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CAPÍTULO 2

DESCRIPCIÓN Y OPERACIÓN DE LA AERONAVE
Y SUS SISTEMAS


Sección I  AERONAVE

2.1  GENERALIDADES.

  Este capítulo describe los sistemas del helicóptero UH-60A, UH-60L y EH-60A y los controles de vuelo.  El funcionamiento de los controles eléctricos y mecánicos se simplifica cuando no son necesarios los conocimientos detallados.

2.2  UH-60A.  UH-60A
  El UH-60A (BLACK HAWK) (Figura 2-1) es un helicóptero de ala rotativa con motor de turbinas gemelas, un solo rotor y fuselaje semimonocoque.  La capacidad de misión primaria del helicóptero es el transporte táctico de tropas, abastos y equipo.  Las misiones secundarias incluyen entrenamiento, movilización y desarrollo de conceptos nuevos y mejorados y apoyo de socorro en caso de desastre.  El sistema del rotor principal tiene cuatro palas hechas de titanio/fibra de vidrio.  El tren impulsor consiste de una transmisión principal, una caja de engranaje intermedia y una caja de engranaje de rotor de cola con ejes de interconexión.  El sistema de propulsión contiene dos motores de turbina T700-GE-700 que operan paralelamente.  El tren de aterrizaje no retractable consiste del tren de aterrizaje principal y una rueda de cola.  El armamento consiste de dos ametralladoras de 7.62mm, una a cada lado del helicóptero en la cabina delantera.  Las descripciones detalladas de estos sistemas se proporcionan en estos capítulos.  Para información de peso adicional, consulte los Capítulos 5, 6, y 7.  Los conjuntos de instalaciones adicionales para el helicóptero consisten de tanques de alcance extendido, grúa de rescate, evacuación médica, supresión infrarroja, antihielo/deshielo de las palas, dispositivos de obscurecimiento, conjunto de adaptación para el invierno y equipo y conjunto de sogas estáticas y de deslizamiento.  Consulte este capítulo y el Capítulo 4 para las descripciones del conjunto.

2.3  UH-60L.  UH-60L
  El helicóptero UH-60L es igual que el UH-60A, excepto que los motores de turbina T700-GE-701C reemplazan el T700-GE-700.  La transmisión principal es reemplazada por una caja de engranaje duradera mejorada (IDGB).

2.4  EH-60A.  EH
  El helicóptero EH-60A es un UH-60A modificado (Figura 2-1) con una tripulación de cuatro.  El equipo de la misión consiste de sistemas electrónicos con modificaciones que asegurarán que se cumplan los requisitos de la misión.  El sistema EH-60A incluye acondicionador de aire, equipo aéreo de supervivencia y equipo aviónico.  Se usa un compartimiento electrónico dentro de la sección de transición para el equipo aviónico.  Se puede entrar al compartimiento desde el lado derecho del helicóptero.  Los sistemas de la misión emplean dos operadores:  El operador de radiogoniometría (DF) (ESM) que controla las funciones de vigilancia electrónicas y el operador de contramedidas electrónicas (ECM) controlando las funciones de contramedidas activas.  El EH-60A puede operar independientemente o en conjunto, hasta con dos aeronaves adicionales similarmente equipadas.  Cuando funciona en la modalidad de sistemas múltiples, se proveen comunicaciones de aire-a-aire seguras para la asignación de tareas automáticas entre aeronaves.  Las comunicaciones de aire-a-tierra seguras también se proveen para propósitos de informar por medio verbal.

2.5.  DIMENSIONES.
  Las dimensiones principales del helicóptero se basan en el bastón cíclico y con los pedales del rotor de cola estando centralizados, con el bastón colectivo estando en su posición más baja.  Todas las dimensiones son aproximadas y se muestran en la Figura 2-2.

2.6  RADIO DE VIRAJE Y ALTURA SOBRE EL TERRENO.
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La distancia del rotor principal en la Figura 2-3 se muestra con el cíclico centrado y un terreno nivelado.  El desplazamiento del cíclico o terreno en declive puede causar que la distancia de las palas del rotor sea significativamente menor. 


  Para información sobre el radio de viraje y altura sobre el terreno, vea la Figura 2-3.

2.7  DIAGRAMA DE COMPARTIMIENTO.

2.7.1  Diagrama del Compartimiento.  UH  El fuselaje está dividido en dos compartimientos principales:  la cabina y el compartimiento de carga.  La cabina (Figura 2-4) está al frente del helicóptero con los pilotos sentados paralelamente, cada uno con sus propios controles de vuelo e instrumentos.  Ambos comparten la operación de controles eléctricos.  El compartimiento de carga  contiene espacio para el asiento del mecánico de vuelo, asiento de tropas, instalación de camilla y carga.  La carga se asegura mediante anillos de amarre instalados en el suelo.  Dos compartimientos de estiba situados en la parte trasera del compartimiento de carga sobre los tanques de combustible, se usan para guardar equipo suelto (Figura 6-11).  Los compartimientos de almacenaje de equipo se alcanzan desde la parte interior del compartimiento de carga.  Un control de antirráfagas, una bomba de mano antirráfagas para el acumulador de la unidad de potencia auxiliar (APU) e indicador de presión, y la unidad de secuencia electrónica de la APU también están instaladas (Figura 2-5).

2.7.2  Diagrama del Compartimiento.  EH  Un asiento fijo de observador está instalado para permitir la observación de cualquier posición del operador (Figura 2-6).  Se proveen aditamentos en el suelo para asegurar los montajes de bastidores y asientos.  Las cortinas de obscurecimiento se pueden usar para eliminar cualquier entrada de luz en la cabina durante las operaciones nocturnas, o cualquier brillo en la consola del operador durante las operaciones diurnas.  Las cortinas de obscurecimiento también se pueden usar entre la cabina y el compartimiento de carga durante operaciones de visores nocturnos (NVG).

2.8  CONSOLAS SUPERIOR E INFERIOR.

  Todos los controles eléctricos de la cabina se encuentran en las consolas superior e inferior y en el panel de instrumentos.  La consola superior, situada encima entre el piloto y el copiloto, contiene controles de los motores, controles de emergencia de fuego, controles del limpiaparabrisas y del calentador, controles de luz interna y externa, sistemas eléctricos y controles misceláneos del sistema del helicóptero (Figura 2-7).  La porción trasera del panel superior contiene los paneles de cortacircuito de la barra colectora esencial de corriente continua (dc).  La consola inferior, próxima a la base del panel de instrumentos y extendiéndose a través de la cabina entre el piloto y el copiloto, es fácilmente accesible por cualquiera de los pilotos.  La consola se organiza con los paneles de comunicación, paneles navegacionales y actitud de vuelo/controles de estabilidad.  La parte trasera de la consola aloja el panel de cortacircuitos de la barra colectora de la batería/barra de utilidad de la batería (BATT BUS/BATT UTIL BUS) y la palanca de los frenos de estacionamiento.

2.9  SISTEMA DEL TREN DE ATERRIZAJE.
  El helicóptero tiene un tren de aterrizaje no retractable que consiste de dos conjuntos de tren principales y un conjunto de rueda de cola.  El tren de aterrizaje permite despegues y aterrizajes del helicóptero en declives en cualquier dirección.  El sistema incorpora un dispositivo de soporte que permite bajar o subir manualmente el fuselaje para transporte aéreo.  Se instaló un interruptor de peso sobre las ruedas (WOW) en el tren de aterrizaje izquierdo para controlar la operación de sistemas seleccionados (Tabla 2-1).  El interruptor queda desactivado cuando el peso del helicóptero se encuentra sobre el tren de aterrizaje.  En los helicópteros con el sistema de apoyo de depósitos externos (ESSS), también hay un interruptor WOW instalado en la viga de arrastre del tren de aterizaje derecho para una desconexión de baja frecuencia ac y desconectar el lanzamiento automático de los equipos externos.  El interruptor izquierdo WOW provee todas las otras funciones del WOW como si no hubiese funciones ESSS, así como las funciones de lanzamiento de emergencia de todos (EMER JETT ALL).  Vea la Tabla 2-1 para referencia.

2.9.1  Tren de Aterrizaje Principal.  El tren de aterrizaje principal está montado en cada lado del helicóptero al frente del centro de gravedad (Figura 2-1).  Cada tren de aterrizaje individual tiene una sola rueda, una viga de arrastre y un puntal amortiguador de aceite de dos etapas.  La etapa inferior absorberá energía de aterrizajes hasta 10 pies por segundo (fps).  Sobre 10 fps, la etapa superior e inferior se combinan para absorber cargas hasta 39 fps (alrededor de 11.25Gs).

2.9.2  Sistema de Frenos de Ruedas.  Las ruedas del tren de aterrizaje principal tienen frenos de discos hidráulicos.  El sistema autoajustable y autocontenido es operado por los pedales del rotor de cola del copiloto y el piloto.  Los frenos tienen un indicador visual del desgaste de la pastilla del freno.  Cada freno de rueda consiste de dos discos de acero rotativos, pastillas de freno y un alojamiento que contiene pistones hidráulicos.  La palanca de los frenos de estacionamiento marcada PARKING BRAKE, está en el lado derecho de la consola inferior (Figura 2-8).  Una palanca de frenos de estacionamiento manual permite que los frenos cierren, ya sea por el piloto o copiloto después que se aplica presión de frenos.  Los frenos de estacionamiento se aplican presionando los pedales del freno, halando el mango de frenos de estacionamiento hasta su posición de extensión total y luego soltando los pedales mientras se continúa tirando de la palanca.  Entonces se iluminará una luz de aviso indicando frenos de estacionamiento activados (PARKING BRAKE ON).  Oprimir el pedal de freno izquierdo del piloto o copiloto liberará los frenos de estacionamiento, la palanca volverá a la posición de desactivación (OFF) y la luz de aviso desaparecerá.  La potencia para la luz de aviso proviene de la barra colectora primaria de corriente continua (dc) Núm. 1 a través de un cortacircuito marcado LIGHTS ADVSY (aviso de luces).

2.9.3  Tren de Aterrizaje de Cola.  El tren de aterrizaje de cola (Figura 2-1) está debajo de la sección trasera del cono de cola.  Posee un puntal amortiguador de aceite de dos etapas, el conjunto de la horquilla del sistema de enclavación de la rueda de cola, el conjunto del yugo, y una rueda con neumático.  El conjunto de la horquilla es el punto de la inserción para la rueda de cola y permite que la rueda gire 360°.  La rueda de cola puede asegurarse en una posición de arrastre mediante un interruptor (TAILWHEEL)  (rueda de cola)  en la cabina indicando asegurada (LOCK) o libre (UNLK)(Figura 2-8).  La horquilla es asegurada por un actuador eléctrico mediante una palanca acodada y un pasador de cierre.  Cuando el pasador se encuentre extendido, el interruptor indicará asegurada (LOCK).  Cuando el pasador se retraiga, el interruptor indicará no enclavado (UNLK).  La energía para operar el sistema de enclavamiento proviene de la barra colectora esencial dc a través de un cortacircuito marcado aseguramiento de rueda de cola (TAILWHEEL LOCK).
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Figura 2-1.  Arreglo General (Hoja 1 de 2)
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Figura 2-1.  Arreglo General (Hoja 2 de 2)
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Figura 2-2.  Dimensiones Principales.
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Figura 2-3.  Radio de Viraje y Distancia.
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Figura 2-4.  Diagrama de Cabina (Hoja 1 de 2)
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Figura 2-4.  Diagrama de Cabina (Hoja 2 de 2)
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Figura 2-5.  Interior del Compartimiento de Carga (Hoja 1 de 2)
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Figura 2-5.  Interior del Compartimiento de Carga (Hoja 2 de 2)

2.10 PANEL DE INSTRUMENTOS.

2.10.1  Panel de Instrumentos.  UH  Hay un panel de instrumentos de una sola pieza que contiene los instrumentos de los motores de turbina, así como los instrumentos de vuelo duplicados (Figura 2-9).  El panel está inclinado 30° hacia atrás.  Los paneles maestros de advertencia están montados en el panel de instrumentos superior debajo de la pantalla antirresplandor, para informar al piloto de las condiciones que requieren acción inmediata.

2.10.2  Panel de Instrumentos.  EH  El panel de instrumentos del EH-60A se muestra en la Figura 2-9.  Consulte el Capítulo 3 para la descripción y operación de paneles interruptores de sistemas y el Capítulo 4 para BDHI, interruptor de llamada de tripulación (CREW CALL), 

interruptor de bengalas  (FLARE)  e interruptor de antena de contramedidas electrónicas (ANTENNA ECM) y conjunto de contramedidas ALQ-156.

2.10.3  Sistema Indicador Vertical de Instrumentos (VIDS).  El VIDS (Figura 2-9) consiste de una unidad indicadora central  con franjas verticales (CDU), dos unidades indicadoras con franjas verticales para el piloto (PDU) y dos convertidores de datos de señales (SDC).  Todas estas lecturas se muestran mediante columnas ascendentes y descendentes de luces multicolores (rojas, amarillas y verdes) medidas contra escalas verticales que funcionan de la siguiente manera:  los segmentos se iluminan en progresión normal y permanecen iluminados a medida que aumenta el nivel de la señal recibida.  Esas escalas desaparecerán en progresión normal según la señal recibida disminuye.  Las escalas que poseen segmentos codificados en rojo y/o ámbar debajo de los segmentos codificados en verde operarán en la forma siguiente:  Cuando el nivel de la señal recibida está en cero o en el extremo inferior de la escala, los segmentos se iluminarán en progresión normal y permanecerán iluminados.  Al iluminarse el primer segmento situado arriba del sector rojo o ámbar se apagarán todos los segmentos codificados en rojo o en ámbar. Estos segmentos permanecerán apagados hasta que el nivel de la señal recibida indique una lectura en o dentro del sector rojo o ámbar.  En ese momento, todos los segmentos codificados en rojo o en ámbar se iluminan y la escala indicadora se iluminará o apagará en progresión normal, dependiendo del nivel de la señal recibida.  Para una indicación en aumento, una escala con flechas laterales:  al iluminarse el primer segmento que tiene flechas laterales luminosas asociadas, la flecha lateral correspondiente también se iluminará.  A medida que se iluminan los segmentos se iluminarán también las flechas laterales correspondientes, una a la vez.  Solamente estará iluminada la flecha asociada a la indicación porcentual mayor de la escala correspondiente.  Para una indicación decreciente, las escalas con flechas laterales operarán en la forma descrita arriba, estando iluminada solamente la flecha lateral asociada a la indicación porcentual mayor de la escala asociada.  La CDU y las PDU contienen fotoceldas que ajustan automáticamente la iluminación de los indicadores a la luz ambiental.  Si falla una de las tres fotoceldas, es posible que las luces en las escalas verticales del PDU o CDU no tengan su brillantez óptima para las condiciones ambientales.  El botón de atenuación (DIM) en la CDU contiene una capacidad de saltar el ajuste automático, que permite al piloto ajustar manualmente el nivel de luz de los indicadores.  Los convertidores de datos de señales (SDC) reciben datos de parámetros de los motores Núm. 1 y 2, de la transmisión, y del sistema de combustible; procesan dicha información y envían los datos de señales resultantes a los indicadores de los instrumentos.  Los instrumentos del motor #1 en la unidad indicadora central (CDU) y en la unidad indicadora del piloto (PDU) para el copiloto reciben los datos de señales a partir del SDC #1 (CANAL 1) (CHAN 1).  Los instrumentos del motor de turbina #2 y de la transmisión principal en la CDU y en la PDU del piloto reciben los datos de señales del SDC #2 (CANAL 2)(CHAN 2).  Si falla uno de los SDC, se iluminará la luz de aviso corres-pondiente del canal 1 ó 2 (CHAN 1 ó 2) y la PDU del piloto o del copiloto y los instrumentos correspondientes fallarán.  La falla de un suministro de corriente a las lámparas dentro de un SDC causará que se apaguen alternadamente las luces del CDU.  Ambos SDC reciben la siguiente información de los motores:  % de RPM 1 y 2, % de RPM R y % de torque de ambos motores.  Por lo tanto, si falla un SDC, solamente una de las PDU se encargará de suministrar el % de RPM 1 y 2 y el % de torque para ambos motores.

2.10.4  Unidad Indicadora Central (CDU).  La CDU (Figura 2-9) contiene instrumentos que indican la cantidad de combustible, la temperatura y presión del aceite de transmisión, la temperatura de gases de la  turbina (TGT), y lecturas de velocidad del generador de gases (Ng).  Dichas lecturas se indican mediante columnas ascendentes y descendentes de luces multicolores (rojo, amarillo y verde) medidas contra las escalas verticales.  Si el instrumento incluye la desconexión de los límites bajos (luces rojas o amarillas debajo de las luces verdes), se apagarán cuando el sistema esté operando dentro del límite normal (verde).  Si el instrumento contiene luces amarillas o rojas por encima del límite verde, el área verde continuará iluminada junto con la amarilla o roja cuando se esté operando por encima del área verde.  Las áreas de operación de los diferentes instrumentos se muestran en las Figuras 5-1, 5-2 y 5-3.  Se han instalado indicadores digitales adicionales en los indicadores de cantidad de combustible (FUEL), temperatura de gases de la turbina (TGT) y velocidad del generador de gases (Ng).
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Figura 2-6.  Arreglo del Equipo de Misión del Compartimiento de Carga  EH 


Tabla 2-1.  Funciones de Peso sobre Ruedas (WOW) 
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2.10.4.1  Sistema de Comprobación de Lámparas.  El sistema de comprobación de  lámparas provee la posibilidad de comprobar eléctricamente todas las lámparas de las escalas de la unidad indicadora central (CDU), indicadores digitales y las luces de sobrevelocidad del % de las RPM del rotor (% RPM RTR OVERSPEED) en las unidades indicadoras del piloto (PDU).  Cuando se oprime el interruptor de oprimir para comprobar (PUSH TO TEST) en la CDU se deberán iluminar todas las lámparas de las escalas en la CDU, los indicadores digitales deberán mostrar 888 y las tres luces de sobrevelocidad del rotor (RTR OVERSPEED)deberán estar iluminadas.

2.10.4.2  Control Atenuador.  El control atenuador permite al piloto ajustar el nivel de luz deseado en los indicadores de la CDU y PDU, de acuerdo con la luz ambiental, o intervenir manualmente pasando por alto el ajuste causado por los sensores de atenuación automática.  Un interruptor en la posición de giro completo hacia la derecha (en dirección de las manecillas del reloj) permite al piloto obtener la iluminación de la CDU y PDU en caso de que falle el circuito de atenuación automática.

2.10.4.3  Control Digital de la Unidades Indicadoras del Piloto (PDU) y de la Unidad Indicadora Central (CDU).  La CDU (Figura 2-9) posee un interruptor de control, marcado ON/OFF DIGITS, para desactivar o activar los indicadores digitales en la CDU y las PDU.  Si un procesador digital falla, se apagarán todos los indicadores digitales.

2.10.5  Unidad Indicadora del Piloto (PDU).  La PDU (Figura 2-9) indica al piloto la velocidad de las turbinas de potencia del motor (% RPM 1 y 2), la velocidad del rotor (% RPM R), y el torque (% TRQ).  Las lecturas se muestran mediante columnas ascendentes y descendentes de luces multicolores (roja, amarilla, y verde) medidas contra escalas verticales.  Los indicadores de % de RPM incluyen desconexión de los sectores bajos, por debajo del límite de operación normal.  Existen tres luces de sobrevelocidad en el extremo superior que se iluminarán de izquierda a derecha cuando se alcanza una velocidad del rotor correspondiente de 127%, 137% y 142%.  Una vez que se ha encendido una luz, un dispositivo de cierre previene que se apague hasta que sea reajustado durante el mantenimiento.  La alimentación de las PDU procede de las barras colectoras primarias AC y DC a través de cortacircuitos marcados, respectivamente, N0. 1 AC INST/NO.1 DC INST y NO. 2 AC INST/NO.2 DC INST.  Vea las Figuras 5-1, 5-2 y 5-3 para las marcaciones de instrumentos.

2.11  PUERTAS Y VENTANAS.

2.11.1  Puertas de la Cabina.  El compartimiento de la tripulación es accesible a través de dos puertas, una a cada lado de la cabina.  Las puertas se abren hacia afuera y están abisagradas en el lado delantero (Figura 2-1).  Cada puerta está dotada de una ventanilla para ventilación.  En la parte trasera de cada puerta hay una manija con traba que permite abrir la misma desde el interior o exterior de la cabina.  Las palancas de liberación de emergencia se encuentran en el marco interior de cada puerta (Figura 9-1).  Permiten que las puertas de la cabina sean lanzadas en caso de emergencia.  Existe una tira para halar en caso de liberación de emergencia en la porción delantera interior de cada ventana de la puerta de la cabina para la salida del piloto.

2.11.2  Puertas de Tropa/Carga (Cabina).  A cada lado del compartimiento para tropas/carga existen puertas que se deslizan hacia atrás (Figura 2-1).  Unas trabas de acción simple en las puertas permiten fijar las mismas en posición completamente abierta o completamente cerrada.  Cada una de las dos puertas incorpora dos ventanillas lanzables, para ser utilizadas como salidas de emergencia (Figura 9-1).

2.11.3  Ventanillas para el Mecánico de Vuelo/Artillero.  Las estaciones para el Mecánico de Vuelo/Artillero tienen ventanillas que se deslizan hacia adelante, divididas verticalmente en dos paneles (Figura 2-1).  Una traba de seguridad con muelle se encuentra instalada en cada ventanilla trasera de artillero, para evitar que la ventanilla pueda ser abierta desde el exterior.  La cerradura con pasador de seguridad requiere que la palanca de la traba sea activada desde el interior del helicóptero.  Existe además otra traba para la ventanilla, accionada mediante una barra, que permite mover la ventanilla delantera a una posición de almacenamiento.  Las ventanillas pueden abrirse para colocar una ametralladora en posición de abrir fuego.

2.11.4  Cerraduras para las Puertas.  Las cerraduras de llave de las puertas se instalan en cada una de las cabinas, el compartimiento de carga y las puertas de compartimiento del equipo aviónico.  Se usa una llave común para cerrar y abrir las puertas desde el exterior para asegurar el helicóptero.  Cada ventanilla corrediza del mecánico de vuelo/artillero se cierra desde el interior solamente.

2.12  ASIENTOS DE LA TRIPULACION.

2.12.1  Asientos del Piloto.

[image: image11.wmf]ADVERTENCIA


No almacene artículos debajo de los asientos.  Los asientos se desplazan hacia abajo en caso de estrellarse la aeronave y cualquier obstrucción puede aumentar la probabilidad y severidad de la lesión.
  Los asientos de piloto proveen protección balística y se pueden ajustar según la longitud de las piernas y estatura del piloto.  El asiento del piloto está en el lado derecho, y el del copiloto en el lado izquierdo.  Cada asiento tiene un cubo compuesto de una sola pieza de cerámica conectado a tubos de absorción de energía.  Cada asiento está colocado en un carril con el cubo directamente sobre una recesión en el piso de la cabina.  Las cargas de choque se reducen permitiendo que el asiento y el ocupante se muevan verticalmente como una sola unidad.  La sujeción del ocupante se logra mediante un arnés de hombros, y correas para los muslos y entrepiernas.

   [image: image12.wmf]ADVERTENCIA


Para prevenir lesiones al personal, no libere las palancas de ajuste verticales de emergencia o las palancas normales, a menos que alguien esté sentado en el asiento. Los resortes de extensión están debajo de la carga siempre.  Con el asiento en su posición más baja, la precarga vertical en el asiento podría ser de hasta 150 libras.  Si no hay nadie en el asiento y se libera la palanca de ajuste vertical, el asiento saltará hasta su parada más alta.  Cualquiera que esté recostado sobre el asiento o con las manos en los tubos guías sobre los cojinetes lineales, recibirá lesiones serias.

  a.  Ajuste de la Altura del Asiento.  El ajuste vertical del asiento se controla por medio de una palanca en lado derecho del frente del cubo del asiento.  Los resortes se instalan para compensar el peso del asiento.  La palanca regresa a la posición de enclavamiento al ser liberada.

  b.  Ajuste hacia Adelante y hacia Atrás.  El asiento se ajusta para la longitud de las piernas por medio de una palanca fijadora en el lado izquierdo del frente del cubo del asiento.  La palanca está provista de resortes y regresa a la posición de enclavamiento al ser liberada.

  c.  Palancas de Inclinación de Emergencia.  Las palancas de liberación para inclinación de emergencia se encuentran en cada lado del marco de soporte del asiento.  El asiento se puede inclinar hacia atrás en la cabina para la remoción o tratamiento de un piloto herido.  La inclinación del asiento se puede hacer desde la cabina, solo con el asiento en la posición completamente hacia abajo y hacia atrás, empujando las palancas de inclinación hacia adentro, y halando el asiento hacia la parte superior trasera. 

  d.  Palanca de Liberación Vertical de Emergencia.  La liberación vertical de emergencia permite que el asiento baje hasta el punto de ajuste más bajo para la inclinación.  La palanca de liberación está en el lado superior del centro de la parte de atrás del asiento, y se acciona tirando de la misma hacia la derecha.

  e.  Correas de los Asientos.  Los asientos del piloto y el copiloto contienen un arnés de hombros, una correa del asiento y una correa para las entrepiernas conectada a un conjunto de cubo común.  Todas las correas y cinturones tienen dispositivos de ajuste.  El cubo de ajuste tiene una liberación de un sólo punto que será común en la configuración de los asientos de piloto y copiloto; puede ser de la palanca de levantamiento o configuración de liberación rotativa, cuando se hala el dispositivo o el botón de liberación se activa, todas las correas y cinturones se liberarán simultáneamente.  

2.12.2  Blindaje Protector.  Se provee un blindaje protector para el cuerpo del piloto y copiloto contra tiros de 7.62mm desde el lado y desde atrás y debajo.  Las alas blindadas, fijadas al interior de la cabina, consisten de un panel corredizo en la parte exterior de cada asiento.  Una palanca de liberación al frente de cada panel permite que el panel se deslice hacia atrás para permitir la entrada y salida rápida, al igual que la libertad de movimiento para el ocupante del asiento.

2.12.3  Asientos de Artillero/Mecánico de Vuelo.
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No almacene ningún artículo debajo de los asientos.  En caso de estrellarse una aeronave cualquier obstrucción aumentará la probabilidad y severidad de la lesión.
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Figura 2-7.  Consola Superior (Hoja 1 de 2)
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Figura 2-7.  Consola Superior (Hoja 2 de 2)
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Figura 2-8.  Consola Inferior (Hoja 1 de 3) UH
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Figura 2-8.  Consola Inferior (Hoja 2 de 3) EH
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Figura 2-8.  Consola Inferior (Hoja 3 de 3) 
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Figura 2-9.  Panel de Instrumentos (Hoja 1 de 4) UH
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Figura 2-9.  Panel de Instrumentos (Hoja 2 de 4) UH
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Figura 2-9.  Panel de Instrumentos (Hoja 3 de 4) EH
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Figura 2-9.  Panel de Instrumentos (Hoja 4 de 4) EH
Existen dos asientos situados mirando hacia afuera (Figura 2-10), uno en cada lado del helicóptero al frente de la cabina, para los mecánicos de vuelo/artilleros.  Cada asiento está de frente a una ventana.  Cada asiento es un conjunto de tubo de acero apoyado por cable con un asiento de tela fuerte y resistente al fuego y con soporte para la espalda.  Cada asiento contiene dos atenuadores de energía en la parte inferior diseñados y orientados a reducir lesiones al personal en caso de que se estrelle una aeronave.  Cada asiento tiene un sistema completo de correas para los muslos y un arnés doble para los hombros y el torso, unido a la hebilla liberadora giratoria de doble acción.  El arnés de hombro está conectado a carretes de inercia en el respaldo y fondo del asiento.  Esto permite al ocupante moverse libremente dentro de su posición.  En los helicópteros equipados con el sistema mejorado de sujeción del mecánico de vuelo/ artillero, el sistema de sujeción posee una hebilla rotativa liberadora de acción simple, con un protector.  Será necesario oprimir una placa liberadora para poder girar la hebilla, evitándose de este modo la liberación imprevista por contacto con los equipos, etc.  El control del enclavamiento del carrete de inercia ha sido reemplazado por un control manual de recorrido más breve, para ser empujado o halado.  Si se empuja hacia adentro el carrete de inercia se enclava en su lugar manualmente.  Si se hala el control, el carrete se enclavará al tirarse súbitamente de las correas.

2.13  ESTIPULACIONES  PARA TROPAS
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No almacene artículos debajo de los asientos.  En caso de estrellarse la aeronave, cualquier obstrucción aumentará la probabilidad y severidad de la lesión.

UH  En adición a los asientos de mecánico de vuelo/artillero, los asientos de tropa se pueden instalar para 13 personas.  Cada asiento de tropa tiene una correa y arnés de hombros para la sujeción del cuerpo.  Los respaldos y asientos están unidos al techo de la cabina mediante cables, y mediante cables y varillas a dispositivos de sujeción instalados en el piso.  Se pueden instalar de 1 a 13 asientos.  Cada asiento contiene dos atenuadores de energía inferiores, diseñados y orientados a reducir las lesiones del personal.  En la Hilera 1, donde puede instalarse un asiento para tropas, mirando hacia la nariz, el extremo más pequeño del atenuador está dirigido hacia arriba y hacia la derecha de la nave.  Al retirar los asientos de la cabina y guardarlos en el compartimiento de almacenaje, deberá efectuarse un ajuste del peso y equilibrio utilizando los datos en las Figuras 6-3 y 6-12.

2.13.1  Operación de las Correas de los Asientos de Tropas.  UH
  1.  Extienda la correa del hombro e introduzca los enganches de la misma en la hebilla.

  2.  Extienda la correa de los muslos y colóquela a través del cuerpo.

  3.  Introduzca el enganche de la correa de muslo en la hebilla y asegúrese de que el cierre sea firme.

  4.  Ajuste la tensión en las correas de los hombros y muslos a una posición cómoda.

2.13.2 Asientos de Contramedidas Electrónicas (ECM) y de Radiogoniometría (DF) del Operador.  EH  Los asientos son similares a los del piloto y copiloto, excepto que no se provee protección de alas blindadas.

2.13.3  Asiento del Observador.  EH  El asiento del observador es idéntico al asiento de tropa (Figura 2-6).  Se instala detrás y hacia la derecha del asiento del operador DF.
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Figura 2-10.  Asientos de Tropa UH
SECCION II.  EQUIPO DE EMERGENCIA

2.14  SISTEMAS DE PROTECCION CONTRA INCENDIOS.  Los sistemas de detección y extinción de incendios están instalados de modo tal que puede detectarse y apagarse un incendio en cualquiera de los motores o instalación de la unidad de potencia auxiliar (APU), sin afectar las dos restantes.  Los motores de turbina y la APU son vigiladas por unidades sensoras de radiación infrarroja, y están protegidas mediante una instalación extintora principal y una de reserva, de alto régimen de descarga.

2.14.1  Sistema Detector de Incendios.  Un sistema de detección provee aviso de incendio a la cabina en caso de incendio en cualquiera de los dos compartimientos principales de los motores o en el compartimiento de la APU.  El sistema consiste de cinco detectores de llamas tipo sensor de radiación, amplificadores de control y un panel de prueba.  Dos detectores están instalados en cada compartimiento del motor de turbina principal y otro en el compartimiento de la APU (Figura 2-1).  Los detectores de llamas son celdas fotoconductoras, de estado sólido, que suministran una vigilancia óptica de volumen constante de las áreas vigiladas.  En caso de incendio, los detectores reaccionan a la radiación infrarroja y envían una señal a uno de los tres amplificadores de control, el que a su vez envía la señal al conjunto de advertencia de incendio, iluminándose la manija T correspondiente (Figuras 2-7 y 2-13).  Además las luces maestras de aviso de fuego se apagarán si se detecta un incendio (Figura 2-9).  El sistema detector automáticamente se reajusta asimismo, con las luces de aviso apagadas, cuando la fuente de radiación infrarroja deja de emitir.

2.14.2  Panel de Prueba del Detector de Incendios.  Hay un interruptor en el panel de prueba de detección (DET TEST) de la consola superior (Figura 2-7), que al ser movido a las posiciones 1 y 2, envía una señal de prueba a través del sistema para iluminar las luces de aviso de incendios y verificar la operación correcta del sistema, hasta las fotoceldas, pero sin incluir éstas.  Las luces de posición de prueba (TEST) Núm. 1 activa las manijas tipo T de apague de emergencia de los motores de turbina (ENG EMER OFF) #1 y #2, así como la manija tipo T de la APU, y verifica todos los detectores instalados en el mamparo.  Los motores y la APU están encerrados completamente dentro de su propio 

compartimiento de mamparo, reduciéndose de este modo la posibilidad de una falsa alarma de origen externo.  La energía eléctrica para operar los sistemas detectores Núm. 1 y 2 procede de la barra colectora esencial DC a través de cortacircuitos marcados FIRE DET, No. 1 ENG & No. 2 ENG (detector de incendio, motor de turbina #1 y #2) respectivamente.  La corriente para la operación del sistema detector de la APU procede de la barra colectora de la batería a través de un cortacircuito marcado APU FIRE DET (detector de incendio de la unidad de potencia auxiliar).

2.14.3  Sistemas de Extinción  de Incendios.  Existe un sistema de extinción doble (principal y de reserva) con alto régimen de descarga para cada uno de los compartimientos de los motores de turbina, así como para el compartimiento de la unidad de potencia auxiliar (APU). Dicho sistema posee dos recipientes, cada uno con líquido y cargados con nitrógeno gaseoso.  Los recipientes están instalados encima de la cubierta superior, detrás del compartimiento del motor de turbina derecha (Figura 2-1).  Ambos recipientes poseen salidas dobles, cada una con su propio mecanismo de disparo.  Cada uno de los recipientes de agente extintor posee un indicador de presión, el cual puede verse fácilmente durante la inspección de prevuelo.  El sistema también posee un orificio de descarga térmica de seguridad que causará la ruptura de un indicador visual en el lado derecho del fuselaje, lo que indica que uno o ambos recipientes están vacíos.  La energía eléctrica para operar las válvulas de salida Núm. 1 (principal) y Núm. 2 (reserva) es suministrada por la barra colectora de DC primaria Núm. 2 a través de un cortacircuito marcado FIRE EXTGH (extintor de incendios).  La corriente para operar las válvulas de los orificios de salida de las botellas extintoras de incendios Núm. 2 (principal) y Núm. 1 (reserva), así como la válvula de control direccional, procede de la barra colectora utilitaria de la batería, a través de un cortacircuito en la consola inferior, marcado FIRE EXTGH (extintor de incendios).

2.14.4  Activadores de los Extintores de Incendios (Manijas tipo "T").  Existen tres manijas tipo T:  una manija tipo T para la APU, que se encuentra en la consola superior (Figura 2-7) marcada APU, y dos manijas tipo T del extintor de incendio del motor de turbina en el cuadrante de control de los motores de turbina, marcados #1 ENG EMER OFF y #2 ENG EMER OFF (APAGADO DE EMERGENCIA DEL MOTOR, # 1 y #2, respectivamente) (Figuras 2-4 y 2-13).  La manija marcada #1 ENG EMER OFF (apague de emergencia del motor de turbina #1) es para el compartimiento del motor de turbina #1, y la palanca APU es para el compartimiento de la unidad de potencia auxiliar.  Cuando se tira de una de las manijas, la corriente continua (dc) activa el módulo lógico de extinción de incendios para seleccionar el compartimiento al que se debe dirigir el agente extintor, mientras que al mismo tiempo energiza el circuito que va al interruptor extintor de incendios.  En los extremos de los mangos se encuentran instaladas luces de advertencia de detección de incendios.

2.14.5  Panel de Control del Extintor de Incendios.
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En caso de incendio cuando la potencia eléctrica ac no se aplica al helicóptero, se debe descargar el extintor de incendios de reserva.  El agente extintor de incendios no se puede descargar en el compartimiento del motor de turbina Núm. 2 si no se aplica potencia eléctrica ac al helicóptero.

  El interruptor marcado FIRE EXT (extintor de incendios) en la consola superior (Figura 2-7) tiene posiciones marcadas RESERVE-OFF-MAIN (reserva-desconectado-principal).  El interruptor solamente funciona después de haber halado una de las manijas tipo T marcadas ENG EMER OFF (apagado de emergencia del motor de turbina) o APU (unidad de potencia auxiliar).  Si se coloca el interruptor en MAIN (principal), después de haber halado la manija ENG EMER OFF (apagado de emergencia del motor de turbina), se descargará el contenido de la botella extintora dentro del compartimiento correspondiente.  Si se coloca el interruptor en RESERVE (reserva) después de haber halado una de las manijas ENG EMER OFF (apagado de emergencia del motor de turbina), se descargará dentro del compartimiento seleccio-nado el contenido de la botella extintora opuesta.  El contenido de la botella extintora se descargará dentro del compartimiento correspondiente a la última manija que se haló.  

2.14.6  Sistema Activado en Caso de Estrellarse la Aeronave.  Existe un sistema que se activa en caso de estrellarse un helicóptero y que forma parte del sistema de extinción de incendios.  Un interruptor de inercia omni-direccional está rígidamente unido al bastidor de vuelo para detectar las fuerzas en caso de accidente.  Cuando se produce un impacto de 10Gs o más, dicho interruptor activará automáticamente los recipientes de extinción de incendios, descargándolos en los compartimientos de los motores de turbina.  La energía eléctrica es suministrada desde la barra colectora utilitaria de la batería, a través de un cortacircuito en la consola inferior marcado FIRE EXTGH (extintor de incendios).

2.14.7  Extintores de Incendios Operados Manualmente.
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La exposición a altas concentraciones del agente extintor o a productos de descomposición se debe evitar.  No se debe permitir que el líquido haga contacto con la piel; podría causar quemaduras por bajas temperaturas.
  a.  UH Hay un extintor manual (Figura 9-1) instalado en la pared de la cabina, a la izquierda del asiento del artillero.  También hay un segundo extintor manual en el asiento del copiloto.

  b.  EH Se encuentran instalados cuatro extintores de incendio portátiles operados manualmente.  Uno montado en la ventanilla derecha del artillero, uno en el asiento izquierdo del piloto, uno en el asiento del operador DF, y uno en el asiento del operador ECM.  Los extintores se mantienen en su lugar mediante un resorte de desconexión rápida.

2.15  HACHA DE ESCAPE.

  UH  Existe una hacha (Figura 9-1) instalada entre los asientos del piloto en la cabina.

2.16 EQUIPOS DE PRIMEROS AUXILIOS.

  a.  UH  Se encuentran instalados tres equipos de primeros auxilios (Figura 9-1), dos en la parte de atrás del asiento izquierdo del piloto y uno en la parte de atrás del asiento derecho del piloto.

  b.  EH  Se encuentran instalados cinco equipos de primeros auxilios.  Uno en la parte de atrás del asiento derecho del piloto, dos en la parte de atrás del asiento izquierdo del piloto, uno en la parte de atrás del asiento del operador DF, y uno en la parte de atrás del asiento del operador de contramedidas electrónicas (ECM).
Sección III  MOTORES DE TURBINA Y SISTEMAS RELACIONADOS

2.17 MOTOR DE TURBINA.

  El motor de turbina T700 (Figura 2-11) es una turbina de turboeje con accionamiento frontal y construcción modular.  Una está montada en la estructura de la aeronave en cualquiera de los lados de la transmisión principal.  La T700 está dividida en cuatro módulos:  sección fría, sección caliente, sección de la turbina de potencia y sección de accesorios.

2.17.1  Módulo de la Sección Fría.  El módulo de la sección fría (Figura 2-11), incluye el separador de partículas de entrada, el compresor, el conjunto del eje de salida, y unidades de líneas reemplazables (LRU).  El separador de partículas de entrada remueve arena, polvo y otras materias extrañas del aire de entrada al motor de turbina.  El aire de entrada al motor de turbina pasa a través de unas aletas de torbellino, revoloteando el aire y expulsando el sucio mediante una acción inercial  hacia la voluta colectora, después de lo cual es aspirado por el soplador impulsado por el motor y descargado al exterior alrededor del conducto de escape de la turbina.  El compresor tiene cinco etapas axiales y una etapa centrífuga.  Existen unas aletas guías variables de entrada y aletas variables de etapa 1 y 2.  Las LRU montadas en el módulo de la sección fría son la unidad de control eléctrico (ECU) (700), o el control electrónico digital(DEC) (701C), la válvula de antihielo y de sangrado de arranque, el registrador histórico (700), o un contador histórico (701C), el sistema de ignición y los cables eléctricos.

2.17.2  Módulo de Sección Caliente.  El módulo de la sección caliente (Figura 2-11) consiste de tres subconjuntos; la turbina generadora de gases, el conjunto de la boquilla de la etapa 1, y el revestimiento de combustión.  Las LRU en el módulo de la sección caliente son las boquillas de cebado y los ignitores.  La turbina del generador de gases consiste en un conjunto del estator del generador de gases y un conjunto del rotor de turbina de dos etapas, enfriado por aire, el cual acciona el compresor y la caja de engranaje de accesorios.  El conjunto de la boquilla de la etapa 1 contiene segmentos de boquilla enfriados por aire.  Los conjuntos de boquillas dirigen el flujo de gas hacia la turbina del generador de gases.  El 

revestimiento de combustión es un combustor de tipo anillo enfriado por el flujo de aire procedente de la caja del difusor.

2.17.3  Módulo de la Sección de Turbina de Potencia.  El módulo de la turbina de potencia (Figura 2-11), incluye una turbina de potencia de dos etapas, el bastidor de escape, el conjunto del eje y el colector-C.  Las LRU montadas en el módulo de la sección de la turbina de potencia son el arnés termopar, el sensor de torque y sobrevelocidad, y el sensor Np (% RPM 1 ó 2).

2.17.4  Módulo de la Sección de Accesorios.  El módulo de la sección de accesorios (Figura 2-11) incluye la caja de engranaje de accesorios montada en la parte superior, y un cierto número de LRU.  Las LRU montadas en el módulo son la unidad hidromecánica (HMU), la bomba reforzadora de combustible, el filtro del aceite, el enfriador del aceite, el alternador, la bomba de aceite y barrido, el soplador separador de partículas, el conjunto del filtro de combustible, el detector de limalla, el sensor de desvío ("bypass") del filtro de aceite, el eje de accionamiento radial, el sensor de presión de combustible y el sensor de presión de aceite.

2.18  SISTEMA DE ABASTECIMIENTO DE COMBUSTIBLE DEL MOTOR DE TURBINA.

  El sistema de abastecimiento de combustible del motor de turbina consiste primordialmente de la bomba reforzadora de baja presión impulsada por el motor de turbina, el filtro de combustible, la válvula de desvío del filtro de combustible, el sensor de presión de combustible, la unidad hidromecánica (HMU), unidad de presurización y sobrevelocidad (POU) 700, o válvula de drenaje y sobrevelocidad (OVD) 701C.

2.18.1  Bomba Reforzadora Impulsada por el motor de Turbina.  En la cara frontal de la caja de engranajes de accesorios del motor de turbina (Figura 2-11) se encuentra instalada una bomba reforzadora de combustible de succión para baja presión.  Dicha bomba asegura que el sistema de suministro de combustible de la estructura de la aeronave se encuentre bajo presión negativa, reduciéndose de este modo la posibilidad de incendio en caso de daños al sistema de combustible.  Dicha bomba asegura que el sistema de suministro de combustible de la estructura de la aeronave se encuentre bajo presión negativa, reduciéndose de este modo la posibilidad de incendio en caso de daños al sistema de combustible.  Si se ilumina la luz de precaución FUEL PRESS # 1 ó #2 (presión de combustible #1 y #2, respectivamente) durante la marcha lenta o por encima de ésta, ello indicará una fuga, o falla de la bomba reforzadora impulsada por el motor de turbina.

2.18.2  Filtro de Combustible.  

  El filtro de combustible es del tipo de barrera y flujo total, con desvío ("bypass") integral.  Un interruptor eléctrico iluminará las luces de precaución #1 FUEL FLTR BYPASS ó #2 FUEL FLTR BYPASS (filtro de combustible #1 ó #2 en desvío, respectivamente) para indicar que un filtro se encuentra en desvío. Un interruptor eléctrico ilumina el panel de precaución #1 FUEL FLTR BYPASS ó #2 FUEL FLTR BYPASS para indicar un desvío del filtro.  En adición, existe un botón rojo en el alojamiento del filtro que saltará hacia afuera cuando la presión diferencial en el elemento del filtro indique un desvío inminente.  La energía eléctrica para las luces de desvío del filtro de combustible procede de las barras colectoras primarias DC Núm. 1 y 2, a través de cortacircuitos marcados NO.1 & NO.2 ENG WARN LTS (luces de aviso)respectivamente.

2.18.3  Sistema de Aviso de Presión de Combustible.  El sistema de aviso de la presión del combustible del motor de turbina consiste de un interruptor de presión que ilumina la luz de precaución FUEL PRESS (presión de combustible).  Las luces de aviso de la presión del combustible, marcadas #1 FUEL PRESS y #2 FUEL PRESS (presión de combustible #1 y #2) se iluminarán cuando la presión del combustible esté por debajo de 9 psi.  Es posible que dichas luces se iluminen cuando baja la presión del combustible a consecuencia de una falla en la bomba reforzadora de baja presión, o por entrada de aire en el sistema de succión del combustible.  El efecto variará dependiendo de la magnitud de la entrada de aire y será más pronunciado cuando el motor de turbina esté trabajando a baja potencia.  Si la entrada de aire es suficientemente grande, podría causar que se apague la combustión ("flameout").  La energía eléctrica para el sistema de aviso de la presión del combustible del motor de  turbina #1 es suministrada por la barra colectora primaria de DC Núm. 1, a través del cortacircuito marcado NO. 1 ENG WARN LTS (luces de advertencia del motor de turbina Núm. 1).  La energía eléctrica para el sistema de advertencia de la presión del combustible del motor de turbina #2 es suministrada por la barra colectora primaria de DC Núm. 2, a través del cortacircuito marcado NO. 2 ENG WARN LTS (luces de advertencia del motor de turbina Núm. 2).

2.18.4  Componentes del Sistema de Combustible del Motor de Turbina.  El control de combustible hacia el sistema de combustión es realizado por medio de la unidad hidromecánica (HMU).  La HMU, montada en la parte trasera central de la caja de engranaje de accesorios, (Figura 2-11), contiene una bomba de alta presión que suministra combustible a la unidad de presurización y sobrevelocidad (POU)/válvula de sobrevelocidad y drenaje (OVD).  La HMU detecta varios parámetros que ejercen influencia sobre el flujo de combustible, la posición de la geometría variable y la operación de la válvula de antihielo y sangrado de arranque. El combustible fluye de la HMU a una POU 700 ó OVD 701C.

2.18.4.1  Unidad de Presurización y Sobrevelocidad. 700  La unidad de presurización y sobrevelocidad (POU) envía parte del combustible a las boquillas del cebador y permite el retorno del flujo de aire de alta presión para purgarlo.  El resto del combustible se envía a través del  múltiple de combustible principal para comenzar la aceleración y las operaciones del motor de turbina.  Este purga el combustible del múltiple de las boquillas del cebador después que apaga la luz.  También purga el combustible de la boquilla del cebador y el múltiple de combustible principal en el apague.  En adición, reduce el flujo de combustible para prevenir una sobrevelocidad del motor de turbina cuando el sistema de sobrevelocidad se activa, según lo detecta la ECU.  

2.18.4.2  Válvula de Drenaje y Sobrevelocidad.  701C  La válvula de drenaje y sobrevelocidad (OVD) envía combustible a través del  múltiple de combustible principal a los inyectores para comenzar la aceleración y las operaciones del motor.  Purga el combustible del múltiple principal de combustible y permite el retorno del flujo de aire de alta presión para purgarlo.  Corta el flujo de combustible para prevenir una sobrevelocidad del motor de turbina cuando se activa el sistema de sobrevelocidad, según lo detecta el DEC.  También apaga el combustible para prevenir arranques calientes cuando es activada por el circuito de prevención de arranques calientes (HSP).

2.19 ALTERNADOR DEL MOTOR DE TURBINA.

2.19.1  Alternador del Motor de Turbina.  700  El alternador del motor de turbina (Figura 2-11) suministra potencia de corriente alterna (ac) al excitador de la ignición y a la unidad de control eléctrica (ECU).  También suministra una señal para el indicador de velocidad Ng SPEED de la cabina.  Todas las funciones eléctricas del motor de turbina reciben su potencia del alternador.


  a.  Cuando se interrumpe el suministro de energía eléctrica del alternador a la ECU, se producirá la pérdida de las indicaciones de % RPM 1 ó 2 y torque, con el correspondiente aumento de la potencia del motor o motores al máximo. (lado alto).

  b.  Cuando se interrumpe el suministro de corriente del alternador que provee la señal Ng, se producirá una pérdida de la indicación Ng en la cabina con la correspondiente señal audible y luz de advertencia indicadoras de motor de turbina apagado.

  c.  La pérdida total de la energía del alternador del motor de turbina trae como resultado que la turbina(s) afectada(s) incrementen la potencia al máximo (lado alto), con pérdida en la cabina de las indicaciones de % RPM 1 ó 2, torque, Ng, y una señal de audible y luz de advertencia de motor de turbina apagada.  La protección de sobrevelocidad aún está disponible.

2.19.2  Alternador del Motor de Turbina.  701C  El alternador del motor de turbina (Figura 2-11) suministra potencia ac al excitador de la ignición y a la unidad de control electrónico digital (DEC).  También envía una señal al indicador de velocidad Ng en la cabina.  Todas las funciones eléctricas esenciales del motor de turbina reciben su energía del alternador.

 a.  Cuando se interrumpe el suministro de potencia del alternador para el DEC, se utiliza la fuente de 120 VAC a 400Hz de la aeronave para impedir la falla de los motores (lado alto).  Se pierde la indicación de Ng respectiva en la cabina de control, así como la activación de la luz indicadora de motor de turbina apagado, y el tono audible.

  b.  Al interrumpirse el suministro de potencia del alternador que provee la señal Ng, se pierde la indicación de Ng de la cabina; la activación de la luz indicadora de turbina apagada, y el tono audible.  Debido a que el DEC puede funcionar con la fuente de 120 VAC a 400 Hz de la aeronave, no se pierden las indicaciones del respectivo % de RPM 1 ó 2, ni del torque.
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Figura 2-11.  Motor de Turbina T700 (Hoja 1 de 2)
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Figura 2-11.  Motor de Turbina T700 (Hoja 2 de 2)

2.20  SISTEMA DE IGNICION.

  El sistema de ignición del motor de turbina es un sistema de alimentación interrumpida de potencia AC, de descarga por capacitadores y bajo voltaje.  Incluye un excitador doble, dos ignitores, cables de ignición y un interruptor de llave marcado ENGINE IGNITION (ignición del motor de turbina).

2.21  REGISTRADOR HISTORICO.  700 

  El registrador histórico del motor de turbina está montado en el lado derecho del bastidor del torbellino (Figura 2-11).  Posee cuatro contadores digitales que registran información para fines de mantenimiento solamente.  El registrador histórico solo opera con una unidad de control eléctrica (ECU).

2.22 CONTADOR HISTORICO.  701C
  El contador histórico del motor de turbina está montado en el lado derecho del bastidor del torbellino (Figura 2-11).  Posee cuatro contadores digitales que registran información para fines de mantenimiento solamente.  El contador histórico solo opera con un control electrónico digital (DEC).

2.23  ARNES DEL TERMOPAR.

  Un arnés de siete sondas mide la temperatura de los gases en la entrada del motor de turbina de potencia.  Provee una señal al ECU 700, o DEC 701C, que la envía al registrador histórico 700, o contador histórico 701C, a través del convertidor de datos de señales (SDC) al indicador de temperatura de la cabina.

2.24  SENSORES DE TORQUE Y SOBREVELOCIDAD Y % RPM.

  Hay dos sensores instalados en el bastidor de escape del motor de turbina.  Uno de ellos  suministra la señal para el gobernador de la turbina de potencia y el tacómetro a la unidad de control eléctrica (ECU) 700 ó al control electrónico digital (DEC) 701C.  El otro sensor alimenta al circuito de cálculo del torque y al sistema de protección de sobrevelocidad.

2.25 SISTEMA DE AIRE SANGRADO DEL MOTOR DE TURBINA. 

  Existen dos lumbreras para sangrar aire en el motor de turbina.  La lumbrera del lado exterior suministra aire sangrado al sistema antihielo de la entrada de aire del motor de turbina, según aparece descrito en la Sección III.  La lumbrera del lado interior se comunica con el sistema de aire a presión.  El aire procedente de esta lumbrera es suministrado al sistema de calefacción de la cabina y puede ser transferido al otro motor de turbina para arranque con sangrado cruzado.

2.26 SISTEMAS DE ANTIHIELO DEL MOTOR DE TURBINA.

2.26.1  Antihielo del Motor de Turbina.
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El motor de turbina puede recibir daños por objetos extraños (FOD)si se usan incorrectamente estos sistemas y los sistemas de antihielo/deshielo.  Por ejemplo, el hielo que se desprende del parabrisas puede causar daños FOD a los motores de turbina.

  a.  Los motores de turbinas son anticongelados por dos sistemas;  el primero, descrito en el subpárrafo b, se conoce como sistema de antihielo del motor de turbina y el segundo, descrito en el párrafo 2.26.2, se le conoce como el antihielo de entrada del motor de turbina.  Ambos sistemas son activados por el interruptor ENG ANTI-ICE NO.1 y NO. 2 (antihielo del motor de turbina Núm. 1 y 2) (Figura 2-7).

  b.  El anticongelamiento de los motores de turbina es una combinación de aire sangrado y aceite caliente del motor de turbina.  El anticonge-lamiento es controlado por una válvula de aire operada por solenoide.  La válvula de antihielo/sangrado de arranque del motor de turbina abre durante el arranque y permanece abierta en ajustes de potencia baja hasta que la turbina alcanza de 88 a 92% Ng, dependiendo de la temperatura exterior, con el antihielo en la posición de desactivación (OFF).  El sistema de antihielo/deshielo del motor de turbina está diseñado, a fin de que en caso de una falla eléctrica, la válvula revierta a la modalidad de antihielo y se ilumine una luz de aviso indicando #1 ENG ANTI-ICE ON  ó #2 ENG ANTI-ICE ON (antihielo del motor de turbina Núm. 1 ó 2, activado).  El aire de descarga del compresor axial se sangra de la etapa cinco de la cubierta del compresor, pasa a través de la válvula de sangrado/antihielo, y se envía al bastidor frontal a través de conductos.  Dentro del bastidor de torbellino, se conduce aire caliente alrededor de la cubierta externa al borde separador de cada aspa de torbellino y a las aletas guía de entrada.  El aire caliente es dirigido dentro de cada aleta mediante una serie de deflectores.  El aceite caliente de la turbina que pasa dentro de las aletas de la voluta en el bastidor principal impide la acumulación de hielo.  El agua, nieve y sólidos son arrastrados a través del sistema de descarga del separador de partículas de la entrada.  Unos interruptores marcados ENG ANTI ICE NO. 1  ó NO. 2 OFF y ON (antihielo del motor de turbina Núm. 1 & 2, desactivar y activar), controlan el antihielo del motor de turbina y de la entrada.  En la posición de activación (ON) se suministra aire sangrado del compresor continuamente.  La energía para operar el sistema de antihielo procede de las barras colectoras primarias No. 1 y 2 de DC, respectivamente, a través de cortacircuitos marcados NO. 1 ENG ANTI-ICE (antihielo del motor de turbina Núm. 1) y ANTI-ICE WARN (advertencia de antihielo), NO. 2 ENG ANTI-ICE (antihielo del motor de turbina Núm. 2)y ANTI-ICE WARN (advertencia de antihielo) respectivamente.

2.26.2  Anticongelamiento de la Entrada del Motor de Turbina.

  a.  Las entradas de aire de los motores de turbina son anticongeladas mediante aire sangrado de los motores de turbina.  Hay cuatro luces de aviso en el panel de precaución/ aviso, marcadas #1 ENG ANTI-ICE ON (antihielo del motor de turbina #1 activado), #2 ENG ANTI-ICE ON (antihielo del motor de turbina #2 activado), #1 ENG INLET ANTI-ICE ON (antihielo de la entrada del motor de turbina #1 activado), #2 ENG INLET ANTI-ICE ON (antihielo de la entrada del motor de turbina #2 activado), para los motores.  Las luces de aviso #1 y #2 ENG ANTI-ICE ON (antihielo del motor de turbina #1 y #2 activado) se iluminarán cuando los interruptores #1 ENG ANTI-ICE ON y #2 ENG ANTI-ICE ON se colocan en ON (activado).  Si el sistema antihielo está funcionando y se arranca un motor, se cerrará la válvula de antihielo de ese motor.  Las luces de aviso #1 y #2 ENG INLET ANTI-ICE ON (antihielo de la entrada del motor de turbina #1 y #2 activado) operan a partir de la temperatura detectada en el fuselado de la admisión del motor de turbina.  Cuando la temperatura alcanza aproximadamente 93°C (199°F), el interruptor iluminará la luz de aviso ENG INLET ANTI-ICE ON (antihielo de la entrada del motor de turbina activado) apropiada.  Si está luz se ilumina estando los interruptores ENG ANTI-ICE No. 1 y No. 2 (antihielo del motor de turbina #1 y #2) desactivados (OFF), ello indica que se está aplicando calor a la entrada de esa turbina y que hay una falla de funcionamiento.  El antihielo de la entrada se activará si se produce una falla de la energía de DC primaria; se aplica energía eléctrica de DC para mantener la válvula cerrada.  El funcionamiento de ENG INLET ANTI-ICE (antihielo de entrada del motor de turbina) se controla de la siguiente forma:


(1)  Sobre 13°C (55°F) - La iluminación de la luz de aviso de ENG INLET ANTI-ICE (antihielo de la entrada del motor de turbina) indica una falla del sistema.


(2)  Sobre 4°C(39°F) a 13°C(55°F) - La luz de aviso de ENG INLET ANTI-ICE puede o no iluminarse.


(3)  A 4°C(39°F) y menos - Si la luz de aviso ENG INLET ANTI-ICE falla en iluminarse indica una falla del sistema.  No vuele la aeronave en condiciones de hielo.

  b.  A niveles de potencia de los motores de 10% de torque por motor o menos, no se puede proveer la capacidad total de antihielo de la entrada, debido a las limitaciones en la cantidad de aire que puede sangrarse de los motores.  La potencia para operar los motores procede normalmente de las barras colectoras primarias Núm. 1 y 2 de DC, respectivamente, a través de cortacircuitos marcados No. 1 y No. 2 ENG ANTI-ICE (antihielo Núm. 1 y 2), respectivamente.  Durante el arranque de los motores, la energía para operar la válvula antihielo de la entrada del motor de turbina Núm. 1 es suministrada desde la barra colectora esencial de DC, a través de un cortacirccuito marcado No. 1 ENG START CONTR (control de arranque del motor de turbina #1).  Las luces de aviso #1 y #2 ENG INLET ANTI-ICE ON (antihielo de la entrada del motor de turbina #1 y #2 activado) reciben energía de las barras colectoras primarias No. 1 y No. 2 de DC, a través de cortacircuitos marcados NO. 1 Y NO. 2 ENG ANTI-ICE WARN (advertencia de antihielo del motor de turbina Núm. 1 y Núm. 2), respectivamente.

2.27 SISTEMA DE ACEITE DEL MOTOR DE TURBINA.

  La lubricación de cada turbina se hace mediante un sistema de colector seco, de recirculación, presurizado y autocontenido.  Se encuentran incluidas la bomba de aceite y de barrido, sistema de aceite de emergencia, filtro controlador de aceite, tanque, enfriador de aceite y la ventilación y presurización del sello.  El tanque de aceite es una parte del bastidor principal.  Cada línea de barrido tiene una malla en la bomba de barrido para ayudar a aislar las fallas.  En la línea que sale de la bomba de barrido se encuentra un detector de limallas con una luz de advertencia de la cabina.

2.27.1  Sistema de Aceite de Emergencia del Motor.  El motor tiene un sistema de aceite de emergencia en caso de que se pierda la presión de aceite.  Los depósitos de aceite instalados en los colectores A y B se mantienen llenos durante la operación normal de la bomba de aceite.  El aceite sangra lentamente fuera de esos depósitos y es atomizado por surtidores de aire, proporcionando la lubricación continua de rocío de aceite para los cojinetes.  La luz del panel de precaución #1 ENGINE OIL PRESS (presión de aceite del motor de turbina #1) ó #2 ENGINE OIL PRESS (presión de aceite del motor de turbina #2) se iluminará cuando la presión del aceite baje a menos de 25 psi en helicópteros sin platos de torno modificados en el panel de instrumentos 700, o a menos de 20 psi en helicópteros con platos de torno modificados 700, o 22 psi 701C.  La potencia para las luces de precaución proviene de la barra colectora primaria No. 1 y No. 2 de dc a través de cortacircuitos marcados NO. 1 y NO. 2 ENG WARN LTS (luces de advertencia del motor de turbina #1 y #2) respectivamente.

2.27.2  Tanque de Aceite.  El tanque de aceite es una parte integral del motor de turbina.  La capacidad del tanque es de 7 cuartos (US).  El orificio de llenado se encuentra a la derecha.  El nivel de aceite es indicado por un indicador visual en cada lado del tanque.  El aprovisionamiento del tanque se requiere si el nivel de aceite alcanza la línea ADD (añadir).  No se puede sobreaprovisionar el tanque de aceite debido a que el aceite adicional fluirá fuera del orificio de llenado.  La bomba de barrido devuelve el aceite de los colectores al tanque de aceite a través de seis mallas de barrido, cada una identificada para aislamiento de fallas.

2-27.3  Filtro y Enfriador de Aceite.  El enfriador de aceite  (Figura 2-11) enfría el aceite de barrido antes que regrese al tanque.  El aceite del detector de limalla pasa a través del enfriador de aceite y es enfriado transfiriendo el calor del aceite al combustible.  Después de pasar a través del enfriador de aceite, el aceite entre a la parte superior del bastidor principal en donde fluye a través de las aletas de la voluta.  Esto luego enfría el aceite y calienta las aletas para un anticongelamiento a tiempo completo.  Las aletas descargan aceite hacia el tanque de aceite.  Si la presión del enfriador de aceite se torna muy alta, la válvula de alivio abrirá para descargar el aceite de barrido directamente hacia el tanque de aceite.  El aceite descargado de la bomba de aceite es enviado a un filtro de elemento desechable.  Según aumenta la presión diferencial a través del filtro, la primera indicación será cuando salte un botón de desvío inminente.  Según la presión aumenta aún más, esta indicación será seguida por una indicación en la cabina de #1 ó #2 OIL FLTR BYPASS (desvío del filtro de aceite #1 o #2), después de la cual ocurrirá un desvío del filtro.  La potencia para las luces de precaución proviene de las barras colectoras primarias Núm. 1 y 2 de DC respectivamente, a través de los cortacircuitos marcados NO. 1 y NO. 2 ENG WARN LTS (luces de advertencia del motor de turbina #1 y 2).  Durante el tiempo frío, cuando se arranca con un filtro parcialmente obstruido, la baja de alta presión a través del filtro, causará que se abra la válvula de desvío y se iluminen las luces de precaución.  El indicador de desvío inminente tiene un cierre térmico, a menos de 38°C, para prevenir que el botón se dispare.  La salida de la válvula de alivio de arranque frío del filtro, protege el sistema al abrir y desechar el aceite adicional hacia el alojamiento de la caja de engranaje.

2.27.4  Detector de Limallas del Motor de Turbina.  El detector de limallas se encuentra en el lado delantero de la caja de engranajes de accesorios.  Consiste de un alojamiento con un imán integrado y un conector eléctrico, con una malla removible rodeando el imán.  El detector atrae partículas magnéticas a una separación primaria de detección de limallas.  Una descarga de aceite común de la bomba de barrido se envía a un detector de limallas que está conectado a una luz de precaución de la cabina marcada CHIP #1 ENGINE ó CHIP #2 ENGINE (limallas en el motor de turbina #1 ó #2), respectivamente.  Si se detectan limallas, se envía una señal a la cabina para iluminar una luz de precaución en la cabina, marcada CHIP #1 ENGINE ó CHIP #2 ENGINE.  La potencia para operar el sistema detector de limallas del motor de turbina proviene de las barras colectoras primarias de dc Núm. 1 y 2 respectivamente, a través de cortacircuitos marcados WARN LTS (luces de precaución), bajo los encabezamientos generales NO. 1 ENG y NO. 2 ENG (turbina #1 y #2).

2.28. Sistema de Arranque del Motor de Turbina.

  El sistema neumático de arranque usa un motor de arranque de aire para el arranque de la  turbina. Los componentes del sistema consisten en:  un motor de arranque, una válvula de control de arranque, un conector externo de arranque, válvulas de retención, controles y conductos.  Tres fuentes neumáticas pueden suministrar aire para arrancar los motores: la APU, arranque con desvío cruzado, o una fuente en tierra.  Cuando se oprime el botón de arranque, el aire de la fuente seleccionada es dirigido a través de la válvula de control del arranque hacia el motor de arranque correspondiente.  En este momento se ilumina la luz de precaución #1 ENG START ó #2 ENG START (arranque del motor de turbina #1 ó #2) y se mantiene iluminada hasta que el motor de arranque se desconecta.  A medida que el motor de arranque comienza a girar, un embrague de rueda libre se acopla y hace que la turbina en cuestión comience a girar también.  Cuando comienza a girar el alternador del motor de turbina, se suministra corriente eléctrica al excitador de ignición.  La ignición continuará funcionando hasta que el interruptor ENGINE IGNITION (ignición del motor de turbina) sea movido a la posición OFF (desactivado) o hasta que el motor de arranque se desconecte por si mismo.  La palanca de control de potencia del motor de turbina (ENG POWER CONT) se adelanta hasta el tope en IDLE (marcha lenta) para la combustión inicial y aceleración.  Un interruptor de velocidad del motor de arranque conectado a la válvula de control del arranque finaliza el ciclo de arranque cuando se alcanza la velocidad de desconexión del motor de arranque (52%  a 65% de la velocidad Ng) y apaga la luz de precaución del motor de arranque y la ignición del motor de turbina.  Una falla en el interruptor de velocidad del motor de arranque puede ser superada manteniendo oprimido manualmente el botón de arranque hasta que se alcance el 52% a 65% de la velocidad Ng (Ng SPEED).  Para soltar el motor de arranque mueva manualmente hacia abajo la palanca de control de potencia del motor de turbina (ENG POWER CONT).  Para abortar el arranque, baje la palanca ENG POWER CONT y muévala a OFF (desactivar) en un solo movimiento rápido.  La energía eléctrica para operar la válvula de control del arranque del motor de turbina Núm. 1 procede de la barra colectora esencial de DC, a través de un cortacircuito marcado NO. 1 ENG START (arranque del motor de turbina No. 1).  La potencia para operar la válvula de control de arranque del motor de turbina Núm. 2 procede de la barra colectora primaria de dc Núm.2 a través de un cortacircuito marcado NO. 2 ENG START CONTR (control del motor de arranque del motor de turbina #2).  Para el motor 701C solamente, el flujo de combustible del motor de turbina se apagará automáticamente si la temperatura de gases de la turbina (TGT) excede 900°C durante la secuencia de arranque 701C.

2.28.1  Interruptor con Llave para la Ignición de la Turbina.    En el panel de instrumentos se encuentra colocado el interruptor con llave marcado ENGINE IGNITION (ignición de los motores) (Figura 2-9), para poner en cortocircuito y prevenir el flujo de corriente del excitador de ignición cuando el interruptor está desactivado (OFF) y se acopla el arrancador.  El interruptor está marcado ENGINE IGNITION OFF y ON (ignición de los motores - desactivada y activada, respectivamente).  Cuando el interruptor está en la posición ON (activado), los cortocircuitos en ambos alternadores quedan eliminados, permitiendo que fluya la corriente de excitación cuando el alternador comienza a girar.  El interruptor de ignición  (ENGINE IGNITION) se encuentra normalmente en la posición ON (activado) durante el vuelo y es movido a la posición OFF (desactivada) durante el apagado de los motores.  Un sólo interruptor actúa sobre ambos motores.  Si el interruptor está en OFF (desactivar), ninguno de los motores podrá ser arrancada, pero la capacidad de movimiento de las mismas se mantiene.  Si es necesario hacer girar una turbina sin arrancarla, asegúrese de que el interruptor ENGINE IGNITION (ignición del motor de turbina) esté en OFF (desactivado).  Para evitar la posibilidad de que ocurra un arranque "caliente" o con llamarada, nunca mueva el interruptor ENGINE IGNITION (ignición del motor de turbina) a ON (activar) después que la turbina ha comenzado a girar.  Será necesario realizar el procedimiento para abortar el arranque, a fin de eliminar el combustible excesivo del motor de turbina, si se intentó efectuar un arranque con el interruptor en OFF (desactivado).

2.28.2  La Unidad de Potencia Auxiliar (APU) como Fuente de Arranque.  La APU provee una fuente de aire y energía eléctrica auxiliares, a bordo de la nave.  La salida de aire sangrado de la APU es suficiente para arrancar cada turbina individualmente bajo todas las combinaciones requeridas de temperaturas ambientales, y suficiente para arrancar ambos motores simultáneamente dentro de un límite reducido de temperaturas ambientales (Figura 5-5).  El interruptor AIR SOURCE HEAT/START (fuente de aire para calefacción/arranque) deberá estar en la posición APU.  Consulte la Sección XII para una descripción completa de la APU.

2.28.3  Sistema de Alimentación de Sangrado Cruzado del Motor de Arranque de la Turbina.  El arranque con sangrado cruzado de los motores se utiliza cuando una de éstas se encuentra funcionando y se desea arrancar la otra turbina, empleando la fuente de aire sangrado del motor de turbina que está en marcha.  Para efectuar un arranque sangrado cruzado, la turbina en marcha tiene que estar operando a no menos del 90% de velocidad Ng.  Cuando se coloca el interruptor AIR SOURCE HEAT/START (fuente de aire para calefacción/arranque) en la posición ENG (turbina), se abren ambas válvulas de sangrado cruzado de los motores.  Si se oprime el botón de arranque del motor de turbina que no está en marcha, se abrirá la válvula de arranque de esa turbina, a la vez que se cierra la válvula de sangrado cruzado para la turbina en arranque, manteniéndose cerrada hasta que se desconecta el motor de arranque.  De 52% a 65% de velocidad Ng, la válvula de arranque del motor de turbina en arranque cerrará, deteniendo el flujo de aire sangrado hacia el motor de arranque.  La potencia para operar la válvula de interrupción del sangrado procede de la barra colectora primaria de DC a través de un cortacircuito marcado AIR SOURCE HEAT START (fuente de aire para calefacción/ arranque).

2.28.4  Arranque de la Turbina con Fuente Externa.  El orificio neumático de arranque externo (Figura 2-1) se encuentra en el lado izquierdo del fuselaje.  Es el punto de conexión para una línea de aire sangrado de una fuente externa para el arranque del motor de turbina o del calentamiento del helicóptero en tierra.  El conjunto contiene una válvula de retención para prevenir la salida de aire sangrado de los motores o de la APU hacia afuera.  La fuente externa de aire, presuriza el sistema de arranque hasta las válvulas de control de arranque del motor de turbina, requiriendo sólo que se aplique potencia eléctrica ac; el motor de turbina Núm. 1 se debe arrancar primero debido a que la válvula de control de arranque del motor de turbina No.2 no operará sin la potencia de la barra colectora primaria de dc.

2.29 SISTEMA DE CONTROL DEL MOTOR DE TURBINA.

  El sistema de control del motor de turbina consiste del cuadrante  ECU 700 DEC 701C del motor de turbina, el sistema de demanda de carga, el sistema de control de la velocidad.

2.29.1  Unidad de Control Eléctrica (ECU).  700  La unidad de control eléctrica controla las funciones eléctricas del motor de turbina y transmite información operacional a la cabina.  Es un dispositivo de estado sólido, montado debajo de la caja del compresor del motor de turbina.  La ECU acepta entradas del alternador, del arnés del termopar, sensor Np (% RPM 1 y 2), sensores de torque y sobrevelocidad, señal de torque del motor de turbina opuesta para compartir la carga, señales de retroalimentación de la unidad hidromecánica (HMU) para la estabilización del sistema, y una velocidad de demanda del botón de afinación de velocidad del motor de turbina.  La ECU provee señales a los indicadores de % RPM 1 y 2, medidor de % de torque, indicador de la temperatura de gases de la turbina (TGT) y registrador histórico.

  a.  En caso de una falla de la unidad de control eléctrica (ECU), el piloto puede sobrepasar la ECU adelantando momentáneamente la palanca de control de potencia del motor de turbina (ENG POWER CONT) hasta el tope de desvío (LOCKOUT stop), luego retardando la palanca para controlar manualmente la potencia del motor de turbina.  Para remover la ECU del desvío, se debe mover la palanca ENG POWER CONT a la posición de IDLE (marcha lenta).

  b. El sistema de equivalencia de torque/compartir la carga, aumenta la potencia en la turbina de torque más bajo para mantener los torques del motor de turbina aproximadamente iguales.  El sistema no permite que una turbina reduzca su potencia para equilibrar una turbina de potencia más baja.  Si una turbina falla en el lado alto, la turbina buena sólo intentará aumentar el torque hasta que su Np esté 3% sobre la referencia Np.

  c.  El sistema limitador de temperatura limita el flujo de combustible cuando el requisito es tan grande que la temperatura del motor de turbina alcanza el valor límite de 837°C a 849°C.  El flujo de combustible se reduce para mantener una temperatura de gases de la turbina (TGT) constante.  Es normal ver un aumento transitorio sobre 850°C TGT cuando el piloto demanda potencia máxima (Figura 5-1,  límites transitorios).

La limitación de la TGT no previene la sobretemperatura durante el arranque del motor, caída del compresor o cuando la turbina se opera en desvío (LOCKOUT) (Párrafo 9.3e).
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Una demora en la liberación del botón de prueba A y B de la prueba de sobrevelocidad del motor #1 y #2 (NO. 1 and NO. 2 ENG OVSP TEST A and TEST B), puede resultar en que la Ng se recicle a menos de marcha lenta, resultando en caídas subsiguientes del motor y en un aumento de la temperatura de gases de la turbina (TGT).  Para evitar daños, la TGT se debe monitorear durante el chequeo de sobrevelocidad.

  d.  El sistema de protección contra sobrevelocidad protege la turbina de potencia de sobrevelocidades destructivas.  El sistema se activa a 106%±1 RPM 1 ó 2 y resultará en un flujo inicial de combustible reducido y girará hasta que la causa de la sobrevelocidad se elimine o el % RPM se reduzca manualmente.  Dos interruptores momentáneos marcados NO.1 y NO. 2 ENG OVSP TEST A y B (prueba A y B de sobrevelocidad del motor de turbina Núm. 1 y Núm. 2) en la consola superior (Figura 2-7), se usan para chequear los circuitos.  La prueba de los circuitos individuales A y B se efectúa para indicar si los sistemas están completos y funcionando correctamente.  El doble cierre de A y B sirve para chequear el sistema de sobrevelocidad, el solenoide de sobrevelocidad y la unidad de presurización y sobrevelocidad (POU).  Este chequeo sólo se debe hacer en tierra.  La protección de sobrevelocidad no se desactiva en la posición de desvío (LOCKOUT).  La potencia para operar el sistema de sobrevelocidad proviene de dos fuentes independientes:  los alternadores de turbina como la fuente primaria, y las barras colectoras primarias ac Núm. 1 y Núm. 2 como fuentes de reserva alternas en caso de que falle el alternador.  La protección de circuitos se efectúa a través de los cortacircuitos marcados NO. 1 ENG OVSP y NO. 2 ENG OVSP (sobrevelocidad del motor de turbina #1 y #2).

2.29.2  Control Electrónico Digital (DEC).  701C   La unidad de control electrónico digital controla la función eléctrica del motor de turbina y transmite la información operacional a la cabina.  Contiene un procesor de microcomputadora en una caja moldeada de material compuesto conductivo.  El DEC recibe su energía total del alternador del motor de turbina o de la potencia de aeronave de 400 Hz, 120 VAC.  Incorpora un circuito de lógica que eliminará la señal de surgimiento del torque durante el arranque y apagado del motor de turbina. 

  a.  El control electrónico digital (DEC) acepta entradas del alternador, arnés del termopar, sensor Np (% RPM 1 y 2), sensores de torque y sobrevelocidad, sensor RPM R y transductor de posición del colectivo para reacción mejorada de caída transitoria, señal de torque del motor de turbina opuesta para compartir la carga, las señales de retroalimentación de la unidad hidromecánica (HMU) para la estabilización del sistema, y el botón de afinación de velocidad del motor de turbina para referencia de velocidad de demanda Np.
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Una demora en la liberación del botón TEST A/B puede resultar en que la Ng se recicle a menos de marcha lenta, resultando en una caída subsiguientes del motor y en un aumento de la TGT.  Para evitar daños, la TGT se debe monitorear durante el chequeo de sobrevelocidad.

  b.  El DEC provee señales a los indicadores de % RPM 1 y 2, medidor de % de torque, indicador TGT, y contador histórico del motor de turbina.  También provee validaciones de señales o señales de entrada seleccionadas dentro del sistema de control eléctrico.  Las señales son validadas continuamente cuando la turbina está operando en marcha lenta y por encima de ésta.  Si ocurre una falla en una señal de entrada seleccionada, el componente que falló o el circuito relacionado será identificado por un código de falla preseleccionado (Figura 2-12) indicado en el medidor de torque del motor de turbina.  Estos códigos se definen en términos de torque del motor de turbina.  Comenzando con el menor, los códigos de falla se visualizan durante 4 segundos iluminados y 2 segundos apagados, girando a través de  todos los códigos y después repite el ciclo.  Los códigos de falla sólo se visualizan por 30 segundos después que ambos motores se apagan y al alimentarse con una potencia aplicada de 400Hz, 120 VAC.  La sección de mantenimiento puede volver a arrancar el motor.  El piloto puede suprimir el tablero de código de fallas de un motor, oprimiendo el botón de prueba de sobrevelocidad de la cabina asociado TEST A/B (Prueba A/B).  El piloto también puede restituirlo oprimiendo el botón de prueba de sobrevelocidad de la cabina asociado.

  c.  En caso de una falla del control electrónico digital (DEC), el piloto puede sobrepasar el DEC adelantando momentáneamente la palanca de control de potencia del motor de turbina (ENG POWER CONT) hacia el tope de desvío (LOCKOUT), luego retardándolo para controlar manualmente la potencia del motor de turbina.  Para remover el DEC del tope de desvío, la palanca ENG POWER CONT se debe mover a marcha lenta (IDLE).

  d.  El sistema de equivalencia de torque/compartir la carga, aumenta la potencia en el motor con el torque más bajo para mantener los torques aproximadamente iguales.  El sistema no permite que el motor reduzca la potencia para equilibrar una turbina con potencia más baja.  Si una turbina falla en el lado alto, el motor bueno sólo intentará aumentar el torque hasta que su Np esté 3% sobre el Np de referencia.

  e.  El sistema de compensación transitoria mejora considerablemente la caída de transitoria de las revoluciones del rotor durante algunas maniobras, al controlar el torque de los motores, el régimen de cambio del colectivo y el régimen de cambio de la velocidad RPM R.

  f.  El sistema limitador de temperatura limita el flujo de combustible cuando la temperatura del motor de turbina alcanza el valor limitador de 10 minutos de 860°C a 872°C.  El limitador automático de potencia de contingencia conmuta el límite de temperatura de 10 minutos a uno de valor de temperatura alta para una sola turbina cuando el torque del motor de turbina opuesta es menor de 50%.  El flujo de combustible es regulado para sostener una TGT constante.  Es normal ver un aumento transitorio sobre el límite de TGT de 903°C cuando el piloto demanda potencia máxima (Figura 5-2, límites transitorios).  El límite de TGT no previene la sobretemperatura durante los arranques del motor de turbina, pérdida del compresor, o cuando la turbina es operado en la modalidad de desvío (LOCKOUT) (Párrafo 9.3e).

  g.  El sistema de prevención de arranque caliente (HSP) es una parte del DEC.  Previene la sobretemperatura durante los arranques del motor de turbina.  El sistema HSP recibe señales Np, Ng y TGT.  Cuando el Np y Ng están debajo de su referencia de arranque caliente respectiva y la TGT excede 900°C, una salida del sistema HSP activa un solenoide en la válvula de sobrevelocidad y drenaje (ODV).  Esto cortará el flujo de combustible y causa que el motor se apague.  El sistema HSP requiere que se provea una potencia de aeronave de 120 VAC, 400 Hz al DEC.  El piloto puede desactivar el HSP para fines de arranques de emergencia oprimiendo y sujetando el botón de prueba de sobrevelocidad (TEST A/B) para el motor de turbina siendo arrancado durante la secuencia de arranque del motor de turbina.

  h.  El sistema de protección de sobrevelocidad protege la turbina de potencia de sobrevelocidades destructivas.  El sistema está ajustado para activarse a 120%±1% RPM 1 ó 2 y resultará en un apague de flujo de combustible causando que la turbina se apague.  Cuando el % de RPM se reduce a menos del limite de sobrevelocidad, el flujo de combustible regresará a la turbina y la ignición se activará para proveer un reencendido.  El ciclo continuará hasta que se elimine la condición de sobrevelocidad.  Dos interruptores momentáneos marcados NO. 1 y No. 2 ENG OVSP TEST A y TEST B (Prueba A y B de sobrevelocidad del motor de turbina #1 y #2) en la consola superior (Figura 2-7) se usan para chequear los circuitos.  La prueba de los circuitos A y B individuales indica que esos sistemas están completos y funcionando correctamente.  El cierre doble de los interruptores A y B sirve para chequear el sistema de sobrevelocidad, y la válvula de drenaje de sobrevelocidad (ODV).  Este chequeo se debe hacer sólo en  tierra.  La protección de sobrevelocidad no se desactiva cuando está en la posición de desvío (LOCKOUT).  La potencia para operar el sistema de sobrevelocidad proviene de dos fuentes independientes:  los alternadores del motor de turbina como la fuente primaria, y las barras colectoras primarias ac Núm. 1 y Núm. 2 como una fuente de reserva alterna en caso de que falle el alternador.  La protección de circuitos se efectúa a través de cortacircuitos marcados NO. 1 ENG OVSP y NO. 2 ENG OVSP (sobrevelocidad del motor de turbina #1 y #2).

2.29.3  Cuadrante de control del motor de turbina.  El cuadrante de control del motor de turbina (Figura 2-13) consiste de dos palancas de control de potencia del motor de turbina (ENG POWER CONT), dos palancas selectoras del sistema de combustible del motor de turbina (ENG FUEL SYS), y dos manijas "T" ENG EMER OFF (apague de emergencia del motor de turbina.  En cada palanca ENG POWER CONT se encuentra un botón de arranque.  Cada palanca ENG POWER CONT tiene cuatro posiciones:  OFF-IDLE-FLY-LOCKOUT (apagado-marcha lenta-vuelo-desvío).  El movimiento de las palancas ENG POWER CONT (control de potencia del motor de turbina) mueve un cable para apagar mecánicamente el combustible o ajustar la Ng SPEED (velocidad Ng) disponible.  La palanca se adelanta a FLY (vuelo) para vuelo.  Este ajuste de la palanca ENG POWER CONT representa la potencia máxima que se podría suministrar si se demanda dicha potencia.  La velocidad del motor de turbina de potencia (% RPM 1 ó 2) no está controlada hasta que la palanca de potencia progrese de la posición IDLE  (marcha lenta).  El tope secundario del cuadrante del motor, dos bloques de tope, el conjunto de cuadrante, y un pasador en cada palanca de ENG POWER CONT previenen que se muevan las palancas por debajo del detén de marcha lenta (IDLE).
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Figura 2-12.  Validación de Señales - Códigos de Falla 701C

Cuando se requiere un apagado, la palanca de control de potencia del motor de turbina (ENG POWER CONT) debe halarse levemente, a la misma vez que se oprime el pasador liberador, luego la palanca ENG POWER CONT se puede mover por debajo del detén de marcha lenta (IDLE). Después de ser movido momentáneamente a desvío (LOCKOUT), la palanca ENG POWER CONT se usa para controlar manualmente la velocidad Ng y % RPM 1 ó 2.  Con la palanca ENG POWER CONT en LOCKOUT, el sistema limitador automático de la temperatura de gases de la turbina (TGT) es desactivado y el TGT debe ser controlado manualmente.  El sistema de protección de sobrevelocidad no está desactivado cuando está en la posición de desvío (LOCKOUT).

2.29.4  Sistema de Demanda de Carga.  Con la palanca de control de potencia del motor de turbina (ENG POWER CONT) en vuelo (FLY), la unidad de control eléctrica (ECU) 700 ó control electrónico digital (DEC) 701C y la unidad hidromecánica (HMU) responde a las señales colectivas para controlar automáticamente la velocidad del motor y proveer la potencia requerida.  Durante las operaciones de emergencia, cuando la palanca ENG POWER CONT se mueve a la posición LOCKOUT y luego a la posición intermedia, la turbina aún responderá a las señales del colectivo.

2.29.5  Sistema de Control de Velocidad del Motor de Turbina.  Las empuñaduras de las palancas del colectivo (Figura 2-14) poseen cada una un interruptor de control de las revoluciones por minuto (RPM) de los motores que controla la velocidad de ambos motores simultáneamente.  No existe la capacidad de afinación individual.  Este interruptor se utiliza para enviar una señal a la ECU 700 ó DEC 701C con el fin de controlar el % RPM 1 ó 2, según se requiera.  El interruptor de control de revoluciones por minuto (ENG RPM) permite ajustes entre el 96% y el 100%.  El piloto puede cancelar el ajuste hecho por el copiloto.  La energía eléctrica para el sistema de control de las RPM del motor de turbina procede de la barra colectora de dc Núm. 2, a través de un cortacircuito marcado SPEED TRIM (afinación de velocidad).

2.30  SUBSISTEMA SUPRESOR INFRARROJO EN VUELO ESTACIONARIO (HIRSS).

El supresor IR en vuelo estacionario (Figura 2-2) provee un aumento en la capacidad de supervivencia del helicóptero al ataque de misiles buscadores de calor, a lo largo de toda la trayectoria de vuelo.  El equipo HIRSS no tiene partes móviles.  Contiene un núcleo desmontable de tres etapas que reduce la radiación de la temperatura procedente de las superficies metálicas y los gases de escape, y evita la visión en línea directa de las superficies calientes del motor de turbina.  El HIRSS canaliza los gases de escape calientes a través de las tres etapas del núcleo y el deflector interno para provocar el flujo de aire refrigerante desde el compartimiento del motor de turbina y las entradas de aire exterior.  Las superficies frías del núcleo de tres etapas y del deflector interno están cubiertas con material poco reflejo.  Con el fin de obtener mayor efecto refrigerante, el gas caliente de escape es dirigido hacia el exterior y hacia abajo por la turbina, lejos del helicóptero por el deflector del escape, donde el flujo descendente del rotor principal suministra aire de enfriamiento adicional.  La instalación de cada módulo HIRSS requiere que se desmonte el módulo estándar de escape del motor de turbina y las cubiertas de los carriles traseros guía de la puerta de la cabina.  Los módulos HIRSS son instalados en la estructura de la aeronave de vuelo básico equipada con aditamentos HIRSS fijados, con dos montaduras en dicha estructura.  Las cubiertas traseras se instalan utilizando los puntos de montajes y herrajes existentes.  Cuando se esté operando en un ambiente no hostil, se puede remover el deflector interno para mejorar el rendimiento del helicóptero.

2.31  INSTRUMENTOS DEL MOTOR.  Las indicaciones de los instrumentos (Figura 2-9) consisten de la temperatura del aceite del motor de turbina, la presión de aceite del motor de turbina, temperatura de gases de la turbina (TGT), generador de gases (Ng SPEED), % RPM 1 ó 2 de la turbina de potencia, velocidad del rotor (% RPM R), torque de la turbina (% TRQ), y cantidad de combustible para proveer a los pilotos el control de subsistema y del motor de turbina.  Las indicaciones continuas de esos parámetros se indican en las escalas verticales, lecturas digitales y luces de precaución.  Los instrumentos que carecen del dispositivo de desconexión en  bajo alcance:  % TRQ (por ciento de torque), TGT (temperatura de gases de escape), Ng SPEED (velocidad Ng), ENG OIL TEMP (temperatura de aceite del motor de turbina) y XMSN TEMP (temperatura de la transmisión) permanecerán encendidos a medida que el parámetro aumenta y se apagarán cuando disminuya (Figura 5-1).  La potencia para la iluminación de los indicadores proviene de las barras primarias dc Núm. 1 y 2 y de las barras primarias ac Núm. 1 y 2, a través de los convertidores de datos de señales.

2.31.1  Indicador de Temperatura de Aceite del Motor de Turbina.  Cada turbina tiene un sensor de temperatura de aceite conectado a través del convertidor de datos de señales a un instrumento de escala vertical, marcado ENG OIL TEMP (temperatura de aceite del motor de turbina), en la unidad indicadora central; y a una luz de precaución de temperatura de aceite del motor de turbina, marcada ENGINE OIL TEMP (temperatura de aceite del motor de turbina), en el panel de precaución y aviso.

2.31.2  Indicador de Presión de Aceite del Motor de Turbina.  Cada motor tiene un transmisor de presión de aceite del motor, situado después del filtro de aceite, que envía lecturas a un indicador de escala vertical, marcado ENG OIL PRESS (presión de aceite del motor de turbina), en el panel de indicadores de instrumentos; así como una luz de precaución de presión de aceite del motor de turbina marcada ENGINE OIL PRESS, en el panel de precaución.  Las gamas de precaución o escalas se apagarán cuando se alcance el punto más bajo de la gama o escala normal.  700 Es posible que se ilumine la luz de precaución ENG OIL PRESS durante el funcionamiento en IDLE (marcha lenta).  700 Si se ilumina la luz de precaución ENGINE OIL PRESS en la posición IDLE, verifique si la presión del aceite es aceptable, ajustando la velocidad Ng a 90%, verifique que la presión del aceite del motor de turbina sea de por lo menos 35 psi.  A medida que la presión sube por encima de 100 psi 700, ó 120 psi 701C  cambiará a rojo la escala prohibida correspondiente.

2.31.3  Indicador de Temperatura de la Turbina (TGT).  El sistema indicador TGT consiste de termopares que transmiten a un indicador TGT.  El conjunto indicador tiene dos lecturas digitales que indican las temperaturas exactas.


2.31.4  Indicador de Velocidad del Generador (Ng) de Gases.  El sistema indicador de velocidad Ng (Ng SPEED) indica la velocidad Ng para cada turbina.  El sistema consiste de una bobina de alternador y un instrumento de escala vertical de velocidad Ng, en el panel de instrumentos, proporcionando el % de RPM.  Las lecturas digitales para la velocidad Ng se encuentran en la sección inferior de la carátula del instrumento.  Los indicadores de tres dígitos proveen una lectura más precisa de la velocidad Ng (Ng SPEED).

2.31.5  Indicador de la Velocidad de la Turbina de Potencia/Rotor.  La velocidad de la turbina de potencia y el rotor se indican para cada turbina, en un sólo instrumento marcado % RPM 1 ó 2, en el panel indicador con tres escalas verticales (Figura 5-1).  La velocidad de la turbina de potencia es indicada en % RPM 1 ó 2 y el % RPM R de velocidad del rotor.  La velocidad del rotor es detectada por un sensor de velocidad en el módulo de accesorio derecho. La velocidad de la turbina de potencia es detectada por un sensor de velocidad en el bastidor de escape de la turbina.  En la parte superior del panel se encuentran tres luces de aviso que indican los grados de variación de la sobrevelocidad del rotor.  Estas luces permanecen iluminadas, una vez que se han activado, y se deben reajustar manualmente.

2.31.6  Indicador de Torque.  El sistema (% TRQ) muestra la cantidad de potencia que la turbina está suministrando a la transmisión principal.  Un sensor de torque montado en la caja de escape, mide la torsión del eje de la turbina de potencia, y transmite esta señal a la ECU 700, ó DEC 701C y al convertidor de datos de señales en el indicador de TRQ marcado % TRQ en el panel indicador, mostrando las lecturas para ambos motores. Las lecturas digitales que proveen los torques para cada turbina se encuentran en la parte superior del indicador.  Una fotocelda en la parte inferior central del indicador ajustará automáticamente la iluminación del % RPM y los indicadores de torque con respecto a la luz ambiental.
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Figura 2-13.  Cuadrante de Control del Motor de Turbina

SECCIÓN IV SISTEMA DE COMBUSTIBLE
2.32  SISTEMA DE SUMINISTRO DE COMBUSTIBLE.  

  Cada motor contiene un sistema de succión de combustible individual.  El combustible es almacenado en dos tanques intercambiables, resistentes a aterrizajes violentos e impactos de proyectiles.  El sistema de combustible consiste de tuberías procedentes de los tanques principales de combustible, válvulas selectoras montadas en el mamparo contra incendios, la bomba cebadora/reforzadora y tanques de combustible y bombas de succión impulsadas por la turbina.  La bomba cebadora reforzadora ceba todas las líneas si las mismas han quedado vacías y también actúa como refuerzo de la unidad de potencia auxiliar (APU) para el arranque y operación de la misma.  Una válvula selectora, movida por cable desde la palanca selectora ENG FUEL SYS (sistema de combustible de la turbina) en el cuadrante de control de los motores (Figura 2-13) permite el funcionamiento de cualquiera de los motores desde cualquiera de los tanques.  Los motores y la APU son alimentadas por succión, la APU es alimentada desde el tanque principal izquierdo por medio de una línea separada.  Todas las líneas de combustible son enviadas en la manera más directa.  La red de líneas de combustible incluye las válvulas autosellantes contra desgarraduras que contienen combustible en caso de que se estrelle o falle el helicóptero.  Todas las líneas de combustible son autosellantes, con la excepción de la línea de combustible de la APU.
2.32.1  Tanques de Combustible.  Ambos tanques de combustible son resistentes a aterrizajes violentos, autosellantes e intercambiables.  Cada tanque contiene una válvula de vaciado/reabastecimiento de presión, sensores de cantidad y bajo nivel de combustible, válvula desconectadora de nivel alto, válvula desconectadora de nivel bajo, colector de drenaje de la válvula de retención y una válvula de ventilación, autosellante contra desgarraduras.  (Consulte la Tabla 2-4 para la capacidad del tanque.)  Los drenajes del tanque de combustible se encuentran en los colectores para permitir la remoción de sedimento y agua y proveer muestras de combustible.  

2.32.2  Control Selector del Sistema de Combustible del Motor de turbina.  Cada 

sistema de combustible tiene una válvula selectora, operada manualmente a través de la palanca selectora ENG FUEL SYS (sistema de combustible del motor de turbina) en el cuadrante superior de control de los motores (Figura 2-13).  Existe una palanca "T" ENG EMER OFF (apague de emergencia del motor de turbina) a cada lado del cuadrante, la cual está dispuesta de tal modo que al halar de la misma se arrastra simultáneamente la palanca selectora ENG FUEL SYS, llevándola a OFF (desactivada).  Los selectores ENG FUEL SYS están conectados a las válvulas selectoras de combustible con cables flexibles de baja frición y con movimiento recíproco.  Cada palanca se puede accionar a tres posiciones:  OFF, DIR y XFD (desactivada, directo, alimentación cruzada).  Con los selectores en OFF (desactivado), las válvulas de control están cerradas, sin permitir que el combustible fluya hacia los motores.  Cuando los selectores se mueven hacia adelante a DIR, las válvulas selectoras se abren, suministrando flujo de combustible para cada turbina, desde su tanque de combustible individual.  Si el tanque está vacío, o si usted desea equilibrar la cantidad de combustible en los tanques, el selector del sistema de combustible del motor de turbina (ENG FUEL SYS) que normalmente se alimenta del tanque de bajo nivel o tanque vacío, se mueve a alimentación cruzada (XFD).  Esto conecta esa turbina al otro tanque a través del sistema de alimentación cruzada.  Una válvula de retención en cada línea de alimentación cruzada evita que el aire de una línea de combustible del motor de turbina inoperante cruce a la que está en marcha.

2.32.3  Filtro de Combustible.  El filtro de combustible del motor de turbina tiene una válvula de desvío y un dispositivo de advertencia de desvío.  El filtro está montado en el lado izquierdo delantero de la caja de engranaje de accesorios del motor de turbina.  En el alojamiento del filtro se encuentra incorporada una advertencia de desvío inminente en forma de un botón que salta hacia afuera.  La válvula de desvío abre para asegurar el flujo continuo de combustible cuando un filtro está obstruido.  A la misma vez que la válvula abre, un interruptor eléctrico cierra para iluminar la luz de precaución #1 ó #2 FUEL FLTR BYPASS (desvío del filtro de combustible #1 ó #2).  La potencia para operar el sistema de advertencia de derivación proviene de las barras colectoras primarias dc Núm. 1 y Núm. 2, a través de los cortacircuitos marcados NO.1 y NO.2 ENG WARN LTS (luces de advertencia #1 y #2), respectivamente.

2.33  SISTEMA DE CEBADO DE COMBUSTIBLE DEL MOTOR DE TURBINA.


NOTA
El cebado de los motores usando las bombas reforzadoras de combustible montadas en el colector se describe en el párrafo 8.41.3.

  Un interruptor de palanca en la consola superior, marcado FUEL PUMP, FUEL PRIME, OFF y APU BOOST (bomba de combustible, cebado de combustible, apagado y refuerzo de la unidad de potencia auxiliar)(Figura 2-7), activa la bomba cebadora/reforzadora y las válvulas de solenoide de cada línea principal de combustible a los motores, así como la válvula de solenoide para la alimentación de combustible a la unidad de potencia auxiliar (APU).  Esta modalidad de operación es indicada en el panel de aviso, mediante una luz de aviso marcada PRIME BOOST PUMP ON (bomba cebadora reforzadora activada).  La capacidad de la bomba cebadora del helicóptero no es suficiente para cebar una turbina cuando la otra se encuentra funcionando.  Por lo tanto, los motores deben cebarse individualmente cuando ambos están apagados.  La bomba cebadora/reforzadora es puesta en marcha, y la válvula cebadora del motor de turbina se abre, siempre que el motor de arranque del motor de turbina esté en marcha.  De este modo se suministra presión de combustible suficiente para que tenga lugar el arranque.  Cuando la velocidad del motor de turbina alcanza la velocidad de desconexión del motor de arranque, se cierra la válvula de cebado de combustible del motor de turbina y la bomba cebadora/reforzadora también deja de funcionar, si el interruptor de la bomba de combustible (FUEL PUMP) está desactivado (OFF).  La potencia para operar el sistema cebador/reforzador proviene de la barra colectora de batería a través de un circuito marcado FUEL PRIME BOOST (refuerzo de cebado de combustible).

2.34  SISTEMA INDICADOR DE CANTIDAD DE COMBUSTIBLE.

  Todo el combustible interno se indica continuamente con el sistema indicador FUEL QTY (cantidad de combustible) (Figura 2-9).  El sistema consiste de dos sensores de unidad de tanque (sondas), una en cada tanque, un acondicionador de doble canal para el indicador de la cantidad de combustible y un sistema de advertencia de bajo nivel con doble canal.  Las unidades de tanque están conectadas a los indicadores de cantidad de combustible marcados FUEL QTY 1-2 (cantidad de combustible 1 - 2) en el panel central de instrumentos.  Un indicador separado de la cantidad de combustible muestra numéricamente la cantidad total de combustible a bordo.  El sistema puede comprobarse oprimiendo el botón FUEL IND TEST (prueba de la indicación de combustible) en el panel de interruptores misceláneos.  Las escalas verticales en el indicador FUEL QTY (cantidad de combustible) y los indicadores digitales deben mostrar un cambio, y las luces de precaución Núm. 1 y 2, FUEL LOW (nivel bajo de combustible #1 y #2) en el panel de precaución/ aviso deben destellar.  Cuando se suelta el botón, las escalas y el indicador digital regresarán a las lecturas originales.  El sistema indicador de la cantidad de combustible es alimentado por la barra colectora primaria ac Núm. 1, por medio de un cortacircuito marcado NO. 1 AC INST (instrumentos ac #1).

2.34.1  Luz de Precaución de Nivel Bajo de Combustible.  Dos sensores de nivel bajo, uno en cada sonda, suministran señales que activan dos luces de precaución de nivel bajo que indican #1 FUEL LOW o #2 FUEL LOW (nivel bajo de combustible #1 ó #2) y causan que la luz correspondiente destelle cuando el combustible disminuye a aproximadamente 172 libras en cada tanque.  La iluminación de estas luces no significa que queda un período de tiempo fijo antes de que se agote el combustible, pero es una indicación de que existe una condición de nivel bajo de combustible.  Las luces de precaución de nivel bajo de combustible son alimentadas por la barra colectora primaria de dc a través de un cortacircuito marcado FUEL LOW WARN (advertencia de nivel bajo de combustible).

2.34.2 Bomba Reforzadora de Combustible.  El sistema de combustible del helicóptero contiene una bomba reforzadora de combustible, operada eléctricamente, sumergida en cada tanque de combustible.  Cuando las bombas están en marcha, proveen combustible presurizado hacia el orificio de entrada de combustible del motor de turbina.  Cada bomba reforzadora es controlada por un interruptor en el panel de control de la bomba reforzadora de combustible (FUEL BOOST PUMP CONTROL) (Figura 2-8).  El interruptor de dos posiciones para cada bomba, marcado ON-OFF, activa la bomba para la operación continua, a fin de mantener cierto nivel de presión en la entrada de combustible del motor de turbina, independientemente de la presión de descarga de la bomba reforzadora del motor de turbina.  Una luz de aviso de indicando activación de la bomba cerca de cada interruptor de control indica la operación de la bomba.  La activación de la luz de la bomba reforzadora es controlada por la presión de la bomba de combustible respectiva.  Dos luces de aviso en el panel FUEL BOOST PUMP CONTROL (control de la bomba reforzadora de combustible) indica que la bomba respectiva está en marcha.  Una válvula de retención en cada línea de descarga de la bomba evita la recirculación de combustible durante la operación reforzadora de combustible, y evita la pérdida de cebado de la línea de combustible del motor de turbina.  Si se ilumina la luz de precaución NO. 1 y NO. 2 FUEL PRESS (presión de combustible) ello indica que es necesario activar las bombas reforzadoras. La energía eléctrica para las bombas reforzadoras procede de las barras colectoras primarias Núm.1 y Núm. 2 de ac, respectivamente, a través de cortacircuitos marcados NO. 1 y NO. 2 FUEL BOOST PUMP  (potencia de la bomba reforzadora de combustible Núm. 1 y 2).2.34.3  Vaciado/Reabastecimiento de Combustible.  Un sistema de reabastecimiento/ vaciado a presión efectúa el reabastecimiento y vaciado de ambos 


tanques desde un punto en el lado izquierdo del helicóptero (Figura 2-26).  El reabastecimiento de circuito cerrado usa el sistema de reabastecimiento de combustible a presión y sus componentes.  No se requiere potencia eléctrica para el sistema durante el reabastecimiento o vaciado.  La válvula de desconexión de tanque lleno, funciona mediante un flotante.  Existe un sistema doble de desconexión de nivel alto, que actúa como un sistema de reserva mutua.  Las dos válvulas flotantes, para nivel alto, se cierran causando una contrapresión sobre la válvula de llenado/vaciado de combustible en el fondo del tanque, cerrando la válvula de reabastecimiento de combustible.  El sistema de desconexión automático por tanque vacío es parte de las funciones de la válvula de flotación para nivel bajo, la cual se abre para permitir la entrada de aire en la línea, cerrando la válvula de vaciado de combustible.  Un cuello de llenado entre el fuselaje y la celda de combustible constituye una conexión frágil (de desconexión).  El abastecimiento de combustible por gravedad se efectúa a través del cuello de abastecimiento a cada lado del fuselaje, para el tanque respectivo.  Los drenajes proveen la capacidad de vaciado de combustible por gravedad.




Sección V  CONTROLES DE VUELO

2.35 SISTEMAS DE CONTROL DE VUELO.


NOTA
El vuelo cerca de emisoras de radiofrecuencia de alta potencia, tales como antenas de microondas o radares abordo de barcos pueden causar aplicaciones de control no ordenadas del AFCS y/o el estabilizador.  Las pruebas de intererencia electromagnéticas (EMI) han demostrado que la luz maestra de precaución pudiera iluminarse simultáneamente o antes de que se produzca un movimiento no ordenado del borde de salida del estabilizador.  Dicho movimiento, puede ser de hasta 4° ó 5° como máximo.

  El sistema primario de control de vuelo se compone del subsistema de control lateral, el subsistema de control longitudinal, el subsistema de control del paso del colectivo, y el subsistema de control direccional.  Las entradas de control son transferidas desde la cabina a las palas del rotor mediante enlaces mecánicos y servos hidráulicos.  El control del piloto es asistido por el sistema de aumento de estabilidad (SAS), la estabilización de la trayectoria de vuelo (FPS), los servos reforzadores, y las accionadores de cabeceo, balanceo y guiñada.  Los controles dobles de la cabina consisten en el bastón cíclico, el bastón colectivo y los pedales.  Los controles del piloto y del copiloto se dirigen separadamente a un enlace común, para cada uno de los ejes de control.  Las señales (mandos) de los controles de la cabina son conducidas por enlaces mecánicos, a través de los servos de asistencia al piloto, a la unidad mezcladora.  La unidad mezcladora combina, suma, y acopla las entradas del cíclico, colectivo, y de guiñada.  Suministra señales de salida proporcionales a través de enlaces mecánicos, a los controles del rotor principal y del rotor de cola.

2.35.1  Bastón Cíclico.  El control lateral y longitudinal del helicóptero se efectúa, moviendo los bastones cíclicos, a través de varillas de empuje, palancas acodadas y servos al rotor principal.  El movimiento (de los bastones) en cualquier dirección inclina el plano de las palas del rotor principal en la misma dirección, causando que el helicóptero se desplace en esa dirección.  La empuñadura de cada bastón cílico (Figura 2-14) contiene un interruptor de afinación del bastón, marcado STICK TRIM FWD, L, R y AFT (afinación del bastón, hacia adelante, izquierda, derecha y hacia atrás),  un interruptor de ida al aire, marcado GA, un interruptor de liberación de la afinación, marcado TRIM REL, un interruptor para apagar las luces del panel, marcado PNL LTS, un interruptor de liberación de la carga, marcado CARGO REL, y un interruptor transmisor de intercomunicación ICS, marcado RADIO e ICS.  Para la descripción completa de estos interruptores en el bastón cíclico, consulte a los sistemas principales.

2.35.2  Bastón de Control de Paso del Colectivo.  El bastón colectivo cambia el ángulo de las palas del rotor principal, causando un aumento o disminución en la fuerza de sustentación en el disco de todo el rotor principal.  Un control de fricción en la palanca del piloto puede girarse para ajustar la cantidad de fricción y evitar que el bastón colectivo se mueva.  El bastón del copiloto se telescopia haciendo girar la empuñadura y empujando el bastón hacia atrás para facilitar el acceso a su asiento.  Cada bastón colectivo tiene una empuñadura (Figura 2-14) con interruptores y controles para los varios sistemas del helicóptero.   Estos sistemas son:  el control de la luz de aterrizaje, marcado LDG LT PUSH ON/OFF EXT y RETR (oprima para activar/desactivar, extraer y retraer); controles de luz de búsqueda, marcado SRCH LIT ON/OFF (activar/desactivar la luz de búsqueda), EXT L, R, y RETR (extraer la izquierda, derecha y retraer); interruptor de control de desconexión del servo, marcado SVO OFF 1ST y 2ND STG (servo desactivado, 1ra y 2da etapa); interruptor de afinación de velocidad del motor de turbina, marcado ENG RPM INCR y DECR (aumento disminución de las RPM del motor de turbina); e interruptor de liberación de emergencia del gancho de carga, marcado HOOK EMER REL; interruptor de control HUD, marcado BRT (brillante), DIM (atenuación), MODE (modo) y DCLT.  Todos los interruptores se encuentran dentro del fácil alcance del pulgar izquierdo.  Para una descripción completa de interruptores y controles, consulte la descripción del sistema principal.

2.35.3 Unidad Mezcladora.  La unidad mezcladora mecánica provee funciones para mezcla de controles que reduce al mínimo el acoplamiento de control inherente.  Los cuatro tipos de mezcla mecánica y sus funciones son:

a.  Colectivo a Cabeceo - Compensa por los efectos del flujo descente de aire del rotor principal en el estabilizador, causados por cambios de paso del colectivo.  La unidad mezcladora provee una inclinación hacia adelante del rotor principal según aumenta el colectivo y una inclinación hacia atrás según disminuye el colectivo.



b.  Colectivo a Guiñada - Compensa los cambios en el efecto de torque causados por cambios en la posición del colectivo.  La unidad mezcladora aumenta el cambio de paso del rotor de cola según aumenta y disminuye el paso del rotor de cola, y según disminuye el colectivo.


c.  Colectivo a Balanceo - Compensa los momentos de balanceo y tendencia translacional causada por cambios en el empuje del rotor de cola.  La unidad mezcladora provee entradas laterales izquierdas al sistema del rotor principal, según aumenta el colectivo y entradas laterales derechas, según disminuye el colectivo.


d.  Guiñada a Cabeceo Compensa los cambios en el componente impulsor vertical del rotor de cola inclinado, causados por cambios en el cambio de paso del rotor de cola.  La unidad mezcladora provee al sistema del rotor principal una inclinación hacia atrás cuando el cambio de paso del rotor de cola aumenta y hacia adelante cuando el cambio de paso del rotor de cola disminuye.

2.35.4
Colectivo/Velocidad Aérea a Guiñada (Acoplamiento Electrónico).  Esta mezcla existe en adición a la mezcla mecánica de colectivo a guiñada.  Compensa el efecto de torque causado por cambios en la posición del colectivo.  Posee la habilidad de disminuir el cambio de paso del rotor de cola, según aumenta la velocidad aérea y el rotor de cola, y el estabilizador curvo se torna más eficiente.  Según aumenta la velocidad aérea, ocurre lo opuesto.  La computadora del sistema de aumento de estabilidad (SAS)/estabilidad de trayectoria de vuelo (FPS) comanda al accionador de afinación de guiñada a cambiar el paso del rotor de cola, según cambia la posición del colectivo.  La cantidad de cambio de paso del rotor de cola es proporcional a la velocidad aérea.  El mezclado máximo ocurre de 0 a 40 nudos.  Según aumenta la velocidad aérea sobre 40 nudos, la cantidad de mezclado disminuye hasta 100 nudos, después de lo cual no ocurre un mezclado.

2.35.5
Control del Rotor de Cola.  El sistema de control del rotor de cola determina el rumbo del helicóptero controlando el paso de las palas del rotor de cola.  Las entradas de los pedales de control del piloto o copiloto se transmiten a través de una serie de varillas de control, palancas acodadas, una unidad mezcladora, cables de control y servos hacia la viga de cambio de paso para cambios en el ángulo de paso de la pala.  La potencia hidrádulica para el servo del rotor de cola se suministra desde los sistemas hidrádulicos Núm. 1 o de reserva.

[image: image34.png]INTERRUPTOR DE LA
LUZ DE BUSQUEDA

APAGADO DEL
SERVO

CONTROL DE
LA LUZ DE
ATERRIZAJE

AFINACION DE
VELOCIDAD DEL

CONTROL DE LA MOTOR

LUZ DE BUSQUEDA

EMPUNADURA DEL BASTON COLECTIVO

INTERRUPTOR DE
CONTROL HUD

(ENHELICOPTEROS MODIFICADOS
POR MIWO 1-1520-237-50-62, HUD)




Figura 2-14. Empuñaduras del Colectivo y el Cíclico (Hoja 1 de 2)
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Figura 2-14.  Empuñaduras del Colectivo y el Cíclico

(Hoja 2 de 2)

2.35.6  Pedales del Rotor de Cola.  Los pedales contienen interruptores que, al oprimirse, desacoplan el dispositivo que mantiene el rumbo del estabilizador de trayectoria de vuelo (FPS), a menos de 60 KIAS.  El ajuste para la longitud de las piernas del piloto se efectúa tirando de una palanca T, a cada lado del panel de instrumentos, marcada PED ADJ (ajuste de los pedales).  Los pedales están equipados con resortes y se moverán hacia el operador al ser liberados.  El aplicar presión a ambos pedales simultáneamente moverá los pedales a la posición deseada de las piernas. Después se suelta la palanca para fijar la posición de ajuste del pedal.

2.36
 SISTEMAS DEL SERVO DE CONTROL DE VUELO.

Los servos están montados sobre el compartimiento  superior encima del área de la cabina, delante de la caja de engranajes principal, en el acceso de control.  Existen tres servos del rotor principal con dos etapas redundantes independientes, que sólo tienen el enlace de entrada en común.  Si una de las etapas queda inoperante debido a pérdida de la presión, se abrirá una válvula de desvío en la etapa despresurizada, evitando que se produzca un bloqueo hidráulico.  Las cargas de control del rotor de cola son compensadas por un servo de rotor de cola de dos etapas montado en la caja de engranajes de cola.  Cuando el interruptor TAIL SERVO (servo de cola) está en NORMAL (normal), la primera etapa de dicho servo es alimentada por el sistema hidráulico Núm.1; la segunda etapa será alimentada por el sistema de reserva cuando el interruptor está en BACKUP (reserva).  Si la primera etapa queda inoperante, la bomba de reserva se activará para alimentar la segunda etapa.  Todas las cargas aerodinámicas, serán entonces compensadas por la segunda etapa.  Existen interbloqueos eléctricos que impiden que ambos servos de control de vuelo sean desconectados simultáneamente.  Los interruptores de los servos, marcados SVO OFF 1ST STG y 2ND STG (1ra y 2da etapa de los servos desactivados, respectivamente), están en las empuñaduras de los bastones colectivos del piloto y copiloto (Figura 2-14).  Si se atasca la válvula de entrada del piloto, se produce una derivación ("bypass") automática.  Este hecho es indicado al piloto cuando se ilumina la luz de precaución asociada, PRI SERVO PRESS (presión del servo primario).

2.36.1
Interruptor del Servo de control de vuelo.  Los sistemas de servo primarios, de primera y segunda etapa, son controlados por el interruptor del servo, marcado SVO OFF (servo desactivado), en las empuñaduras del bastón colectivo del piloto y copiloto (Figura 2-14).  Las posiciones marcadas en los interruptores son 1ST STG y 2ND STG (primera etapa y segunda etapa).  Los sistemas de servo operan normalmente con el interruptor en la posición central (activado) que no está marcada.  Para desactivar los servos primarios de la primera etapa se coloca el interruptor en SERVO OFF (servo desactivado) en 1ST STAGE (1ra etapa).  Para desactivar el servo de la segunda etapa, dicho interruptor se lleva a 2ND STG (2da etapa).  Los sistemas están interconectados eléctricamente, a fin de que independientemente de la posición del interruptor, un sistema no se desactive, a menos que haya por lo menos 2350 psi en el otro sistema.  La válvula de desconexión de los servos opera con corriente de las barras colectoras primarias Núm.  I y Núm. 2 a través de los cortacircuitos marcados NO.1 y NO. 2 SERVO CONTR (control de servo #1 y #2), respectivamente.

2.36.2
Luces de Precaución de Baja Presión del Servo de Control de Vuelo.  Las luces de precaución de baja presión hidráulica de los servos de las etapas primera y segunda y del rotor de cola están marcadas #1 PRI SERVO PRESS (presión del servo primario #1), #2 PRI SERVO PRESS (presión del servo primario #2), y #1 TAIL RTR SERVO (servo del rotor de cola #1), y se iluminarán si la presión es menor de su respectivo ajuste del interruptor, o si la válvula de piloto del servo se atasca.  Los interruptores de servo y las luces de advertencia operan con corriente directa de las barras colectoras primarias Núm. I y Núm. 2 a través de los cortacircuitos, marcados NO.1 SERVO WARN y NO. 2 SERVO WARN (advertencia del servo #1 y advertencia del servo #2), respectivamente.

2.36.3
Servos de Asistencia al Piloto.  Los servos de asistencia al piloto reciben su potencia normalmente del sistema hidráulico Núm. 2. Si la bomba hidráulica Núm. 2 falla, la bomba hidráulica de reserva suministra la potencia a los servos de asistencia al piloto y el accionador de afinación de cabeceo.  Las siguientes unidades son servos de asistencia al piloto: servos reforzadores de colectivo, guiñada y cabeceo que reducen las fuerzas de control; y tres (cabeceo, balanceo, guiñada) accionadores del sistema de aumento de estabilidad (SAS) que transfieren la salida de los controladores SAS en acciones de control.

2.36.4  Servo Reforzador.  Existen tres servos reforzadores: colectivo, guiñada y cabeceo, instalados entre los controles de la cabina y la unidad mezcladora, que reducen las fuerzas de control de la cabina.  Los servos reforzadores del colectivo y de guiñada se conectan o desconectan oprimiendo el botón marcado BOOST (refuerzo) en el panel de interruptores AUTO FLIGHT CONTROL (control de vuelo automático (Figura 2-15).  El servo reforzador de cabeceo se conecta cuando el sistema de aumento de estabilidad 1 ó 2 (SAS 1 ó SAS 2) están activados.  Las válvulas de desconexión del refuerzo reciben energía eléctrica procedente de la barra colectora esencial de DC a través de un cortacircuito marcado SAS BOOST (reforzador del sistema de aumento de estabilidad).

2.36.5 Controles de Asistencia al Piloto.  El Panel AUTO FLIGHT CONTROL (control de vuelo automático) (Figura 2-15), en la consola inferior, contiene los controles para operar los servos de asistencia al piloto y los accionadores.  El panel contiene SAS (sistema de aumento de estabilidad)1, SAS 2, TRIM (afinación), FPS (estabilización de la trayectoria de vuelo), BOOST (reforzador) y los interruptores FAILURE ADVISORY/POWER ON RESET (aviso de falla/reponer con potencia).  Los interruptores STICK TRIM (afinación del bastón)y TRIM REL (liberación de afinación)en los bastones del cíclico, se operan manualmente, ya sea por el piloto o copiloto.

2.37
SISTEMA DE CONTROL DE VUELO AUTOMATICO (AFCS).  El AFCS aumenta la estabilidad y la calidad del manejo del helicóptero.  Se compone de cuatro subsistemas básicos: estabilizador, sistema de aumento de estabilidad (SAS), sistemas de afinación (TRIM), y estabilización de la trayectoria de vuelo (FPS).  El sistema del estabilizador mejora las calidades de vuelo, cambiando la posición del estabilizador por medio de accionadores electromecánicos en respuesta a las entradas del colectivo, velocidad aérea, régimen de cabeceo y aceleración lateral.  El sistema de aumento de estabilidad provee amortiguación a corto plazo en los ejes de cabeceo, balanceo y de guiñada.  El sistema de

afinación/estabilización de trayectoria de vuelo (TRIM/FPS) provee posición de control y funciones de gradientes de fuerza al igual que las funciones básicas de piloto automático con el FPS acoplado.

2.37.1
Sistema de Aumento de Estabilidad (SAS).

NOTA

Según el giróscopo vertical aumenta la velocidad o cuando el sistema se desactiva, la señal del régimen de cabeceo/ balanceo que alimenta al SAS 1 causará pequeñas oscilaciones en los accionadores de cabeceo y balanceo del SAS.  Esta es una situación temporera y se puede eliminar desactivando el SAS 1.

El SAS mejora la estabilidad dinámica en los ejes del cabeceo, balanceo y guiñada.  En adición, tanto el SAS 1 como el SAS 2, mejoran la coordinación del viraje mediante la derivación de mandos de acelerómetros laterales que junto con las señales del régimen de viraje se envían a sus respectivos canales de guiñada automáticamente a velocidades mayores de 60 nudos.  El circuito amplificador SAS 1 opera con 28 vdc de la barra colectora dc esencial a través de un cortacircuito marcado SAS BOOST (reforzador del sistema de aumento de estabilidad) que provee excitación para los componentes electrónicos dentro del amplificador.  La potencia AC de la barra colectora esencial ac a través de un cortacircuito marcado SAS AMPL (amplificador del SAS) también se requiere para la operación normal del SAS. El amplificador del SAS utiliza la señal de balanceo del giroscopio vertical para derivar la actitud de balanceo y el régimen de viraje para los mandos de balanceo del SAS, así como un giroscopio de régimen de guiñada, movido con potencia AC, para los mandos de guiñada del SAS.  La pérdida de la potencia AC para el giroscopio vertical o el amplificador SAS causa el funcionamiento errático del SAS I debido a la pérdida de la referencia para los demoduladores de AC.  Cuando surge esta condición el piloto debe desconectar manualmente el SAS1.  En caso de falla del funcionamiento del SAS 2, se interrumpirán las señales al accionador y se iluminará la luz de precaución SAS2 en el panel AUTO FLIGHT CONTROL.  Si la falla es de carácter intermitente, la indicación puede eliminarse oprimiendo simultáneamente ambos interruptores POWER ON RESET (reponer con potencia).  Si la falla de funcionamiento es continua deberá apagarse el SAS 2. Con el SAS 1 ó SAS 2 desactivado, la autoridad de control del sistema de aumento de estabilidad se reduce a la mitad (5% de autoridad de control).  Las fallas de funcionamiento del sistema SAS 1 pueden ser detectadas por el piloto como movimientos erráticos en el helicóptero sin una indicación de aviso de la falla correspondiente.  Si se observa una falla de funcionamiento se deberá apagar el SAS 1. La presión hidráulica de los accionadores del SAS está sometida a vigilancia.  En caso de pérdida de presión en los accionadores, o si ambos SAS 1 ó SAS 2 están desactivados, se iluminará la luz de precaución SAS OFF (SAS desactivado).

2.37.2  Sistema de Afinación.  Cuando la afinación (TRIM) se acopla en el panel AUTO FLIGHT CONTROL (control de vuelo automático), el cabeceo, balanceo y los sistemas de afinación de guiñada se activan para mantener la posición de los controles del cíclico y del rotor de cola.  El funcionamiento correcto de la afinación de guiñada requiere que el BOOST (reforzador) en el panel AUTO FLIGHT CONTROLS esté, conectado.  Las fuerzas cíclicas laterales y del rotor de cola se ejercen en los accionadores electromecánicos de guiñada y balanceo.  Tanto los accionadores de afinación de guiñada como los de balanceo poseen embragues deslizantes para permitir que el piloto o copiloto intervengan con mandos de control, en caso de que se atasque un accionador.  Las fuerzas necesarias para sobreponerse a los embragues son de un máximo de 80 libras  en guiñada y de un máximo de 13 libras en balanceo.  La fuerza longitudinal es ejercida por un accionador electro-hidromecánico operado conjuntamente con la computadora SAS/FPS (sistema de aumento de estabilidad/establización de trayectoria de vuelo).  Cuando el piloto aplica una fuerza longitudinal o lateral al bastón cíclico con la afinación (TRIM) conectada, se siente una combinación de retención y gradientes de fuerza.  El piloto puede eliminar la fuerza oprimiendo con el pulgar el botón liberador de afinación en la empuñadura del bastón cíclico del piloto o del copiloto.  El gradiente del pedal mantiene la posición de éste cada vez que se conecta la afinación.  Colocando los pies en los pedales, se oprimen los interruptores de los mismos, eliminando el gradiente de fuerza.  Los pedales pueden entonces ser movidos a la posición que se desee y ser liberados.  Los pedales permanecerán en esta posición mediante el gradiente de afinación.   El accionador del gradiente de afinación de los pedales también incluye un amortiguador para éstos.  El amortiguador de los pedales se mantiene conectado en forma continua, separado de la alimentación eléctrica o del interruptor de afinación (TRIM) en el panel AUTO FLIGHT CONTROL (control de vuelo automático).  El funcionamiento del sistema de afinación es vigilado constantemente por la computadora SAS/FPS (sistema de aumento de estabilidad/ estabilidad de la trayectoria de vuelo).  Si ocurre una falla de funcionamiento en el sistema de afinación, la computadora SAS/FPS desconectará los accionadores de afinación que dirigen el eje afectado y se iluminarán las luces de precaución TRIM FAIL (falla de afinación) y FLT PATH STAB (estabilización de la trayectoria de vuelo).  Si la falla es de carácter intermitente, la indicación puede eliminarse oprimiendo simultáneamente ambos interruptores POWER ON RESET (reponer con potencia).  Además del botón liberador de la afinación, existe un botón interruptor de cuatro posiciones para la afinación, situado en cada bastón cíclico, que establece una posición de afinación sin desactivar la misma.  Cuando el TRIM está activado, la posición de afinación se desplaza en dirección del movimiento del interruptor.  El cíclico es movido por el interruptor de afinación en una dirección a la vez.  Si está conectado el FPS, el interruptor de afinación cambia la referencia de actitud de cabeceo y balanceo, en lugar de la referencia de posición del bastón cíclico.  El dispositivo liberador del sistema de afinación permite al piloto o copiloto operar el helicóptero solamente con fuerzas ligeras sobre los bastones.  El interruptor para activar/desactivar la afinación (TRIM) en el panel de control de vuelo automático (AUTO FLIGHT CONTROL), o los interruptores de liberación de afinación (TRIM REL) en las empuñaduras de los bastones cíclicos del piloto y copiloto pueden ser utilizados para liberar la afinación.  Cuando el interruptor está en la posición de activación (ON), el sistema de afinación ejerce fuerzas de retención y gradiente para cabeceo, balanceo y guiñada.  Cuando se desactiva (OFF), se libera el sistema de afinación y se ejercen fuerzas ligeras de control sobre el cíclico.

2.37.3  Estabilización de la Trayectoria de Vuelo (FPS).

a.
 El funcionamiento correcto de la FPS requiere que las funciones de BOOST (reforzador), TRIM (afinación) y SAS (sistema de aumento de estabilidad) 1 y/o SAS 2 se hayan seleccionado en el panel de control de vuelo automático (AUTO FLIGHT CONTROL).  Aunque no se require para la operación correcta, el funcionamiento de la FPS será mejorado si el estabilizador está operando correctamente en la modalidad automática del estabilizador.  Para usar las capacidades de la FPS, el piloto deberá asegurarse primeramente de que el BOOST (reforzador), SAS (sistema de aumento de estabilidad) y TRIM (afinación) están conectados y en operación, y luego activará el interruptor FPS.  La actitud de cabeceo y balanceo deseada del helicóptero se puede establecer en una de estas formas:

(1)
Oprimiendo el interruptor STICK TRIM (afinación)para girar la actitud de referencia a una actitud deseada.

   (2)

Oprimiendo el botón TRIM REL (liberador de afinación)en la empuñadura del cíclico del piloto/ copiloto, llevando entonces el helicóptero manualmente a la condición de afinación deseada, y después soltando dicho botón.

(3)
Sobrepasar las fuerzas de afinación en el bastón para establecer la condición de afinación que se desea, y entonces neutralizar las fuerzas en el bastón mediante el interruptor de afinación.


b.  La actitud de afinación, una vez establecida, se sostendrá automáticamente hasta que sea cambiada por el piloto.  A velocidades aéreas mayores de 60 nudos, el eje de cabeceo busca mantener la velocidad aérea a la cual se estableció la afinación, por la variación de la actitud de cabeceo.  Cuando se cambia la actitud de cabeceo mediante el interruptor de afinación de la palanca (STICK TRIM), hay una demora desde el momento en que se elimina la entrada del interruptor STRICK TRIM hasta que se adquiera la nueva velocidad aérea de referencia.  Esto permite tiempo al helicóptero para acelerar o desacelerar a la nueva velocidad de afinación.  El eje de guiñada del FPS hace que se mantenga el rumbo a velocidades menores de 60 nudos y mantiene el rumbo o cambia la combinación a velocidades aéreas mayores de 60 nudos.  Para mantener el rumbo a velocidades menores de 60 nudos, el helicóptero se maniobra hacia el rumbo deseado con los pies en los pedales.  Cuando está afinado en el rumbo deseado, el piloto puede remover los pies de los pedales y en ese momento el rumbo existente viene a ser la referencia, el cual se sostiene automaticamente.
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Figura 2-15.  Panel Interruptor del Sistema de Control de Vuelo Automático (AFCS)
Para cambiar el rumbo, el piloto puede activar uno ambos interruptores de pedal, afinar en el rumbo deseado y remover los pies de los pedales.  A velocidades mayores de 60 nudos, el sostenimiento del rumbo se desconectará automáticamente y se conectará la coordinación de virajes, bajo las siguientes condiciones:

(1) El interruptor STICK TRIM (afinación de la palanca)se acciona en la direción lateral.

(2) El interruptor TRIM REL (liberador de afinación)se oprime y la actitud de balanceo es mayor de los límites prescritos.

(3) Aproximadamente 1/2 pulgada de desplazamiento del cíclico y una actitud de balanceo de aproximadamente 1.5°. El sostenimiento del rumbo se reactiva automáticamente y se desconecta la coordinación de virajes después que se ha efectuado la recuperación tras el viraje, si la fuerza lateral sobre el bastón, la actitud de balanceo y el régimen de guiñada se encuentran dentro de los límites prescritos.

c.
Para hacer un viraje coordinado, el piloto realiza el viraje en una de las formas siguientes:

(1)    Cambiando la actitud de referencia de balanceo al oprimir el interruptor TRIM (afinación) en la dirección lateral deseada.

 (2)
 Oprimiendo TRIM REL (liberador de afinación)en la empuñadura del cíclico y logrando el ángulo de inclinación lateral deseado con los pies  fuera de los  interruptores de pedal.

 (3)     
Ejerciendo una fuerza lateral en el bastón cíclico hasta alcanzar el ángulo de inclinación lateral deseado, y entonces neutralizando la fuerza con el interruptor de afinación.

 (4)      Manteniendo una fuerza lateral sobre el bastón cíclico durante todo el viraje.

d.  En cada una de dichas maneras, la bola debe permanecer centrada automáticamente durante el ingreso al viraje y la recuperación después de éste.  Si los pies están en los pedales, debe tenerse cuidado en no aplicar fuerza excesiva sobre los mismos para oponerse a su movimiento.  Si el piloto coordina mal el helicóptero intecionalmente, el resultado será una fuerza en el pedal aproximadamente igual al resbalamiento lateral.  El piloto puede liberar la fuerza en el pedal oprimiendo el botón TRIM REL del cíclico, estando los pies en los pedales.  Durante la transición a 60 nudos de velocidad aérea, el piloto puede sentir un leve movimiento en los pedales debido a un estado temporal de cambio, causado cuando la

posición en los pedales en el viraje coordinado comandado, es ligeramente diferente a la posición establecida por el piloto.  La vigilancia por el FPS es automática.  Si se presenta una falla de funcionamiento, se iluminará una luz de precaución FLT PATH STAB (estabilización de la trayectoria de vuelo) y la FPS continuará operando en una modalidad degradada tal como sin sostenimiento de rumbo, o sin sostenimiento de velocidad aérea; o puede dejar de funcionar completamente.  El piloto tendrá entonces que volar manualmente el helicóptero, y desactivar la FPS o evaluar el rendimiento para determiner el grado y tipo de degradación, y continuar el vuelo con las capacidades restantes.  Para ayudar a evaluar la naturaleza de la degradación, existen ocho indicadores de aviso de fallas en el panel de control de vuelo.  Estos indican al piloto el tipo de sensor o accionador que tiene la falla.  Si la luz se ilumina, se puede apagar oprimiendo el interruptor iluminado.  Todas las luces de aviso de fallas se iluminarán en la aplicación inicial de potencia.  El piloto puede intentar eliminar la indicación de falla temporera, oprimiendo simultáneamente ambos interruptores POWER ON RESET  y FAILURE ADVISORY RESET (reponer con potencia).  Si se apagan las luces de precaución FLT PATH STAB (estabilización de la trayectoria de vuelo), se puede asumir que se restauró el funcionamiento normal.  Todas las funciones FPS se proveen a través del movimiento automático de los controles de la cabina.

2.38
SISTEMA ESTABILIZADOR.

   a.  El helicóptero posee un estabilizador con ángulo de incidencia variable para mejorar las cualidades de manejo.  El modo automático de operación posiciona el estabilizador en el mejor ángulo de ataque para las condiciones de vuelo existentes.  Después que el piloto conecta la modalidad automática no se requiere acción alguna de su parte para la operación del estabilizador.  Existen dos amplificadores del estabilizador que reciben información sobre la velocidad aérea, posición del bastón colectivo, régimen de cabeceo, y aceleración lateral, para programar el estabilizador a través de dos accionadores eléctricos.  El estabilizador estd programado para:

(1) Alinear el estabilizador y el flujo descendente del rotor principal en vuelo a baja velocidad, con el fin de minimizar la actitud de nariz alta debida al flujo descendente.

(2) Disminuir el ángulo de incidencia al aumentar la velocidad aérea, para mejorar la estabilidad estática.

(3)  Suministrar acoplamiento del colectivo para disminuir al mínimo las desviaciones de la actitud de cabeceo debido a entradas del colectivo por el piloto.  Un sensor de posición del colectivo detecta el desplazamiento del colectivo del piloto y programa el estabilizador en una cantidad correspondiente para contrarrestar los cambios en el cabeceo.  Este acoplamiento de posición del estabilizador y el desplazamiento del colectivo se introduce automáticamente por fases, a 30 KIAS (Knots Indicated Airspeed = nudos de velocidad aérea indicada).

(4) Suministrar retroalimentación de información sobre el régimen de cabeceo para mejorar la estabilidad dinámica.  El régimen de cambio de la actitud de cabeceo del helicóptero es detectado por un giroscopio de régimen de cabeceo, en cada uno de los dos amplificadores del estabilizador, y se utiliza para posicionar éste en forma tal que ayude a amortiguar las variaciones de cabeceo en condiciones de viento en ráfagas.  Un cabeceo súbito y hacia arriba, debido a una ráfaga, hará que el borde de salida del estabilizador descienda ligeramente con el fin de provocar un cabeceo con la nariz hacia abajo, para amortiguar la reacción inicial.

(5) Suministrar acoplamiento entre el resbalamiento lateral y el cabeceo para reducir la susceptibilidad a las ráfagas de viento.  Si el helicóptero se encuentra fuera de centraje en un resbalamiento, se inducirán simultáneamente variaciones en el cabeceo debido al rotor de cola inclinado en el estabilizador.  Unos acelerómetros laterales detectan esta condición de falta de centraje y envían una señal a los amplificadores del estabilizador para que compensen el cambio en la actitud de cabeceo (lo que se denomina como "acoplamiento entre deslizamiento lateral y cabeceo).  Si la nariz se desvía hacia la izquierda (deslizamiento hacia la derecha) el borde de salida será programado para que descienda.  La nariz hacia la derecha produce una reacción opuesta en el estabilizador.

b.
Las funciones anteriores son suministradas a través de mandos a dos accionadores eléctricos que posicionan el estabilizador.  La falla de un accionador restringirá el movimiento máximo total del estabilizador por aproximadamente 35° si la falla ocurre en la posición completamente hacia abajo o alrededor de 30° si la falla ocurre en la posición completamente hacia arriba.  Los accionadores del estabilizador reciben potencia de la barra colectora esencial dc y de la barra colectora primaria dc #2 a través de cortacircuitos marcados STAB POWER (potencia del estabilizador).  Debido a que la barra colectora esencial dc es alimentada por la batería, es posible girar manualmente un accionador usando la potencia de batería solamente.  Si el estabilizador gira hacia arriba, vuelva a obtener el control automático girando manualmente el estabilizador completamente hacia abajo, luego oprima dos veces AUTO CONTROL RESET.  De otra forma, cuando sólo se gira un accionador, causa un desequilibrio excesivo entre las dos posiciones del accionador.  Esto es detectado por el monitor de fallas y éste apaga la modalidad automática al intentar un engranaje.  Los sensores de las funciones automáticas de control, sensores de velocidad aérea, giróscopos de régimen de cabeceo, sensor de la posición del colectivo, y el acelerómetro reciben potencia de la barra colectora esencial ac y de la barra colectora primaria ac Núm. 2, a través de cortacircuitos marcados STAB CONTR (control del estabilizador).

2.38.1
Panel de Control del Estabilizador.  El panel de control del estabilizador (Figura 2-8), en la consola inferior, provee control eléctrico al sistema del estabilizador.  El panel contiene un interruptor MAN SLEW (giro manual), un botón TEST (prueba), y un interruptor AUTO CONTROL RESET (control automático) con una función de reposición mediante un botón de opresión.  La modalidad automática permitirá que el estabilizador sea operado automáticamente desde aproximadamente 39° de posición hacia abajo del borde de salida hasta 9° hacia arriba.  La operación manual también está restringida a dichos límites.  Si ocurre una falla de funcionamiento en la modalidad automática, el sistema cambiará a manual, se apagará la luz ON (activado) en la ventanilla AUTO CONTROL (control automático), se iluminarán las luces de precaución STABILATOR (ebtabilizador) y MASTER CAUTION (precaución maestra), y se escuchará un tono corto repetido intermitente en los audífonos del piloto y copiloto.  Será posible obtener de nuevo la modalidad automática oprimiendo AUTO CONTROL RESET (control automático).  Si se recupera la modalidad automática, aparecerá ON (activado) en la ventanilla AUTO CONTROL (control automático) y se apagarán las luces de precaución.  La modalidad automática del estabilizador se mantiene en estado de energía dentro del amplificador de control del estabilizador.  En ciertas ocasiones en que se interrumpe la energía de corriente continua (dc), e.g. al conmutar generadores, es posible encontrar circunstancias en las que se desconectará la modalidad automática.  Si se desactiva la modalidad automática a vuelo debido a una falla de potencia de corriente alterna (ca), el helicóptero se desacelera a 80 KIAS antes de restaurarse la potencia.  En estos casos se puede oprimir el interruptor STABILATOR AUTO CONTROL (control automático del estabilizador) para restablecer la modalidad automática.  El indicador STAB POS (posición del estabilizador) del copiloto puede variar hasta 2° respecto al del piloto.  Si no se recupera la modalidad automática, será necesario restaurar las luces de precaución maestra (MASTER CAUTION), desconectando el tono corto intermitente, y controlando el estabilizador manualmente en toda su gama de movimientos, utilizando el interruptor MAN SLEW (giro manual).  Cuando se aplica potencia inicial al sistema del estabilizador, el mismo se encontrará en la modalidad automática.  El interruptor TEST (prueba) se usa para verificar la función de detección de fallas en la modalidad automática (AUTO CONTROL), y será inoperante por encima de 60 KIAS.  Cuando se oprime, el control del estabilizador deberá pasar a la modalidad manual.

2.38.2 Indicador de Posición del Estabilizador.  En el panel de instrumentos (Figura 2-9) se encuentran dos indicadores STAB POS (posición del estabilizador).  Estos proporcionan a los pilotos una indicación remota de la posición del estabilizador.  El alcance del indicador está marcado desde 45° DN (abajo) a 10° UP (arriba).  El sistema indicador de posición del estabilizador es alimentado por la barra colectora esencial de ac de 26v a través de un cortacircuito marcado STAB IND (indicador del estabilizador).

2.38.3 Interruptor de Giro Rápido del Estabilizador montado en el Cíclico.  Instalado en cada bastón cíclico debajo de la empuñadura (Figura 2-14) se encuentra un interruptor manual de giro rápido del estabilizador.  Dicho interruptor les facilita al piloto y al copiloto, el rápido acceso al estabilizador de giro rápido.  El interruptor de giro rápido del cíclico está conectado paralelamente con la posición del interruptor MAN SLEW-UP (giro manual hacia arriba) del estabilizador.  Cuando el interruptor es accionado, el borde de salida del estabilizador comienza a moverse hacia arriba y continúa hasta que se alcance el tope límite o se libere el interruptor.

SECCIÓN VI SISTEMA NEUMÁTICO E HIDRÁULICO
2.39 SISTEMA HIDRÁULICO.

Los tres sistemas hidráulicos están diseñados para suministrar presión total de los controles de vuelo.  Los componentes de los sistemas hidráulicos son tres módulos de bombas hidráulicas, dos módulos de transferencia, un módulo utilitario, tres servos primarios dobles, un servo doble del rotor de cola, cuatro servos de asistencia al piloto, un acumulador de la unidad de potencia auxiliar (APU), una bomba de mano APU, y una bomba manual de servicio.  Existen tres sistemas de suministro de presión hidráulica: Número 1, número 2 y reserva.  Todos son completamente independientes y cada uno es completamente capaz de suministrar la presión de control esencial en el vuelo, obteniéndose de este modo la redundancia máxima del sistema.  La redudancia completa se logra mediante la bomba de reserva, que suministra energía hidráulica a ambos sistemas Núm. 1 y/o Núm. 2 si fallase una o ambas bombas.  Si dos de los sistemas pierden presión ocurrirá una level restricción en el régimen máximo de movimientos de control de vuelo, debido a que una sola bomba estará suministrando potencia hidráulica a ambas etapas.  Se ha incluido la función de desconexión automática.  Si se mueve el interruptor para desactivar los servos primarios (SVO OFF) (Figura 2-11) a la posición de 1ST STG o 2ND STG (1ra o 2da etapa respectivamente), dicha etapa de los servos primarios quedará desconectada.  Cuando se mueve el interruptor SVO OFF (Figura 2-14) a 1ST STG (1ra etapa), la primera etapa de los servos primarios es desconectada.  Una falla de funcionamiento en la segunda etapa provocará que la primera etapa (que había sido desconectada) se active de nuevo automáticamente en caso de que el sistema de reserva no se encargue de la función de la segunda etapa, que ha fallado.  Si la segunda etapa se desconecta inicialmente, la secuencia se invierte.  Se ha incluido una bomba hidráulica de mano adicional para el sistema de arranque de la unidad de potencia auxiliar (APU).

NOTA

Las luces de precaución que aparecen en la lista siguiente pueden destellar momentáneamente al ser activado el interruptor 

correspondiente de la lista; esto se considera normal.

SUBSISTEMA

LUZ DE PRECAUCIÓN

SAS 1 ó

#2 PRI SERVO PRESS 

SAS 2 ON

#2 HYD PUMP
(activado)

BOOST SERVO OFF
BOOST 

#2 PRI SERVO PRESS
ON (activado)

#2 HYD PUMP


 SAS OFF
TAIL SERVO

 #1 PRI SERVO PRESS
BACKUP (RESERVA)

 #1 HYD PUMP

HYD LEAK TEST

 #1 & #2 PRI SERVO

NORM (NORMAL)

 PRESS
después de

RESET (REPONER)

 #1 & #2 HYD PUMP

SAS = Sistema de aumento de estabilidad

BOOST = Reforzador

TAIL SERVO = Servo de cola

PRI SERVO PRESS = Presión del servo 

primario 

HYD PUMP = Bomba hidráulica

BOOST SERVO = Servo reforzador

HYD LEAK TEST = Prueba de fuga hidráulica

2.40
MÓDULOS DE LAS BOMBAS HIDRAULICAS.
Los módulos de las bombas hidráulicas son combinaciones de bombas hidráulicas y reservorios.  Los módulos de las bombas Núm. 1 y 2 de reserva son idénticos e intercambiables entre si.  El módulo de la bomba Núm. 1 está conectado al módulo accesorio izquierdo de la transmisión principal y es accionado por éste.  El módulo de la bomba Núm 2 está conectado al módulo accesorio derecho de la transmisión y es accionado por éste.  El módulo de la bomba de reserva está conectado a un motor eléctrico y es accionado por el mismo.  La parte del reservorio de cada módulo de bomba tiene una ventanilla indicadora de nivel marcada REFILL, FULL y EXPANSION (reabastecer, llenar, y expansión).  Una válvula de alivio de presión y sangrado protege a la bomba de presiones excesivas en el sistema de retorno.  La bomba posee dos filtros: un filtro de presión y uno de retorno.  Un botón indicador rojo en cada filtro saltará hacia afuera cuando la presión suba a 70 ±10 psi por encima de lo normal.  El filtro de presión carece de derivación (bypass).  El filtro de retorno tiene una válvula de desvío que se abre cuando la presión de retorno alcanza 100 ± 10 psi sobre lo normal.  Cada bomba tiene tres válvulas de retención: una en el acoplamiento para uso en tierra, una en el lado de presión y una en el de retorno.  Un interruptor de cantidad de fluido, montado en la parte superior de cada bomba, detecta cualquier pérdida de fluido por el sistema correspondiente.  Cuando el pistón en el módulo de la bomba desciende hasta la marca REFILL, éste cerrará el interruptor, iluminando una luz marcada RSRV LOW (reservorio bajo). Cada bomba hidráulica tiene dos etiquetas termosensibles en su lado.  Cuando se alcanza un nivel de temperatura se torna negro un círculo.  En las bombas se utilizan dos tipos de etiquetas. Cuando la etiqueta de temperatura indica que se excedió la temperatura de 116°C(240°F), se debe efectuar una anotación en el Formulario DA 2408-13-1.  La aeronave no se debe volar hasta que tome la acción de mantenimiento correcta.

2.40.1  Sistema Hidráulico Núm. 1. El sistema hidráulico número 1 funciona cuando el rotor está girando y alimenta la primera etapa de todos los servos primarios, así como a la primera etapa del servo del rotor de cola.  Los componentes del sistema son un módulo de componentes integrados, un módulo de transferencia, servos

primarios de primera etapa y un servo primario de rotor del cola.  Los servos primarios son controlados por el interruptor SVO OFF (servo desactivado) (Figura 2-14).  El interruptor puede apagar la primera o la segunda etapa de los servos primarios pero no ambas a la vez.  El servo de la primera etapa del rotor de cola puede ser desactivado manualmente mediante un interruptor de dos posiciones marcado TAIL SERVO (servo de cola), en el panel de interruptores misceláneos (Figura 2-8).  Si la cantidad de fluido en el reservorio de la bomba número uno es baja, un microinterruptor completerá un circuito eléctrico para cerrar la servoválvula de la primera etapa del rotor de cola.  Si continúa la pérdida de fluido y se ilumina la luz de precaución #1 HYD PUMP, se abrirá la válvula de cierre de la primera etapa del rotor de cola, permitiendo que la presión de reserva alimente a la primera etapa del rotor de cola.  Los módulos 1ógicos controlan automaticamente al sistema hidráulico.  El servo del rotor de cola es un servo de dos etapas pero, a diferencia de los servos primarios, solamente se presuriza una etapa a la vez.

2.40.2  Sistema Hidráulico Núm. 2. El sistema hidráulico número 2, que también funciona cuando el rotor está girando, alimenta los servos primarios de la segunda etapa y los servos de asistencia al piloto.  Los componentes del sistema son el módulo integrado de la bomba, módulo de transferencia, los servos primarios de la segunda etapa y los módulos de asistencia al piloto.  Los servos primarios de la segunda etapa pueden ser desactivados manualmente con el interruptor SVO OFF (servo desactivado).  Los servos de asistencia al piloto no pueden ser desactivados colectivamente, pero los servos del sistema de aumento de estabilidad (SAS), afinación (TRIM) y refuerzo (BOOST) pueden apagarse manualmente mediante interruptores en el panel de control de vuelo automático (AUTO FLIGHT CONTROL).  Si la cantidad de fluido en el reservorio de la bomba número 2 es baja, el servo de asistencia al piloto se torna inoperante.  Si continúa perdiéndose fluido, la luz de precaución #2 HYD PUMP (bomba hidráulica #2)se iluminará.

2.40.3 Sistema Hidráulico de Reserva.
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Siempre que el generador de AC Núm. 1 esté inoperante (en falla, o fuera de línea) y el cortacircuito BACKUP PUMP PWR (potencia de la bomba de reserva) esté desconectado por cualquier motivo, la potencia eléctrica de corriente alterna se debe apagar antes de reajustar el cortacircuito BACKUP PUMP PWR.  De otra manera, es posible que ocurran daños a los limitadores de corriente.

El sistema de la bomba hidráulica de reserva suministra presión de emergencia a los sistemas hidráulicos número 1 y/o número 2 siempre que se produce una pérdida de presión.  También suministra presión a la etapa número 2 del servo del rotor de cola en caso de pérdida de presión en la primera etapa del servo del rotor de cola, o cuando se produce la indicación #1 RSVR (reservorio) bajo.  Este sistema suministra presión hidráulica a todos los componentes de control de vuelo durante los chequeos en tierra.  El sistema de reserva también provee presión hidráulica para la recarga automática del acumulador del sistema de arranque de la unidad de potencia auxiliar (APU).  El módulo de la bomba del sistema hidráulico de reserva es movido por un motor eléctrico, el cual puede ser alimentado desde cualquier fuente de potencia AC trifásica adecuada.  Una válvula interna despresurizadora en el módulo de la bomba de reserva reduce la presión de salida de la bomba durante el arranque del motor eléctrico.  Esta válvula descarga el motor eléctrico reduciendo los requisitos de torque a rpm bajas.  Después de 0.5 segundos aproximadamente, cuando un generador principal está funcionando, ó de 4 segundos cuando se opera con el generador APU o fuerza externa, se cierra la válvula y se aplican 3000 psi de presión al sistema hidráulico.  Esta secuencia reduce la demanda de corriente durante el arranque del sistema de reserva.  Interruptores detectores de presión en los módulos de transferencia número 1 y número 2 vigilan constantemente la salida de presión de las bombas número 1 y número 2. La pérdida de presión iniciará la operación de reserva.  El sistema provee entonces presión de emergencia para mantener la capacidad total de control del vuelo.  Un interruptor en la viga de arrastre del tren de aterrizaje principal izquierdo se encarga de la operación automática de la bomba de reserva cuando el helicóptero se encuentra en el aire, independientemente de la posición del interruptor BACKUP HYD PUMP (bomba hidráulica de reserva), e inhabilita el interruptor térmico de la bomba de reserva.  Un interruptor sensible a la presión en el rotor de cola vigila la presión suministrada al servo de primera etapa de dicho rotor.  La bomba de reserva puede suministrar presión al servo de primera etapa del rotor de cola si la bomba número 1 pierde presión.  Ello provee al piloto un servo de respaldo para el rotor de cola, aún sin el suministro hidráulico primario, o con el nivel bajo del reservorio hidráulico número 1 (#1 HYD RSVR LOW).  Si el sistema de reserva queda desprovisto de un fluido debido a una fuga en uno de los sistemas de los servos primarios, el interruptor detector del nivel en el reservorio de reserva iluminará la luz de precaución BACKUP RSVR LOW (nivel bajo del reservorio de reserva), y el piloto deberá desactivar manualmente el sistema primario que presenta la fuga.

2.41
SISTEMA DE DETECCIÓN/ AISLAMIENTO DE FUGAS HIDRAULICAS.

El sistema de detección/ aislamiento de fugas (LDI) protege al sistema hidráulico de control de vuelo evitando la pérdida de fluido hidráulico cuando ocurre una fuga.  El sistema LDI utiliza interruptores de presión y sensores de nivel de fluido para vigilar el nivel de fluido en la bomba hidráulica, asi como la presión de la bomba para los servos primarios y del rotor de cola, y los servos de asistencia al piloto.  Cuando un interruptor de nivel de fluido en el reservorio del módulo de la bomba detecta una pérdida de fluido, el módulo 1ógico sigue la secuencia detallada en la Figura 2-16  con el fin de aislar la fuga.  Para realizar esto, el módulo lógico opera las válvulas de cierre requeridas para aislar la fuga y activa la bomba de reserva cuando se requiere.  En la cabina se iluminará la luz de precaución de reservorio bajo (RSVR LOW) correspondiente al sistema.  La operación de la bomba de reserva y de la(s) válvula(s) de cierre es automática a través del módulo 1ógico.  Si después de la secuencia de aislamiento la fuga continúa, la fuga se encuentra en la etapa 1 ó 2 de los servos primarios, y será necesario que el piloto mueva el interruptor desactivador de servo (SVO OFF) a la posición de desconexión apropiada.  Si se coloca el interruptor HYD LEAK TEST (prueba de fuga hidráulica) en TEST (prueba), todos los componentes de detección/aislamiento del sistema se chequean eléctricamente.  Después que se ha efectuado una comprobación de fugas, se deberá mover el interruptor HYD LEAK TEST momentáneamente a RESET (reponer) para apagar las luces de precaución y aviso que se iluminaron durante la prueba.  La luz de aviso BACKUP PUMP ON (bomba de reserva activada) permanecerá iluminada aproximadamente por 90 segundos para un solo acumulador ó 180 para dos acumuladores.  Consulte el Capitulo 8 de la Sección II para el procedimiento de prueba.  Con excepción del interruptor HYD LEAK TEST (prueba de fuga hidráulica), el sistema de detección de fugas hidráulicas consiste de componentes de los sistemas hidráulicos de la 1ra y 2da etapa y del sistema de reserva.  Un contacto del interruptor WOW (brazo oscilante del tren de aterrizaje) impide que se ejecuten pruebas de fugas hidráulicas durante el vuelo.  La potencia para operar el sistema de pruebas de fugas hidráulicas procede de la barra colectora primaria número 2 de dc a través de un cortacircuito marcado No. 2 SERVO CONTR (control del servo Núm. 2) y de la barra colectora esencial dc a través de un cortacircuito, marcado BACKUP HYD CONTR (control hidráulico de reserva).

2.42 MÓDULOS DE TRANSFERENCIA. Los módulos de transferencia Núm. 1 y 2, conectan la presión hidráulica de los módulos de las bombas a los servos de control de vuelo.  Cada módulo es un conjunto integrado de válvulas de desconexión, interruptores de presión, válvulas de retención y restrictores.  Los módulos son intercambiables.

2.42.1 Módulo de Transferencia Núm. 1. Este módulo tiene una válvula de transferencia, un interruptor de presión, una válvula de cierre primaria de la 1ra etapa, una válvula de cierre de la lra etapa del rotor de cola, un restrictor y válvulas de retención.  La válvula de transferencia está equipada con resortes en la posición abierta o normal.  Si se pierde la presión hidráulica de la primera etapa, la válvula transfiere automáticamente la presión de la bomba de reserva al sistema de la 1ra etapa.  La válvula de cierre primaria de la 1ra etapa permite al piloto o copiloto cerrar la presión de 1ra etapa a los servos primarios e impide que ambas etapas sean desconectadas al mismo tiempo.  El interruptor de presión ilumina la luz #1 HYD PUMP (bomba hidráulica #1)en el panel de precaución y aviso cuando la presión cae por debajo de 2000 psi y también envía una señal a un módulo 1ógico indicando que la presión se ha perdido en el sistema hidráulico de la primera etapa.  El restrictor permite que circule fluido para el enfriamiento en condiciones de ausencia de flujo.  Si surge una fuga pasado el módulo de transferencia, las válvulas de retención evitan la pérdida de fluido en el lado de retorno del módulo de transferencia.

2.42.2  Módulo de Transferencia Núm. 2. El módulo de transferencia Núm. 2 es como el Núm. 1, excepto que este módulo abastece de presión a la 2da etapa.  La válvula de cierre de asistencia al piloto desconecta la presión del módulo de asistencia al piloto.  La válvula de cierre primaria de la 2da etapa desconecta la presión de la 2da etapa de los servos primarios.  El interruptor de presión ilumina la luz de precaución #2 HYD PUMP (bomba hidráulica #2)en el panel de precaución/aviso cuando la presión del sistema de la 2da etapa está por debajo de 2000 psi, y en adición envía la señal a un módulo 1ógico, indicando que se ha perdido la presión en el sistema de la 2da etapa.

2.42.3  Módulo Utilitario.  El módulo utilitario conecta la presión hidráulica de la bomba de reserva a los módulos de transferencia Núm. 1 y 2, a la 2da etapa del servo del rotor de cola, y al acumulador de la unidad de potencia auxiliar (APU).  Un interruptor de presión en el módulo detecta el funcionamiento de la bomba de reserva e ilumina la luz de aviso BACKUP PUMP ON (bomba de reserva activada) en el panel de precaución/aviso.  Si el régimen de flujo a través del módulo al acumulador de la APU excede de 1-1/2 gpm, un fusible de velocidad detendrá el flujo.

2.42.4  Módulos Lógicos.  Dos módulos lógicos, uno en el panel de relé izquierdo y el otro en el panel de relé derecho, se utilizan para controlar la operación de los sistemas hidráulicos.  Los módulos lógicos vigilan continuamente la operación de los sistemas hidráulicos mediante entradas que reciben de los interruptores de presión, los interruptores de nivel de fluido de los motores de las bombas y entradas recibidas de interruptores de control en el sistema hidráulico.  Las salidas de los módulos lógicos iluminarán luces en el panel de luces de precaución/ aviso, notificando al piloto la existencia de una falla y/o desactivarán una o más válvulas a consecuencia de una falla de funcionamiento en el sistema.  Todas las funciones de conmutación de los módulos 1ógicos hidráulicos son automáticas, excepto en los casos marcados con (+) en la Figura 2-16, que indican acción de parte de los tripulantes.

2.43
SISTEMA DE REABASTECIMIENTO DE LOS RESERVORIOS.

  En el lado derecho del compartimiento superior del helicóptero se encuentra una bomba de mano y una válvula manual selectora para mantenimiento menor del sistema. Consulte la Figura 2-25 para el mismo.  Los tres niveles de los reservorios del sistema hidráulico pueden verse desde la posición de la bomba de llenado.  El reservorio de la bomba de mano contiene un vidrio de inspección por encima de la manivela de la bomba.  Una marca de nivel de 1 cuarto indica la necesidad de rellenar.  Consulte la Sección XV de este capítulo para información sobre el mantenimiento menor.

2.44 SUBSISTEMA NEUMÁTICO.
Un subsistema neumático que funciona con el aire sangrado tomado de los motores de la unidad de potencia auxiliar (APU) o de una fuente neumática externa se utiliza para hacer funcionar los motores de arranque de los motores  principales, para el funcionamiento del sistema de calefacción y para el traslado de combustible desde los tanques de alcance extendido.  El aire sangrado procedente de los motores principales se utiliza en la operación del subsistema de antihielo de la entrada de los motores.  El subsistema de la calefacción y los tanques de combustible para alcance extendido utilizan aire sangrado suministrado por los motores principales durante el vuelo, y en tierra, utiliza aire de dichos motores, de la APU o procedente de una fuente externa.  El subsistema contiene válvulas de retención en cada fuente de aire sangrado, y una válvula de cierre en cada motor principal.
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Figura 2-16.  Principio de Operación del Módulo Lógico Hidráulico (Hoja 1 de 2).
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Figura 2-16.  Principio de Operación del Módulo Lógico Hidráulico (Hoja 2 de 2).

SECCION VII SISTEMA DEL TREN DE POTENCIA

2.45 Tren de Potencia.

El tren de potencia se compone de entradas procedentes de dos motores, una transmisión principal, caja de engranaje intermedia, cajas de engranajes de cola y los ejes de interconexión.  La potencia de los motores se transmite al módulo de la transmisión principal a través de módulos de entrada.  La transmisión principal está montada encima de la cabina entre los dos motores principales (Figura 2-1).  Sobre ella está instalado el cabezal del rotor principal que es además movido por dicha transmisión.  La transmisión principal cambia el ángulo de la fuerza motriz procedente de los motores, reduce las rpm de esta, acciona el eje impulsor del rotor de cola y además suministra la fuerza motriz al módulo accesorio.  La transmisión principal consiste de cinco módulos: dos módulos de entrada, el módulo principal; y dos módulos accesorios.  La transmisión principal tiene una inclinación delantera integrada de 3°.

2.45.1
Módulo de Entrada.  Los módulos de entrada están montados en la parte frontal, a la izquierda y derecha del módulo principal, y soportan el frente de los motores.  Contienen un piñón y engranaje cónicos de entrada, y una unidad de desembrague.  Esta unidad permite una desconexión rápida de los motores durante la autorrotación, o en caso de que una turbina esté inoperante el modulo accesorio continuará siendo movido por el rotor principal.  El módulo de entrada proporciona la reducción del primer engranaje entre los motores y el módulo principal.

2.45.2  Módulo Accesorio.

En la sección delantera de cada módulo de entrada se encuentra instalado un módulo accesorio.  Cada módulo accesorio provee el lugar de instalación y accionamiento para un generador eléctrico y un conjunto de bomba hidráulica.  Un sensor de velocidad del rotor, montado en el módulo derecho de accesorios, emite señales para el VIDS.  En el UH-60L se encuentra montado, un sensor adicional de velocidad del rotor, sobre el módulo de accesorio izquierdo que emite señales al DEC para una reacción de la caída transitoria de las RPM del rotor.

2.45.3 El Módulo Principal.

El módulo principal contiene los conjuntos de engranajes necesarios para mover el rotor principal y los sistemas del rotor de cola.  Provee una reducción en velocidad desde el módulo de entrada al módulo principal y el eje impulsor de cola.

2.46 SISTEMA DE LUBRICACIÓN DE LA TRANSMISIÓN PRINCIPAL.
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UH-60A EH El mantener la aeronave por mucho tiempo con actitudes de nariz hacia abajo de 5 grados o más, puede sobrecalentar el aceite de la transmisión principal.

La transmisión incorpora un sistema integral de lubricación con colector de aceite enfriado y filtrado a todos los cojinetes y engranajes.  Los generadores de ac en los módulos accesorios también reciben aceite para enfriamiento.  El aceite a presión es suministrado a través de líneas perforadas internas, excepto en el caso de las líneas de presión y retorno del enfriador del aceite.  Consulte el diagrama de servicio para las especificaciones del aceite y mantenimiento (Tabla 2-4).  El sistema de lubricación incluye dos bombas de lubricación que son del tipo combinado de presión y barrido, operando paralelamente.  La transmisión principal puede funcionar a vuelo de crucero durante 30 minutos con pérdida de todo el aceite.  La presión del aceite de la transmisión principal puede fluctuar cuando la nave esté en una actitud de nariz elevada (por ejemplo: aterrizajes en declives o en vuelo estacionario con el centro de gravedad extremadamente hacia atrás).  Existen válvulas reguladoras de presión y válvulas de derivación ("bypass") que protegen el sistema de lubricación devolviendo el aceite con presión excesiva nuevamente al lado de entrada de la bomba.  El filtro de aceite de dos etapas y varios coladores en el colector impiden la contaminación.  El filtro de aceite tiene un indicador de derivación visual inminente (botón rojo) que salta cuando se contamina el filtro de primera etapa.  Cuando el botón está sobresalido será necesario reemplazar el elemento de filtro para restituir el indicador a su posición previa.  Un bloqueo térmico impide que el botón sobresalga cuando el aceite está frío y espeso.  El enfriador de aceite utiliza un soplador movido por el eje impulsor del rotor de cola para enfriar el aceite antes de que penetre en los distintos módulos.  El enfriador del aceite posee una válvula termostática de desvío que dirige el flujo del aceite alrededor del enfriador cuando la temperatura del aceite está por debajo de 71° ± 1°C.  Existen otros sistemas de  advertencia y vigilancia en la transmisión principal: luces de precaución MAIN XMSN OIL TEMP y PRESS (temperatura y presión de aceite de la transmisión principal), y los indicadores de temperatura de aceite XMSN TEMP y PRESS (temperatura y presión de la transmisión).  En el módulo izquierdo de accesorios, en el punto más lejano de las bombas, hay un interruptor de presión de aceite que ilumina la luz de MAIN XMSN OIL PRESS (presión de aceite de la transmisión principal) al bajar la presión a 14±2 psi.  El sistema de aviso de la temperatura del aceite de la transmisión es activado por un interruptor de temperatura del aceite en la entrada del enfriador del aceite al módulo principal, cerca de la brida del eje impulsor de despegue para la cola.  Se iluminará una luz de precaución MAIN XMSN OIL TEMP (temperatura de aceite de la transmisión principal)cuando la temperatura del aceite de la transmisión alcance 120°C.  La temperatura para el indicador es detectada entre el colector y la bomba.  Se toman lecturas de presión en el múltiple del módulo principal.  La potencia eléctrica para los sistemas de advertencia, excepto la detección de partículas, proviene de la barra colectora primaria Núm. 2 dc, a través del cortacircuito MAIN XMSN (transmisión principal) en el panel superior de cortacircuitos.

2.46.1 Indicador de Temperatura de Aceite de la Transmisión.  El indicador de temperatura de aceite de la transmisión marcado XMSN TEMP (temperatura de la transmisión) es parte de la unidad indicadora central (Figura 2-9).  Consulte el Capítulo 5 para las limitaciones.  La potencia para operar el indicador de temperatura y la luz de precaución MAIN XMSN OIL TEMP (temperatura de aceite de la transmisión principal) proviene de las barras colectoras primarias ac Núm.  I y 2 a través de los convertidores de señales de datos, y de la barra colectora primaria Núm. 2 de dc a través de un cortacircuito, marcado MAIN XMSN (transmisión principal).

2.46.2  Indicador de Presión de Aceite de la Transmisión.  El indicador de la presión de aceite de la transmisión marcado XMSN PRESS (presión de la transmisión)es parte de la unidad indicadora central (Figura 2-9).  Consulte el Capítulo 5 para las limitaciones.  La potencia para operar el indicador de presión y la luz de precaución MAIN XMSN OIL PRESS (presión de aceite de la transmisión principal) procede de las barras colectoras primarias Núm. 1 y 2 de ca, a través del convertidor de señales de datos, y de la barra colectora primaria Núm. 2 de dc a través de un cortacircuito, marcado MAIN XMSN (transmisión principal).

2.46.3  Detector de Limalla/ Sistema Quemador de Residuos.  El detector de limalla de la transmisión principal está conectado a un relé con retardo de 30 segundos que se activará cuando haya estado presente una limalla durante aproximadamente 30 segundos.  El relé con retardo de 30 segundos asegura que no se produzcan alarmas por condiciones transitorias o debido a partículas originadas por el desgaste normal, que pueden ser arrastradas por el flujo o quemadas.  La función para quemar residuos quedará desactivada cuando la temperatura del aceite alcance 140°C.  No obstante, la detección magnética continuará, para activar la luz (o luces) de precaución CHIP (limalla).

2.46.4  Sistema Detector de Limalla de la Transmisión.

NOTA

En los helicópteros equipados con detectores de limalla de prueba integrada (BIT), la luz de oprimir para reponer del panel de precaución maestro (MASTER CAUTION PRESS TO RESET) no se apagará después de oprimirla, mientras los detectores de limalla (BIT) están en progreso. 

  El sistema detector de limalla en la transmisión consiste en detectores de limalla y supresión de residuos en las tomas izquierda y derecha, módulos accesorios izquierdo y derecho, y en el módulo de la caja de engranajes principal, así como luces de precaución marcadas CHIP INPUT MDL-LH, CHIP INPUT MDL-RH, CHIP ACCESS MDL-LH, CHIP ACESS MDL-RH o CHIP MAIN MDL SUMP (LIMALLA EN MÓDULO DE ENTRADA IZQUIERDO, MÓDULO DE ENTRADA DERECHO, LIMALLA EN MÓDULO ACCESORIO IZQUIERDO, MÓDULO ACCESORIO DERECHO, O LIMALLA EN COLECTOR DE ACEITE DEL MÓDULO PRINCIPAL, respectivamente).  Existen cinco detectores de limalla que proveen aviso de la presencia de limallas en cualquiera de las cinco áreas del sistema de la transmisión principal.  Los helicópteros equipados con detectores de limalla BIT automáticamente efectuarán una prueba de circuito continuo de las luces del panel de precaución/aviso del detector de limalla después que se activa (ON) el interruptor BATT.  Las luces de precaución CHIP INPUT MDL-LH, CHIP ACCESS MDL-LH, CHIP INT XMSN, CHIP TAIL XMSN, CHIP INPUT MDL-RH y CHIP ACCESS MDL-RH (LIMALLA EN EL MÓDULO DE ENTRADA IZQUIERDO, LIMALLA EN EL MÓDULO ACCESORIO IZQUIERDO, LIMALLA EN LA TRANSMISIÓN INTERMEDIA DEL ROTOR DE COLA, LIMALLA EN LA TRANSMISIÓN DEL ROTOR DE COLA, LIMALLA EN EL MÓDULO DE ENTRADA DERECHO Y LIMALLA EN EL MÓDULO ACCESORIO DERECHO)  se iluminarán inmediatamente y permanecerán encendidas de 45 a 70 segundos y luego se apagarán, indicando que existe un circuito continuo (verifica que está en buena condición).  La luz de precaución CHIP MAIN MDL SUMP (LIMALLA EN EL DEPÓSITO PRINCIPAL) se iluminará después de una demora de 30 segundos y permanecerá encendida por 30 segundos adicionales; luego se apagará, indicando que existe un circuito continuo (verifica que esté en buena condición). También existe una función para quemar residuos que elimina falsos avisos debido a residuos y pequeñas partículas.  Cuando se detecta una limalla que no se quema, dicha partícula metálica activa el sistema de detección y se ilumina una luz de precaución.  Los tapones magnéticos del sistema detector de limalla atraen las partículas ferrosas de limalla en cualquiera de los lugares donde hay detectores instalados.  Siempre que se detecte una partícula se iluminará una luz de precaución de limallas.  El piloto o el personal de mantenimiento deberá chequear el panel de precaución/aviso antes de desconectar la corriente, para determinar la localización de la limalla.  El detector de limalla para el colector de aceite del módulo principal se encuentra en el punto más bajo del sistema de aceite.  El sistema es alimentado por la barra colectora de dc a través de un cortacircuito en la consola superior, marcado CHIP DET (detector de limalla).

2.47
SISTEMA IMPULSOR DE COLA.

El eje motriz que conecta el módulo principal con la caja de engranajes del rotor de cola consta de seis secciones.  Los ejes impulsan el soplador del enfriador del aceite y transmiten el torque al rotor de cola.  Cada eje es de aluminio tubular y está balanceado dinámicamente.  Entre las distintas secciones se emplean acoplamientos de discos multiples (flexibles) que eliminan la uniones universales.  Los ejes son balisticamente resistentes a impactos de proyectiles y están suspendidos en cuatro puntos, mediante cojinetes con amortiguación viscosa montados en placas ajustables y atornillados a ménsulas de soporte en el fuselaje.

2.47.1  Caja de Engranajes Intermedia.  La caja de engranajes intermedia, lubricada con aceite, se encuentra instalada en la base del pilón (Figura 2-1).  Esta transmite el torque y reduce la velocidad del eje desde la caja de engranajes principal hasta la caja de engranajes de cola.  La caja de engranajes intermedia puede funcionar en vuelo crucero por 30 minutos, aún después de haber perdido todo el aceite.  Posee un sensor interno de temperatura y detector de limalla/supresor de residuos de metal, que detecta las partículas metálicas y las condiciones de sobretemperatura de la caja de engranaje, para iluminar las luces del panel de precaución, marcadas CHIP INT XMSN (limalla en transmisión intermedia) y INT XMSN OIL TEMP (temperatura del aceite de la transmisión intermedia).

2.47.2  Caja de Engranajes de Cola.  La caja de engranajes de cola lubricada con aceite (Figura 2-1) en la parte superior del pilón de cola transmite el torque al cabezal del rotor de cola.  Esta caja de engranajes suministra el punto de montaje para el rotor de cola, cambia el ángulo de accionamiento y proporciona reducción por engranajes.  También permite cambios de paso de las palas del rotor de cola a través del sistema del control de vuelo.  El alojamiento de la caja de engranaje es magnesio.  La caja del rotor de cola puede funcionar en vuelo de crucero por 30 minutos, aún después de haber perdido todo el aceite.  Posee un sensor interno de temperatura y detector de limalla/supresor de residuos de metal, que detecta las partículas metálicas y las condiciones de sobretemperatura de la caja de engranajes, iluminando luces en el panel de precaución marcadas CHIP TAIL XMSN (limalla en transmisión de cola) y TAIL XMSN OIL TEMP (temperatura del aceite de la transmisión de cola).
2.47.3 Sistemas de Temperatura/Limalla en las Cajas de Engranaje Intermedia y de Cola.  Las cajas de engranaje intermedia y de cola contienen sensores idénticos de temperatura/limalla que envían indicaciones a la cabina si la temperatura en la caja de engranajes es excesiva, o si hay una limalla presente.  Los detectores de limalla incorporan la capacidad de quemar residuos, que elimina las falsas alarmas debido a éstos o a pequeñas partículas.  Si se detecta una limalla y no se quema, se iluminará una luz de precaución en el panel de precaución/aviso, indicando CHIP INT XMSN o CHIP TAIL XMSN.  La energía para operar el sistema detector de limalla procede de la barra colectora esencial de dc a través de un cortacircuito marcado CHIP DET (detector de limalla).  El sensor de temperatura es una cinta bimetálica que reacciona a las distintas temperaturas.  Cuando la temperatura del aceite alcanza 140°C un interruptor se cierra para activar una cápsula de precaución en la cabina, marcada INT XMSN OIL TEMP o TAIL XMSN OIL TEMP.  La energía para operar el sistema de temperatura procede de la barra colectora primaria Núm. 2 de dc a través de un cortacircuito marcado MAIN XMSN (transmisión principal).

Sección VIII GRUPOS DEL ROTOR PRINCIPAL Y DE COLA
2.48 SISTEMAS DEL ROTOR.
El sistema del rotor consiste de un rotor principal y de cola.  Ambos sistemas están impulsados por los motores de turbina a través del sistema de transmisión, con el paso controlado por el sistema de control de vuelo.

2.49
SISTEMA DEL ROTOR PRINCIPAL.

El sistema del rotor principal consiste de cuatro subsistemas: las palas del rotor principal, el cubo, los controles de vuelo y el absorbedor bifilar de vibraciones.  Las palas del rotor principal son cuatro, con largueros de titanio, y están montados en husillos sostenidos por cojinetes elastoméricos contenidos dentro un cubo de una sola pieza de titanio.  Los cojinetes elastoméricos permiten a las palas aletear, adelantarse y rezagarse.  El movimiento de rezagado es controlado por amortiguadores hidráulicos y el paso de las palas se controla mediante varillas de control ajustables que son movidas por el plato universal.  Cuando el rotor no está girando, las palas y husillos descansan sobre topes de caída estática montados en el cubo.  Existen unos retenes en la parte superior denominados, topes antialeteo que detienen el movimiento de aleteo causado por el viento.  Ambos topes se acoplan a medida que el rotor disminuye su rotación durante la parada de los motores.  En la unión del husillo de cada pala hay pasadores de fijación que pueden retirarse para plegar las palas hacia la parte trasera del fuselaje.  El absorbedor bifilar de vibraciones reduce la vibración del rotor en el mismo.  El absorbedor está montado en el extremo superior del cubo y consiste en una placa de cuatro brazos con contrapesos unidos a ella.  Hay unos amortiguadores instalados entre cada uno de los módulos de husillos del rotor principal y el cubo, con el fin de restringir los movimientos (de adelanto y regazo) de las palas del rotor principal durante la rotación, así como para absorber las cargas sobre el cabezal del rotor durante el arranque.  Cada amortiguador recibe fluido hidráulico a presión desde un reservorio situado al lado del amortiguador.  El reservorio posee un indicador que señala la cantidad de reserva de fluido.  Si el amortiguador ha recibido mantenimiento completo, el indicador mostrará un color totalmente dorado.

2.49.1  Palas del Rotor Principal.  Las cuatro palas del rotor principal emplean un larguero de titanio en su miembro estructural principal.  La estructura posterior al larguero consiste en un revestimiento de fibra de vidrio, un rellenador en forma de panal de Nomex y un borde de salida de grafito y fibra de vidrio.  El borde delantero de cada pala posee una tira antiabrasiva de titanio, cuya porción externa está protegida por una tira de niquel reemplazable.  Incluidas en la estructura del borde de salida de las palas hay unas mantas electrotérmicas que se emplean para el deshielo.  Un indicador (Figura 2-17- Blade Inspection Method (BIM®)) de método de inspección de las palas se encuentra instalado en la base de cada pala, por el lado del borde de salida de la misma, para indicar visualmente cuando la integridad estructural de la pala se ha degradado.  Si se produce una rajadura en el larguero o una fuga en un sello se escapará nitrógeno del larguero.  Cuando la presión cae por debajo de un mínimo, el indicador mostrará franjas rojas.  En cada indicador BIM hay una palanca de prueba manual instalada para proveer un chequeo de mantenimiento.  Las palas están unidas al cabezal del rotor mediante dos pasadores expansivos-de liberación rápida, que no requieren herramientas para ser retirados o colocados.  Con el fin de ahorrar espacio, todas las palas pueden ser plegadas hacia atrás y abajo a lo largo del cono de cola.  Durante las operaciones de amarre, las palas pueden atarse mediante un accesorio en la parte inferior de cada una.

2.49.2  Seguro Antirráfagas del Rotor Principal.  El seguro antirráfagas impide la rotación de las palas cuando el helicóptero está estacionado.  El seguro antirráfagas está diseñado para resistir el torque de una turbina funcionando en IDLE (marcha lenta), permitiendo de este modo, chequeos de mantenimiento del motor de turbina independientes de la rotación del tren impulsor.  El sistema de cierre consiste de una palanca de cierre en la parte trasera de la cabina (Figura 2-5), una luz de precaución GUST LOCK (seguro antirráfagas) en el panel de precaución y aviso (Figura 2-9), un dispositivo de cierre y dientes en el reborde de toma de fuerza para el rotor de cola en la transmisión principal.  El cierre se deberá aplicar solamente cuando el sistema de rotores se encuentra estacionario; y solamente se podra liberar cuando ambos motores estén apagados.  La barra colectora Núm. 1 de dc alimenta la luz de advertencia a través de un cortacircuito marcado LIGHTS ADVSY (aviso de luces).

2.50
SISTEMA DEL ROTOR DE COLA.
El sistema de las palas del rotor transversal de cola provee la acción antitorque y el control direccional.  Las palas están hechas de grafito y fibra de vidrio.  El movimiento de aleteo y el cambio de paso de la pala se logran mediante la deflexión del larguero de la pala, hecho de fibra de grafito flexible.  Esta característica elimina el uso de cojinetes y lubricación.  El larguero es un miembro continuo que va desde el extremo de una pala hasta el extremo de la pala opuesta.  En el borde de salida de la pala se han incluido unas mantas electrotérmicas que se emplean para el deshielo.  El cabezal del rotor de cola y las palas están instalados en el lado derecho del pilón de cola, en un ángulo de 20° hacia arriba. Además de proveer control direccional y reacción de antitorque, el rotor de cola proporciona 2.5% de la fuerza de sustentación total en un vuelo estacionario.  Un dispositivo cargado con resortes del sistema de control del rotor de cola proporcionará el ajuste de las palas del rotor de cola para un vuelo balanceado con un ajuste de potencia de crucero en caso de una pérdida completa del control del rotor de cola.


2.51 CUADRANTE DEL ROTOR DE
COLA/ADVERTENCIA.

 El cuadrante del rotor de cola cola contiene microinterruptores para iluminar una luz de precaución marcada TAIL ROTOR CUADRANT (cuadrante del rotor de cola) si un cable de rotor de cola se parte.  La potencia eléctrica para operar el sistema de advertencia es suministrada por la barra colectora primaria núm. 1 de dc a través de un cortacircuito marcado T RTR SERVO WARN (advertencia del servo del rotor de cola).  Si se apaga el helicóptero y/o se retira la potencia hidráulica con una falla del cable del rotor de cola, ocurrirá una desconexión del otro cable de rotor de cola cuando la fuerza del servo reforzador no pueda reaccionar contra la tensión del resorte del cuadrante del cable de control.  El resorte del cuadrante desplazará el cable y el pistón del servo reforzador, lo suficiente como para separar el cable del cuadrante.
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Figura 2-17.  Pala del Rotor de Principal y Sistema BIM®.

Sección IX SISTEMAS UTILITARIOS
2.52 LIMPIAPARABRISAS.

Existen dos limpiaparabrisas instalados y operados eléctricamente, uno en el parabrisas del piloto y uno en el del copiloto (Figura 2-1).  Ambos brazos de los limpiaparabrisas son accionados por un motor común a través de enlaces flexibles y convertidores.  La potencia para operar el sistema de limpiaparabrisas procede de la barra colectora Núm. 1 ac a través de un cortacorcuito marcado WSHLD WIPER (limpiaparabribas).

NOTA

El uso de repelente contra lluvia en los parabrisas mejorará la visibilidad a velocidades mayores de 50 KIAS.

2.52.1 Control del Limpiaparabrisas.
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Para evitar posibles daños a la superficie del parabrisas no opere los limpiaparabrisas con el cristal seco.

El control del limpiaparabrisas se efectúa a través de un interruptor rotativo equipado con resortes en la consola superior (Figura 2-7).  El interruptor está identificado WINDSHIELD WIPER, con posiciones marcadas PARK-OFF-LOW-HI (estacionado, desactivado, baja o alta velocidad).  Cuando el interruptor se activa de OFF a LOW o HI, los limpiaparabrisas operarán en la velocidad correspondiente.  Los limpiaparabrisas se detendrán en cualquier posición cuando se mueva el interruptor a OFF.  Si se coloca el interruptor en PARK, los limpiaparabrisas regresarán al marco interior del parabrisas y se detendrán ahí.  Cuando el interruptor es soltado, regresa a OFF.
2.52.2  Sistema de Antihielo/Antiempañador del Parabrisas.
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El uso continuo de un sistema antihielo del parabrisas defectuoso puede causar daños estructurales (desprendimiento de las láminas y/o rajaduras) en el parabrisas.

No permita que se acumule hielo en el parabrisas, ya que el desprendimiento del mismo puede causar FOD (daños por objetos extraños) en los motores de turbina. El hielo y empañamiento en el parabrisas del piloto, copiloto y central (en helicópteros equipados con sistema de antihielo del parabrisas central) se eliminan eléctricamente.  Existen unos conductores transparentes empotrados entre las láminas del parabrisas, que producen calor cuando se les aplica potencia eléctrica.  La temperatura de cada panel es controlada a un nivel de aproximadamente 43°C (109°F).  El circuito monitor de fallas del sistema antihielo del parabrisas evita que el mismo se queme cuando la temperatura del parabrisas está por encima de 43°C (109°F).  Si aumenta el calor, el circuito monitor apagará el sistema.  Tres interruptores: uno para el piloto, uno para el copiloto y uno para el parabrisas central (si está equipado así), se encuentran instalados en la consola superior (Figura 2-7) y están marcados WINDSHIELD ANTI-ICE-PILOT-OFF-ON y COPILOT-OFF-ON (antihielo del parabrisas del piloto, copiloto (respectivamente) activado -desactivado.  En los helicópteros equipados con antihielo del parabrisas central existe un interruptor adicional que controla dicho parabrisas y está marcado WINDSHIELD ANTI-ICE CTR-OFF-ON (antihielo parabrisas central desactivado - activado).  La potencia para operar el sistema de antihielo procede de las barras colectoras primarias Núm. 1 y 2 de ac, a través de cortacircuitos marcados CPLT WSHLD ANTI-ICE y PILOT WSHLD ANTI-ICE (antihielo del parabrisas del copiloto y piloto, respectivamente).  En los helicópteros equipados con antihielo del parabrisas central, los cortacircuitos del parabrisas del piloto y central están marcados WINDSHIELD ANTI-ICE PILOT Y CTR.  La potencia para controlar el sistema de antihielo procede de las barras colectoras primarias Núm. 1 y 2 de dc, a través de los cortacircuitos marcados CPTL WSHLD ANTI-ICE y PILOT WSHLD ANTI-ICE, respectivamente.  En los helicópteros equipados con el sistema de antihielo del parabrisas central, los cortacircuitos de control para el parabrisas central y del piloto se encuentran en la barra colectora primaria dc Núm. 2 y está marcado WINDSHIELD ANTI-ICE PILOT y CTR.  Si el generador de la APU es la única fuente generadora de potencia ac, la bomba de reserva y el antihielo del parabrisas no se pueden usar simultáneamente.

2.53 CALENTADOR  DEL PITOT.

La calefacción del tubo pitot es suministrada por elementos de calefactores dentro de cada cabezal de tubo pitot.  La potencia para operar ambos elementos es controlada por un solo interruptor en la consola superior, marcado PITOT HEAT OFF y ON (calentador pitot desactivado y activado).  Cuando el interruptor está colocado en ON, la corriente fluye hacia los elementos de calefactores.  Los sensores de corriente en los circuitos detectan el flujo de corriente y mantienen las luces de precaución, marcadas LFT PITOT HEAT y RT PITOT HEAT, apagadas.  Si el elemento calefactor falla, el sensor de corriente detectará que no hay flujo de corriente, e iluminará la luz de precaución para ese tubo pitot.  La potencia para operar los calefactores del tubo pitot proviene de la barra colectora primaria de ac Núm. 2 para el tubo pitot derecho, a través de un cortacircuito marcado RT PITOT HEAT (calefacción del pitot derecho), y de la barra colectora primaria Núm. 1 de ac para el tubo pitot izquierdo, a través de un cortacircuito marcado LEFT PITOT HEAT (calefacción del pitot izquierdo).  La potencia para operar las luces de precaución proviene de la barra colectora primaria Núm 1. de dc, a través de un cortacircuito marcado No. I ENG ANTI-ICE (antihielo del motor de turbina Núm. 1.)

2.54 EQUIPO DE DESHIELO DE LAS PALAS DEL ROTOR.
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La operación de deshielo de las palas con las franjas contra erosión instaladas, puede causar daños a las palas.

El equipo de deshielo de las palas del rotor (Figura 2-18), consiste de lo siguiente: panel de control de deshielo, panel de prueba de deshielo, controlador del sistema, distribuidor de potencia, anillos rozantes principal y de cola, elementos calefactores  principal y de cola, calefactores de topes de caída, luces de precaución, sensor de temperatura ambiental externa (OAT), una línea modificada sensora de temperatura ambiental y un subsistema medidor del régimen de formación de hielo.  El sistema de deshielo de las palas provee mejoras en el rendimiento de la misión en condiciones de hielo aplicando la potencia eléctrica controlada a los elementos calefactores integrantes en las palas del rotor principal y de cola, causando que se derrita la capa de hielo, permitiendo el desprendimiento simétrico del hielo.  Los calefactores de topes de caída aplican calor a los pasadores de bisagra de los topes de caida, para prevenir el congelamiento y permitir la operación correcta.  Los calefactores reciben potencia eléctrica continuamente siempre que el sistema de deshielo de las palas esté en operación, ya sea con el interruptor de potencia en ON o con el sistema en la modalidad TEST (PRUEBA).  El sistema de deshielo de las palas, excluyendo la falla del EOT (tiempo que está encendido el elemento) se puede chequear en tierra usando el generador de la APU.  Para prevenir una sobrecarga del generador cuando está funcionando solamente la APU, se ha instalado un sistema de intercierre que impide la prueba de deshielo de las palas si la bomba de reserva está en operación.  Si la bomba de reserva debe estar activada durante el ciclo de prueba, la luz de precaución MR DE-ICE FAIL (falla de deshielo del rotor principal) se encenderá inmediatamente, alertando la tripulación de un intento de prueba inválido.  El ciclo de prueba se debe iniciar otra vez.  El sensor OAT, instalado debajo del parabrisas, provee una señal al controlador para el EOT de los calefactores de las palas del rotor.  La señal se desarrolla por medio de un sensor OAT pasivo, usando un detector de temperatura con resistencia de platino como el elemento calefactor.  Mientras más baja sea la resistencia del sensor OAT, más prolongado será el EOT.  Para reducir los requisitos de potencia, se descongelan las palas en ciclos.  La potencia para operar el deshielo de las palas proviene de las barras colectoras primarias Núm. 1 y 2 de ac y de las barra colectora primaria Núm. 2 dc a través de cortacircuitos marcados ICE-DET, DE-ICE CNTRLR, y DE-ICE PWR RAIL ROTOR, en el panel de cortacircuitos para la preparación de la misión en la cabina.  La potencia principal del deshielo de las palas se envía a través de limitadores de corriente en la caja de unión de deshielo.  Cuando un generador principal falla, la potencia de deshielo puede ser suministrada por el generador de la unidad de potencia auxiliar (APU).

2.54.1  Operación del Sistema de Deshielo de las Palas.  El detector es operacional siempre que se aplica potencia al helicóptero.  El detector de hielo detecta la acumulación de hielo en una sonda vibradora al ocurrir un cambio en la frecuencia de la sonda.  El cambio de la frecuencia es procesado por un medidor del régimen de formación de hielo.  Este medidor provee una indicación visual de la intensidad de la acumulación de hielo, T (trazas), L (leve) azul, M (moderada) amarillo, y H (pesada) roja.  En adición, el medidor de régimen de acumulación de hielo envía una señal a la luz de precaución ICE DETECTED (hielo detectado) cuando el interruptor BLADE DE-ICE POWER (potencia de deshielo de las palas) está desactivado, informando así al piloto del requisito de activar el sistema.  Cuando el sistema ha sido encendido colocando el interruptor POWER (potencia) en ON, el calefactor aspirador detector de hielo se activa, y la luz de precaución ICE DETECTED se apaga.  Si el interruptor MODE está en AUTO, el medidor de régimen envía una señal del régimen de formación de hielo al controlador.  El controlador procesa la señal del régimen de formación de hielo para producir el tiempo de desconexión del elemento, y la señal OAT para producir el EOT del calefactor.  El controlador envía señales de comando a través de los anillos rozantes del rotor principal al distribuidor del sistema, el cual responde a las señales del controlador cambiando la potencia en secuencia hacia las zonas de calefacción de las palas del rotor principal.  La potencia de las palas del rotor de cola es cambiada directamente por el controlador y enviada a través de los anillos rozantes del rotor de cola hacia las palas del rotor de cola.  No se require un distribuidor de las palas de cola, ya que la potencia es aplicada a las cuatro palas de cola simultáneamente.  El panel de control de deshielo contiene un interruptor giratorio que permite el control automático o manual del tiempo de desconexión del elemento calefactor de las palas.  En la modalidad AUTO (automático), la señal del régimen de acumulación de hielo es pasada al controlador, lo que resulta en variaciones del tiempo de desconexión proporcionales al régimen de acumulación de hielo.  En la posición MANUAL, T, L, o M, se transmiten señales fijas al controlador, resultando en un tiempo fijo de desconexión del elemento.  Las fallas del subsistema del régimen de hielo son indicadas por la aparición de una bandera FAIL en la carátula del medidor de régimen, requiriendo la operación del sistema de deshielo de las palas en una de las tres modalidades manuales.  La modalidad MANUAL también se debe usar cuando el medidor de régimen no ha indicado una falla, pero ha ocurrido una de estas tres condiciones: 1. El piloto ha determinado conforme a su juicio de la intensidad del hielo, que el sistema del régimen de formación de hielo no es preciso. 2. El torque requerido ha aumentado a un nivel inaceptable.                 3. La vibración del helicóptero ha aumentado a un nivel inaceptable.  Durante una sola falla del generador principal, el deshielo de las palas se desconectará hasta el arranque de la APU y el interruptor del generador de la APU se coloque en ON.  Aunque el interruptor generador de la APU está encendido, y suministrando potencia al sistema de deshielo de las palas, la luz de aviso APU GEN ON (generador de la unidad de potencia auxiliar activado) no se iluminará debido a que un generador principal está operando.

2.54.2  Panel de Control del Sistema de Deshielo de las Palas.  Todos los controles para operar el sistema de deshielo de las palas del rotor se encuentran en el panel de control del sistema BLADE DEICE (deshielo de las palas) (Figura 2-18.  Los controles se describen como sigue:

CONTROL/ INDICADOR
FUNCIÓN

Interruptor POWER a TEST

Prueba eléctricamente el sistema
de deshielo de las palas para un ciclo de prueba.



ON
Activa la potencia para el control de deshielo de las palas y apaga la

luz de precaución ICE DETECTED.



OFF
Desactiva el sistema de deshielo.



TEST IN PROGRESS
La luz verde se ilumina durante el ciclo de prueba.  Al final del ciclo, se apaga la luz.



Selector MODE AUTO
La desconexión de tiempo del sistema es controlada por la señal del régimen de acumulación de hielo.



MANUAL
Proporciona al piloto el control manual de tiempo de desconexión del elemento del sistema. 

CONTROL/

INDICADOR
FUNCIÓN

T
Ajusta un tiempo de desconexión fija del elemento para trazas de hielo.



L
Ajusta un tiempo de desconexión fija del elemento para formación de hielo leve.



M
Ajusta un tiempo de desconexión fija del elemento para una formación de hielo moderada.

2.54.3  Prueba de Deshielo de las Palas. El panel BLADE DE-ICE TEST (prueba de deshielo de las palas) (Figura 2-18) permite que el piloto chequee el sistema de deshielo de las palas para fallas que de otra forma estarían ocultas durante el modo de prueba NORMAL, pero que pueden permitir una operación anormal durante su uso. El panel realiza esto introduciendo señales de fallas seleccionadas en el sistema y requiriendo que el circuito de prueba empotrado del controlador de deshielo funcione de una manera específica.  La prueba de deshielo de las palas se debe hacer durante un chequeo en tierra, antes de cada vuelo, cuando se anticipa el uso del deshielo de las palas.  En la posición NORM (normal), el panel de prueba permite que la prueba del sistema se haga sin la introducción de señales falsas de fallas.  De esta manera, el sistema debe completar su ciclo de autochequeo sin indicaciones falsas en el panel de precaución.  En las posiciones SYNC 1 y SYNC 2, el panel de prueba interrumpe la línea de sincronización del distribuidor y provee al controlador una entrada de sincronización falsa.  El controlador 


debe interpretar estas señales falsas como indicaciones de falla del distribuidor, y producir una luz de precaución MR DE-ICE FAIL para ambos casos.  En la posición OAT, el panel de prueba pone en cortocircuito la entrada del sensor OAT al controlador.  Los circuitos BITE dentro del controlador deben detectar la falla simulada e iluminar tanto las luces de precaución MR DE-ICE FAIL como las TR DE-ICE FAIL cuando esto ocurre.  En la posición EOT, el panel de prueba polariza negativamente el circuito BITE en el controlador y el sensor OAT, para simular una falla de los circuitos primarios de tiempo EOT.  El circuito BITE polarizado es entonces motivado a creer que los circuitos primarios están fallando.  El panel de prueba también funciona automáticamente durante el uso del sistema de deshielo de las palas para detectar las circuitos de potencia de deshielo.  Si la potencia eléctrica permanece aplicada a cualquiera de los elementos calefactores del rotor principal o de cola, después que el controlador indica una condición de FAIL (falla) o cuando el sistema esté desactivado, entonces se ilumina la luz del monitor PWR correspondiente en el panel BLADE DE-ICE TEST.  La luz indica a la tripulación que se requiere acción adicional para aislar las cargas de deshielo indicadas.  El panel de prueba provee un chequeo de confiabilidad de las funciones críticas del sistema de deshielo.  El piloto, después de hacer las pruebas indicadas correctamente, puede confiar en que los circuitos eléctricos primarios y BITE del sistema de deshielo están funcionando dentro de las tolerancias especificadas.

2.54.4  Panel de Prueba de Deshielo de las Palas.  El control para seleccionar las funciones de prueba del sistema de deshielo de las palas se encuentra en el panel BLADE DE-ICE TEST (Figura 2-18).  Dos luces PWR se encuentran en el panel de advertencia de fallas de potencia del deshielo del rotor principal y de cola.  Los controles e indicadores son los siguentes:

CONTROL/ INDICADOR
            FUNCIÓN

NORM
Suministra una trayectoria de señales para la operación normal.



SYNC 1
Suministra una señal al controlador para verificar el funcionamiento de circuito de comprobación de la sincronización cuando el interruptor POWER está en TEST.



SYNC 2
Suministra un circuito abierto al controlador para verificar el funcionamiento del circuito de comprobación de la sincroni-zación cuando el interruptor POWER está en TEST.



OAT
Pone en cortocircuito el sensor OAT para verificar los circuitos BITE, detectando una falla cuando el interruptor POWER está en TEST.



EOT
Inhabilita los circuitos BITE en el controlador y en el sensor OAT, para simular que el circuito primario de sincronización EOT está fallando, cuando el interruptor POWER está en ON y el interruptor selector MODE está en M (moderado).



Luz PWR RTR MAIN
Indica que ha ocurrido una falla en la potencia primaria del rotor principal.



Luz PWR TAIL RTR
Indica que ha ocurrido una falla en la potencia primaria del rotor de cola.



2.55
CORTINAS DE OBSCURECI-MIENTO.
Las cortinas se proveen para cubrir las ventanas de la cabina y la abertura entre el compartimiento del piloto y la cabina.  La cinta de velcro está pegada a la estructura de la cabina y las cortinas con un adhesivo.  Hay unas argollas unidas a las cortinas para facilitar el desmontaje de las mismas.

2.56
SISTEMA DE PROTECCIÓN CONTRA ALAMBRES.
En los helicópteros equipados con dispositivos de protección contra alambres, el sistema (Figura 2-1) es uno simple, de peso liviano y positivo sin componentes motorizados o pirotécnicos usados para cortar, romper, o desviar los alambres que pueden golpear el helicóptero en el área del frente entre las llantas y el fuselaje, y entre el fuselaje y el rotor principal durante vuelo nivelado.  El sistema consiste de nueve cortadores/ deflectores ubicados en el soporte del fuselaje y del tren de aterrizaje.  Estos son: el cortador superior en la parte trasera del fuselado deslizante, el cortador/ deflector del pitot en el frente del fuselado deslizante, deflectores en los postes del parabrisas y en el limpiaparabrisas, deflectores en la bisagra de la puerta, extensión del peldaño y deflector del mismo, deflector conjunto del tren de aterrizaje, cortador/deflector del tren de aterrizaje principal, y deflector del tren de aterrizaje de cola.

2.57 REGISTRADOR DE DATOS DE VUELO (EN HELICOPTEROS EQUIPADOS CON EQUIPO REGISTRADOR DE DATOS DE VUELO).
  El sistema de registro de datos de vuelo instalado en el compartimiento aviónico de transición trasera es una grabadora de cinta digital que sobrevive a los choques, que provee 25 horas de grabación de datos en una cinta magnética en bucle continuo.  La grabadora recibe datos de vuelo desde varias ubicaciones en el helicóptero.  La grabadora comienza a grabar datos tan pronto se suministra potencia esencial ac y dc al helicóptero.  La potencia eléctrica para operar el sistema registrador de datos proviene de la barra colectora esencial dc y ac a través de cortacircuitos marcados FLT REC (grabadora de vuelo) en el panel de cortacircuitos para la preparación de la misión.  No existen controles para el piloto o copiloto controlar la grabadora.

2.58
COMPARTIMIENTOS DE DATOS.
Los compartimientos de datos se encuentran en cada puerta de la cabina (Figura 2-4).
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Figura 2-18.  Equipo de Deshielo de las Palas del Rotor

Sección X CALEFACCIÓN, VENTILACIÓN, ENFRIAMIENTO Y

UNIDAD DE CONTROL AMBIENTAL

2.59 SISTEMA DE CALEFACCIÓN.

El subsistema consiste de una fuente de aire calentado, una fuente de aire frío, unidad mezcladora, unidad sensora de temperatura, sensor de sobretemperatura, controles, conductos y registros.  El sistema de calefacción es un sistema de aire sangrado y de aire sangrado suministrado durante el vuelo por los motores principales, y en tierra por los motores principales o por la unidad de potencia auxiliar (APU).  Un conector externo permite la conexión de una fuente en tierra externa en el sistema neumático, que puede proveer calor al ser conectada.  La potencia para operar los componentes eléctricos del sistema de calefacción provienen de la barra colectora principal de dc Núm. 1 a través del cortacircuito, marcado AIR SOURCE HEAT/START (fuente de aire, calor, arranque).

2.59.1  Calefactor para Invierno.  Un calefactor para invierno consiste de una válvula mezcladora de alto flujo para el aire sangrado, y una válvula de modulación.  La válvula mezcladora tiene capacidad suficiente para mantener la temperatura interior del helicóptero a 4°C (39°F), para temperaturas ambientales de hasta -54°C (65°F).  El sensor de mezcla controla el mezclado de aire para proporcionar el control sobre el calor suministrado a la cabina.  El aire sangrado está mezclado con aire ambiental para obtener la temperatura deseada seleccionada por el control de temperatura variable en el panel de control HEATER (calefactor) (Figura 2-7).  El aire sangrado es regulado con la válvula de modulación para mezcla del mismo con el aire ambiental cuando el interruptor de control HEATER está encendido.  La sobretemperatura se evita por medio de dos sensores de sobretemperatura que desactivan las válvulas solenoides cuando la temperatura de aire sangrado alcanza alrededor de 90° a 96°C (194° a 205°F) en la entrada de la válvula de mezclado o en la cámara de mezclado.  Los sensores de temperatura controlan el flujo de corriente en la válvula solenoide activada-desactivada y la solenoide de invierno para mantenerla activada, permitiendo que el aire sangrado fluya a la cámara de mezclado.  Cuando el interruptor ENG ANTI-ICE (antihielo del motor de turbina) se coloca en ON (activado) u ocurre una falla de potencia de dc, la solenoide de invierno se desconectará.  Un sistema de entrecierre entre el sistema de antihielo 

del motor de turbina y la válvula solenoide del calefactor de invierno impiden el sangrado excesivo del motor de turbina reduciendo el flujo del aire sangrado hacia el calefactor cuando el interruptor ENG ANTI-ICE está en ON. La operación del sistema de calefacción de invierno es el mismo del Párrafo 2.59.3.

2.59.2 Controles de Calefacción y Ventilación.  Se utiliza un conjunto de válvula con control variable de mezcla de aire para controlar la temperatura del aire usada en la calefacción de la cabina del helicóptero.  El aire sangrado de los motores, de la APU (unidad de potencia auxiliar) o procedente de una fuente exterior es mezclado con el aire ambiental para obtener la temperatura deseada que se determina mediante el ajuste del sensor en el flujo de aire.  La posición del diafragma se regula mediante un solenoide.  Si el interruptor de control HEATER (Figura 2-7) se coloca en OFF, o si fallase la alimentación de dc, el suministro de aire sangrado se cerrará. La válvula también tiene un interruptor térmico protector que desconecta el solenoide si la temperatura de aire mezclado es de más de 90° a 96°C (194° a 205°F).  Los sensores de temperatura controlan el flujo de corriente al solenoide de conexión-desconexión y al solenoide de invierno para mantenerlos activados, permitiendo que el aire sangrado fluya a la cámara mezcladora.  Cuando el interruptor ENG ANTI-ICE se coloca en ON u ocurre una falla de potencia de la potencia de dc, el solenoide de invierno se desactivará.  Un sistema de intercierre entre el sistema de antihielo del motor de turbina y la válvula solenoide de adaptación al invierno del calefactor impedirá el sobresangrado del motor reduciendo el flujo del aire sangrado hacia el calefactor cuando el interruptor ENG ANTI-ICE está en ON.  La operación del sistema de calefacción de adaptaci6n al invierno es la misma del Párrafo 2.59.3.

2.59.2 Controles de Calefacción y Ventilación.  Se utiliza un conjunto de válvula con control variable de mezcla de aire para controlar la temperatura del aire para la calefacción de la cabina del helicóptero.  El aire sangrado del motor de turbina, APU, o fuente externa se mezcla con el aire ambiental para obtener la temperatura deseada determinada por el ajuste del sensor en el flujo de aire.  La posición del diafragma es regulada por el solenoide.  Si el interruptor de control HEATER (Figura 2-7) se coloca en OFF, o falla la potencia de dc, el aire sangrado se apagará.  La válvula también tiene un interruptor térmico protector que inactiva el solenoide si la temperatura del aire mezclado se encuentra sobre 90° a 96°C (194° a 205°F).  El sensor de mezcla de temperatura al final de la válvula de mezclado regula la temperatura de salida del flujo.  El sensor está regulado desde la cabina a través de una articulación de control en la consola superior.  El control de la temperatura está marcado HEATER OFF, MED y HI (calefactor desactivado, en mediana o alta temperatura).  La ventilación es controlada a través de un panel en la consola superior marcada VENT BLOWER (soplador del ventilador).  Cuando el interruptor está colocado en ON, la potencia de dc para el solenoide permite que el aire sangrado se mezcle con el aire exterior.

2.59.3  Operación Normal.
1.
APU o motor -Arranque. (Consulte el párrafo 8.22 o 8.23.)

2.  Interruptor AIR SOURCE HEAT/START - 


Según se requiere.  ENG (motor de turbina) si 

la turbina está funcionando; OFF para calor 

de la fuente de aire externo.

3.
Interruptor HEATER ON-OFF - ON.

4.
Interruptor VENT BLOWER - OFF para el 


calor Máximo.

5.
Control HEATER - Según deseado.

2-60 SISTEMA DE VENTILACION.
2.60.1
Sistema de Ventilación. UH El helicóptero está ventilado por un sistema soplador operado eléctricamente a través de un panel de control VENT BLOWER en la consola superior (Figura 2-7).  El interruptor VENT BLOWER está marcado OFF y ON.  Cuando está en ON, el soplador presiona el aire ambiental en los conductos de la cabina.  La barra colectora primaria Núm. 2 de ac alimenta el soplador a través de un cortacircuito marcado HEAT & VENT (calefactor y ventilador). También es controlado por potencia dc de la barra colectora primaria Núm. 2 a través del interruptor VENT BLOWER, protegido por un cortacircuito, marcado HEAT VENT.  A ambos lados de la consola superior y en el frente de la consola inferior (Figura 2-4) se encuentran salidas de chorro de aire para refrigerar el área de la cabina; estas salidas son controladas girando la boquilla para controlar la abertura.

2.60.2 Sistema de Ventilación. EH En adición al sistema de ventilación estándar, el EH-60A tiene un sistema de ventilación que opera en conjunto con el sistema de aire acondicionado.  El sistema es controlado desde el panel de control ECS en la consola superior (Figura 2-7).  Cuando el interruptor AIR COND (aire acondicionado) se coloca en la posición FAN (abanico), se extrae aire fresco desde el exterior del helicóptero hacia la cámara plena, mezclado con aire del interior y circulado a través del helicóptero.

2.60.3
Operación Normal.

     1. Potencia de la APU, rotor o externa - Operando.

2. Interruptor VENT BLOWER - ON.
2.61  Sistema de Aire Acondicionado. EH El sistema del ciclo de vapor (aire acondicionado) enfría las áreas de la cabina y el compartimiento de carga - Consiste de un compresor del rotor del helicóptero, evaporador, condensador, válvulas asociadas, interruptores de protección de presión y temperatura, un filtro, válvulas de servicio, un indicador líquido y un sistema de control eléctrico.  Un vidrio transparente en el conducto de líquidos muestra el nivel del líquido refrigerante, cuando el sistema está en operación.  El conjunto controlador de temperatura, en la cabina posterior, procesa las señales de entrada del reóstato de selección de temperatura en la cabina y del sensor de temperatura de la cabina y provee potencia al solenoide de la válvula de desvío de gases calientes.  La caja de control eléctrico en la sección de transición, contiene los relés, demoras de tiempo, metro de tiempo prolongado e indicadores de fallas para el sistema del ciclo de vapor.  La caja de control envía la potencia los componentes eléctricos.  Las entradas del control remoto y del controlador de temperatura son canalizadas a sus interacciones eléctricas respectivas en la caja de control.  A través del frente del anexo se encuentran cuatro indicadores de fallas HI & LO PRESS (presión alta y baja), y HI & LO TEMP (temperatura alta y baja), los cuales se disparan para indicar el color rojo cuando se recibe una falla.  Estos indicadores proporcionan señales visuales cuando ocurre una falla, aún si solo es temporal, y pueden ser reajustados manualmente para reusarse, oprimiendo el indicador de fallas.  El sistema de aire acondicionado es protegido para prevenir el congelamiento del evaporador.  El sistema puede ser operado en cualquier temperatura ambiental sin causar daños, según se muestra en la Tabla 2-2.  La potencia para operar el sistema de aire acondicionado proviene de la barra colectora primaria Núm. 2 de ac y es controlada desde la barra colectora primaria Núm. 1 de dc a través de un cortacircuito marcado ECS CONTR.  El control del acondicionador de aire se efectúa a través del panel de control ECS en la consola superior (Figura 2-7).  El panel contiene un reóstato de control de temperatura con una flecha indicadora en aumento hacia COOL (frío), dos interruptores de selección de modalidad marcados COOL-OFF-FAN (frío, desactivado, abanico) HTR-OFF-ON (calefactor desactivado-activado).  El reóstato de control de temperatura se usa con el interruptor COOL para ajustar la temperatura deseada en la cabina.  El colocar el interruptor en COOL causará que se ilumine la luz de aviso AIR COND ON.  La selección de la modalidad COOL en el panel de control de AIR COND de la cabina comienza una secuencia de eventos en fase que conllevan a la operación completa del sistema de aire acondicionado.  Para prevenir un sobrevoltaje repentino con una potencia de 115 vac, el arranque de los componentes eléctricos principales se realiza a intervalos espaciados.

2.62
SISTEMA DE CALEFACCCIÓN AUXILIAR. EH
En la cámara plena de aire acondicionado se encuentra un sistema de calefacción auxiliar para suplementar el calefactor de aire sangrado.  El calefactor operado eléctricamente es controlado por un interruptor en el panel de control ECS de la consola superior marcado HTR ON & OFF (calecfactor activado & desactivado).  El elemento del calefactor operará  continuamente mientras el interruptor está en ON.  Con el interruptor HTR (calefactor) en ON y el interruptor AIR COND (aire acondicionado) colocado en la posición FAN (abanico) se iluminará la luz de aviso CABIN HEAT ON (calefacción de la cabina activada).  Se provee una protección de sobretemperatura a 205°F si existe una falla del calefactor.

Tabla 2-2.  Prioridad de la Fuente de Potencia del Sistema de Aire Acondicionado EH

FUENTE DE POTENCIA
OPERACION DEL SISTEMA DE AIRE 

ACONDICIONADO

GENERADOR DE LA APU(AERONAVE EN TIERRA)
· EL AIRE ACONDICIONADO SE INTERRUMPE

SI:

   (1) LA BOMBA DE PRESION ESTA

ACTIVADA.

    0

   (2)  EL ANTIHIELO DEL PARABRISAS

ESTA ACTIVADO.

· EL ANTIHIELO DEL PARABRISAS SE 

· INTERRUMPE CUANDO LA BOMBA DE RESERVA

ESTA ACTIVADA.

GENERADOR DE LA APU (AERONAVE EN VUELO)
· EL AIRE ACONDICIONADO SE INTERRUMPE

MIENTRAS LA AERONAVE ESTA EN EL AIRE.

· EL ANTIHIELO DEL PARABRISAS SE 

INTERRUMPE CUANDO LA BOMBA DE RESERVA

ESTA ACTIVADA.

DOS GENERADORES PRINCIPALES (#1 Y #2)

AERONAVE EN VUELO O EN TIERRA)
· EL AIRE ACONDICIONADO, LA BOMBA DE

RESERVA, Y EL ANTIHIELO DEL PARABRISAS

PUEDEN OPERAR SIMULTANEAMENTE.

UN SOLO GENERADOR O POTENCIA EXTERNA AC (PESO EN O FUERA DE LAS RUEDAS
· EL AIRE ACONDICIONADO SE INTERRUMPE

SI:

  (1) LA BOMBA DE RESERVA ESTA ACTIVADA. 

Sección XI SISTEMAS DE SUMINISTRO Y DISTRIBUCIÓN
DE POTENCIA ELÉCTRICA

2.63
SISTEMAS DE POTENCIA ELÉCTRICA.

La corriente alterna (ac) es la fuente de potencia primaria.  El sistema eléctrico primario consiste de dos sistemas independientes, cada uno capaz de suplir todos los requisitos totales de potencia del helicóptero. La fuente primaria de cada sistema es un generador de 115/200 vac (voltios de corriente alterna).  Un subsistema alimenta dos barras colectoras independientes primarias de ac.  Una porción de cada carga de barra colectora primaria de ac es convertida a 28 voltios de corriente continua (vdc) por dos convertidores ac/dc de 200 amperios.  Los 28 vdc son distribuidos por dos barras colectoras independientes primarias de dc y una barra colectora esencial de dc.  La potencia de emergencia es suministrada por un generador impulsado por la unidad de potencia auxiliar (APU).  El generador de la APU es capaz de suplir todas las cargas de las barras colectoras esenciales de ac y dc para el vuelo.  En adición, el generador de la APU puede suministrar potencia al sistema de deshielo de las palas (si está instalado) si fallase un generador principal.  Si fallase un segundo generador, la carga de deshielo de las palas se perderá y el generador de la APU suministrará potencia a las cargas de las barras colectoras esenciales de ac restantes.  Una función de prioridad de potencia eléctrica permite que el generador principal Núm. 1 y 2 reemplacen automáticamente el generador de la APU, el cual, a su vez, reemplaza automáticamente la potencia externa.  Una batería de 24 voltios proporcion a potencia de reserva de dc.

2.64 SISTEMA DE SUMINISTRO DE POTENCIA DE CORRIENTE CONTINUA.

La potencia primaria de dc proviene de dos convertidores (transformadores - rectificadores) con una batería como la fuente de potencia secundaria.  No hay un conector de potencia externa de dc (Figura 2-19).

2.64.1
Convertidores.  Dos convertidores de 200 amperios, cada uno alimentado normalmente por las barras colectoras primarias de ac Núm. 1 y 2 respectivamente, convierten la potencia ac a potencia dc y la reducen a 28 voltios.  La salida del convertidor es aplicada a las barras colectoras primarias Núm. 1 y 2 cuando la potencia ac se aplica a las barras colectoras primarias de ac.  Si la salida de uno de los convertidores se pierde, la carga del convertidor será transferida al sistema de operación, y se iluminará una luz de precaución marcada #1 CONV or #2 CONV (convertidor Núm. 1 ó 2).  La potencia para iluminar la luz de precaución proviene de la barra colectora de la batería a través de un cortacircuito marcado, AC CONV WARN (advertencia del convertidor de ac).
2.64.2  Batería.  


a.  Una batería de níquel cadmio (nicad) de 20 celdas, 24 voltios y 5.5 amperios-horas suministra potencia de dc (corriente continua) secundaria o de emergencia.  La batería se encuentra en la sección del compartimiento detrás del copiloto.  Esta suministra potencia de dc a la BATT (batería) y a las barras colectoras BATT UTIL (Figura 2-19) para operar equipo esencial dc durante una falla primaria de dc.  La potencia para la barra colectora de la batería es controlada por el interruptor BATT en la consola superior. Tiene posiciones marcadas OFF y ON. La barra colectora de utilidad de la batería está conectada directamente a la batería. Durante una falla de la fuente primaria Núm. 1 y 2, la barra colectora esencial de dc es alimentada por la barra colectora de la batería mientras la batería está cargada, por lo menos, un 35% y el interruptor BATT está en ON. Cuando sólo hay potencia de batería disponible, la vida de la batería es de aproximadamente 22 minutos de día y de 14 minutos de noche para una batería que esté 80% cargada.  El interruptor BATT debe estar en ON cuando cualquiera de las potencias externas, generador de la APU o potencia del generador principal, es aplicada al helicóptero.  Esto recargará la batería.  Cuando la batería es la única fuente de potencia de dc, el interruptor de BATT se debe apagar inmediatamente cuando se ilumina la luz de precaución BATT LOW CHARGE (baja carga en la batería).  Una falla en ambas fuentes primarias de dc iluminará las luces de precaución marcadas #1 y #2 CONV.  Si el interruptor de batería se deja en ON, la batería se descargará completamente en menos de 3.5 horas.  Si la luz de mantenimiento y ambas luces de utilidad de la cabina se dejan iluminadas, la batería se descargará completamente en menos de 7 horas.  La potencia para iluminar la luz de precaución proviene de la barra colectora de la batería a través de un cortacircuito marcado BATT & ESNTL DC WARN EXT PWR CONTR (control de potencia externa de advertencia de dc esencial & batería).


b. Una batería sellada de ácido de plomo, 24 voltios dc, 9.5 horas amperios (SLAB) suministra potencia dc secundaria o de emergencia. La batería se encuentra en la sección del compartimiento de carga detrás del piloto.  Esta suministra potencia dc a la barra colectora de batería, barra colectora de utilidad de batería y barra colectora esencial dc durante una falla primaria de corriente continua (Figura 2-19) para operar equipo esencial dc durante una falla primaria dc.  La potencia de la barra colectora de la batería es controlada por el interruptor BATT (BATERIA) en la consola superior.  Tiene posiciones marcadas OFF (DESACTIVAR) y ON (ACTIVAR).  La barra colectora de utilidad se conecta directamente a la batería.  La barra colectora esencial dc es alimentada por la barra colectora de batería, mientras el interruptor BATT esté activado (ON).  Cuando solamente se encuentra la potencia de batería disponible, la vida de la batería es de aproximadamente 38 minutos de día y 24 minutos de noche para una batería que está cargada en un 80%.  El interruptor BATT debe estar activado (ON) cuando se aplica cualquiera de las siguientes potencias al helicóptero: externa, generador APU o generador principal.  Esta acción recargará la batería.  Cuando la batería es la única fuente de potencia dc, el interruptor BATT se debe desactivar inmediatamente, luego de la indicación de la luz de precaución de carga baja de batería (BATT LOW CHARGE).  Esto se hace con el fin de conservar potencia de batería para un arranque de la APU.  Una falla de ambas fuentes primarias dc iluminará las luces de precaución marcadas #1 y #2 CONVERTER (CONVERTIDOR # 1 y #2).  Si el interruptor BATT se deja activado (ON), la batería se descargará completamente en menos de 6 horas.  La potencia para iluminar la luz de precaución BATT LOW CHARGE proviene de la barra colectora de batería a través de un cortacircuito marcado BATT & ESSNTL DC WARN EXT PWR CONTR (CONTROL DE POTENCIA EXTERNA DC PARA ADVERTENCIAS DE LA BARRA COLECTORA DE BATERÍA Y ESENCIAL).

2.64.3 Barra Colectora del Monitor de DC. EH La barra colectora del monitor de dc está activada normalmente por los convertidores Núm. 1 y 2 cuando los generadores están operando, y es alimentada por el convertidor Núm. 2 cuando opera de una fuente externa (Figura 2-19). Si cualquiera de los convertidores falla, la barra colectora se desconectará automáticamente del sistema.

2.64.4  Potencia Quick Fix (Arreglo Inmediato). EH La potencia de dc del equipo de la misión proviene de la barra colectora primaria Núm. 2, y es controlada por el interruptor Q/F PWR en la consola superior.

2.64.5  Analizador/Cargador de Batería.  Un sistema cargador/ analizador restaura la carga de batería y determina la condición de la batería.  El sistema carga la batería a través de un convertidor siempre que haya potencia AC disponible en el helicóptero y que el interruptor BATT esté en ON.  El sistema analizador vigila la carga de la batería e ilumina la luz de precaución que indica BAT LOW CHARGE (carga baja de la batería) cuando la carga baja entre 35% a 45% de la capacidad de la batería.  Si la carga de la batería continúa bajando, entre 30% a 40% de la capacidad de batería, la barra colectora esencial de dc será desconectada de la batería.  A un 35% de capacidad, la batería puede proveer dos arranques de la APU.  Otro circuito analizador vigila la temperatura de la batería.  Cuando la temperatura interna alcanza 70°C (158°F), o si existe una disimilaridad de la celda de batería, se iluminará una luz del panel de precaución, indicando BATTERY FAULT (falla de batería) (solamente en helicópteros equipados con baterías de niquel cadmio).  Entonces el cargador/ analizador debe desconectar automáticamente la batería del circuito de carga.  Para propósitos de reserva, el colocar el interruptor BATT en OFF remueve la potencia de entrada al cargador/ analizador.  Al colocar el interruptor BATT en OFF, se puede verificar el aumento de temperatura.

2.64.6  Relé Sensor de Nivel Bajo de Carga de Batería.  En helicópteros equipados con la batería sellada de ácido de plomo, el sistema carga la batería a través de un relé con uno o ambos convertidos activados.  Cuando la carga de la batería baja a 22.7 voltios ( 2% se ilumina una luz de precaución que indica BATT LOW CHARGE.  A una capacidad de 35%, la batería puede suministrar dos arranques de la APU.

2.64.7  Paneles de Cortacircuitos DC y AC.  Los paneles de cortacircuito (Figura 2-20) protegen los sistemas de potencia.  Uno se encuentra sobre y hacia atrás de cada piloto y copiloto, uno  en la consola inferior, y dos en la superior.  La barra colectora esencial de ac contiene un panel adicional.  Los cortacircuitos proveen protección ac y dc.  Cuando un cortacircuito salta indica que un componente está extrayendo mucha corriente en el circuito que es alimentado a través del cortacircuito.  No se debe hacer un reciclaje innecesario de los cortacircuitos ni usar los cortacircuitos como un interruptor.

2.65  SISTEMA DE SUMINISTRO DE POTENCIA AC.

Un sistema primario de potencia ac (Figura 2-19) suministra corriente trifásica regulada de 115/200 vac, 400 Hz. Cada sistema contiene un generador de 30/45 kilovatios amperios montado en/e impulsado por el módulo de la caja de engranajes de accesorios de la transmisión, un transformador de corriente, una unidad de control del generador y un limitador de corriente, los cuales son todos intercambiables.  Las salidas del sistema son aplicadas a la barra colectora primaria de ac Núm. 1 y 2. Las luces de precaución se iluminarán, indicando #1 GEN o #2 GEN (generador #1 y #2) siempre que se interrumpa la salida del generador.  Otra luz de precaución se ilumina indicando AC ESS BUS OFF (barra colectora esencial ac desactivada) cuando no hay potencia para la barra colectora esencial de ac. Los controles del generador individual se encuentran en la consola superior (Figura 2-7), con posiciones marcadas TEST (prueba), OFF/RESET (desactivar/reponer), y ON (activar).  Un sistema de precaución principal del generador está instalado en cada generador principal para iluminar una luz de precaución, marcada #1 GEN BRG o #2 GEN BRG (cojinete del generador #1 ó #2), para indicar que hay un cojinete desgastado o con desperfectos.  La luz de precaución permanecerá iluminada hasta que se remueva la potencia.  El cojinete auxiliar permitirá 10 horas adicionales de operación después que se ilumina la luz.  Por lo tanto, no debe ser causa para cancelar la misión.  La potencia para operar el sistema de precaución proviene de las barras colectoras primarias de dc Núm. 1 y 2, a través de cortacircuitos, marcados NO. 1 GEN WARN y NO. 2 GEN WARN (advertencia del generador #1 y #2), respectivamente.

NOTA

Cuando la luz de precaución GEN BRG permanezca iluminada por más de un minuto, haga una anotación en el Formulario DA 2408-13-1.

2.65.1  Unidades de Control del Generador (GCU).  Las unidades de control del generador vigilan el voltaje de los generadores Núm. 1 y 2 y de la APU y los sacan de línea cuando fallan.  La protección de baja frecuencia es desconectada en vuelo por el interruptor WOW.

2.65.2  Barra Colectora secundaria AC. EH La barra colectora secundaria de ac es alimentada por los generadores Núm. 1 y 2 cuando están operando y sus salidas son aceptables (Figura 2-19).  Los limitadores de corriente protegen el sistema de extraer corriente excesiva.  Si los generadores Núm. 1 y 2 están desactivados, el generador de la APU suplirá la barra colectora secundaria de ac si la salida es aceptable, la bomba hidráulica de reserva está apagada, el deshielo de las palas está desactivado, y el peso del helicóptero está sobre las ruedas.  La barra colectora secundaria de ac también puede recibir potencia de la potencia externa cuando el peso del helicóptero está sobre las ruedas, y los generadores Núm. 1 y 2 y el APU están desactivados, y la bomba hidráulica de reserva no está funcionando.

2.66
SISTEMA DE POTENCIA AUXILIAR DE AC.

El sistema de potencia auxiliar de ac (figura 2-19), es una fuente de potencia auxiliar de ac, que provee potencia eléctrica para los chequeos en tierra.  El sistema consiste de un generador trifásico de 115 vac, 400 Hz 20/30 kVA, enfriado por aire, montado en la APU e impulsado por ésta, por un transformador de corriente y una unidad de control del generador.  Si los generadores primarios de ac no están operando, la salida de potencia auxiliar de ac será aplicada a través de los contactos y limitadores de corriente a la barra colectora primaria de ac Núm. 1. Se iluminará una luz de aviso en el panel de precaución/aviso, indicando APU-GEN ON (generador de la APU activado) cuando el generador de la APU está funcionando, y el interruptor del generador de la APU está en ON.  La luz APU GEN ON (generador activado) sólo estará iluminada cuando se suple potencia al sistema, estará apagada siempre que el generador Núm. 1 y 2 están suministrando potencia.  El interruptor de control del generador en la consola superior (Figura 2-7), tiene posiciones marcadas TEST, OFF/RESET, y ON.
NOTA

Si el generador de la APU es la única fuente de potencia de ac generada, se puede operar todo el equipo, excepto que cuando la bomba de reserva está activada, no se puede usar el antihielo del parabrisas ni aire acondicionado . EH
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Figura 2-19.  Sistema Eléctrico (Hoja 1 de 2)
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Figura 2-19.  Sistema Eléctrico (Hoja 2 de 2)

2.66.1 Interruptores de Control del Generador. Los generadores son controlados        por un interruptor de generador de tres posiciones en la consola superior (Figura 2-7).  La posición ON del interruptor activa el generador y permite la conexión de salida de corriente alterna (ac) del generador a las cargas de ac.  El botón TEST (prueba) le permite probar la salida ac del generador sin conectarse a las cargas del generador.  OFF/RESET (desactivar/ reponer)desactiva el generador y permite el reciclaje del mismo, si éste es desactivado y desconectado de sus cargas.  El interruptor de control se coloca manualmente en RESET y luego en ON.

2.66.2 Sistema de Potencia Externa de AC.


[image: image48.wmf]PRECAUCION


No conecte una fuente de potencia dc al conector externo de ac.
Un conector de potencia ac externo, en el lado derecho del helicóptero (Figura 2-1), acepta una toma de tierra de 115 vac, tres fases, 400 Hz.  El sistema es controlado por un interruptor en la consola superior (Figura 2-7), marcado EXT PWR-RESET-OFF y ON (Potencia externa - reponer -desactivar y activar).  La potencia externa se introducirá en el sistema si se conecta una potencia externa aceptable, el interruptor EXT PWR (potencia externa) está activado, y no existe otra fuente generadora en operación.  Una luz de aviso en el panel de precaución/aviso se iluminará indicando EXT PWR CONNECTED, siempre que la potencia externa se conecte al helicóptero.
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Figura 2-20.  Paneles de Cortacircuitos DC y AC (Típico) (Hoja 1 de 4)
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Figura 2-20.  Paneles de Cortacircuitos de DC y AC (Típico) (Hoja 2 de 4)

[image: image51.png]ag PRI BYS

no. 2

HEAT & VENT

NO. 2 CONVERTER
WINDSHIELD CTR WSHLD
ANTI-ICE CMPTR ANTI-ICE

PILOT WSHLD

YTIL RECP ANTI-ICE

o NO. 2

,——— NO.2ENG
TACAN ~— SEHVO = D¢

GEN BATT /-ANTI-ICE\ WARN START ECS

TIE

FUEL FUEL

,_._.___ LIGHTS %
NO. 2 FUEL TACAN ANTI_ PLT

WARN CONTR INST WARN CNTOR CHGR WARN
SEC MON DC ESNTL ~— PILOT —

BUS MODE ALTM HEAT

RH CONTR BOOST PUMP
MAIN AC ESNTL RIGHT
VHF __IRCM

BUS BATT PITOT STAB

HV COLL FLT
/—NO 2=\ AUX FUEL
AC ENG ary /—ALo-‘lsz—\

T

PANEL DE CORTACIRCUITOS DEL PILOTO




Figura 2-20.  Paneles de Cortacircuitos de DC y AC (Típico) (Hoja 3 de 4)
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Figura 2-20.  Paneles de Cortacircuitos DC y AC (Típico) (Hoja 4 de 4)

Sección XII. UNIDAD DE POTENCIA AUXILIAR
2.67
SISTEMA DE UNIDAD DE POTENCIA AUXILIAR.
El sistema de unidad de potencia auxiliar (Figura 2-21) consiste de una unidad de potencia auxiliar (APU), accesorios, controles, un sistema de vigilancia, y un sistema de arranque.  El sistema de la APU provee potencia neumática para el arranque del motor de turbina principal y para la calefacción de la cabina, y potencia eléctrica para operaciones eléctricas de emergencia durante el vuelo y en tierra.  

NOTA

La APU no está capacitada para el uso normal durante el vuelo.

  Los accesorios del sistema de la APU incluyen una bomba cebadora/reforzadora, un acumulador hidráulico, una bomba de mano hidráulica, un motor de arranque hidráulico y un generador de ac.  Los acumuladores y la bomba de mano hidráulica colocados en la sección central trasera del techo de la cabina (Figura 2-5), proveen presión hidráulica para impulsar el arrancador de la APU.  Si la APU no arranca, el acumulador hidráulico puede ser recargado bombeando la bomba de mano hidráulica.  El modo de utilidad hidráulica y la bomba de reserva, en el compartimiento izquierdo delantero dentro del pilón del rotor principal, recargará automáticamente el acumulador hidráulico agotado para el próximo arranque de la APU.  Los controles de la APU se encuentran en la cabina en la consola superior.  Las luces indicadoras en el panel de precaución/aviso proveen la vigilancia de la APU desde la cabina.  Un panel indicador en la cabina indicará la razón del apagado de la APU en los indicadores BITE.  Los indicadores BITE están incorporados en la unidad de secuencia electrónica (ESU) de la APU, e indicarán las razones para el apagado de la APU.  Esos indicadores se pueden observar durante la operación de la APU sin interrumpir los sistemas de operación normales.

Durante un arranque, el ESU compara las señales de entrada de los sensores de velocidad, tiempo y temperatura en la APU con los valores especificados almacenados en la memoria de la ESU, y realiza pasos funcionales como resultado de la comparación.  El sistema también provee protección para el apagado de la APU en caso de una sobrevelocidad del motor de turbina, baja en 

velocidad, temperatura de escape alta, presión de aceite baja, o pérdida de potencia eléctrica o falla 

en la secuencia.  Cada paso de secuencia mayor tendrá una indicación visual de va/no-va.  Las muestras de la ESU predeterminan los parámetros de la temperatura de escape, la velocidad del motor de turbina y presión de aceite.  Si se excede alguno de los valores predeterminados, la APU se apagará, y se realizará la indicación BITE correcta.  En los helicópteros modificados con una ESU mejorada, si ocurre una falla momentánea (i.e. una interrupción de potencia que no sea por cambiar el interruptor APU CONTR (control de la APU), la APU se apagará y el interruptor APU CONTR se colocará en OFF y luego en ON, para volver a arrancar la APU.  También existe una señal de salida en el panel de precaución/aviso para iluminar la luz de aviso APU ON, indicando que la APU está funcionando.  La potencia para operar la APU y ESU proviene de la barra colectora de la batería a través de un cortacircuito marcado APU CONTR INST (instrumentos de control de la unidad de potencia auxiliar).

2.68   APU.
  La unidad de potencia. auxiliar (Figura 2-21) consiste de una sección de potencia del eje de la turbina de gases, un accionamiento reductor por engranajes y los controles y accesorios apropiados.  La caja de engranajes de accesorios provee una toma de fuerza axial con salida de 12,000 rpm para accionar el generador de ac de la APU, otra conexión de rpm para la instalación del motor de arranque de la APU y una toma de fuerza de rpm para el conjunto del combustible de la APU.  Un sensor magnético montado en la caja de engranaje de accesorios detecta la velocidad del motor de turbina.  La APU está lubricada por medio de un sistema de aceite autocontenido.  Consulte la Figura 2-25 para las instrucciones de servicio.

2.68.1 Controles de la APU.  El control de la APU en la consola superior (Figura 2-7) consiste de un interruptor CONTR y una palanca T del extinguidor de incendios de la APU.  El interruptor APU CONTR, con las posiciones marcadas OFF y ON, controla la operación de la APU.  Cuando se coloca el interruptor en ON la APU arranca y le permite operarla.  La APU está desactivada cuando el interruptor está en OFF.  La luz de precaución APU FAIL (falla de la APU) estará iluminada siempre que la APU se apaga automáticamente.  La luz de precaución APU OIL TEMP HI se ilumina cuando la temperatura de aceite de la APU está sobre el nivel normal.  Es posible que durante la operación en tierra a temperatura ambientales altas, se encienda la luz de precaución APU OIL TEMP HI.  Si esto ocurre, la APU se debe apagar inmediatamente para prevenir daños.  Se debe verificar el nivel de aceite después de un periodo de 30 minutos de enfriamiento.  Si está bien, se puede volver a realizar el arranque de la APU.  El sistema de control recibe potencia eléctrica de la barra colectora de la batería a través de un cortacircuitos marcado APU CONTR INST en la consola inferior.  Cuando se ilumina, la palanca T de la APU advierte al piloto/ copiloto de un incendio en el compartimiento de la APU.  Cuando se hala la palanca T, apaga el combustible en la APU, envía una señal de detención a la ESU, arma el sistema extinguidor de incendios, y fija la válvula de control de dirección del extinguidor hacia la APU.  Durante arranques de la APU usando potencia de batería, si se requiere el extinguidor de incendios, se debe usar FIRE EXTGH RESERVE (reserva del extinguidor de incendios).  El microinterruptor de la palanca T recibe potencia eléctrica de la barra colectora de utilidad de la batería a través de un cortacircuito marcado FIRE EXTGH en el panel de cortacircuitos de la consola inferior.

2.68.2  Sistema de Control de Combustible de la APU (Helicópteros equipados con APU T-62T-40-1).  Este sistema consiste de una bomba de combustible y un conjunto de control.  La bomba de combustible está protegida por un filtro.  El flujo de salida de la bomba de combustible pasa a través de otro filtro antes de entrar al conjunto de control.  Un gobernador y una válvula medidora de flujo controlan el flujo de combustible hacia la turbina durante la ignición, permitiendo el arranque automático bajo todas las condiciones ambientales, y controla la turbina a una velocidad constante una vez que ha acelerado a la velocidad de operación. Un dispositivo electrónico sensor de velocidad provee el flujo de combustible, ignición y operación de la APU automáticamente.

2.68.3  Sistema de Control de Combustible de la APU (Helicópteros equipados con GTC-P36-150 APU).  El sistema de control de combustible incluye una bomba de combustible y una sección medidora.  La bomba de combustible esta protegida por un filtro de entrada integral.

El flujo de salida de la bomba de combustible pasa a través de un filtro antes de entrar al conjunto de medición.  La presión de descarga de la bomba de combustible está limitada por una válvula de alivio que, cuando se activa, desvía el flujo de combustible de vuelta a la entrada de la bomba.  La medición del combustible es realizada por la válvula de medición del motor del torque como una función de una señal eléctrica de la unidad de secuencia electrónica (ESU).  Para la medición exacta del combustible, se mantiene una presión baja constante a través de la válvula de medición por medio de la válvula de regulación de presión diferencial.  La válvula solenoide de combustible es activada por el ESU luego de iniciar el arranque de la APU.  Esto permite que el combustible fluya hacia la turbina.  El conjunto de control de combustible subsiguientemente provee combustible de acuerdo al programa preprogramado para efectuar una aceleración eficiente.  La válvula solenoide de combustible cerrará completamente sin fugas visibles desde la presión mínima de combustible de operación hasta 110% de la presión máxima de combustible de operación.

2.68.4 Sistema de Abastecimiento de Combustible de la APU.  El combustible de la APU se suministra a la APU desde el tanque principal de combustible izquierdo.  El interruptor FUEL PUMP (bomba de combustible) debe estar en APU BOOST (reforzador de la APU) para todas las operaciones de la APU, exceptuando el cebado del motor de turbina.  La válvula de cierre cebadora/reforzadora del motor de turbina es una unidad de dos dos posiciones, abierta - cerrada montada en el mámparo antiincendios del compartimiento de la APU, donde también funciona como una válvula de cierre del mámparo.  La válvula es operada por el piloto desde el interruptor FUEL PUMP (bomba de combustible) en la consola superior al igual que por la palanca T FIRE EXTGH APU (extinguidor de incendios de la unidad de potencia auxiliar).  Si la APU no arranca y la luz de aviso APU ACCUM LOW (nivel bajo de carga del acumulador de la APU) no está iluminada, la palanca manual de descarga en el múltiple del acumulador se debe halar para intentar otro arranque, y mantenerse hasta que la APU haya alcanzado una velocidad autosostenida.

2.69 RECARGA DEL ACUMULADOR.
El ciclo de recarga del acumulador comienza cuando la APU ha alcanzado una velocidad operacional y el generador impulsado por la APU llega a la línea.  El interruptor de presión para el acumulador causa que se encienda la luz APU ACCUM LOW y que la bomba del sistema de reserva desarrolle presión.  La presión del acumulador de la APU debe ser de, por lo menos, 2800 psi antes de intentar hacer un arranque de la APU.  El acumulador es recargado desde la bomba de reserva, la cual funciona por 90 segundos después de que se ha activado el interruptor de baja presión del acumulador.  Cuando el equipo de adaptación al invierno se instala, se instala un acumulador adicional idéntico paralelamente con el acumulador original.  La descarga y recarga del acumulador afiliado es la misma, excepto que un ciclo de recarga de 180 segundos para los dos acumuladores tomará lugar cuando el interruptor de presión del acumulador detecte la presión baja del acumulador.  Ambos acumuladores son descargados y cargados simultáneamente.  Si el acumulador no se carga completamente durante los primeros 180 segundos del ciclo de operación de la bomba de reserva, la bomba continuará operando en segmentos de 180 segundos, o hasta que el cortacircuito BACKUP PUMP PWR (potencia de la bomba de reserva) se hale, o se remueva la potencia de 115 vac.  La bomba del sistema de reserva se apaga después de recargarse, a menos que se requiera para otros propósitos.  Si la presión del acumulador baja, la bomba del sistema de reserva vuelve a arrancar para reabastecer la carga del acumulador.  El régimen de la carga de acumulación se limita a proteger el sistema de reserva contra un posible desgaste debido a daños balísticos al sistema de arranque de la APU.  Si la APU no arranca, el acumulador se puede recargar mediante estos métodos, después que el interruptor APU CONTR (control de la APU) está desactivado.  Un carro eléctrico en tierra alimentando la bomba hidráulica de reserva o un carro hidráulico en tierra conectado al sistema hidráulico de reserva a través de los dispositivos de desconexión rápida que se emplean en las comprobaciones en tierra o usando la bomba de mano en la parte superior trasera de la cabina.  El interruptor APU CONTR no se debe activar otra vez ni desactivar el interruptor BATT hasta después que los indicadores ESU BITE se hayan verificado.  La bomba de mano también se puede usar para maximizar la carga del acumulador si la carga ha bajado debido a una condición de temperatura baja.  Un indicador de presión montado en la cabina posterior (Figura 2-5) indica la carga.  Las válvulas de retención impiden el drenaje de la carga del acumulador a través del sistema.
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Figura 2-21.  Unidad de Potencia Auxiliar (APU) (Típica)
Sección XIII ILUMINACIÓN

2.70 ILUMINACIÓN INTERIOR.
El sistema de iluminación interior consiste de las luces del techo de la cabina, las luces de utilidad y la luces de techo de la cabina (Figura 2-4).  Se puede seleccionar cualquiera de las luces blancas o azul-verde de NVG para el techo de la cabina, el protector antirresplandor del panel de instrumentos, las luces de utilidad y las luces de techo de la cabina.

2.70.1 Sistema de Iluminación de Visores Nocturnos (NVG).  El sistema de iluminación NVG consiste de una iluminación interior azul verde de NVG.  La iluminación exterior consiste de una buena iluminación electroluminiscente del área del gancho de carga, luces infrarrojas de formación y posición, y un filtro controlable que se une/separa de la luz de búsqueda.  Un dispositivo atenuador se incorpora en el sistema de la luz de búsqueda para proveer atenuación a través del interruptor del colectivo SRCH PUSH ON (botón para activa la búsqueda)- OFF, BRT, DIM (desactivado, brillante y atenuación).  Las luces de posición y formación tienen emisores IR instalados dentro de una proximidad cercana a las luces regulares instaladas para aumentar la visión exterior con los visores nocturnos.

2.70.2  Luces de Alta Intensidad de la Cabina.  En el panel de iluminación de alta intensidad, en la cabina superior, se encuentran dos luces azul-verde y dos luces blancas de alta intensidad marcadas BLUE, OFF AND WHITE (azul, apagado y blanca) (Figura 2-7).  La potencia es suministrada desde la barra colectora esencial de dc a través de un cortacircuito marcado LIGHTS SEC PNL (panel de la sección de las luces).  Seis luces instaladas en el protector antirresplandor del panel de instrumentos proveen iluminación secundaria para el panel de instrumentos.  Las luces son atenuadas mecánicamente por medio de un control en la consola superior identificado GLARESHIELD LIGHTS (luces antirresplandor) con posiciones marcadas OFF and BRT (apagar y brillante).  La potencia para operar las luces protectoras antirresplandor proviene de la barra colectora primaria Núm.  1 de ac a través de un cortacircuito marcado LIGHTS GLARE SHLD.
2.70.3 Luces de Instrumentos de Vuelo.  Las luces de instrumentos se agrupan en instrumentos de vuelo e instrumentos que no son de vuelo.  Las luces de instrumentos de vuelo se dividen en las del piloto y copiloto.  Las luces son controladas por controles individuales giratorios de intensidad (Figura 2-7), marcados INSTR LT PILOT FLT, OFF y BRT (luces de instrumentos de vuelo del piloto, apagadas y brillantes), y CPLT FLT INST LTS (luces de instrumentos de vuelo del copiloto) OFF y BRT.  Las luces de instrumentos que no son de vuelo funcionan de la misma forma que las luces de instrumentos de vuelo.  La intensidad de las luces que no son de vuelo son controladas por un control giratorio, marcado INSTR LT NON FLT, OFF y BRT (luces de instrumentos fuera de vuelo, apagar y brillantes).  La iluminación de instrumentos es suministrada por piezas de los instrumentos con las luces de visores nocturnos.  La iluminación de los altímetros del radar incorpora controles de atenuación en el panel de instrumentos, marcados RAD ALT DIMMING (atenuación del altímetro de radar) para radioaltímetros de pilotos (Figura 2-9).  El sistema vertical de indicadores de instrumentos contiene información de iluminación del panel de NVG para hacer que esos instrumentos sean compatibles con el sistema NVG.  La potencia para operar las luces de instrumentos proviene de la barra colectora primaria de ac Núm. 2 a través de cortacircuitos marcados LIGHTS PLT FLT y LIGHTS NON FLT, y de la barra colectora primaria de ac Núm. 1 a través de un cortacircito marcado LIGHTS CPLT FLT (luces de vuelo del copiloto).

2.70.4 Atenuador de Interruptores Iluminados.  En la consola superior se encuentra un control atenuador identificado LIGHTED SWITCHES (interruptores iluminados) (Figura 2-7) para reducir el nivel de iluminación de los siguientes interruptores iluminados en el panel: MODE SEL (selector de modo) del piloto y copiloto, TAILWHEEL LOCK (rueda de cola asegurada), CIS MODE SEL (selector de modo CIS), AUTO FLIGHT CONTROL (control de vuelo automático) y NO. 1 AND NO. 2 FUEL BOOST PUMP (bomba reforzadora de combustible Núm. 1 y 2) en las luces.  El panel de aviso/precaución tiene que estar en el modo DIM (atenuación).

2.70.5  Luces de la Consola Superior e Inferior.  Las luces de visores nocturnos para la consola superior, las luces secundarias de iluminación de la cabina, el cuadrante de control del motor de turbina, el panel de control de vuelo, el panel de interruptores misceláneos, el panel de control de la bomba reforzadora, los paneles ESSS relacionados, el panel de administración de combustible para extensión de alcance, el control de retransmisión y los paneles de grúa de rescate, y la brújula reciben la iluminación de la barra colectora primaria de ac Núm.  1 por medio de controles de atenuación marcados CONSOLE LT UPPER y LOWER (luces de las consolas superior e inferior, respectivamente).  Los circuitos están protegidos por cortacircuitos marcados LIGHTS UPPER CLS y LIGHTS LWR CSL.  Todos los otros paneles de la consola inferior están iluminados por medio de la luz de utilidad auxiliar de la consola inferior próxima al asiento del copiloto.

2.70.6
Luces Utilitarias.  Todas las luces utilitarias son dobles (azul/verde-blanca) (Figura 2-4).  Dos luces portátiles utilitarias de la cabina con cordones en espiral se encuentran fijados a la consola superior por medio de soportes removibles, uno en cada lado de la consola.  Las luces se pueden ajustar en sus montajes para dirigir los rayos de luz o se pueden remover y ser usadas como lámparas portátiles.  Las luces utilitarias están controladas por un reóstato o un botón de opresión al final de cada estructura.  La estructura de los lentes de las luces se puede girar para cambiar de blanco a azul/verde y/o determinar la iluminación.  Una luz utilitaria auxiliar, ubicada en la parte trasera derecha del asiento del copiloto, se usa para iluminar algunos paneles en la consola inferior para el vuelo nocturno.  En los helicópteros equipados con un compartimiento de equipo de transición, se instala una luz utilitaria en el anaquel del mismo para proveer iluminación en dicha área EH.  Las luces utilitarias operan de la misma forma anterior.  Asegúrese de que las luces utilitarias de la cabina están en la posición OFF cuando no se están usando.  Las luces de utilidad reciben su potencia de la barra colectora de utilidad de la batería a través de un cortacircuito marcado UTIL LTS CKPT (luces utilitarias de la cabina).

2.70.7 Luces de Techo de la Cabina. Se proveen tres luces de techo para la iluminación de la cabina (Figura 2-5).  El control de las luces de la cabina proviene de la consola superior por medio de un control marcado CABIN DOME LT (luces de techo de la cabina) (Figura 2-7) con control de

intensidad y un interruptor selector del color de la luz.  El control de intensidad tiene posiciones marcadas OFF y BRT, y el control de nivel de luz se puede ajustar a cualquier posición entre los dos extremos.  El interruptor selector de color de luz tiene posiciones marcadas WHITE, OFF y BLUE (blanca, apagada y azul).  Para colocar el interruptor de OFF a WHITE, el interruptor se debe sacar primero con el fin de saltar un retén.  Esto evita que el interruptor se coloque accidentalmente en WHITE.  El control de atenuación para las luces de techo de la cabina proviene de un control en el lado izquierdo del asiento del piloto (Figura 2-4), marcado CABIN DOME LT,  con posiciones marcadas OFF y BRT.  La potencia para operar el sistema de luces de techo de la cabina proviene de la barra colectora primaria de ac Núm.  1 a través de un cortacircuito marcado LIGHTS CABIN DOME.
2.70.8 Luz de Mantenimiento.  En la estación de mecánico de vuelo de la cabina se encuentra una barra portátil de 20 vatios para que la tripulación realice su trabajo de mantenimiento.  La luz tiene un cordón de 20 pies, que permite su uso dentro de la cabina y alrededor de la transmisión principal.  Un interruptor en el extremo trasero de la luz con posiciones marcadas DIM, OFF y BRIGHT, controla la intensidad de la luz.  Otro receptáculo en la luz de mantenimiento, en el cono de cola posterior, permite que la luz se use alrededor de la sección de cola.  La potencia para operar la luz proviene de la barra colectora de utilidad de batería a través de un cortacircuito marcado UTIL LTS CKPT (luces utilitarias de la cabina).  Asegúrese de que las luces de mantenimiento y de utilidad de la cabina están apagadas (OFF) cuando no se están usando.

2.71 LUCES EXTERIORES.
2.71.1 Luz de Búsqueda.
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La luz de aterrizaje y búsqueda tiene menos de un pies de distancia sobre tierra cuando se extienden.  Tenga cuidado cuando efectúe un rodaje  sobre terreno áspero cuando la luz de aterrizaje y/o la luz de búsqueda se extienden.

 UH La luz de búsqueda (Figura 2-1) está montada a la derecha en el fondo de la sección de la nariz, y es controlada desde cualquiera de las palancas de paso del colectivo.  La luz de 150 vatios se puede mover hacia adelante mediante un arco de 120° desde la posición de almacenaje.  También se puede girar a 360° hacia la derecha o izquierda sobre su eje.  La luz es operadora por un interruptor marcado SRCH LT ON, OFF, BRT, Y DIM (Figura 2-4). El control direccional de la luz es proporcionado a través de un interruptor de control de cuatro posiciones de la luz de búsqueda, marcado EXT (extender), RETR (retraer), L (izquierda), y R (derecha).  Cuando el interruptor SRCH LT  se coloca en ON, la lámpara se iluminará, armando el interruptor de control.  Cuando se coloca el interruptor de control en EXT el rayo de luz se mueve hacia adelante a un régimen de aproximadamente 12° por segundo.  Si el interruptor se coloca en OFF la luz se apagará.   Para retraer la luz de búsqueda, coloque el interruptor en RETR.  Consulte el Capítulo 5 para las limitaciones respecto a extender/retraer.  Un filtro infrarrojo se puede instalar en la luz de búsqueda controlable para intensificar 1os objetos que se observan fuera del helicóptero cuando se usan visores nocturnos.  Cuando se instala el filtro IR, el voltaje máximo que usará la lámpara es de 250 vatios.  Un interruptor de salida (OUTPUT) en el atenuador de la luz de búsqueda debajo del asiento del piloto, se coloca en NORM (normal) cuando se desea la  atenuación en la luz de búsqueda.  Cuando dicho interruptor está en la posición BYPASS, la luz de búsqueda no se puede atenuar.  El filtro IR no se usará con una lámpara de 450 vatios.  El dispositivo de atenuación de la luz de búsqueda controlable provee un nivel de luz variable de 250 a 0 vatios para el piloto y copiloto a través de un interruptor en cada empuñadura del colectivo marcada SEARCH LT ON - OFF, oprima ON- OFF BRT DIM para controlar la potencia de la luz y el selector de modo DIM/BRT.  Cuando la luz está iluminada, el interruptor BRT DIM se moverá para seleccionar el nivel de luz deseado.  Cuando la luz está iluminada, el interruptor BRT/DIM se puede mover para seleccionar el nivel de luz deseado.  Cuando se alcanza el nivel deseado, el interruptor se libera hacia la posición central.  La potencia para iluminar y controlar la luz de búsqueda proviene de la barra colectora esencial de dc a través de cortacircuitos marcados LIGHTS, CONTR PWR y SRCH CONTR (luces, potencia para control y control para luz de búsqueda).  El filtro IR se puede remover para el vuelo de noche sin visores.

2.71.2  Luz de Aterrizaje.  En el lado izquierdo, debajo de la sección de la nariz, se encuentra instalada una luz de aterrizaje de 600 vatios, la cual es controlada desde ambas empuñaduras de la palanca de del colectivo (Figura 2-14).  La luz se puede extender 107° desde la posición de almacenaje.  Un interruptor de función doble se usa para operar la luz. El interruptor LDG LT PUSH ON - OFF (oprima para encender - apagar la luz de aterrizaje) controla la iluminación y los botones EXT (extraer), RETR (retraer) controlan la posición de la luz.  Cuando la luz está en ON (la luz de aviso LDG LT ON debe estar iluminada) y el interruptor está en el retén EXT, la luz se puede colocar en cualquier punto entre almacenaje y completamente extendido, o continuará extendiéndose hasta que alcance su límite y se remueva la potencia.  Cuando el interruptor se mantiene en  RETR (retraer) la luz se retrae a la posición de almacenaje.  Cuando la luz alcanza su posición de almacenaje, la potencia se desconecta automáticamente del motor.  El interruptor LDG LT PUSH ON-OFF se debe oprimir en OFF (la luz de aviso LDG LT ON se apagará).  Consulte el Capítulo 5 para las limitaciones en extender/ retraer.  Durante la extensión, la velocidad de recorrido es de aproximadamente 12° por segundo, y durante la retracción, de aproximadamente 30° por segundo.  La potencia para iluminar y controlar la luz de aterrizaje proviene de la barra colectora primaria de dc Núm. 1 a través de cortacircuitos, marcados LIGHTS, RETR LDG, CONT y PWR.

2.71.3 Luces Anticolisión.  Este sistema de luz contiene cuatro estroboscopios en dos unidades separadas, uno debajo del fuselaje posterior y uno en la parte superior de la sección del pilón posterior.  Las luces son controladas por dos interruptores en la consola superior (Figura 2-7) identificada ANTI COLLISION LIGHTS UPPER, BOTH, LOWER y DAY, OFF, NIGHT (luces anticolisión superiores, ambas, inferiores y día, apagadas, noche, respectivamente).  El sistema consiste de un suministro doble de potencia y dos luces anticolisión intercambiables para día/noche.  El sistema doble de potencia provee salidas separadas para la luz de fuselaje posterior y la luz montada en el pilón.  Cada conjunto de luz de anticolisión contiene dos lámparas, la lámpara superior dentro de un lente rojo para la operación nocturna y la inferior dentro de un lente claro para la operación diurna.  La operación correcta se selecciona colocando el interruptor en DAY o NIGHT (día o noche, respectivamente).  Los estroboscopios deseados se seleccionan colocando el interruptor en UPPER, LOWER o BOTH (superior, inferior o ambas).  Si está en BOTH (ambas), el fuselaje inferior y las luces del pilón posterior destellarán alternadamente.  Si el interruptor selector se coloca en UPPER o LOWER, esa luz destellará.  Para descontinuar la operación de la(B) luz(ces) anticolisión, el interruptor DAY-NIGHT se coloca en OFF.  La potencia para operar el sistema de luz anticolisión proviene de la barra colectora primaria Núm. 2 de ac a través de un cortacircuito, marcado LIGHTS, ANTI COLL (luces anticolisión).

2.71.4  Luces de Posición.  Las luces de posición (Figura 2-1) se encuentran en la parte exterior de los soportes del tren de aterrizaje, a la izquierda y derecha, y encima del pilón de cola. Las luces son rojas a la izquierda, verdes a la derecha y blancas en la cola.  El control de las luces de posición se encuentra a través del panel de la consola superior y contiene dos interruptores, marcados POSITION LIGHTS, DIM, OFF, BRT y STEADY, FLASH (luces de posición, opacas, apagadas, brillantes y fijas, destellando, respectivamente).  Cuando el interruptor de intensidad se coloca en DIM o BRT, las tres luces se iluminarán a la misma vez.  Si el interruptor STEADY-FLASH (fijo-destellante) se coloca en FLASH (destellando), las tres luces destellarán.  La posición STEADY (fija) causa que las luces permanezcan iluminadas continuamente.  La potencia para operar las luces de posición proviene de la barra colectora primaria Núm. 2 de dc a través de un cortacircuito, marcado POS LTS (luces de posición).  Las luces de posición infrarrojas se instalan dentro la proximidad cercana de las luces de posición estándar.  La operación con visores nocturnos es seleccionada a través de un interruptor de palanca en la consola superior (Figura 2-7) marcado NAV LTS (luces de navegación), con las posiciones del interruptor en NORM y IR.  Las luces de posición serán seleccionadas a través de un interruptor marcado POSITION LIGHTS, DIM, OFF, o BRT, y el modo de operación a través de un interruptor marcado STEADY o FLASH (fijo o destellando).  La potencia para el control de las luces IR proviene de la barra colectora primaria Núm. 2 de dc a través de un cortacircuito marcado IR LTS (luces infrarrojas).
2.71.5  Luces de Formación.  Estas luces (Figura 2-1) se encuentran en la parte superior de la cubierta del pilón principal, la cubierta del eje impulsor de cola, y el estabilizador horizontal.  El sistema consiste de cuatro luces verdes electroluminis-centes.  Las luces son controladas por un solo interruptor selector rotativo, marcado FORMATION LT (luces de formación), con posiciones marcadas OFF y del 1 al 5. La posición 5 es la más brillante.  Cuando se requieren operaciones de visores nocturnos (NVG), las luces IR se pueden usar para intensificar la visión fuera del helicóptero.  Las luces IR son seleccionadas a través de un interruptor de palanca en la consola superior (Figura 2-7) marcados, NAV LTS, NORM y IR (luces de navegación, normales e infrarrojas).  El interruptor comparte la operación con las luces de posición IR cuando opera en un ambiente NVG.  La atenuación de las luces IR se hace con el control FORMATION LT (luces de formación), tal como se usa con las luces de formación electroluminiscentes.  La selección de la posición 1 a la 4 causa que las luces de formación IR se iluminen con la misma intensidad.  La posición 5 causa que la iluminación de las luces sea más brillante.  La potencia para operar las luces de formación proviene de la barra colectora Núm. 2 de ac, a a través de dos cortacircuitos marcados, LIGHTS, FORM IV y HV.

Sección XIV INSTRUMENTOS DE VUELO

2.72 SISTEMA PITOT ESTÁTICO.

 En la parte trasera y arriba de las puertas de la cabina del piloto y copiloto, se encuentran dos tubos pitot calentados eléctricamente con orificios estáticos.  El tubo pitot derecho está conectado a los instrumentos del piloto y el tubo pitot izquierdo está conectado a los instrumentos del copiloto.  La tubería conecta los orificios de presión estática del tubo pitot a los indicadores de velocidad aérea, indicadores de velocidad vertical y  altímetros.  En adición a la instrumentación estándar, los datos de velocidad aérea son detectados por la operación del estabilizador, la estabilización de la trayectoria de vuelo, y el sistema de instrumentos de mando.  Consulte la Sección IX para el sistema calefactor del tubo pitot.

2.73
SISTEMA INDICADOR DE ACTITUD.

Las actitudes de cabeceo y balanceo del helicóptero son detectadas por los giroscopios de desplazamiento vertical del piloto y el copiloto, que aplican señales de actitud a los indicadores de situación vertical (VSI) para las indicaciones visuales (Figura 2-9).  Las señales se aplican a través de interruptores selectores VERT GYRO (giroscopio vertical) al indicador remoto en los indicadores de situación vertical.  Las actitudes de cabeceo y balanceo se muestran en los indicadores de situación vertical del piloto y copiloto.  La cara del indicador contiene una barra fija, representando el helicóptero, una esfera movible con una línea blanca de horizonte dividiendo los dos colores,  blanca arriba y negra debajo, una escala fija de ángulo de inclinación lateral y un índice de inclinación lateral en la esfera movible.  La posición relativa de la barra fija (helicóptero) y la línea de horizonte indica la actitud del helicóptero en referencia con el horizonte de la tierra.  Una perilla de afinación ROLL (balanceo) en la parte izquierda inferior del VSI permite el ajuste del índice de balanceo aproximadamente 14°±6° para descenso y 7°±3° para ascenso desde el índice cero.  Si ocurre una falla de potencia o desbalance en el giroscopio de desplazamiento vertical del piloto o copiloto, aparecerá una bandera de falla de potencia del giróscopo, indicando ATT (actitud), advirtiendo al piloto o copiloto que las señales de cabeceo y balanceo no están siendo enviadas a su indicador.  Para restaurar la información de actitud para el indicador, el piloto o copiloto debe oprimir su interruptor selector VERT GYRO en el panel MODE SELECTOR (selector de modo) a fin de que aparezca ALT (altitud) en la cara del interruptor.  Esto causa que la bandera ATT en el indicador desaparezca, y las señales de cabeceo y balanceo se suministran desde el giroscopio en operación, restaurando el indicador de información de actitud.  Consulte el Capítulo 3 para la descripción del interruptor selector VERT GYRO.
2.74
SISTEMA INDICADOR DEL RÉGIMEN DE VIRAJE.

Un indicador de régimen de viraje de 4 minutos (viraje y resbalamiento) se encuentra en el centro del fondo de cada VSI (Figura 2-9).  Los indicadores del piloto y el copiloto operan independiente de cada uno a través de interruptores TURN RATE (régimen de viraje) en los paneles MODE SEL (selector de modo).  Cada sistema consiste de un giroscopio de régimen, un indicador de resbalamiento y viraje y un interruptor selector.  El VSI contiene una aguja movible de régimen de viraje y una escala fija de régimen de viraje para indicar el régimen y dirección del viraje.  Durante el vuelo recto la aguja se ubica en el centro de la escala.  Cuando el helicóptero gira, la señal de régimen de viraje del giroscopio de régimen desvía la aguja en la dirección correcta para indicar el viraje.  La cantidad de desviación es proporcional al régimen de viraje.  Una desviación igual al ancho de la aguja representa un viraje de 1.5° por segundo.  El VSI también contiene un indicador de resbalamiento que muestra los virajes no coordinados.  Si ocurre una falla de potencia o desbalance en el giroscopio del piloto o copiloto, la señal VSI asociada se perderá.  Para restaurar la información del régimen de viraje al indicador, el piloto o copiloto oprimirán el interruptor TURN RATE (régimen de viraje) en su panel MODE SEL (selector de modo), a fin de que aparezca el ALT en la cara del interruptor.  Esto aplica señales alternas del giroscopio de régimen desde el giroscopio en funcionamiento al indicador.  La potencia para operar el sistema de régimen de viraje del piloto proviene de la barra colectora esencial de dc a través de un cortacircuito, marcado PILOT TURN RATE (régimen de viraje del piloto).  El sistema del copiloto se alimenta de la barra colectora primaria Núm. 1 de dc a través de un cortacircuito, marcado CPL TURN RATE GYRO. (giroscopio de régimen de viraje del copiloto).  Consulte el Capítulo 4 para una descripción del interruptor selector TURN RATE (régimen de viraje).

2.75
INDICADOR DE VELOCIDAD AÉREA.
Dos indicadores de velocidad aérea (Figura 2-9), se instalan en el panel de instrumentos, uno para el piloto y otro para el copiloto.  Los indicadores son instrumentos de presión diferencial que miden la diferencia entre la presión de impacto y la presión estática. Las marcas correspondientes a la gama de los instrumentos y las limitaciones se encuentran en el Capítulo 5, Sección II, Límites del Sistema.

2.76
ALTÍMETRO/CODIFICADOR 

AAU-32A.

Dos altímetros se encuentran instalados en el panel de instrumentos (Figuras 2-9 y 2-22).  El codificador del altímetro funciona como un altímetro barométrico para el piloto y como un sensor de altitud barométrica para el transpondedor AN/APX-100 en el modo C. El del copiloto funciona sólo como un altímetro barométrico.  El sistema está equipado con un vibrador de funcionamiento continuo para mejorar la exactitud de medición de la altitud.  La gama de operación del altímetro es de -1000 pies a 50,000 pies.  La cara del instrumento tiene una escala marcada de cero a nueve en unidades de 50 pies.  Los indicadores y controles de funcionamiento son un puntero de l00 pies, un tambor de 100 pies, un tambor de 1,000 pies, un tambor de 10,000 pies, perilla de ajuste de presión barométrica, ventanilla de escala de presión barométrica y una bandera de advertencia.  La bandera de advertencia solo se usa en conjunto con el codificador.  Una ventanilla contadora que se encuentra próxima a la manecilla indicadora contiene tres tambores digitales que giran para indicar la altitud del helicóptero.  Otra ventanilla en la sección izquierda superior de la cara del instrumento indica la operación de código normal.  Cuando el sistema falla en transmitir señales al transpondedor, una bandera marcada CODE OFF (código desactivado) aparecerá en la ventanilla.  Una ventanilla en la sección derecha inferior de la cara del instrumento indica el ajuste de presión barométrica.  La perilla de ajuste de presión barométrica se encuentra en la esquina izquierda inferior del marco del indicador.  La potencia para operar el sistema codificador proviene de la barra colectora primaria Núm. 2 de dc, a través de un cortacircuito marcado PILOT ALTM (altímetro del piloto).

2.77
INDICADOR DE VELOCIDAD VERTICAL.

Dos indicadores se encuentran instalados, cada uno al frente del piloto y copiloto (Figura 2-9) para indicar el régimen de ascenso o descenso.

2.78
BRUJULA MAGNÉTICA DE RESERVA.

Encima del panel de instrumentos se encuentra instalada una brújula magnética, en el marco derecho del parabrisas central (Figura 2-4).  La brújula se utiliza como un instrumento auxiliar para referencias de rumbo.  En el lado derecho de la consola superior se encuentra instalada una tarjeta de corrección de brújula con errores de desviación.

2.79 INDICADOR TEMPERATURA DEL AIRE AMBIENTAL (FAT).

El indicador de temperatura del aire ambiental es un instrumento de lectura directa marcado FREE AIR (aire ambiental), y se lee en grados Celsius.  En los helicópteros sin el sistema de antihielo en el parabrisas central se instala un indicador FAT a través de dicho parabrisas.  En los helicópteros que tienen instalado el sistema antihielo en el parabrisas central, se encuentran dos indicadores instalados a través de las ventanillas superiores (Figura 2-4).

2.80
RELOJ.


a.   En el panel de instrumentos se encuentran instalados dos relojes (Figura 2-9).  La perilla para el tiempo transcurrido se encuentra en la esquina superior derecha.  Al reloj se le da cuerda y se ajusta con una perilla en la esquina inferior izquierda.


b.
Es posible que hayan dos relojes digitales instalados en el panel de instrumentos.  El reloj incorpora un indicador de cristal liquido de seis dígitos, numerales de 24 horas y un indicador de segundos.  La batería permite la operación continua por un mínimo de un año cuando no se aplica la potencia de 28 vdc a la aeronave.  El reloj tiene dos modos de operación, modo de reloj (C) y el modo del tiempo transcurrido (ET).  La potencia para operar el reloj proviene de las barras colectoras primarias Núm. 1 y 2, a través de cortacircuitos marcados CPLT ALTM (altímetro del copiloto) y PILOT ALTM (altímetro del piloto), respectivamente.

2.81
SISTEMA MAESTRO DE ADVERTENCIA.

En el panel maestro de advertencia se encuentran dos luces maestras de precaución (Figuras 2-9 y 2-23) una a cada lado para el piloto y el copiloto, marcadas MASTER CAUTION PRESS TO RESET (sistema de advertencia maestra - oprima para reponer).  Estas se iluminan siempre que se ilumina una luz de precaución.  Estas alertan a los pilotos y dirigen su atención al panel de precaución/aviso.  El panel de precaución se debe reponer de una vez para proveer una indicación similar, si ocurre una segunda falla o condición, mientras la primera aún esta presente.  La luz maestra de precaución se puede reponer desde cualquier posición de piloto.  Existen cuatro luces color ámbar en el panel maestro de advertencia, que requieren acción inmediata si se iluminan.  Están marcadas como #1 ENG OUT, #2 ENG OUT, FIRE, y LOW ROTOR RPM (motor de turbina #1 apagada, motor de turbina #2 apagada, incendio y bajas RPM del rotor).  La luz de advertencia LOW ROTOR RPM destellará a un régimen de tres a cinco destellos por segundo si las rpm del rotor bajan a menos de 95% RPM R. En adición, si el % RPM R baja a menos de 95% o la Ng baja a menos de 55%, se proveerá un tono fijo bajo.  El tono bajo de las RPM del rotor está inhibido en tierra a través del interruptor del peso sobre ruedas del tren de aterrizaje izquierdo.  El tono fijo Ng del motor de turbina no se inhibe.  Las luces de advertencia ENG OUT (motor de turbina apagado)y el tono se activarán a 55% Ng SPEED o menos.  Consulte el párrafo 2.14.1 para una descripción de las luces de advertencia FIRE (incendio).  La potencia para las luces de precaución maestra proviene de la barra colectora primaria Núm. 1 de dc, a través de un cortacircuito marcado, LIGHTS CAUT/ADVSY (luces de precaución/aviso).

2.81.1 Sistema de Luces de Precaución/ Aviso.  El panel de precaución y aviso, (Figuras 2-9 y 2-24) se encuentran a la izquierda del centro del panel de instrumentos.  La sección de precaución (dos terceras partes en la parte superior) del panel, indica ciertas fallas o condiciones inseguras por medio de las luces color ámbar.  
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Figura 2-22.  Codificador de Altimetro AAU-32A

La sección de aviso del panel (una tercera parte en la parte inferior) muestra ciertas condiciones no críticas por medio de las luces verdes.  Cada luz tiene su propio circuito de operación y permanecerá iluminada mientras exista la condición que causó su iluminación.  Las luces de precaución y aviso reciben su potencia de la barra colectora primaria Núm. 1 de dc, a través de un cortacircuito, marcado LIGHTS CAUT/ADVSY (luces de precaución/aviso).  Consulte los sistemas mayores para una descripción completa de las cápsulas del panel de precaución/aviso.  Consulte la Tabla 2-3 para una breve descripción de cada falla.

2.81.2 Interruptor de Precaución/Aviso BRT/DIM-TEST (brillante, opaca, prueba, respectivamente).  La prueba de las luces de precaución/aviso se hace por medio de un interruptor central cargado con resorte marcado BRT/DIM y TEST, en la parte inferior izquierda del 

panel de precaución/aviso (Figura 2-24).  Al colocar el interruptor en TEST, éste chequea simultáneamente todas las luces en el panel de precaución/aviso y en los paneles maestros de advertencia, y las luces de precaución #1 y #2 FUEL LOW (nivel bajo de combustible #1 y #2) y LOW ROTOR RPM (RPM bajas del rotor) emitirán destellos.  Cuando el control de intensidad rotativo PLT FLT (vuelo del piloto) del piloto se mueve de la posición OFF, el colocar el interruptor BRT/DIM-TEST a BRT/DIM causa que las luces de precaución/aviso y las luces  de advertencia maestra cambien su intensidad.  Cuando las luces se atenúan y se remueve la potencia, la intensidad de la luz retornará a brillante cuando se reaplique la potencia.  El interruptor TEST (prueba) recibe su alimentación de la barra colectora primaria Núm. 1 de dc, a través de un cortacircuito, marcado LIGHTS CAUT/ADVSY (luces de precaución/aviso).  El interruptor BRT/DIM recibe su alimentación de la barra colectora esencial de dc a través de un cortacircuito marcado CAUT/ADVSY PNL (panel de precaución/aviso), en el panel de cortacircuito Núm. 1. La atenuación de la luces indicadores de la cabina opera con el sistema de atenuación del panel CAUTION (precaución).
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Figura 2-23.  Panel Maestro de Advertencia 
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Figura 2-24.  Panel de Precaución/Aviso (Hoja 1 de 2) UH
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Figura 2-24.  Panel de Precaución/Aviso (Hoja 2 de 2) EH

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia

_______________________________________________________________________________________________
LEYENDA

PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA__________



CÁPSULAS DE PRECAUCIÓN
#1 FUEL LOW

Centellea cuando al nivel del tanque del

(Nivel bajo de

combustible izquierdo le queda alrededor

combustible #1)

de 172 libras en vuelo normal de




crucero.

#1 FUEL PRESS

La presión de combustible del motor

(Presión de combustible

izquierdo entre la bomba de combustible

#1)

 de presión baja y la bomba de



 combustible de alta presión impulsadas



 por la turbina es baja.

#1 ENGINE OIL PRESS
 La presión de aceite del motor

(Presión de aceite del
 izquierdo es muy baja para continuar la

motor #1)
operación.

#1 OIL TEMP

 La temperatura del aceite del motor

(Temperatura de aceite
 izquierdo está sobre 150°C.

#1)

CHIP #1 ENGINE




El detector de limalla del motor de 

(Limalla en el motor #1)



turbina izquierdo en el sistema de 







barrido de aceite tiene partículas 







de metal o formación de partículas.

#1 FUEL FILTER BYPASS


El filtro de combustible del

(Desvío del filtro




motor de turbina izquierdo tiene un 

de combustible #I)



diferencial de presión excesivo 







a través del filtro.

#1 ENGINE STARTER



El circuito de arranque del motor

(Arrancador del motor



de turbina izquierdo es

#1)





accionado.

#1 PRI SERVO PRESS



La presión de la primera etapa

(Presión servo primario #1)


se apaga, o baja por debajo del







mínimo, o la válvula de servo







piloto se atasca.

TAIL ROTOR QUADRANT


Se activa cuando un cable de rotor

(Cuadrante del rotor



de cola se rompe o desconecta.

de cola)

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia (Cont.)

_______________________________________________________________________________________________

LEYENDA




PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA_________

MAIN XMSN OIL TEMP



La temperatura del aceite de la

(Temperatura de aceite



transmisión está sobre 120°C.

de la transmisión

principal)

BOOST SERVO OFF



Indica la pérdida de presión 

(Servo reforzador



hidráulica de 2da etapa al servo

desactivado) reforzador.



reforzador o atascamiento del 







servo reforzador.

LFT PITOT HEAT



Indica que el elemento calefactor

(Calefactor del




pitot izquierdo no está recibiendo

 pitot izquierdo)




potencia con el interruptor PITOT






HEAT en ON (activado).

CHIP INPUT MDL-LH



Indica que una partícula de limalla

(Limalla en el módulo



ha sido detectada por el detector

de entrada izquierdo)



de limalla.

CHIP ACCESS MDL-LH



Indica que una partícula de limalla

(Limalla en el módulo



ha sido detectada por el detector

izquierdo de acceso)



de limalla.

MR DE-ICE FAIL

Indica un corto o abertura en el sistema

(Falla de deshielo 

de deshielo del rotor principal, lo cual

del rotor principal)

desactivará el sistema.

MAIN XMSN OIL PRESS

La presión de aceite de la transmisión

(Presión de aceite de

principal está por debajo de

la transmisión

aproximadamente 14 psi.

principal)

#1 GEN (generador #1)

El generador izquierdo no está




suministrando potencia a la barras




colectoras.

#1 GEN BRG


El cojinete principal del generador está

(Cojinete GEN #1)

desgastado o ha fallado.

#1 CONV (Conv #1)

El convertidor izquierdo no tiene salida




(corriente ac a dc).

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia (CONT)

____________________________________________________________________________________________

LEYENDA

PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA______

AC ESS BUS OFF
Indica que no se está suministrando

(Barra colectora
potencia (115 vac, fase B) a la barra

esencial AC desactivada)
colectora esencial de ac.

BATT LOW CHARGE
Indica que el estado de carga de la

(Batería con nivel
batería está en o debajo de

bajo de carga)
aproximadamente 40% del estado de carga



total.

GUST LOCK

Indica que el seguro antirráfagas no se

(Seguro antirráfagas)
ha liberado completamente.

#1 OIL FILTER BYPASS
El diferencial de presión del filtro de

(Desvío del filtro
aceite del motor izquierdo es

de aceite #1)
excesivo.

#1 HYD PUMP
La presión de salida de la bomba

(Bomba hidráulica
hidráulica izquierda está por debajo de

#1)

la mínima.

IRCM INOP

Indica que el sistema de contramedidas

(IRCM inoperante)
infrarrojas ha detectado una falla o que



el sistema de contramedidas infrarrojas



está en un ciclo de enfriamiento.

ASE EH 

Indica que el sistema ALQ se está



atascando o que el sistema ALQ-136, ALQ-



144, ALQ-156, o ALQ-162 está degradado.

INT XMSN OIL TEMP
La temperatura de aceite de la caja de

(Temperatura de aceite
engranaje intermedia es excesiva.

de la transmisión

interna)

STABILATOR

El sistema estabilizador está activado

(Estabilizador)
en el modo manual.

FLT-PATH STAB
Indica que el FPS no funciona en uno o

(Estabilizador de la
más ejes.

trayectoria de vuelo)

CHIP INT XMSN
Indica que el detector de limallas

(Limalla transmisión Int)
detectó partículas metálicas.

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia (CONT)

_______________________________________________________________________________________________
LEYENDA

PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA_________

CHIP MAIN MDL SUMP
Indica que el detector de limallas

(Limalla en el colector
detectó partículas metálicas.

del módulo principal)

MR DE-ICE FAULT
Indica una falla parcial del sistema de

(Falla de deshielo
deshielo de las palas. Se puede esperar

rotor principal)
que el hielo se despegue sin



uniformidad.

#1 RSVR LOW
El nivel de fluido hidráulico ha bajado

(Reservorio #1 bajo)
a menos de 60% de su capacidad total.

#2 GEN (Generador #2)
El generador derecho no está



suministrando potencia a las barras



colectoras.

#2 GEN BRG

El cojinete principal del generador

(Cojinete del GEN #2)
está gastado o ha fallado.

#2 CONV
(Convertidor #2)
El convertidor derecho no tiene



salida(corriente AC a DC).

DC ESS SS OFF
Indica que no se está suministrando

(Barra colectora
potencia a la barra colectora esencial

esencial de dc)
de dc.

BATTERY FAULT
Indica que una batería ha excedido la

(Falla de batería)
la temperatura segura de operación



(sobretemperatura), o que existe una



disimilaridad en la celda de la batería.



En helicópteros con número de serie



anterior al 97-26744).

PITCH BIAS FAIL
(Ya no se usa)

(Falla desviación

de cabeceo)

ANTENNA,EXTENDED EH
La antena ECM no se retrae completamente

(Antena extendida)
y existe, por lo menos, una de las



siguientes condiciones: El helicóptero



está por debajo del ajuste de la



alarma LO del altímetro de radar, se



pierde la potencia, o se apaga o remueve



el AN/APN-209.

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia (CONT)

_______________________________________________________________________________________________
LEYENDA

PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA_________

#2 OIL FLTR BYPASS
El diferencial de presión del filtro de

(Desvío del filtro
aceite del motor derecho es

de aceite #2)
excesivo.

#2 HYD PUMP
La presión de salida de la bomba

(Bomba hidráulica
hidráulica derecha está por debajo de

#2)

la mínima.



AUX FUEL ES
Indica que uno o más tanques de

(Tanques de

combustible auxiliar están vacíos y/o

combustible auxiliar)
que un modo del sistema de



operación está degradada.

TAIL XMSN OIL TEMP
La temperatura de aceite de la caja de

(Temperatura de aceite
engranaje de cola es excesiva.

de la transmisión de

cola)

SAS OFF

La presión hidráulica suministrada al

(SAS desactivado)
accionador SAS está por debajo de la



mínima.

IFF

El modo 4 no es capaz de responder



a la interrogación.

CHIP TAIL XMSN
Indica que el detector de limallas

(Limalla en la
detectó partículas metálicas.

Transmisión de cola)

APU FAIL

La unidad de secuencia eléctrica apagó

(Falla de la APU)

automáticamente la APU.

TR DE-ICE FAIL

Indica un cortocircuito o circuito

(Falla de deshielo

abierto en el elemento de deshielo de

del rotor de cola)

las palas del rotor de cola.

#2 RSVR LOW
El nivel de fluido hidráulico ha bajado

(Nivel bajo del 
por aproximadamente 60% de capacidad

reservorio #2)
total.

#2 FUEL LOW
Centellea cuando el nivel de combustible

(nivel bajo de

del tanque derecho le quedan 

combustible #2)
aproximadamente 172 libras en vuelo 



normal de crucero.

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia (CONT)

_______________________________________________________________________________________________
LEYENDA


PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA________

#2 FUEL PRESS
La presión de combustible del motor 

(Presión del

derecho entre la bomba de combustible

combustible #2)
de baja presión impulsada por el motor



y la bomba de combustible de alta



presión es baja.

#2 ENGINE OIL PRESS
La presión de aceite del motor

(Presión de aceite
derecho es muy baja para continuar la

del motor #2)
operación.

#2 ENGINE OIL TEMP
La temperatura de aceite del motor de

(Temperatura de aceite
turbina derecha está sobre 150°C.

del motor de turbina #2)

CHIP #2 ENGINE
El detector de limalla del motor

(Limalla en el

derecho contiene partículas metálicas o

motor de turbina #2)
formación de partículas en el sistema



de barrido de aceite.

#2 FUEL FLTR BYPASS
El filtro de combustible del motor

(Desvío del

derecho tiene diferencial de presión

filtro de combustible
excesivo a través del filtro.

#2.)

#2 ENGINE STARTER
El circuito de arranque del motor

(Motor de arranque
de turbina derecha es activado.

#2)

#2 PRI SERVO PRESS
La presión de la segunda etapa se apaga,

(Presión del servo
o ha bajado por debajo del mínimo, o la

primario #2)

servoválvula está atascada.

#1 TAIL RTR SERVO
La presión para el servo de rotor de

(Servo del rotor de
cola de la primera etapa está por debajo

cola #1)

del mínimo o la válvula piloto del servo



está atascada.

APU OIL,TEMP HI
La temperatura de aceite de la APU está

(La temperatura de
por encima del máximo.

aceite de la APU

está por arriba del

máximo)

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia (Cont.)

______________________________________________________________________________________________
LEYENDA

PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA________

TRIM FAIL

Indica que los accionadores de afinación

(Falla de afinación)
de cabeceo, balanceo y guiñada no están



respondiendo con precisión a las señales



de la computadora.

RT PITOT HEAT
Indica que el elemento calefactor del

(Calefacción del pitot
pitot derecho no está recibiendo la

derecho)

potencia con el interruptor PITOT HEAT


en ON.
CHIP INPUT MDL-RH
Indica que el detector de limallas

(Limalla en entrada
detectó partículas metálicas.

del módulo derecho)

CHIP ACCESS MDL-RH
Indica que el detector de limalla

(Limalla en acceso
detectó partículas metálicas.

Del módulo derecho)

ICE DETECTED
Indica que se ha detectado hielo.

(Hielo detectado)

BACK-UP RSVR LOW
El nivel de fluido hidráulico ha bajado

(Reservorio de
aproximadamente 60% de capacidad total.

reserva bajo)



CAPSULAS DE AVISO
#1 ANTI-ICE ON
Indica que la válvula de sangrado para

(Antihielo #1

antihielo/arranque del motor #1 está

conectado)

abierta.

APU ON





La APU está en condición operante.

(APU activada)

APU ACCUM LOW



La presión del acumulador de la APU 

(nivel de presión baja del



es baja.

acumulador de la APU)

#1 ENG INLET ANTI-ICE



Indica que la temperatura 
ON (antihielo de entrada



ambiental del antihielo de la

del motor de turbina #1 -



entrada del motor #1 está a

activado)




93°C o más.

APU GEN ON




La salida del generador de la 

(generador de la APU



APU es aceptada y suministrada

activado)




al helicóptero.

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia (Cont.)

___________________________________________________________________________________________
LEYENDA





PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA____

SEARCH LT ON EH



El piloto o copiloto ha selec-
(luz de búsqueda



cionado el interruptor SRCH LT
activada)




ON y se aplica potencia al







relé de la luz de búsqueda.

CARGO HOOK OPEN



Indica que la viga de carga del

(gancho de carga abierto)


gancho no está asegurada.

AIR COND ON EH



La potencia se aplica al compresor

(acondicionador de aire



de acondicionador de aire.

encendido)

PARKING BRAKE ON 



Indica que se tiró de la manija 

(freno de estacionamiento


del freno de estacionamiento.


puesto)







#2 ENG INLET ANTI-ICE



Indica que la temperatura 



ON (antihielo de entrada



ambiental de antihielo de 

del motor de turbina #2



entrada del motor de turbina #2

activado)




está a 93°C o más.

PRIME BOOST PUMP ON



Interruptor de la bomba reforzadora

(bomba reforzadora



de cebado en PRIME O BOOST.

de cebado activada)

LDG LT ON




El piloto o copiloto seleccionó

(Luz de aterrizaje




LDG LT ON.

activada)

HOOK ARMED 




El sistema de liberación del gancho

(gancho armado)




de carga está armado.

CABIN HEAT ON EH



El sistema calefactor auxiliar

(calefactor activado)



está en operación.

EXT PWR CONNECTED



Indica el enchufe de potencia

(potencia externa



externa está conectado al conector

conectada)




de potencia externa del helicóptero.

Tabla 2-3.  Parámetros de Iluminación de las Luces de Precaución/Aviso y Advertencia (Cont.)

_____________________________________________________________________________________________________
LEYENDA




PARAMETRO DE ILUMINACIÓN O FALLA_______________

#2 ENG ANTI-ICE ON



Indica que la válvula de aire


(antihielo del motor



sangrado de antihielo/arranque

de turbina #2 activado)



en la entrada del motor #2 está







abierta.

BACK UP PUMP ON
(bomba de reserva



La presión de la bomba de reserva

activada)




está siendo suministrada.

#2 TAIL RTR SERVO ON



La presión hacia el servo del rotor

 (servo del rotor de cola



de cola de 2da etapa está sobre la

#2 activado)




mínima.

ANTENNA RETRACTED EH


Antena de contramedidas electró-


(antena retraída)




nicas completamente retraída.

GPS POS ALERT 



Indica que las señales GPS no son

GPS (alerta de posición



confiables.

del Sistema de Posición 

Global)







PANEL DE PRECAUCION MAESTRA

#1 ENG OUT




VELOCIDAD Ng del motor de turbina

(motor de turbina #1



#1 está a menos de 55%.

apagado)

FIRE





Indica que un detector de incendios

(Incendios)




ha accionado un circuito de







advertencia de incendio.

MASTER CAUTION



Indica que una luz de precaución

PRESS TO RESET



en el panel de precaución ha sido

(precaución maestra -



accionada por el sistema de fallas.

oprima para reponer)

#2 ENG OUT




La velocidad Ng del motor de

(motor de turbina #2



turbina #2 está a menos de 55%.

apagado)

LOW ROTOR RPM



La velocidad del rotor está a menos

(bajas rpm del rotor)



de 95% RPM R.

Sección XV SERVICIO, ESTACIONAMIENTO Y AMARRE
2.82 SERVICIO.
La información de los servicios es dada en la descripción de los sistemas o componentes.  Los puntos usados en el reabastecimiento y servicio de combustible, aceite y el fluido hidráulico se muestran en la Figura 2-25.  Las especificaciones del combustible y lubricantes y sus capacidades se encuentran en la Tabla 2-4.  La Tabla 2-5 contiene una lista de combustible comercial aceptable.

2.83
PLATAFORMAS DE SERVICIO Y CARENADOS.
Las plataformas de servicio son una parte de las cubiertas del motor, que proveen acceso a los motores.  Cada plataforma de servicio es de aproximadamente 46 pulgadas de largo y 18 de ancho.  Es capaz de apoyar un peso estático de 400 libras en cualquier área sin ceder.  La plataforma esta hecha de metal compuesto y fibras de vidrio con un núcleo en forma de panal.  La cubierta del motor de turbina se abre hacia afuera y hacia abajo, proporcionando un área para permanecer de pie en la sección inferior.  Cuando se cierra, el cierre de la cubierta evita que ésta se abra durante el vuelo.

2.84
SERVICIO DEL SISTEMA DE COMBUSTIBLE.

a.  Ambos tanques (Figura 2-25) se pueden abastecer simultáneamente a través de reabastecimiento a presión o reabastecimiento de circuito cerrado.  Se pueden abastecer individualmente mediante aprovisionamiento por gravedad a través de orificios de abastecimiento en los lados izquierdos y derecho del helicóptero.

   b.  ES El aprovisionamiento de los tanques para la extensión de alcance sólo se puede hacer mediante reabastecimiento por gravedad a través de los orificios de reabastecimiento en la parte delantera de cada tanque.

2.84.1
Tipos de Combustible.  Los tipos de combustible se clasifican en la Tabla 2-5.

2.84.2
Uso de Combustibles.  Mezclado de combustibles en los tanques de combustible.  

Cuando se cambia de un tipo de combustible autorizado a otro, por ejemplo, JP-4 a JP-5, no es necesario vaciar el sistema de combustible del helicóptero antes de añadir el combustible nuevo.  Los combustibles que tienen el mismo número de código de NATO son intercambiables.  Los combustible para aeronaves de reacción que están conforme a la especificación ASTM D-1655 se pueden usar cuando los MILT-5624 no están disponibles.  Esto usualmente ocurre durante vuelos a campo traviesa, en donde los helicópteros que usan NATO F-44 (JP-5) son reabastecidos con NATO F-40 (JP-4) o combustibles comerciales ASTM tipo B. Cuando ocurre esta condición, las características operativas pueden cambiar: se puede experimentar una temperatura baja, una aceleración más lenta, un arranque más fácil y un alcance más corto.  Lo opuesto es cierto cuando se cambia de F-40 (JP-4) a F-44 (JP-5) o combustibles comerciales ASTM tipo A-1.

2.84.3
Reabastecimiento por Gravedad.


1.
Asegure el helicóptero a un camión de combustible u otro terreno adecuado.


2.
Inserte la boquilla de la manga de tierra en el enchufe de toma de tierra marcado GROUND HERE (conexión a tierra aquí) encima de los orificios de reabastecimiento.

    
3.
Remueva los tapones de combustible y reabastezca.  Consulte la Tabla 2-4 para las cantidades de reabastecimiento.

2.84.4
 Reabastecimiento a Presión.


1.
Asegure el helicóptero a un camión de combustible u otro terreno adecuado.


2.
Inserte la boquilla de surtidor de combustible al punto de conexión a tierra del helicóptero marcado GROUND HERE, encima de los orificios de reabastecimiento.

[image: image59.wmf]PRECAUCION


Podrían resultar daños al sistema de combustible si la presión de la manga de reabastecimiento excede 55 psi durante reabastecimiento a presión o 15 psi durante el reabastecimiento de circuito cerrado.

3. 
Conecte la boquilla del surtidor de 


combustible al adaptador de 


reabastecimiento de presión.

NOTA
El sistema está diseñado para restringir el flujo de combustible a 300 gpm durante el reabastecimiento a presión a una presión de la boquilla de 55 psi, y 110 gpm a una presión de boquilla de 15 psi durante el reabastecimiento a circuito cerrado.


4. 
Comience el flujo de combustible desde el



surtidor de combustible y reabastezca el



helicóptero.

[image: image60.wmf]PRECAUCION


Si se observa el combustible fluyendo desde un ventilador, descontinúe el reabastecimiento y haga una anotación en el Formulario DA 2408-13.

5.
Una vez que el combustible ha alcanzado el



nivel deseado, remueva la boquilla del



surtidor de combustible del adaptador de



reabastecimiento y haga presión en el tapón



del adaptador de abastecimiento.

2.84.5  Sistema de Toma de Muestras de Combustible.  La toma de muestras de combustible se hace con una bomba de mano operada por el pulgar (Figura 2-25), la cual contiene 5 pies de tubería plástica.  La tubería se coloca en un tubo guía adentro del tanque de combustible y es dirigida hacia el fondo del tanque.  Se acciona entonces la bomba de mano y se extrae del tanque, con los contaminantes al fondo.  Cuando se termina de tomar las muestras, el tubo se vacía, se enrolla y se guarda con la bomba en la puerta de reabastecimiento por gravedad. ES Las muestras de combustible del sistema de combustible para extensión de autonomía se obtienen tomando la muestra con un tubo de toma de muestras de combustible del drenaje del colector colocado al fondo de cada tanque trasero.
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Figura 2-25.  Diagrama de Servicio (Hoja 1 de 3)
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Figura 2-25.  Diagrama de Servicio (Hoja 2 de 3)
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Figura 2-25.  Diagrama de Servicio (Hoja 3 de 3)

Tabla 2-4.  Combustible y Lubricantes, Especificaciones y Capacidades

____________________________________________________________________________________________________

SISTEMA
ESPECIFICACIÓN
CAPACIDAD

____________________________________________________________________________________________________
Combustible

Primario: Grado JP-4 (NATO

Tanques principales, Gal EE.UU.



Code F-40)
(Nota 6)



      
utilizables:  360 gravedad, 359 

Alterno: Grado JP-5




presión y 356 circuito cerrado.  

(NATO Code F-44)




Reabastecimiento de los tanques 

(Notas 1 y 6) Grado JP-8 



externos por gravedad:  



(NATO Code F-34) (Nota 1)


230 Galones (EE.UU.)












en cada tanque.




         [image: image64.wmf]ADVERTENCIA


Los aceites lubricantes MIL-L-23699, DOD-L-85734 y MIL-L-7808 contienen materiales peligrosos para la salud. Estos producen parálisis si se ingieren. El contacto prolongado puede irritar la piel.  Lávese las manos profundamente después de manejarlos. Los aceites pueden quemar si se exponen al calor o a llamas. Uselos sólo con la ventilación adecuada.


Aceite de turbina
MIL-L-23699 (Código OTAN
7 Cuartos EE.UU.






0-156)



MIL-L-7808 (Código OTAN 0-

148)
(Notas 2, 3 y 8)


Unidad de potencia
MIL-L-23699 (Código OTAN                   3 Cuartos EE.UU.


auxiliar
0-156)






(T-62T-40-1)



MIL-L-7808 (Código OTAN 0-


2 Cuartos EE.UU. (GTC-P36-150)



148) (Notas 2, 3, y 8)








MIL-L-23699 (Código OTAN


7 Galones EE.UU.


Aceite de
0-156)


Transmisión
MIL-L-7808 (Código OTAN 0-



148)



DOD-L-85734 (Notas 2, 3, 7



y 9)



MIL-L-23699 (Código OTAN
2.75 Pintas EE.UU.


Aceite de la caja
0-156); MIL-L-7808 (Código


de engranaje
OTAN 0-148; DOD-1-85734;


intermedia
(Notas 2, 3, 7 y 9)

Aceite de la caja
MIL-L-23699 (C6digo OTAN

2.75 pintas US

de engranaje de
0-156)

cola

MIL-L-7808 (C6digo OTAN 0-



148)



DOD-L-85734 (Notas, 2, 3 7 y 9)

Tabla 2-4.  Combustible y Lubricantes, Especificaciones y Capacidades (Cont.)

____________________________________________________________________________________________

SISTEMA
ESPECIFICACIÓN

   CAPACIDAD

Reservorio Hidráulico
MIL-H-83282

1 Cuarto US

de 1ra Etapa
MIL-H-5606 (NATO Code H-515)



(Nota 4)

Reservorio
MIL-H-83282

1 cuarto US

hidráulico de 2da
MIL-H-5606 (Código OTAN H-

etapa

515) (Nota 4)

Reservorio
MIL-H-83282

1 cuarto US

hidráulico de
MIL-H-5606 (Código OTAN H-

reserva

515) (Nota 4)

Grúa de rescate
Consulte el TM 55-1680-320-23

 11.5 onzas fluidas, US





para servicio.

FUENTE
ACEITE PRIMARIO

ACEITES ALTERNOS
ACEITES COMERCIALES APROBADOS

NOTA





      

Los aceites comerciales indicados






a continuación son aceites alternos





aprobados para motores y cajas





de engranaje, excepto según se





indica.
________________________________________________________________________________________________________
Aceite Militar de EE.UU.


DOD-L-85734 (Nota 8)
MIL-L-23699 ó

MIL-7808

Código OTAN






0-156


0-148

ACEITE COMERCIAL





TIPO II


TIPO I

Castrol, Inc.






Castrol 5050

Castrol 399








Castrol 5000









Aerojet 5

Exxon Co.



Turbo Oil 25

Turbo Oil 2380

Turbo Oil 2389











Turbo Oil 2391

Hatco Corp.






HATCO 3211

HATCO 1278








HATCO 3611

HATCO 1280








HATCO 1639








HATCO 1680

Mobil Corp.






Mobil Jet Oil II








Mobil jet Oil 254

FUENTE
ACEITE PRIMARIO

ACEITES ALTERNOS
Royal Lubricants



Royco 555

Royco 500

Royco 808








Royco 560





Royco 899





Royco 899HC

Shell Oil Company


Aeroshell 555

Aeroshell 500

Aeroshell 308








Aeroshell 560

NOTA


1.  Cuando arranque en temperaturas menores de -34°C (-29°F), no use JP-5 o JP-8.


2.  Cuando arranque en temperaturas ambientales de -34°C (-29°F) o menos, 

se debe usar el aceite lubricante MIL-L-7808.  No es aconsejable mezclar 

MIL-L-23699 o aceite DOD-L-85734 con  aceite MIL-L-7808.


3.  Si el tipo de aceite siendo usado no está disponible, se puede añadir otro tipo



de aceite autorizado.  Cuando se mezcla un tipo de aceite con otro, no es 


necesario vaciar el sistema y rellenar con un tipo de aceite.  No se permite 


mezclado para operaciones de temperatura baja.  Para transmisiones y cajas de 

engranajes, cuando se mezcla un tipo de aceite con otro, no es necesario 



vaciar el sistema y rellenarlo con un tipo de aceite.


4.  Para operaciones a menos de -34°C (-29°F), se usará el MIL-H-5606 (Código



OTAN H-515).  La mezcla de MIL-H-5606 con MIL-H-83282 degrada las 



cualidades de resistencia de fuego de MIL-H-83282.


5.  El tiempo de asentamiento del combustible para aeronaves de reacción (JP) es 

una hora por pie de profundidad del combustible.  Permita que el combustible 


se asiente en el período prescrito antes de tomar muestras (aproximadamente 4 

horas para el asentamiento correcto).


6.  El aceite DOD-L-85734 es el aceite preferido para usarse en la transmisión 


principal, caja de engranaje intermedia, y caja de engranaje de cola, excepto 


para operaciones a temperatura baja.


7.  El aceite DOD-L-85734 no se debe usar en los motores o en la unidad de 


potencia auxiliar (APU).  Si se añade aceite DOD-L-85734 inadvertidamente a 


los motores  o APU, se debe vaciar el sistema y añadir el aceite correcto.   No 


hay necesidad de enjuagar el sistema.


8.  Cuando se cambia de ACEITE MIL-L-7808 o MIL-L-23699 a DOD-L-85734 (y 


vice versa),  vacíe el aceite del sistema y reabastezca con el aceite deseado.  


No hay necesidad de enjuagar el sistema antes de reabastecerlo.

Tabla 2-5. Combustibles Aprobados

FUENTE 
COMBUSTIBLE PRIMARIO/ESTÁNDAR
COMBUSTIBLES 




ALTERNOS

Combustible Militar U.S.
JP-4
JP-5

JP-8

Núm. de Código OTAN
F-40
F-44

F-34

____________________________________________________________________________________________________
COMBUSTIBLE COMERCIAL

(ASTM-D-1655)
JET B
JET A
JET A-1

____________________________________________________________________________________________________
American Oil Co.
American JP-4
American Tipo A

Atlantic Richfield
Arcojet B
Arcojet
Arcojet A-1

Richfield Div.


Richfield A
Richfield A-1

B.P. Trading
B.P.A.T.G

B.P.A.T.K

Cattex Petroleum Corp.
Caltex Jet B

Cattex Jet A-1

City Service Co.


CITCO A

Continental Oil Co.
Conoco JP-4
Conoco Jet-50
Conoco Jet-60

Exxon Co. U.S.A
Exxon Turbo Fuel B
Exxon A
Exxon A-1

Gulf Oil
Gulf Jet B
Gulf Jet A
Gulf A-1

Mobil Oil
Mobil Jet B
Mobil Jet A
Mobil Jet A-1

Phillips Petroleum
Philjet JP-4
Phitfet A-50

Shell Oil
Aerosheit JP-4
Aeroshell 640
Aeroshell 650

Sinclair


Superjet A
Superjet A-1

Standard Oil Co.


Jet A Kerosene
    
    Jet A-1 Kerosene

Chevron
Chevron B
Chevron A-50
Chevron A-1

Texaco
Texaco Avjet B
Avjet A

Avjet A-1

Union Oil
Union JP-4
76 Turbine Fuel

COMBUSTIBLE
OTAN F-40

OTAN F-44



OTAN F-34

INTERNACIONAL

_____________________________________________________________________________________________________


Belgica

BA-PF-2B


Canada
3GP-22F
3-6P-24C


Dinamarca
JP-4 MIL-T-5624


Francia
Air 3407A


Alemania
VTL-9130-006
UTL-9130-007




UTL-9130-010


Grecia
JP-4 MIL-T-5624


Italia
AA-M-C-1421
AMC-143


Países Bajos
JP-4 MIL-T-5624
D. Eng RD 2493


Noruega
JP-4 MIL-T-5624


Portugal
JP-4 MIL-T-5624


Turquía
JP-4 MIL-T-5624


Reino Unido
D. Eng RD 2454

D. Eng RD 2498


(Gran Bretaña)



            NOTA

Los combustibles comerciales se preparan comúnmente para satisfacer la Especificación D 1655 de la Sociedad Americana para Pruebas y Materiales (ASTM).  La especificación de combustible de la ASTM no contiene aditivos de antihielo, a menos que se especifique.  El inhibidor de hielo conforme al MIL-L-27686 (Nombre Comercial PRIST) se añadirá a los combustibles de OTAN y comerciales, que no contienen un inhibidor de hielo, durante las operaciones de reabastecimiento, independientemente de la temperatura ambiental.  El añadir PRIST durante la operación de reabastecimiento se hará utilizando los procedimientos comerciales para mezclar.  El aditivo provee protección antihielo y también funciona como un insecticida para matar crecimientos de microbios en los sistemas de combustible del helicóptero.

2.85 FUENTE DE AIRE EXTERNA/ REQUISITOS ELÉCTRICOS.
Consulte el Capítulo 5 para las limitaciones.

2.86 ABASTECIMIENTO DEL SISTEMA DE ACEITE DEL MOTOR DE TURBINA.
[image: image65.wmf]PRECAUCION


El helicóptero debe estar nivelado para obtener lecturas exactas del tanque de aceite. Cuando se estaciona el helicóptero en un declive, el motor, que está hacia abajo leerá un nivel de aceite más alto que el real, y el motor que está hacia arriba leerá un nivel más bajo.

NOTA

No abastezca los motores con aceite DOD-L-85734.  Si se añade aceite DOD-L-85734 inadvertidamente a los motores, vacíe el aceite y añada aceite MIL-L-7808 o MIL-L-23699. No se requiere enjuagar el sistema antes de reabastecerlo.

El tanque de aceite de la turbina (Figura 2-25) se

encuentra dentro de la estructura principal.  Cuando el nivel de aceite alcanza la marca ADD, se debe añadir aceite para traer el nivel a la marca de lleno en la aguja indicadora.  Espere por lo menos 10 minutos después de apagar el motor antes de verificar el nivel de aceite de la misma.  Antes de añadir el aceite, determine si el sistema contiene aceite MIL-L7808 ó MIL-L-23699.  Si se hacen vuelos de más de 6 horas, el nivel de aceite del motor de turbina debe estar en la línea de “lleno” en el panel indicador antes del vuelo.

2.87
ABASTECIMIENTO DEL SISTEMA DE ACEITE DE LA APU.

NOTA

No reabastezca la APU con aceite DOD-L-85734.  Si se añade inadvertidamente aceite DOD-L-85734 a la APU, vacíe el aceite y añada aceite MIL-L-7808 ó MIL-L-23699.  No se requiere enjuagar el sistema antes de reabastecerlo.


a.
El suministro de aceite de la APU se encuentra en el conjunto de la caja de engranaje de la APU.  El llenador del colector/ orificio de la varilla para medir la profundidad del aceite (T-62T40-1) o tapa y el tapón de llenar hasta derramar (GTCP36-150), se encuentran en el lado izquierdo del alojamiento de la caja de engranaje.

 b. Cuando la APU se siente fría al tacto, se puede usar el lado COLD (frío) de la varilla para medir la profundidad, si la APU está caliente al tacto, se puede usar el lado HOT (caliente) de la varilla para medir profundidad.

2.88 ABASTECIMIENTO DEL RESERVORIO DE LA BOMBA MANUAL.

[image: image66.wmf]PRECAUCION


No permita que el nivel de reservorio llegue hasta debajo de la línea de rellenado.

El abastecimiento de la bomba manual de rellenado se realiza cuando el nivel de fluido disminuye hasta la línea de rellenado en el indicador de nivel visual, al lado del tanque de la bomba. Cuando el nivel de fluido disminuye hasta la linea de llenado, se puede vertir un cuarto de fluido hidráulico en el reservorio después de remover el tapón de rellenado.  El nivel del reservorio manual se debe reabastecer solamente en unidades de cuartos. 

2.89
ABASTECIMIENTO DE SISTEMAS HIDRÁULICOS.

Los reservorios (Figura 2-25)
para los sistemas hidráulicos se encuentran en los módulos de la bombas hidráulicas.  Los indicadores del nivel de fluido son visibles al lado de cada bomba.  Todas las capacidades del reservorio de la bomba hidráulica son de 1 cuarto US hasta la marca azul (roja en algunas bombas).  Cuando el indicador alcanza el punto del área roja (rellenar), es necesario 2/3 de pinta para que el indicador regrese a la marca verde.  La indicación del nivel de fluido es la banda de oro de 1/8 de pulgada de ancho en el borde exterior del pistón de nivel.  Para rellenar los reservorios, se suple el fluido desde la bomba manual.  Después del vuelo, el fluido en los sistemas hidráulicos estará caliente.  El movimiento del pistón de hasta 3/8 de pulgada en la zona azul (roja en algunas bombas) (sobrellenar) es aceptable.  Cuando el pistón está más allá de ese límite, sangre suficiente fluido para traer el pistón de nuevo a 3/8 de pulgada sobre el límite de llenado.  Para reabastecer el fluido del reservorio de la bomba, haga lo siguiente:

   1.  Desatornille la tapa de la bomba y vierta el fluido hidráulico limpio, MIL-H-83282, hasta que la bomba se llene.  Asegúrese de siempre ver aceite en la ventana del reservorio de la bomba mientras la abastece, a fin de no bombear aire en el reservorio del módulo de la bomba.  Continue llenándola.

   2.  Asegúrese de que la tapa de la bomba está limpia, luego atornille la tapa fuertemente.

   3.  Gire la válvula selectora hacia el reservorio que será llenado.  OUT 1 es el módulo izquierdo de la bomba, OUT 2 es el módulo derecho de la bomba, OUT 3 es el módulo de reserva de la bomba.

  4.  Mientras mantiene la palanca de la válvula selectora hacia abajo, da vueltas a la palanca de la bomba en la bomba de mano hacia la derecha y llene el módulo deseado de la bomba hidráulica hasta que el extremo delantero del pistón en la ventanilla del reservorio está en el extremo delantero de la calcomanía verde en el alojamiento del reservorio.

   5.  Verifique que los reservorios permanezcan llenos (el extremo delantero del pistón en el extremo delantero de la calcomanía verde), con el fluido a una temperatura ambiental 1 hora después del vuelo.

6.  Asegúrese de que el área permanece limpia durante el procedimiento.

  7.  Guarde la palanca de la válvula selectora en la posición OUT 4. (Sin el tapón)

  8.  Active la potencia eléctrica.

   9. Verifique el panel de precaución para determinar si las luces #1 RSVR LOW (bajo nivel de reservorio #1), #2 RSVR LOW (bajo nivel de reservorio #2), y BACK-UP RSVR LOW (bajo nivel de resevorio de la bomba hidráulica) están apagadas.

2.90  ABASTECIMIENTO DEL SISTEMA DE LUBRICACIÓN DE LA GRÚA DE RESCATE.

El abastecimiento del sistema de lubricación de la grúa de rescate consiste en reemplazar el fluido de la transmisión automática en el cabezal del botalón y en la caja de engranaje (Figura 4-18) hasta que el indicador del nivel de aceite indique "lleno".

2.91 ABASTECIMIENTO DEL SISTEMA DE ACEITE DE LA TRANSMISIÓN PRINCIPAL.

El suministro de aceite de la transmisión se encuentra en la caja del colector con el orificio de llenado y el indicador de varilla para medir profundidad (Figura 2-25), en la parte posterior derecha del módulo principal.  Cuando se requiere que se llene, el aceite se vacía a través del tubo de llenado en la caja del módulo principal, y se verifica el nivel de aceite mediante una varilla marcada FULL (lleno) y ADD (añadir), o FULL COLD (lleno frío) y ADD (añadir) en un lado de la varilla y FULL HOT(lleno caliente) y ADD (añadir) en el otro lado.  Una verificación válida del nivel de aceite se puede hacer de la siguiente manera:

NOTA
Remueva la varilla, límpiela y reinsértela para obtener la lectura correcta.

a.
Se utiliza una varilla de una sola escala para verificar los niveles de aceite frío.  Espere por lo menos dos horas después del apagado para verificar el aceite.  Si el nivel de aceite se debe verificar cuando éste está caliente (inmediatamente luego de 1/2 horas después del apagado), el nivel de aceite leerá aproximadamente 1/2 pulgada menos (la mitad entre la marca de FULL y ADD o media pulgada debajo de la marca "ADD").
b.
La varilla de escala doble se usa para verificar los niveles de aceite frío y caliente.  Use la escala apropiada cuando verifique el nivel de aceite.  Lea el lado caliente de la varilla cuando verifique el aceite caliente (inmediatamente luego de 1/2 hora después del apagado), o el lado frío de la varilla cuando verifique aceite frío (por lo menos 2 horas después

del apagado).

2.92
ABASTECIMIENTO DE LA CAJA DE ENGRANAJE DE COLA E INTERMEDIO.

El indicador del nivel de aceite de la caja de engranaje intermedia (Figura 2-25) se encuentra en el lado izquierdo de la caja de engranaje.  El indicador del nivel de aceite de la caja de engranaje de cola se encuentra en el lado derecho.

2.93 ESTACIONAMIENTO.
Los métodos usados para asegurar el helicóptero por períodos de tiempo temporeros variarán de acuerdo a las directrices locales.  Los requisitos mínimos para estacionamiento son: seguro antirráfaga enganchado, frenos puestos, rueda de cola asegurada, y cuñas de las ruedas colocadas correctamente.  Para períodos de tiempo prolongados se deben instalar las cubiertas de entrada del motor de turbina, las cubiertas de escape y las cubiertas pitot, y girar el estabilizador hasta 0°.  Cuando se requiera, el sistema de ignición y las puertas y ventanas se deben asegurar.

2.94
CUBIERTAS Y TAPAS PROTECTORAS.

Las cubiertas y tapones (Figura 2-26) protegen áreas vitales contra la arena, nieve y agua.  Las áreas protegidas son la entrada de aire del compartimiento aviónico, entrada de aire del motor de turbina/compartimiento de accesorios, escapes del motor de turbina y APU, tubos pitot, transmisor IRCM y entrada de aire de la APU y escape del enfriador de aceite de la transmisión principal.  Las cubiertas y tapas se deben instalar siempre que el helicóptero vaya a estar en tierra por un periodo de tiempo extendido.  Cada cubierta se puede instalar independientemente de las otras.

2.95 AMARRE.

Los herrajes de amarre se instalan en cuatro puntos en el helicóptero (Figura 2-26).  Existen dos herrajes al frente del fuselaje, uno arriba de cada riostra del tren de aterrizaje principal y dos en la parte posterior, uno fijado a cada lado de la sección posterior de transición.  Estos herrajes se usan para amarrar el helicóptero cuando está estacionado, y cuando las condiciones del viento lo requieren.

2.95.1  Instrucciones para el Amarre.  Consulte el TM 1-1500-250-23 para las instrucciones de amarre.

2.95.2  Amarre del Rotor Principal.  El amarre del rotor principal se debe hacer cuando el helicóptero va a permanecer estacionado por un 


periodo de tiempo o cuando las condiciones proyectadas o reales del viento son de 45 nudos o más.  Para amarrar las palas del rotor principal, haga lo siguiente:


1.  Gire el cabezal del rotor y coloque la pala



sobre la línea central del helicóptero.



Instale el herraje de amarre en el receptor



mientras hala hacia abajo el cable de



liberación de cierre.  Libere el cable cuando



el  herraje está instalado en el receptor de



la pala.

  
2.
Desenrolle la soga de amarre.


3.  Repita los pasos 1. Y  2. para cada pala



 restante.

  
4.
Gire la pala aproximadamente a un

        ángulo de 45° de la línea central del



helicóptero y engrane el seguro antirráfagas.

[image: image67.wmf]PRECAUCION


No deflexione las puntas de la pala del rotor principal más de 6 pulgadas por debajo de la posición normal de caída cuando fije los amarres.  No amarre a menos de una posición normal de caída.


5.
Fije las sogas de amarre al helicóptero



según se muestra en la Figura 2.26.  Para



liberar el herraje de amarre, hale el cable de



liberación del seguro y remueva el herraje de



la pala.
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Figura 2-26.  Amarre.
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