso de +65 pies /min y V2
en un viraje de 15° de inclinacion con dos motores inoperativos). Al usar la simulacién PSIM y
los resultados del incremento de la resistencia aerodinamica para modelar el rendimiento
degradado del N714CK, se esperaria que el avion accidentado ascendiera a 750 pies /min con un
motor inoperativo en el V2 6 250 pies / min peor que la capacidad de ascenso esperado del
LSPS para la combinacion de motores y estructura.

Por su parte, el nivel de rendimiento documentado por el FDR vy la tarjeta de despegue para los
segmentos precedentes en VCP y MIA no coincidieron consistentemente con los resultados
nominales de los modelos de simulacion del PSIM para el avion nominal. No se documentaron
los incrementos de rendimiento requeridos para hacer coincidir los datos en los segmentos
precedentes de vuelo.

Los resultados de las simulaciones LSPS y PSIM revelaron que tanto el rendimiento de ascenso
esperado con un motor inoperativo como con dos motores inoperativos para una aeronave B747-
200F con motores P&W JT9D-7Q y las condiciones del accidente, fue mejor que el del avion
accidentado.

La razon(es) de la degradacion del rendimiento del avion accidentado no pudo ser claramente
determinada con los datos disponibles. Sin embargo, los resultados del LSPS muestran que para
las condiciones de vuelo del accidente, es decir un avién nominal B747-200F con motores P&W
JT9D-7Q ajustados a una potencia de despegue de 1.727 de EPR (maximo empuje rateado de
despegue), deberia mantener la altitud (rata de ascenso de +65 pies/min) y V2 en viraje con un
baqueo de 15° con dos motores inoperativos. Utilizando la simulacion de ingenieria PSIM, al
incrementar la resistencia aerodinamica se logré modelar el rendimiento degradado sufrido por el
N714CK. Se esperaba que el avion accidentado ascendiera a 750 pies/min con un motor
inoperativo en el V2 (con EPR de 1.727) o cerca de 250 pies/min peor que la capacidad de
ascenso esperada del LSPS para el avion nominal.
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Los resultados de la simulacion de base y sus escenarios para BOG revelaron que el avion
simulado podia ascender a 200 pies/min mas rapido (en promedio) que el avidén accidentado en el
transcurso del vuelo de 3 min.

Al usar los resultados de la resistencia aerodinamica incrementada para modelar el rendimiento
degradado del N714CK, se esperaba que ascendiera a unos 750 pies/min con un motor
inoperativo en el V2, o alrededor de 250 pies / min peor que la capacidad de ascenso esperado
del LSPS (unos 900 pies /min con 7° de inclinacion para un CG delantero mas 100 pies / min con
el CG en la mitad).

2.2.3 Peso y balance

Se uso el PSIM para construir una serie de curvas de velocidad en el tiempo como funcién del
peso asumido de despegue (usando incrementos de 5.000 Ib.) para el vuelo accidentado. En cada
ocasion, el avion simulado fue inicializado con condiciones idénticas de vuelo y las ecuaciones
de movimiento fueron integradas adelante en el tiempo para el segmento de la carrera de
despegue. Los resultados indicaron que la velocidad calculada para la salida de BOG con un peso
de 659.366 1b era consistente con los datos del FDR durante la carrera de despegue.
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3. CONCLUSION
3.1 Conclusiones

- La tripulacion se encontraba debidamente entrenada y con sus certificados técnicos y
médicos vigentes.

- Los cuatro motores funcionaron normalmente durante la carrera de despegue.

- Durante la rotacion en el despegue, el motor No.4 experiment6 una sobrecarga que no se
corrigid por si misma.

- El tren de aterrizaje fue comandado ARRIBA alrededor de 15 segundos después de la
sobrecarga no recuperable del motor No.4 y completamente retractado con todas las
compuertas cerradas alrededor de 22 segundos mas tarde.

- La tripulacién no tomé accién inmediata para hacer frente a la sobrecarga no recuperable
del motor, ni tampoco se suponia que lo hiciera de acuerdo a los procedimientos de la
compaiiia, debido a que el avidén no habia alcanzado la altura segura de al menos 800 pies
sobre el suelo.

- La tripulacién no retracto los flaps debido a que no se habia alcanzado la altura segura ni las
velocidades de retraccion de flaps con "FALLA DE MOTOR DESPUES DE V1",

- Durante el ascenso con tres motores, el capitdn no mantuvo la velocidad en o por encima de
V2 y el angulo de ataque eventualmente alcanzado activo el "stick shaker".

- El capitan redujo el cabeceo del avion, lo que redujo el dngulo de ataque. La velocidad
incrementé pero la altitud descendid a 400 pies sobre el suelo.

- El capitan subsecuentemente incremento el cabeceo del avion, lo que incremento el angulo
de ataque y ocurrio una segunda activacion del "stick shaker".

- El capitan avanzé los aceleradores hacia la potencia de emergencia, una condicion de
sobrepotencia (overboost), en un esfuerzo para aumentar la velocidad y la altitud.

- Durante los siguientes 5 segundos, se presentaron cuatro alarmas de hundimiento "don't
sink".

- La velocidad aument6é a V2 y la altitud increment6 en 100 pies a los 12 segundos de la
aplicacion de la sobrepotencia.
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- Alrededor de 20 segundos después de la aplicacion de la sobrepotencia, el motor No.I
perdiod su potencia.

- Subsecuentemente a la pérdida del motor No.1, el avién, tal como estaba configurado, no se
sostendria en vuelo.

- Durante el descenso final, el motor No.3 operé normalmente mientras que el motor No.2
experimentd multiples sobrecargas.

- Las consideraciones ambientales que pudieron haber afectado el resultado incluyen la
operacion de despegue en altitud, oscuridad, terreno montafioso circundante y la ciudad por
debajo.

- Los resultados del analisis basado en las herramientas de simulacion de ingenieria (LSPS y
PSIM) indican que el rendimiento de ascenso esperado para un B747-200F con motores
P&W JT9D-7Q tanto con un motor inoperativo como con dos motores inoperativos en las
condiciones del vuelo accidentado, fueron mejores que el nivel de performance del
N714CK. Las razones para la degradacion del rendimiento del avion accidentado no
pudieron ser claramente determinadas con los datos disponibles.

- Bajo las condiciones del vuelo del accidente con dos motores inoperativos, el avion
nominal seria capaz de mantener la altitud (o una rata de ascenso de 65 pies / min) a V2 en
un banqueo de 15 grados.

- A pesar de utilizar diferentes variables como el peso del avién, secuencias de retraccion del
tren de aterrizaje, localizaciones del centro de gravedad, sustentacion y resistencia
aerodindmica y la disminucién de la potencia de los motores, las razones de la degradacion
de la performance del avion accidentado no pudieron determinarse.

- Los resultados de la simulacion de base y sus escenarios del PSIM para BOG indicaron que
el avion simulado podia ascender a 200 pies/min mas rapido (en promedio) que el avion
accidentado en el transcurso del vuelo de 3 min.

- La aeronave accidentada, tal como estaba configurada. tenia suficiente capacidad de
rendimiento para mantener V2 con un motor inoperativo a una rata constante de ascenso de
aproximadamente 750 pies/min (basado en la simulacién de ingenieria PSIM, el incremento
en la resistencia aerodinamica requerida para igualar el perfil de vuelo del avién
accidentado, un motor inoperativo y tres motores en empuje de despegue).

Motor 4

- El motor No.4 fue el primer motor en fallar y el examen in situ indicaba que estaba girando
a baja velocidad al momento del impacto.
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- El desarme del motor no revel6 ninguna anomalia mecénica pre-impacto.

- El compresor de alta presion (HPC) y las piezas del HPT mostraron desgaste tipico de
componentes en servicio con las mismas horas de fincionamiento y se considerd normal.

- Se instalé un HPT ineficiente durante la iltima visita ai taller en enero de 2008, ¢l cual
redujo el margen de sobrecarga disponible.

- Los espacios de holgura de las puntas, el ancho de la cuerda y el perfil del borde de atague
de los dlabes del I'an ademas del la elevada altitud, probablemente se combinaron para
afectar la estabilidad y operabilidad del motor.

- El personal del fabricante del motor estimé que al momento del accidente, €l motor 4 tenia
una disminucion de 5.8% del margen de pérdida.

Motor 1

- Cerca de 20 segundos después de la aplicacién de la sobrepotencia. el motor 1 experimento
una falla de la turbina de baja presion (LPT), lo que result6 en la expulsion de piezas hacia
¢l exterior del motor a través del exhosto.

- La falla del LPT se origind en la tercera etapa, hacia atras del HPT y seguramente la causa
de la falla fue la pérdida de una porcion de las aletas guia o un gran pedazo del sello de aire
exterior (BOAS) debido a daiio térmico.

- El dafio térmico en la turbina de alta presion indicé combustion secundaria atras de la
camara de combustion y las aletas guia de la turbina.

- La relacion aire-combustible, el tiempo de residencia, y fos parametros de la velocidad de la
llama necesaria para anclar la llama y que se produzca la combustién secundaria
normalmente no existen, incluso en una situacion de "overboost",

- A pesar de que la aplicacion de la sobrepotencia podria haber revelado que ¢l
funcionamicnto del motor cra anormal, la aplicacion de "overboost" para el corto periodo

de tiempo que se us6 no deberia haber dado lugar a una faila del motor.

- Las anomalias del motor I no se pudieron determinar.
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Alrededor de 20 segundos después de la aplicacién de la sobrepotencia, el motor No.l
perdi6 su potencia.

Subsecuentemente a la pérdida del motor No.1, el avion, tal como estaba configurado, no se
sostendria en vuelo.

Durante el descenso final, el motor No.3 operé normalmente mientras que el motor No.2
experimentd multiples sobrecargas.

Las consideraciones ambientales que pudieron haber afectado el resultado incluyen la
operacion de despegue en altitud, oscuridad, terreno montafioso circundante y la ciudad por
debajo.

Los resultados del andlisis basado en las herramientas de simulacion de ingenieria (LSPS y
PSIM) indican que el rendimiento de ascenso esperado para un B747-200F con motores
P&W JT9D-7Q tanto con un motor inoperativo como con dos motores inoperativos en las
condiciones del vuelo accidentado, fueron mejores que el nivel de performance del
N714CK. Las razones para la degradacion del rendimiento del avion accidentado no
pudieron ser claramente determinadas con los datos disponibles.

Bajo las condiciones del vuelo del accidente con dos motores inoperativos, el avion
nominal seria capaz de mantener la altitud (o una rata de ascenso de 65 pies / min) a V2 en
un banqueo de 15 grados.

A pesar de utilizar diferentes variables como el peso del avién, secuencias de retraccion del
tren de aterrizaje, localizaciones del centro de gravedad, sustentacién y resistencia
aerodindmica y la disminucion de la potencia de los motores, las razones de la degradacion
de la performance del avién accidentado no pudieron determinarse.

Los resultados de la simulacion de base y sus escenarios del PSIM para BOG indicaron que
el avién simulado podia ascender a 200 pies/min mas rapido (en promedio) que el avién
accidentado en el transcurso del vuelo de 3 min.

La aeronave accidentada, tal como estaba configurada, tenia suficiente capacidad de
rendimiento para mantener V2 con un motor inoperativo a una rata constante de ascenso de
aproximadamente 750 pies/min (basado en la simulacién de ingenieria PSIM, el incremento
en la resistencia aerodinamica requerida para igualar el perfil de vuelo del avién
accidentado, un motor inoperativo y tres motores en empuje de despegue).

Motor 4

El motor No.4 fue el primer motor en fallar y el examen in situ indicaba que estaba girando
a baja velocidad al momento del impacto.

Secretaria de Seguridad Aérea — Grupo de Investigacion de Accidentes

'
Accidente N714CK Q




REPUBLICA DE COLOMBIA

_ AERONAUTICACIVIL 2

Unidad Administrativa Especial

- El desarme del motor no reveld ninguna anomalia mecénica pre-impacto.

- El compresor de alta presion (HPC) y las piezas del HPT mostraron desgaste tipico de
componentes en servicio con las mismas horas de funcionamiento y se consideré normal.

- Se instalé un HPT ineficiente durante la ultima visita al taller en enero de 2008, el cual
redujo el margen de sobrecarga disponible.

- Los espacios de holgura de las puntas, el ancho de la cuerda y el perfil del borde de ataque
de los alabes del Fan ademas del la elevada altitud, probablemente se combinaron para
afectar la estabilidad y operabilidad del motor.

- El personal del fabricante del motor estimé que al momento del accidente, el motor 4 tenia
una disminucién de 5,8% del margen de pérdida.

Motor 1

- Cerca de 20 segundos después de la aplicacion de la sobrepotencia, el motor 1 experimentd
una falla de la turbina de baja presién (LPT), lo que resulté en la expulsion de piezas hacia
el exterior del motor a través del exhosto.

- La falla del LPT se origind en la tercera etapa, hacia atrds del HPT y seguramente la causa
de la falla fue la pérdida de una porcion de las aletas guia o un gran pedazo del sello de aire
exterior (BOAS) debido a dafio térmico.

- El dafio térmico en la turbina de alta presion indicé combustion secundaria atrds de la
camara de combustion y las aletas guia de la turbina.

- Larelacion aire-combustible. el tiempo de residencia, y los parametros de la velocidad de la
[lama necesaria para anclar la llama y que se produzca la combustion secundaria
normalmente no existen, incluso en una situacién de "overboost".

- A pesar de que la aplicacion de la sobrepotencia podria haber revelado que el
funcionamiento del motor era anormal, la aplicacion de "overboost" para el corto periodo

de tiempo que se usd no deberia haber dado lugar a una falla del motor.

- Las anomalias del motor 1 no se pudieron determinar.

Ll
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Otros

- Los dafios exhibidos en los motores No. 2 y No. 3 eran consistentes con los motores
girando a alta velocidad en el impacto.

- La baja presion atmosférica en aeropuertos con alta elevacion tiende a reducir el margen de
pérdida disponible para los LPC y los HPC.

- Se encontraron discrepancias entre los manuales del fabricante del motor (EM), los
manuales de mantenimiento del fabricante de la aeronave y los de registros de
mantenimiento del operador que pueden haber afectado el funcionamiento del motor.

3.2 Causa Probable

La imposibilidad del avion accidentado de mantener el vuelo luego de la pérdida de potencia de
dos de sus motores.

Factores contribuyentes

Una sobrecarga no recuperable en el motor No.4 en la rotacion, lo que resultd en la pérdida de
potencia del motor. Contribuyente a la sobrecarga fueron los efectos combinados de una turbina
de alta presion ineficiente, excesivo espacio de holgura de las puntas de los dalabes, cuerda
reducida de los alabes del fan y de su borde de ataque y los efectos de una elevada altitud.

Una anomalia no determinada en el motor No.l que se manifestd por si misma durante la
sobrepotencia, lo que resultd en la pérdida de potencia del motor. Contribuyente a la pérdida de
potencia del motor No.l fue la inadecuada operacién para mantener la velocidad apropiada
durante el ascenso de la aeronave, lo que resulté en el uso de la sobrepotencia, y a su vez,
desenmascaro la anomalia del motor.

Clasificacion por taxonomia OACI

Falla o Malfuncionamiento del Sistema/Componente (Grupo Motor) SCF-PP
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4. RECOMENDACIONES DE SEGURIDAD OPERACIONAL

Recomendaciones Iniciales

La autoridad de aviacion civil americana -FAA efectud las siguientes acciones y emitié
recomendaciones:

- Por medio de oficio emitido el 26 de noviembre de 2008, el departamento de estandares de
vuelo de la FAA recomend6 al operador que mejorara su programa de mantenimiento e
inspecciones de sus motores JT9D-7Q, particularmente en lo referente a los chequeos de
separacion de EGT, efectuar a tiempo las inspecciones de fugas en las lineas PT2, los limites
de EGT y temas relativos al Test #12 cuando se reemplacen modulos maltiples.

- Luego de efectuar pruebas aleatorias de los valores de EGT en la flota del operador.
recomendo al operador que efectuara la prueba de separacién de EGT en todos los motores y
que comprara nuevo equipo para tal efecto con el fin de suplementar el ya existente.

- Recomendd al operador la revision del criterio de ajustes de potencias para el despegue con
énfasis en los ajustes adecuados y las ratas de ascenso basadas en los pesos de la aeronave y
las condiciones atmosféricas. Como resultado se genero el Boletin de Operaciones de Vuelo
08-13 y la FAA aprob6 la revision No.21 al Manual de Operaciéon del Avion B-747 del
operador.

- La FAA reviso el entrenamiento de pilotos del operador para asegurarse que las tripulaciones
estaban conscientes de los procedimientos de emergencia con falla de motor en el despegue.
Como consecuencia aprobd la revision #6 de programa de entrenamiento aprobado.

- Aprobo el Boletin de Seguridad donde se detalla el trato adecuado de los motores.

- Reviso los procedimientos en servicio del operador para asegurar los adecuados espacios de
holgura de los dlabes del Fan. El operador utiliza las medidas del fabricante del avion para
reemplazos con el motor alin en la aeronave y las medidas del fabricante del motor para
reemplazos con el motor desmontado. Las diferencias entre ambos ya han sido resueltas.

- Reviso los estdndares de armado de motores del operador encontrando que algunas
referencias no estaban de acuerdo con lo estipulado por el fabricante de los motores. Dichos
estandares ya han sido actualizados de acuerdo con las altimas publicaciones y se aprobaron
las instrucciones de mantenimiento revisadas.
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- Reviso los procedimientos de inspeccion de las lineas PT-2 del motor por condicion y
seguridad. Aprobé el programa de inspeccion del operador que incluye la tarjeta de
mantenimiento 7AT7101 (EVC & EVBC Test No. 8 at AO2A interval)

Recomendaciones Posteriores:

- Ninguna.

o
£
Teniente Coronel JAVIER EDUARDO LOSADA SIERRA

Jefe GrupeInvestigacion de Accidentes
Unidad AdmipiStrativa Especial de la Aeronautica Civil
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ANEXO 1

TRANSCRIPCION CVR

Transcript of a Fairchild Model A-100A tape cockpit voice recorder, serial number 55462,
installed on an Kalitta B-747-200 (N714CK), which crashed after takeoff from the Bogota
International Airport, Bogota Columbia.

LEGEND

CAM Cockpit area microphone voice or sound source
INT Flight crew intercom voice or sound source
RDO Radio transmissions from N714CK
GND Radio transmission from the Bogota ground controller
TWR Radio transmission from the Bogota airport tower controller
GPWS Ground Proximity Warning sound or source
-1 Voice identified as the captain
-2 Voice identified as the first officer
-3 Voice identified as the flight engineer
-4 Voice identified as the ground crew
— -5 Voice identified as the mechanic
-7 Voice unidentified
* Unintelligible word
i Expletive
a Non-pertinent word
() Questionable insertion
| 1 Editorial insertion

Note 1:  Times are expressed in local Bogota Columbia time.
Note 2:  Generally. only radio transmissions to and from the accident aircraft were transcribed.
Note 3:  Words shown with excess vowels, letters, or drawn out syllables are a phonelic representation of the words as spoken.

Note 4: A non-pertinent word. where noted. refers to a word not directly related to the operation. control or condition of the
aircrafi.
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03:26:23.7 |
CAM start of recording ‘
03:26:26.3 | '
CAM Before start checklist
’ I
103:28:39.6
RDO-2
03:28:56.5
[INT
|
03:29:03.3 Here's what happened the other day, |
CAM-2 |Number two hot started on us here
““  Iso we had to give it air from the
other engines !
03:29:12.3 |
CAM-1  okay ;
03:29:13.0 )
CAM.-2 tf?e p.ressme was down to twenty
eight or so 1
03:31:21.8
INT
03:31:30.8 | |
CAM-3  alright you ready?
03:31:32.0 o
CAM-1  yes sir
03:31:32.9 _ - -
CAM-3  turn four
03:31:33.6
INT-1
‘63:3 1:36.1
INT-4
03:31:47.4
CAM-3 ten .‘
03:31:52.3
CAM-3 fifteen oil pressure
03:32:03.6 . ' .

'Requested pushback
and start clearance

istarted pushback

pushback complete

lokay we're starting
number four

clear number four
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CAM-2  N-one - |
03:32:15.1 | |
CAM-3  maximum .
03:32:15.9
CAM-2 fuel |
03:32:16.2 |

- CAM ( sound of fuel levers)

03:32:17.7
CAM-2 flow

03:32:21.8|
ICAM-2 |[EGT |
03:32:30.2
CAM-3  (thirty
03:32:40.0
CAM-3  thirty five [
03:32:48.7 . o |
CAM-3 forty

03:32:57.4 ' "
CAM-3  forty five

03:33:07.7

CAM ( sound of snap)

03:33:08.7 ‘
CAM-3 starter cut-out

03:33:23.8
INT-1
03:33:41.0 * -
CAM number three engine start
03:34:46.7
CAM number two engine start
03:35:42.8
CAM number one engine start
03:39:11.7

\GND

03:40:15.7

increasing power on
number four to
'increase air pressure

iclearance to taxi
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o —
|

CAM after engrine start and taxi checklist
03:41:25.2 B ‘ -
CAM-1  reviewed takeoff briefing ,
ek i - . . |
\03'50'00'2 aircraft switched to
GND
tower frequency
S—— Tower good morning |
%3]')53_;6'8 Centurion one sixty
four is going to be
ready at the end
03:50:20.8 ‘Centurion one six
TWR ' four good morning
| takeoff runway three
‘one right wind calm |
R s cleared for takeoff
:2{31)5(())_%62 three one right
' Centurion one six
four
03:50:28.6
CAM-1  okay takeoff check
(3:30:32.34, checks ignition is to flight start - |
CAM-3 i
pack valves closed - transponder?
03:50:37.4 ;
CAM-2 TA/RA ;
03:50:40.1 |
CAM-3  exterior lights and strobes? ‘ .
03:50:41.9
CAM-1 on
03:50:44.6 |
CAM-3  performance data | ‘
03:50:47.1 | |
CAM-1  verified ‘ , 1
03:50:48.0 | |
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CAM-2  valid

03:50:48.4
CAM-1 valid

03:50:49.3
CAM o

03:50:50.2
CAM-1  okay

03:50:53.9

CAM-3  holding at the line
03:50:55.5

CAM-1  roger

03:51:30.4
CAM-1  runway's clear

03:51:32.7 |
CAM-2 [final's clear

03:51:41.8

CAM-3 :
voice)

03:51:43.6
CAM-5 thanks

03:51:57.6
CAM 'sound of snap

03:52:51.5
CAM sound of snap

03:52:52.7
CAM-3  body gear straight

03:52:54.1
CAM-1  off

03:52:56.6
CAM-3 flaps and runway?

03:52:58.5
CAM-1  verified

03:52:59.2
CAM-2 |verified
03:53:00.4

CAM-3  verified - warning lights?

ready for takeoff ( said in a loud
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03:53:03.2
CAM-1  checked

03:53:03.8
CAM-2 checked

03:53:04.9 |

CAM-3 [ checked - takeoff check's complete

03:53:07.1
CAM-1  thank you

03:53:11.1

CAM ( sound of increasing engine noise)

03:53:22.6
CAM-1  set max thrust please

03:53:24.2
CAM-3  setting - Maximum

03:53:36.1
CAM-2  airspeed

03:53:37.0
CAM-1  checks

03:53:40.8
CAM "

03:53:43.0
CAM-2  eighty knots

03:53:45.2
CAM-3  thrust set

03:53:45.9

CAM-1  got the yoke
03:53:59.6

CAM-2 Vee - one

03:54:05.2
CAM-2 Vee R rotate

03:54:06.0
CAM-2 fourteen degrees

03:54:07.5
CAM sound of loud bang

03:54:10.2

CAM sound of trim in motion
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03:54:11.7
CAM-2 Veetwo

03:54:15.9 |
CAM sound ol four compressor stalls

03:54:17.4 - -
CAM-2 *

03:54:20.9

TWR

03:54:21.1 | ' a k!
CAM-3  number |

03:54:21.2
CAM-2 red

03:54:21.5
CAM-3  number four engine

03:54:22.6
CAM-2 | number four

03:54:23.4
CAM-1 flamed out?

03:54:24.8

CAM-3 |overtemp
103:54:25.7

CAM-1 okay

03:54:27.2
CAM-1  roger

03:54:27.8

RDO-2

03:54:31.4
CAM-1  okay I need -

03:54:32.5
CAM-2  you want a heading three three two

03:54:33.9 7 .

Centurion one six
four I see fire in your
in engine right

|

yeah I got it - it looks |
like we have an
engine failure we'll
\get back to youina
minute
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CAM-1
03:54:37.3
CAM
03:54:38.3
CAM-?
03:54:394
CAM-2
03:54:40.1
CAM-1
03:54:47.2
CAM

03:54:48.6
GPWS
03:54:50.4
GPWS
03:54:51.3
CAM-1
03:54:52.5
GPWS
03:54:53.8
CAM-3
03:54:54.3
GPWS
03:54:56.6
CAM-3
03:54:57.3
CAM-1
03:54:57.9
CAM-2
03:54:58.9
CAM-1

03:55:01.0
CAM-1

03:55:03.2
CAM-1

that's * sys

three three two

lsound of stick shaker

|
ispeed
i

yes sir

i
i
i

isound of stick _sh_aker
|fion‘t sink (warning)
édon't sink (warning)
not accelerating

don't sink (warning)

'want ta start dumping?

;don't sink (warning)
"_want me to du_mp?

yes sir B
ég? altitude hghii?

|yes sir

‘okay now -

\okay three three two to eight

point five DME

Secretaria de Seguridad Aérea — Grupo de Investigacion de Accidentes

Accidente N714CK Q



REPUBLICA DE COLOMBIA

RONAUTICA CI\

Unidad Administrativa Especial
03:55:06.4 ] -
CAM 'sound of seat movement \
03:55:06.7 | |
CAM-1 okay 1

e — —
OCSL;SISI:OS'Z 'sound of three rapid
\compressor stalls

- 03:55:09.3 | |
CAM-2 |point one
03:55:010.0 | ,
CAM-1 ves sir t
03:55:11.7 ‘
CAM-2 okay turn around
03:55:13.0 | '
CAM-1 ‘which way
03:55:13.9 i - -
CAM-2 left
03:55:14.1 '
CAM-3 {turn to the left
03:55:14.8 - 1 -
CAM-2 to the left
03:55:15.6
CAM-1 'we got it
03:55:19.2 :
CAM-3  |don't want to lose another one |
03:55:20.9 | !
CAM-1  |nosir , .
03:55:22.8|. . i |
CAM.3 if we cax;brmg them back a little |

- can we? |

03:55:25.1
CAM-1  yessir ﬁ‘
03:55:26.5 N | B
CAM-1  altitude hold
03:55:28.0 )_

CAM-3 |looks like we lost number one |
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also
0500001 ‘okayjust nice and easy nice and :
A Eeasy - |
03:55:32.0 |
CAM-1 okay you guys no more than -
fifteen
=== - — | e
OCBA?\Z_:ZZH ‘okay what do you want to do -
you want to land right away?
03:55:36.2

CAM-1  |yessir
| _ -
and ah Tower we do declare an

03:55:37.0 ;
RDO.2  cmergency we have two engine
F failures we need to land right
now
03:55:42.2 -
CAM-5 yeah
i03:55:43.4 ‘Centurion one six four ah cleared |
TWR to land runway one three left
| . 'wind calm ;
03:55:49.0
GPWS  don't sink (warning)
= i — i

’03:55:50'] 'we're cleared to land one three |

IS left - ah can you give us vectors? |
03:55:50.8
GPWS don't sink (warning)
03:55:52.4
CAM-3 | dumping in progress }
03:55:53.6 '
CAM-1  roger
| ) == — [ =
|
RS Inegative sir make it three six zero |

‘TWR

and a cleared to land runway ;
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rﬁlree one three left

03:55:55.3
CAM one compressor stall
03:55:56.5 .
CAM-3  come on please not another one |
03:56:02.4 B B
CAM-1  roger
}03:56:03'2 okay cleared to land one three
RDO-2 ; P
left Centurion one six four
03:56:07.5 g '
CAM-3  please watch my motors
03:56:10.8
GPWS  don't sink (warning)
03:56:12.2 ., . e i
CAM-1 I'm just tryin’ to keep the speed |
guys
03:56:12.7
GPWS don't sink (warning)
03:56:14.4 | '
CAM sound of stick shaker
03:56:14.6
CAM sound of several snaps '
03:56:17.3
CAM-2  what's goin’ on with this one?
03:56:20.2
GPWS  don't sink (warning)
03:56:22.0
GPWS  don't sink (warning)
03:56:26.4
GPWS  too low terrain (warning)
03:56:28.4 | - BB B
CAM-2  dump fuel start dumping fuel |
03:56:29.8 y g i ’
CAM-3 I'm dumping fuel I'm dumping |

across the board
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03:56:30.0
CAM sound of stick shaker

03:56:32.4 -
GPWS don't sink (warning)

03:56:32.9 ' '
CAM-1 okay * ’
03:56:34.1

GPWS  don't sink (warning)

03:56:39.3

GPWS  too low terrain (warning)

03:56:40.3 - R
CAM sound of stick shaker '
03:56:41.5

GPWS too low terrain (warning)

03:56:42.6 - ' |
CAM sound of stick shaker ‘
03:56:43.3 o '

GPWS  don't sink (warning)

03:56:44.4 - | |
CAM-1  got to level this *

03:56:45.1 ' |
GPWS  don't sink (warning) '
03:56:45.2 [
CAM sound of stick shaker \
03:56:46.3 | (
CAM sound of one compressor stall J
03:56:46.6

GPWS  don't sink (warning)

03:56:48.4

GPWS | don't sink (warning)

03:56:49.3 B ‘ -
CAM-1 & '
03:56:50.0

GPWS too low terrain (warning)

03:56:51.1
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CAM-2  keep turning left here
03:56:52.4 |
CAM-1  yeah

03:56:52.4
CAM isound of stick shaker

03:56:53.1
~ GPWS too low gear (warning)

03:56:56.0
GPWS  too low gear (warning)

03:56:57.2

stick shaker starts and continue ‘
CAM s to

end of recording

03:56:57.9
GPWS too low gear (warning)

03:57:00.8 |
GPWS  too low gear (warning)

03:57:02.7
CAM-3  brace yourselves

03:57:03.6 N
GPWS  too low gear (warning)

03:57:05.0
CAM sound of compressor stall

03:57:05.4
GPWS  too low gear (warning)

03:57:07.4
CAM 'sound of clunk

103:57:08.6 |
IGPWS  [too low gear (warning)

03:57:10.8
CAM sound of compressor stall

03:57:11.3
CAM sound of compressor stall

103:57:11.5
GPWS  too low gear (warning)

03:57:12.5 -
CAM-2  what's going on with two
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03:57:13.5
GPWS  |too low gear (warning)

03:57:15.4
GPWS  too low gear (warning)

03:57:17.2

GPWS  too low gear (warning)
03:57:17.9 | |
CAM-3  just seeing what we got \
03:57:19.3

GPWS  terrain terrain (warning)

03:57:20.2 T |
CAM-2 |we're goin' down |

03:57:20.5 M i 1
CAM sound of four impact sounds ‘

03:57:21.8 o [
CAM end of transcript end of recording ‘
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