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RESUMEN

El presente proyecto de graduacion detalla los procesos necesarios y
especificos para la inspecciéon del SISTEMA de combustible de los MOTORES
de la aeronave HAWKER SIDDELEY 125-400 para su correcto

funcionamiento y encendido de motores.

Primero se detalla el tema seguido por los objetivos para la obtencion de
los resultados deseados. El marco tedrico esta enfocado sobre la informacion
general e historia del avion Jet Hawker Siddeley HS 125-400 con matricula
XB-ILD. Especialmente detalla la informacion del sistema de combustible de

la aeronave y motores.

Y en el desarrollo del tema se detalla todos los procesos realizados para
la INSPECCION del sistema de combustible, basandonos en la informacion
de MANUALES TECNICOS vy siguiendo procesos técnicos con la ayuda de
herramientas y equipos especificos para lograr con éxito el cumplimiento de

este proyecto de graduacion.

Por ultimo, con el aporte de este proyecto la Unidad de Gestion de
Tecnologias-ESPE servirA como material de ensefianza para los docentes y

estudiantes, para incrementar sus conocimientos en el mundo de la aviacion.

PALABRAS CLAVES:

e MOTOR
e SISTEMAS

e DESMONTAJE

e MANUAL TECNICO

e HAWKER SIDDELEY 125-400
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ABSTRACT

The present graduation project details the necessary and specific processes
for the inspection of the fuel system of the engines of the hawker siddeley 125-

400 aircraft for its correct operation and ignition of engines.

First, the subject of this graduation project is detailed, the objectives for
obtaining the desired results are also indicated.The theoretical framework is
focused on the general information and history of the Jet Hawker Siddeley HS
125-400 aircraft with registration XB-ILD.

Especially details the information of the fuel system of the aircraft and engines.
And in the development of the topic, all the processes performed for the
inspection of the fuel system are detailed, based on the information in technical
manuals and following technical processes with the help of specific tools and

equipment to successfully achieve compliance with this graduation project.

Finally, with the contribution of this project the Technology Management Unit-
ESPE will serve as teaching material for teachers and students, to increase

their knowledge in the world of aviation.

KEYWORDS:
e ENGINE
e SYSTEM
e DISASSEMBLY
e TECHNICAL MANUAL
e HAWKER SIDDELEY 125-400

CHECKED BY:
LCDA. MARIA ELISA COQUE
DOCENTE UGT
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CAPITULO |

TEMA

“INSPECCION DEL SISTEMA DE COMBUSTIBLE DE LOS MOTORES
ROLLS-ROYCE VIPER 522 DE LA AERONAVE HAWKER SIDDELEY 125-
400 CON MATRICULA XB-ILD PERTENECIENTE A LA CARRERA DE
MECANICA AERONAUTICA EN LAS INSTALACIONES DE LA UNIDAD DE
GESTION DE TECNOLOGIAS-ESPE”

1.1 Antecedentes

Hoy la Unidad de Gestion de Tecnologias, ha cooperado a cumplir con
efectividad y calidad los objetivos propuestos por la Universidad de las
Fuerzas Armadas ESPE, al posesionarse de solida formacion académica,
autoridades personal docente y administrativo de alto nivel han entregado a
la sociedad el mejor personal profesionales adentrandose en el progreso
permanente de la institucion, para que los estudiantes que eligen la formacion

tecnolégica como profesion se sienten orgullosos del nivel alcanzado.

A inicios del 2014 la Unidad de Gestién de Tecnologias- ESPE tiene el
privilegio de ser la Unica escuela de formar Técnicos de Mantenimiento
Aeronautico en el pais, hoy en la actualidad certificada por la parte 147 de la
DGAC.

1.2 Planteamiento del problema

EL avién escuela HAWKER SIDDELEY 125-400 perteneciente a la Unidad
de Gestion de Tecnologias-ESPE. Es utilizado como medio didactico para la
formacion de profesionales, como uno de los métodos de estudio practico, por
ende, es necesario que se encuentre en optimas condiciones estructurales y
de funcionamiento de varios sistemas, es por ello la necesidad de realizar
inspecciones que garantice el funcionamiento de los diferentes sistemas de la

aeronave.

En el tiempo de periodo de formacion practico académico se encontro
diferentes problemas en los sistemas de combustible de la aeronave

ocasionando que el motor izquierdo no tenga funcionamiento, es por ello que
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se da la necesidad de realizar una inspeccion de los sistemas de combustible,
verificando el estado de las lineas del sistema de combustible que conecta a
los motores. Ademas la institucibn no cuenta con equipo especial e
informacion técnica apropiada para el desmontaje de los motores para
mencionada inspeccién, facilitando: el equipo especial de trabajo (eslinga y
soporte movil.) del motor Rolls-Royce Viper 522 de la aeronave HAWKER
SIDDELEY 125-400.

1.3 Justificacion e Importancia

La Unidad de Gestién de Tecnologias UGT cuenta con aviones escuela
en lo cual es factible realizar tareas de inspeccion y mantenimiento a los
sistemas funcionales, por tal razén debe contar con informacién técnica y
equipo especial de trabajo para poder llevar a cabo dichas tareas de

mantenimiento permitiendo desarrollar mejores destrezas.

Este proyecto contribuira a una mejor comprension del sistema de
combustible el cual sera una guia de referencia técnica, que permite al
estudiante y al docente un aprendizaje tedrico y practico en las diversas tareas
de mantenimiento e inspeccion, de acuerdo al manual de mantenimiento del
aeronave y sistema. Al proporcionar informacion técnica y equipo especial de
mantenimiento se aportara a una mejor comprension del sistema, y asi
obtener funcionalidad en los motores de la aeronave HAWKER SIDDELEY
125-400 con matricula XB-ILD perteneciente a la carrera de Mecanica

Aeronautica de la Unidad de Gestidn de Tecnologias- ESPE.
1.4 Objetivos
1.4.1 Objetivo General

Realizar una inspeccion del sistema de combustible mediante informacién
técnica para obtener funcionalidad del motor Rolls-Royce Viper 522 de la
aeronave HAWKER SIDDELEY 125-400 perteneciente a la carrera de
Mecanica Aeronautica ubicado en la Unidad de Gestion de Tecnologias-
ESPE.
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1.4.2 Objetivos Especificos

e Proporcionar informacion técnica necesaria del avion HAWKER SIDDLEY
125-400 que facilite la inspeccion del sistema de combustible.

e Proporcionar el equipo especial de trabajo (eslinga y soporte movil) a la
Unidad de Gestion de Tecnologias-ESPE, para el desmontaje y montaje
del motor Rolls-Royce Viper 522 de la aeronave HAWKER SIDDELEY
125-400.

e Inspeccionar el sistema de combustible para tener funcionamiento en los
motores Rolls-Royce Viper 522 de la aeronave HAWKER SIDDELEY 125-
400.

1.5 Alcance

El presente proyecto tiene como finalidad brindar ayuda practica y teorica
de procedimientos y técnicas de mantenimiento aplicadas al sistema de
combustible de la aeronave HAWKER SIDDELEY 125-400, para que los
procedimientos aplicados permitan al sistema de combustible proporcionar
una cantidad de flujo con presion y temperatura adecuados, que esta descrito
en el manual de mantenimiento para un mejor desenvolvimiento durante las
fases operacionales de los motores, con la finalidad de tener un equipo
especial para uso de los estudiantes en la aeronave y complementar el

desarrollo de habilidades técnicas de los estudiantes.
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CAPITULO II
MARCO TEORICO

2.1 Historia del Avién Jet Hawker Siddeley 125-400 con matricula XB-
ILD

El avion Jet Hawker Siddeley 125-400 con matricula mexicana XB-ILD fue
propiedad de César Fernandez (ex gobernador de Manabi y sospechoso de
narcotrafico), por lo cual el estado hizo poder de la aeronave para cumplir
vuelos logisticos por parte de la Fuerza Aérea Ecuatoriana desde el 2005 y
condicionado por tramites legales. (EL UNIVERSO, 2004)

La aeronave se encontré en los patios donde ahora es el hangar de la
Direccion de Aviaciéon Civil del Ecuador, bajo condiciones climaticas y sin
recubrimiento alguno donde fue deteriorandose sistemas funcionales durante
estos 14 afios mostrando sefiales de formacion de corrosiones, perdida de

componentes y dafios a los sistemas.

Por medio de peticidon y necesidad de la Carrera de Mecanica Aeronautica
de la Universidad de las Fuerzas Armadas-ESPE se obtuvo que INMOBILIAR
donara la aeronave a la Unidad de Gestion de Tecnologias-ESPE para que
sea utilizada como avion escuela para la Institucidon. Ingresando como material
de aporte para mejorar los niveles de educacion practicos, aplicando tareas
de mantenimiento, programas de conservacién y proyectos técnicos de
titulacion mejorando asi la condicion y operatividad de la misma.(EL
UNIVERSO, 2004)

Figura 1 Avion Hawker Siddeley 125-400 incautado
Fuente: (EL UNIVERSO, 2004)



19

2.2 Generalidades del Avion Hawker Siddeley 125-400

Birreactor de transporte ejecutivo, disefiado originalmente por de Havilland
a inicios de los afios 60 del pasado siglo, como DH.125 Jet Dragodn, es
producido en serie por Hawker Siddeley tras el vuelo del prototipo el 13 de
agosto de 1962, con una produccion de 7 unidades en las primeras series

como introduccion al mercado aeronautico. (Golpe, AMILARG, 2013)

El primer ejemplar de serie realiza su vuelo inaugural el 12 de febrero de
1963 y es entregado al cliente de lanzamiento el 10 de septiembre de 1964.
Propulsado por dos turbofan ubicados en la parte posterior, dotado de un
fuselaje cilindrico totalmente presurizado, alas bajas en flecha y cola en T,

capaz de transportar 7 pasajeros con 2 pilotos. (Golpe, AMILARG, 2013)

Hasta la fecha se han producido mas de 1600 unidades, las cuales fueron
fabricadas en principio por Hawker Siddeley, luego a partir de 1977 por British
Aerospace, desde 1993 por Raytheon y desde 2007 por Hawker Beechcraft.
En el a&mbito militar fue o es utilizado por las Fuerzas Armadas de Arabia
Saudita, Argentina, Botsuana, Brasil, Corea del Sur, Gran Bretafia, Irlanda,
Japén, Malawi, Malasia, Nigeria, Pakistdn, Sudéfrica, Turkmenistan y
Uruguay. (Golpe, AMILARG, 2013)

Figura 2 Avion Hawker 125-4
Fuente: (Brown, 2013)

El avion ha experimentado cambios de designacién durante su vida activa.
Originalmente como DH.125, fue rebautizado como HS.125 cuando de
Havilland se convirtié en una division de Hawker Siddeley en 1963. Cuando
Hawker Siddeley Aircraft se fusion6 con British Aircraft Corporation para

formar British Aerospace en 1977, el nombre fue cambiado al de BAe 125.


https://es.wikipedia.org/wiki/Hawker_Siddeley
https://es.wikipedia.org/wiki/British_Aircraft_Corporation

2.2.1 Tipos de Avion Hawker Siddeley HS-125

Tabla 1

Tipos de aeronave Hawker Siddley

Tipos de aeronaves Hawker Siddley

Serie

400A/400
B

401B

600A/600
B

Hawker
800SP -
XP/XP2

Producidos

7 unidades

N/A

N/A

N/A

N/A

Fuselaje

N/A

Nueva puerta

de acceso

Nueva cabina

Mas alargado

N/A

Especificacion por variante

Motores

Roll Royce
Viper 520
Roll Royce
Viper 522

Roll Royce
Viper 522
N/A

Honeywell
TFE731-
5BR1H

20

Observacién de
mejora
Modelo

preproduccién

Sistema de frenos

Peso despegue
incrementado
Mayor capacidad de
combustible y
alerones mejorados
Equipado con

winglets
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2.2.2 Especificaciones técnicas del Avién Hawker Siddeley 125-400

Transporte ejecttivo }7 2600 km de alcance maximo

de medio alcance 3500 m techo de servicio

7 pasajeros y 3 tripulantes

— Capacidad de transporte h '
2.5 h de autonomia

Roll Rpyce Viper 522- 1525 kg empuje
—{ Motor h
| 695 kmih velocida maxima

Envergadura 14.32 m
Longitud 1442 m
- Altura 526 m

Dimensiones

Superficie alar 32.8 m

\%I—[ 10555 kg maximo de despegue

Figura 3 Especificaciones de la Aeronave Hawker

2.3 Descripcion del sistema de combustible

El combustible se bombea desde la bomba de combustible accionada por
la caja de engranajes de accesorios a traves de la Unidad de Control de Flujo
Baromeétrico (BFCU) y el Controlador de la Relacién de Combustible de Aire
(AFRC) y est4 limitado por la Unidad de Control de Temperatura Superior
(TTC) y el Limitador de Empuje Automatico (ATL). (Jewell, 2003)

El combustible se quema en la cAmara de combustion donde la velocidad
del gas aumenta y el desplazamiento a través de las paletas de guia de la
boquilla alimenta la turbina de tipo impulso / reaccion. El trabajo de la turbina
es extraer parte de la energia del flujo de gas para impulsar el eje principal y
transmitir la potencia que se utiliza para el compresor y la caja de cambios de
accesorios (ANEXO A). (Jewell, 2003)
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2.3.1 Generalidades del sistema de combustible

En general el sistema de combustible almacena y entrega una cantidad
precisa, limpia y a la presion correcta, para satisfacer las exigencias de un
motor. Un sistema en buenas condiciones y bien proyectado, asegura un flujo
abundante y efectivo de combustible en todas las fases del vuelo, que incluyen
un cambio de velocidad, maniobras violentas y repentinas, las aceleraciones
y desaceleraciones; ademas, el sistema debe estar razonablemente libre de
la tendencia de obstruccion de vapor que pueda resultar por cambios de las

condiciones climaticas en tierra o durante el vuelo. (Valdez, 2015)

Figura 4 Sistema de combustible

Este sistema en los aviones multi-motores deberd construirse de tal
manera, que cada motor se alimente de su propio tanque; Sin embargo, otros
medios pueden agregarse para la transferencia de combustible de
un estanque a otro, o para que funcionen 2 motores con un solo estanque de

emergencia, mediante un “Sistema de Alimentacion Cruzada”. (Valdez, 2015)

Los tanques contienen deflectores internos para evitar un cambio muy
brusco en la posicion del combustible, lo que provocaria una variacion en el
balance del avion, esto es aplicable a los tanques principales del ala donde el
cambio rapido del peso del combustible puede causar la pérdida del control
del avion. Los deflectores también ayudan a prevenir al salpicado o chapoteo
del combustible, lo cual puede contribuir al bloqueo de vapores. (Valdez,
2015)
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Tipos de sistema Gravedad
de combustible Presién
Integral
Tanques de -
cormbustible Rigido
Flexible
Bombas
Reforzadas
Conexioines y
Sistema de mangueras
combustible del avidn vakulas
Sistema de selectoras
Combustible , ,
Componentes del Filtro principal
de combustible
sistema de —_————
combustible Indicador de flujo
de cormbustible
Indicadares
Indicador de cantidad
de cormbustible
Sistema de
surinistro y control
Sistemna de alimentacion
Sistema de de cormbustible en el
combustible del motor arrangue
Sistema principal
Indicador de presion de combustible

Figura 5 Sistema de combustible

2.4 Tipos de sistema de combustible

Existen dos tipos de sistemas, los cuales se diferencian por el modo de
enviar el combustible desde el tanque principal al carburador y/o unidad de
control de combustible en motores alternativos, turbohélice, turborreactor o jet
y turbo fan; los cuales pueden ser por medio de gravedad esto quiere decir
desde un punto mas alto o por presion por medio de generaciéon de una
bomba. (Valdez, 2015)

2.4.1 Sistema de combustible por gravedad

Este sistema esta en uso en un gran niumero de aviones de baja potencia,
aun cuando tiene un disefio elemental, y las ventajas son la simplicidad y la
regulacion del funcionamiento, este sistema no se ocupa en las aeronaves de
alta potencia, a causas de la disposicion estructural y las exigencias mas

elevadas de presion. (Gutierrez C. , 2014)

La presion disponible en este sistema se puede calcular mediante la

aproximacioén de 1 libra por pulgada cuadrada por cada 40 pulgadas de altura
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de combustible; asi, se puede estimar que una vertical de 120 pulgadas de
combustible es necesaria para producir una presion de descarga de 3 libras
por pulgada cuadrada. (Gutierrez F. G., 2016)

Vent

Selector valve
AN

Carburetor

Primer

Figura 6 Sistema de combustible por gravedad
Fuente: (Mendez, 2011)

2.4.2 Sistema de combustible por presion

En las aeronaves donde no es posible instalar el tanque de combustible a
la distancia requerida sobre el carburador y/o unidad de control de
combustible, y cuando la presion de combustible necesaria para un buen
funcionamiento de estas unidades es relativamente alta, porque el sistema de
combustible por gravedad no la puede proporcionar, el sistema
necesariamente, constara de bombas para mantener la presion al valor
adecuado para el correcto funcionamiento del carburador y/o la unidad de

control de combustible. (Gutierrez C. , 2014)

Este tipo de bombas varia depende el disefio o presion a generar entré las
MAas comunes en una aeronave con motores jet son de tipo piston y de

engranajes las cuales obtienen su rotacidén para generar presién por medio de
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motores eléctricos de gran fuerza motriz o de forma mecénica y efectiva
aprovechando la rotacion axial de una seccion de turbina del motor. (Gutierrez
F. G., 2016)

Engine-driven pump
1

Figura 7 Sistema de combustible por presion
Fuente: (Mendez, 2011)

2.5 Componentes del sistema de combustible

Los componentes de este sistema se pueden dividir en dos secciones
principales como el sistema de combustible del avion el cual utiliza
componentes que tienen su recorrido y presion desde las alas; y el sistema
de combustible del motor que utiliza menos componentes ya que su recorrido
es reducido pero el mas principal al llevar fluido inflamable hasta una camara
de combustién. (Gutierrez F. G., 2016)

2.5.1 Componentes del sistema de combustible del avion

Este sistema contiene baja presion, pero debe ser capaz de suplir un flujo
y una cantidad necesaria de combustible hasta las bombas mecanicas del

motor o en casos de emergencia capaz de generar la presién necesaria
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cuando la bomba mecanica del motor ha dejado de funcionar para mantener

encendidos los motores, los componentes de detallan a continuacion:

e Tanque de Combustible

e Bomba reforzadora (BOOSTER PUMP)
e Caferias y mangueras de combustibles
e Valvula selectora

¢ Filtro principal de combustible

¢ Indicador de flujo, presién y cantidad de combustible. (Aircraft, 2003)
2.5.1.1 Tanques de combustible

Son contenedores que se coloca directamente a bordo de la aeronave y se
usan para almacenar liquidos inflamables como el combustible, que es
importante para que la aeronave funcione, los depdsitos de combustible

varian considerablemente de tamafio y se clasifican en:
2.5.1.1.1 Tanque de combustible integral

Los depdsitos integrales son areas dentro de la estructura de la aeronave
qgue han sido selladas para permitir el almacenaje de combustible. Dado que
estos depdsitos son parte de la estructura de la aeronave, no pueden ser
desmontados para someterse a mantenimiento o inspeccion. Para estos
cometidos deben proveerse de paneles de inspeccion para permitir la
inspeccién interna, reparacion y mantenimiento general del tanque. La
mayoria de aeronaves de gran tamafio usan este sistema almacenando
combustible en las alas, en la panza y algunas veces en la cola del avién
(Amaya, 2012)
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| 5 valves (WBL 157.0)

_ﬁ

Figura 8 Tanque integral
Fuente (Airframe, 2012)

2.5.1.1.2 Tanque de combustible rigido

Los depdsitos rigidos desmontables se instalan en un compartimento
disefiado para este propdsito. Normalmente son de construccién metdlica y
pueden desmontarse para ser revisados, reemplazados o reparados. La
integridad estructural del avion no depende del tanque de combustible. Este
tipo de depdsitos son frecuentes en pequefias aeronaves de aviacion general.
(Amaya, 2012)

Figura 9 Tanque rigido
Fuente: (Airframe, 2012)

2.5.1.1.3 Tanques de combustibles flexibles

Son bolsas de goma reforzadas que se instalan en una seccién de una
estructura de la aeronave disefiada para arrojar la carga de combustible. El

bladder se enrolla y se instala en el compartimiento a través del conducto para
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el relleno o el panel de acceso, y se fija con botones metalicos o enganches

dentro del comportamiento. (Amaya, 2012)

Figura 10 Tanque flexible
Fuente: (Airframe, 2012)

2.5.1.2 Bomba reforzadora

Se instalan dentro del estanque, en su parte inferior, se conocen como
sumergidas. Las semi-sumergidas, cuyo motor eléctrico esta en una bahia
seca Yy la turbina dentro del estanque con una toma, en la parte baja del
tanque, que en su extremo tienen el filtro de malla gruesa. No es necesario

vaciar el tanque para cambiarla.

Se entrega combustible a la bomba de motor practicamente libre de vapor,
el vapor se devuelve al tanque de combustible eliminandose hacia la parte
superior del sumidero; el vapor de combustible es expulsado por un sistema
autonomo de ventilacion para evitar la sobre presion dentro del tanque y la

generacion de residuos de agua. (Diez, 2015)
2.5.1.3 Cafierias y ductos de combustible

Los ductos de combustible se identifican por una franja de color rojo, la
cual esta puesta alrededor de cada extremo. Los ductos son rigidos o flexibles;

existen dos tipos, uno es de aleacion recosida de aluminio y mientras que las
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otras se fabrican de caucho sintético y de tejido. El grosor de los ductos

depende del régimen de consumo del motor. (Gutierrez F. G., 2016)

Figura 11 Simbologia de linea de combustible
Fuente (Gutierrez, 2014)

2.5.1.4 Valvula selectora

Deben permitir el libre paso del flujo en la cafieria a la cual sirve y sin
filtraciones. Se usan para cortar combustible, alimentacion cruzada, Transferir
combustible, Vaciar combustible, Cargar combustible. Se pueden operar
manualmente mediante el uso de cables, poleas, varillas. Las valvulas se
pueden operar en forma manual usando el indicador de posicion que se
encuentra en el cuerpo de ella y solo en caso de hacer algun trabajo de
mantenimiento. Las valvulas utilizadas en la actualidad son las de tipo

eléctrico, usualmente operadas con 28 VDC. (Gutierrez C. , 2014)

Para saber la posicién de estas valvulas cuentan con luces de color azul
llamadas de transito. Cuando la valvula esta en el recorrido hacia abierto o
cerrado la luz enciende con su maxima intensidad, lo mismo ocurre si no llega
a la posicién pedida. En el circuito adjunto ademas de transito la luz estara
apagada cuando la valvula esta cerrada y encendida tenuemente con ella

abierta, cumpliendo asi la funcién de posicion. (Gutierrez F. G., 2016)
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Del tanque de reserva

Para el filtro Fec—
principal E H:[HM@ t Del tanque 2

-1

Leva
movida por
la manija

—
de la ==

valvula

selectora | II

Del tanque 1

Figura 12 Vélvula selectora
Fuente(Gutierrez, 2014)

2.5.1.5 Filtro principal de combustible

Los filtros estan instalados en las bocas de llenado por gravedad, a la
salida de los tanques y a la entrada del carburador en motores reciprocos y
en las mismas secciones incluida la bomba del motor en motores a reaccion.
Los instalados en la boca de llenado o a la salida de los tanques son de malla

gruesa e impiden que las particulas mas grandes contaminen el sistema.

Figura 13 Filtro tipo wafer
Fuente: (Gutierrez C. , 2014)

Los filtros que estan a la entrada del carburador o en la bomba de motor
son de malla fina y ademas de filtrar las impurezas, debido a estar en el lugar
mas bajo del sistema combustible, atrapa las pequefias cantidades de agua

gue puedan quedar. En los motores reciprocos van instalados en la nacela del

motor. En las turbinas van montados en el motor en su parte mas baja y tienen
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incorporado un interruptor de presion diferencial para avisar cuando esta
obstruido. Existen varios elementos internos filtrantes entre ellos el mas
utiizado tipo diafragma y wafer de los cuales se utilizan depende la
configuracién de la aeronave o tipo de fabricante, el mas comudn en aviacion
como filtro de combustible eficiente, es utilizado el tipo wafer por sus

componentes internos y caracteristicas de filtracion.
2.5.1.6 Indicadores de combustible
2.5.1.6.1 Indicador de flujo de combustible

Mide la razon del gasto de combustible en medidas de peso por hora (Ibs.
0 kgs.). Algunos de ellos traen ademas la indicacion de lo gastado, con su
respectivo interruptor de reseteo. Los mas conocidos son los de paleta (vane)
y el del tipo medidor de flujo de masa. Actualmente el segundo de ellos es
usado por casi toda la flota mundial. Algunos de estos equipos utilizan una
fuente de poder que normalmente va en el compartimento de equipos

electrénicos. (Rueda, 2006)

Figura 14 Indicador de flujo de

Combustible
Fuente: (Aircraft Spruce, 2015)

2.5.1.6.2 Indicador de cantidad de combustible

El conocimiento de la cantidad de combustible remanente en los depdsitos
de combustible es una informacion vital para la seguridad del vuelo. Este
sistema utiliza una boya o flotador de material ligero o corcho impermeable

que flota en la superficie del liquido, el cual con la timoneria adecuada hace
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variar un potencidémetro que, por medio de la corriente eléctrica transmite esta
informacion al indicador; mencionado sistema fue utilizado en las primeras

aeronaves fabricadas por el hombre. (Rueda, 2006)
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Figura 15 Indicador de cantidad

De combustible
Fuente: (Aircraft Spruce, 2015)

2.5.2 Sistema de control de combustible del motor

El sistema de combustible del motor comprende tres sistemas; Sistema de
control y suministro, sistema de encendido y el sistema principal; y
alimentacion funcional. El sistema es de baja presion que emplea quemadores
del tipo vaporizante. Debajo de un flujo de condiciones, la presién de los
guemadores no excede las 600 Ib/sg.in. Contiene indicadores de los

componentes del sistema. (Reython Corporate, 2003)
2.5.2.1 Indicador de presion de combustible

Las caracteristicas del sistema de combustible frecuentemente hacen
aconsejable controlar la presion de entrada a la bomba de combustible. En
caso de una detencion del flujo de combustible en vuelo. Ademas, la presion
de entrada a la bomba de combustible indicara una posible cavitacion en la
entrada de dicha bomba en vuelo, y mostrara si el sistema de combustible
estd o no estad operando adecuadamente durante las comprobaciones en
tierra del motor. (Rueda, 2006)
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2.5.2.2 Sistema de suministro y control

El combustible se aloja en las alas del avion y es enviado al motor por medio
de bombas reforzadoras hasta el sistema de baja presién del motor él se
vuelve auténomo al succionar el combustible, este combustible pasa por el
filtro y la bomba mecénica, recorre por un mecanismo servo pasando por la
unidad controladora de flujo barométrico y la unidad de control de relacion
aire/combustible, y un gobernador hidromecanico de la bomba que ayuda a
mantener una maxima velocidad del flujo hasta los componentes. El sistema
estd comprendido por varios componentes, donde la mayoria controlan el

flujo, relacion, presion y temperatura, tales como:

e Filtro de baja presion

¢ Interruptores de presion diferencial de combustible

e Interruptores de emergencia de baja presion

e Bomba de combustible

e Valvula de reblaste cimiento tipo solenoide

e Controlador de relacion de aire/combustible. (Gutierrez C. , 2014)
2.5.2.3 Sistema de alimentacién de combustible durante el arranque

El sistema comprende componentes, los cuales actlan directamente en el

proceso de encendido, estos son:
e Solenoide de imprimacion
e Seis unidades de imprimacién

Durante el encendido el flujo de combustible es desviado por la valvula de
incremento de presion y este flujo pasa a través del solenoide de imprimacion,
cuando este es energizado se encuentra en la posicion abierto. En la etapa
inicial del ciclo de encendido la presién de combustible es insuficiente para

abrir la valvula de incremento de presion, por lo tanto, el flujo de combustible
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pasa por la unidad de imprimacion para ser atomizado e inyectado en las

camaras de combustion.

Las unidades de imprimacion pueden dejar de funcionar solo si el
solenoide esta des energizado en proceso del ciclo de encendido. Un sistema
de drenaje o ventilacién del sistema de imprimacion actia una valvula
eléctrica para sacar, se encuentra cerrada cuando esta encendido el motor,
esto previene alguna falla en el drenaje de las lineas de imprimacion.
(Reython Corporate, 2003)

2.5.2.4 Sistema principal

Como la velocidad del motor aumenta después de encenderse, el
combustible se eleva a una presion adecuada para abrir la valvula de
incremento de presién y pueda pasar el flujo de combustible a través del
flujbmetro y las unidades de tuberia de alimentacion, de alli entra aire primario
a los tubos donde es mezclado y vaporizado. El aire secundario combinado
de los tubos con el combustible mezclado es inyectado, la llama se enciende

por las unidades de imprimacion. Ver anexo “B”.

Este sistema comprende componentes relevantes capaces de medir

cantidad y llevar el flujo por medio de tuberias o cafierias, estos son:
e Flujometro

e Unidades de tuberia de alimentacién — 12 unidades. (Reython Corporate,
2003)

2.6 Descripcion y operacion del sistema de combustible del avion
Hawker Siddeley 125-400

El combustible se almacena en un tanque integral en cada ala y en un
tanque de largo alcance (tanque ventral) debajo del fuselaje posterior.
Drenajes de combustible y agua se incorporan en los tanques que se
reaprovisionan de combustible a través de un ducto en cada tanque. Las
bombas reforzadoras estan instaladas en cada tanque de ala para suministrar
combustible al motor respectivo y una APU (Unidad Auxiliar de Potencia) si
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estd instalada, también cuenta con un sistema de transferencia para realizar

una alimentacion cruzada.

Una vélvula de alimentacién cruzada garantiza un suministro a ambos
motores en caso de falla de una bomba de reforzadora individual; los motores
pueden funcionar con alimentacion de succién si ambas bombas fallan. Todos
los tanques se ventilan a la atmosfera, a través de un tanque de compensacion
en cada punta de ala, desde el tanque de ventilaciéon de largo alcance hasta
el tanque del ala izquierda. Un interruptor de tipo flotador en cada tanque de
compensacion proporciona una advertencia en un indicador magnético si el
tanque de compensacion se llena durante la transferencia de combustible.
(Reython Corporate, 2003)

Se proporciona un sistema de medicion del tipo de capacitancia para cada
tanque del ala y un indicador magnético operado por interruptores de alto y
bajo nivel para el tanque de largo alcance. Un calentador de combustible, un
sistema de advertencia de sobrecalentamiento de combustible, un transmisor
de flujo de combustible y un sistema de advertencia de bloqueo del filtro de
combustible de baja presion del motor también forman parte del sistema de
combustible montado en el motor. Ademas del combustible utilizable, los
tanques del ala y de largo alcance llevan cada uno una pequefa cantidad de
combustible inutilizable; la mayor parte de este combustible inutilizable es
capaz de drenarse a través del canal de agua y / o drenajes de combustible
(ANEXO B). (Reython Corporate, 2003)

2.7 Descripcion general motor Roll Royce Viper 522

El motor Viper 522 es un motor de flujo axial directo. El aire que entra en
el motor se dirige hacia el compresor por medio de unos alabes guia de
entrada. A medida que el aire se mueve a través de las etapas del compresor,
su presion aumenta. Cuando el flujo sale del compresor, un conjunto de palas
rectificadoras de flujo de dos etapas alimenta el aire comprimido a la seccion

de combustion.

La cdmara de combustion es anular y utiliza 12 quemadores de

vaporizacién de tipo "bastén" como el método principal de quema de
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combustible. Cuando se arranca el motor, se utilizan seis "quemadores de
atomizacion" de arranque, que son apagados por el control del motor cuando
se alcanza la presion del combustible primario mediante la valvula de aumento
de presiéon (P1V). (Reython Corporate, 2003)

Figura 16 Motor Roll Royce Viper 522

2.8 Inspeccién visual

Figura 17 Inspeccion visual
Fuente: (Flight-Mechanic, 2017)

La inspeccion visual se puede mejorar al no perder de vista el area
sospechosa con una luz brillante, una lupa y un espejo. Algunos defectos
pueden ser tan obvios que no se requieren métodos de inspeccion
adicionales. Las piezas no deben limpiarse antes de una inspeccion visual
preliminar, ya que a menudo se pueden detectar indicios de una falla a partir

de los depdsitos residuales de particulas metalicas en algunos huecos en el
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motor. Se utilizan varios términos para describir los defectos detectados en
las piezas del motor durante la inspeccion. Algunos de los términos y

definiciones mas comunes como:

e Abrasion: un area de rasgufios 0 marcas asperas causadas
generalmente por materias extrafias entre partes o superficies en
movimiento.

e Brinelling: una o0 mas muescas en las carreras de los rodamientos,
generalmente causadas por altas cargas estaticas o aplicacion de
fuerza durante la instalacién o el retiro. Las muescas son redondeadas
o esféricas debido a la impresion dejada por las bolas o rodillos de
contacto del rodamiento.

e Ardor: dafio superficial debido al calor excesivo. Por lo general, es
causado por un ajuste incorrecto, una lubricacién defectuosa o por un
funcionamiento excesivo de la temperatura.

e Bruiido: pulido de una superficie al deslizar el contacto con una
superficie lisa y mas dura. Por lo general no hay desplazamiento ni
extraccion de metal.

e Rebabas: una proyeccion brusca o aspera de metal que generalmente
resulta del procesamiento de la maquina.

e Frotamiento: una condicién causada por una accion de roce entre dos
partes bajo una ligera presion que produce desgaste.

e Astillado: ruptura de piezas de material, que generalmente es causada

por una concentracion excesiva de estrés o un manejo des cuidado.

® Corrosion: pérdida de metal por accion quimica o electroguimica. Los
productos de corrosion se eliminan facilmente por medios mecanicos.
El 6xido de hierro es un ejemplo de corrosion.

e Grieta: una separacion parcial de material generalmente causada por
vibracion, sobrecarga, tensiones internas, ensamblaje defectuoso o
fatiga. La profundidad puede ser de unas pocas milésimas, hasta el

espesor total de la pieza.

® (Corte: pérdida de metal, por lo general a una profundidad apreciable

en un area relativamente larga y estrecha, por medios mecénicos,
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como ocurre con el uso de una hoja de sierra, un cincel o una piedra

de bordes afilados que golpea un golpe.

® Dent: una pequefia depresion redondeada en una superficie
generalmente causada por la parte golpeada con un objeto
redondeado.

e Erosién: pérdida de metal de la superficie por la accion mecanica de
objetos extrafios, como arenilla o arena fina. El area erosionada es
asperay puede estar alineada en la direcciéon en que el material extrafio
se movio en relacion con la superficie.

e Escamas: el desprendimiento de piezas pequefias de metal o
superficies recubiertas, generalmente causadas por un revestimiento
defectuoso o una carga excesiva.

e Trastornos: una condicién de erosiéon de la superficie causada por un
movimiento minusculo entre dos partes que generalmente se sujetan
con una presion unitaria considerable.

e Desgarramiento: una condicion severa de rozadura o desgaste en la
cual ocurre una transferencia de metal de una parte a otra.
Generalmente es causado por un ligero movimiento de las partes
acopladas que tienen un movimiento relativo limitado y bajo cargas

elevadas.
2.9 Inspeccion de combustible

La inspeccion de la instalacion de un sistema de combustible consiste
basicamente en un examen del sistema para verificar su conformidad con los
requisitos de disefio junto con las pruebas funcionales para comprobar su
correcto funcionamiento. Es importante que se sigan las instrucciones del
fabricante para la aeronave en cuestion al realizar las funciones de inspeccion

0 mantenimiento.

Se inspecciona todo el sistema en busca de desgaste, dafios o fugas y se
debe asegurese de que todas las unidades estén bien fijadas y debidamente
protegidas. El filtro y el sumidero también deben revisarse en busca de

sedimentos, agua o limas. Los filtros o pantallas, incluidos los provistos para
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medidores de flujo y bombas auxiliares, deben estar limpios y libres de

corrosion. (Flight-Mechanic, 2017)

Figura 18 Inspeccion del sistema de combustible
Fuente: (Hispaviacion, 2012)

2.9.1 Lineas de combustible

Las lineas de combustible de los aviones pueden ser rigidas o flexibles
segun la ubicacion y la aplicacion, y para realizar la inspeccién en las lineas
de combustible se debe asegurar de que las lineas estén bien sujetas y que
las tuercas y abrazaderas estén bien apretadas, en caso de no estar bien
aseguradas las abrazaderas, use una llave de torsion de abrazadera de
manguera. Si las abrazaderas no sellan, reemplace las abrazaderas, la
manguera o ambas. Después de instalar una manguera nueva, revise las

abrazaderas diariamente y apriételas si es necesario.

Figura 19 Lineas de combustible
Fuente: (Hispaviacion, 2012)
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2.10 Fallas del sistema de combustible

La integridad del sistema de combustible de una aeronave es critica y no
debe comprometerse es por eso que cuando exista la evidencia de mal
funcionamiento o fuga se debe abordar antes de que la aeronave se lance
para el vuelo. Las instrucciones de mantenimiento y operacion de cada
fabricante deben usarse para guiar al técnico en el mantenimiento del sistema

de combustible en condiciones de aeronavegabilidad.
2.11 Localizacion de fugas y defectos.

Se solicita una inspeccion visual cercana cuando se sospeche una fuga o
defecto en un sistema de combustible. Las fugas a menudo se pueden rastrear
hasta el punto de conexion de dos lineas de combustible o una linea de
combustible y un componente.Fugas de combustible produce una marca por
donde va

e También puede causar un olor mas fuerte de lo normal.

e El combustible puede acumular suficiente colorante para que sea
visible o se puede formar un area limpia de suciedad.

e La suciedad y el polvo eventualmente se asientan en él, lo que lo

hace mas visible.

Cuando hay fugas de combustible en un area donde los vapores pueden
acumularse, la fuga debe repararse antes del vuelo debido a la posibilidad de
incendio o explosion. La reparacion podria aplazarse por fugas externas que
no estén en peligro de ser encendidas. Sin embargo, la fuente de la fuga debe
determinarse para asegurarse de que no empeore. Siga una inspeccion visual

detallada a menudo puede revelar un defecto.

Figura 20 Localizacion de fugas y defectos
Fuente: (Areanas, 2011)
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2.12 Clasificacion de fugas de combustible

Se utilizan cuatro clasificaciones basicas para describir las fugas de
combustible de las aeronaves: manchas, filtraciones, filtraciones intensas y
fugas en funcionamiento, el area de superficie del combustible recolectado de

una fuga es un tamafo determinado.

Cuando el area mide menos de % de pulgada de diametro, se dice que la
fuga es una mancha. De % a 1Y% pulgadas de diametro, la fuga se clasifica
como una filtracién. Las filtraciones pesadas forman un area de 1% pulgadas
a 4 pulgadas de diametro. Fugas de la piscina corriendo y en realidad goteo
de la aeronave. Pueden seguir el contorno de la aeronave por una larga

distancia.

|

Size will vary with
location and intensity

["Running leak |

3/8" to 112" Seep

Fuel will usually flow in this
area along skin contour after
it is wiped dry

12" to 4*

i

| Fuel usually drips at this point

Figura 21 Medidas de fugas de combustible
Fuente: (Airframe, 2012)
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CAPITULO Il
DESARROLLO DEL PROYECTO
3.1 Preliminares

En el presente capitulo se detallan los procedimientos que se realizé para
la inspeccion del sistema de combustible del motor Roll Royce Viper MK 522
del avion escuela de la Unidad de Gestion de Tecnologias-ESPE, Hawker
Siddeley HS 125-400 y todos los componentes secundarios que le conforman,

y las medidas de precaucién para evitar dafios e incidentes.

Se aplicé todo el conocimiento y entrenamiento adquiridos durante los
periodos académicos y con la tutoria del Tlgo. Gabriel Inca encargado de este
proyecto para el correcto desenvolvimiento en este tipo de tareas de
inspeccion. Mencionado proyecto de graduacion tiene la finalidad de
proporcionar herramientas especiales para el montaje y desmontaje de los
motores para realizar la inspeccion adecuada de los componentes del sistema
de combustible del motor, tarea que se puede ejecutar tomando como guia de
referencia el AC 43-13 1B

3.2 Medidas de seguridad

e Utilizar EPP
¢ Sefalética de precaucion e identificacion

e Uso de escaleras adecuadas para trabajar sobre las alas

3.3 Herramientas y equipos utilizados para la inspeccion del sistema de

combustible del motor.

e Tecle mecanico (debe tener una capacidad de carga de trabajo segura de
no menos de 1200 Ib)

e Eslinga

e Banco o cama movil

e Juego de copas en pulgadas

e Destornilladores planos y estrellas de distintas medidas

e Juego de llaves hexagonales
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3.4 Flujograma de tarea

Los diagramas de flujo usan formas especiales para representar diferentes
tipos de acciones o pasos en un proceso. Las lineas y flechas muestran la
secuencia de los pasos y las relaciones entre ellos. Estos son conocidos como
simbolos de diagrama de flujo. (SMARTDRAW, 2017)

INICIO
]
. : BUSQUEDA DE
ANALISIS DEL AVION INFORMACION DE EVALUACION DEL
HAWKER SIDDELEY » MANUALES > SISTEMA DE
TECNICOS COMBUSTIBLE
INSPECCIONDE INSPECCION DE
<G FILTROS DE
VALVULAS
COMBUSTIBLE NO STAR CAPACITADO PARM
‘ REALIZAR LA INSPECCION
INSPECCION DE
BOMBAS DE
COMBUSTIBLE Si
A Y
{_Se encontro discrepancias INSPECCION DEL
INSPECCION DE SISTEMA DE
COMBUSTIBLE
Si A
REALIZAR ACCION
< DESMONTAR EL MOTOR
CORRECTIVA NO
|
INSTALACION DEL
MOTOR

Y

PRUEBAS DE . INSPECION
5. (PASOLA ™~
FUNCIONAMIENTO RUEB A2 Si FINALIZADA

Figura 22 Flujograma de tarea
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3.5 Métodos aceptables técnicas y practicas de inspeccién del sistema
de combustible (AC No: 43.13-1B)

En este (AC) contiene métodos, técnicas y practicas aceptables para la
inspeccion y reparacion de areas no presurizadas de aeronaves, Estos datos
generalmente se refieren a reparaciones menores como es en las lineas de
combustible mediante inspeccion visual que es directamente aplicable a la
reparacion que se esta realizando. Es por eso que este AC se los utilizara
para poder mantener, reparar y ajusta los sistemas de combustible de la
aeronave y los componentes del sistema de combustible de acuerdo con las
instrucciones de mantenimiento del fabricante correspondiente en caso de ser
necesario después de la inspeccion. En los puntos siguientes se describe

algunos principios generales de mantenimiento del sistema de combustible
3.5.1 Lineas de combustible y accesorios.

Cuando se vayan a reemplazar o reparar los conductos del sistema de
combustible, tenga en cuenta los siguientes principios fundamentales,
ademas de los requisitos de aeronavegabilidad aplicables, se toman en
cuenta las practicas adicionales de inspeccion de los sistemas de tuberias de

las aeronaves.

e Compatibilidad de los accesorios

Todos los accesorios deben ser compatibles con sus piezas de union.
Aungue varios tipos de accesorios parecen ser intercambiables en muchos
casos, tienen diferentes pasos de rosca o pequefias diferencias de disefio que

impiden un acoplamiento adecuado y pueden causar fugas o fallas en la junta.

e Enrutamiento

Asegurese de que la linea no roce con los cables de control, la estructura
del fuselaje, etc., ni entre en contacto con el cableado eléctrico o el conducto.
Cuando no sea posible separar fisicamente los conductos de combustible de
los cables o conductos eléctricos, coloque el conducto de combustible debajo
del cableado y sujételo firmemente a la estructura del fuselaje. En ningun

caso el cableado debe estar soportado por la linea de combustible.
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e Alineacion.

Localice las curvas con precisidén para que la tuberia esté alineada con
todas las abrazaderas de soporte y los accesorios de extremo y no sea
estirada, tirada o forzada a entrar en su lugar por ellas. Nunca instale un tramo
recto de tubo entre dos racores de montaje rigido. Siempre incorpore al menos
una curva entre estos ajustes para absorber la tensiébn causada por la

vibracion y los cambios de temperatura.

¢ Vinculacion.

Pegue las lineas de combustible metélicas en cada punto donde se sujetan
a la estructura.  Se prefieren las abrazaderas de soporte de linea integrada

y amortiguada a otros métodos de sujecion y pegado.

e Soporte de Unidades de Linea.

Para prevenir posibles fallas, todas las conexiones lo suficientemente
pesadas como para hacer que la linea se caiga, deben ser soportadas por

otros medios que no sean la tuberia.
3.5.2 Bombas de combustible.

Inspeccione, repare y revise las bombas de impulsion, las bombas de
emergencia, las bombas auxiliares y las bombas accionadas por el motor de

acuerdo con las instrucciones del fabricante correspondiente.
3.5.3 Filtros de combustible y drenajes

Compruebe que cada filtro y elemento filtrante no esté sucio. Determine y
corrija la fuente de cualquier contaminante encontrado. Reemplace los
elementos filtrantes desechables con el tipo recomendado. Examine los
tazones del colador de combustible para ver si estan instalados correctamente
de acuerdo con la direcciéon del flujo de combustible. Compruebe el
funcionamiento de todos los dispositivos de drenaje para asegurarse de que

funcionan correctamente y de que tienen un cierre positivo.
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3.5.4 Sistemas de indicadores

Inspeccione, repare y ajuste los sistemas de indicadores de combustible
de acuerdo con las instrucciones del fabricante. Determine que los rotulos

requeridos y las marcas en el instrumento estén completos y legibles.
3.6 Desmontaje del motor

Para realizar esta tarea de inspeccion se determiné la necesidad de bajar
el motor y revisar detalladamente lineas de combustible que alimentan al
motor desde sus alas, los procesos descritos para el desmontaje fueron
tomados de acuerdo al manual de mantenimiento seccion desmontaje del
motor ATA 71-00 literal A pagina 401-408 (Ver anexo G)

3.7 Proceso de desmontaje de motor

Se precedié a retirar las capotas que cubren el motor para facilitar la
inspeccion de la misma manera se fij6 la herramienta especial al motor
asegurando sus puntos fijos de anclaje, luego se ubic6 el montante del motor
para poder fijarlo en las bases seguras, se conecto el tecle con la eslinga para
poder tensionarlo luego se desconecto6 cableado eléctrico, lineas, hidraulicas,
neuméticas y de combustible también desinstaléd conexiones mecanicas, se
liber6 el torque de los pernos fijos de anclaje para ser retirados en su totalidad
separando el motor de la aeronave y bajarlo de una manera cuidadosamente
hacia el soporte del motor ubicdndolo en un sitio adecuado libre de
contaminacion fisica y para proteccion de lineas se recubrié partes expuestas
a obstruirse asi mismo cubrié con cintas aislantes conexiones eléctricas para

evitar humedad.

3.8 Construccion de herramientas especiales

Debido que, durante la inspeccion del sistema de combustible del motor,
no existia herramienta especial como una eslinga y un soporte se vio en la
necesidad de implementar estas herramientas para poder llevar a cabo la
inspeccion y concluir la tarea de mantenimiento designada, para ello se tomé
en cuenta los disefios que van acorde con el peso del motor y medidas de

seguridad
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3.8.1 Procedimientos de disefio y construcciéon del montante del motor.

Para el disefio del montante se tomo en cuenta varios ejemplos de disefio
sin ningun ejemplo claro del fabricante, por falta de informacién técnica
referente a la construccion del montante del motor se procedio a realizar un
modelo basico el cual sea capaz de soportar el peso del motor sin afectar la
seguridad de los puntos de sujecion del motor y las bases de los montantes,
con la ayuda de un software de simulacién se obtuvo resultados de analisis

para su ejecucion. (Ver Anexo C -D- E - F)

Figura 23 Modelo de montante
Fuente: (Flickr, 2009)

3.8.2 Modelo de simulacién

Por medio del software de disefio y simulacion solidworks se cargaron los
datos de los sélidos de viga donde se detalla las secciones transversales
uniformes, donde se menciona el area de la seccion, longitud, volumen,
densidad, masa y peso. Y las propiedades de estudio seran objeto de analisis
estatico, uniones rigidas compatibles, fuerzas de cuerpo libre y factor de
seguridad. (ANEXO C)

Figura 24 Modelo de simulacion
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3.8.4 Modelo de simulacién eslinga

Por medio del software de disefio y simulacion solidworks se cargaron los
datos de los sdlidos de viga donde se detalla las secciones transversales
uniformes, donde se menciona el area de la seccion, longitud, volumen,
densidad, masa y peso. Y las propiedades de estudio seran objeto de analisis
estatico, uniones rigidas compatibles, fuerzas de cuerpo libre y factor de
seguridad. (ANEXO D)

Figura 25 Modelo de la eslinga

3.8.5 Resultado de la construccion de las herramientas especiales

Realizada ya la simulacion en el programa Solid Works de las herramientas
especiales, dando como resultado un equipo de ayuda para poder remover e
instalar el motor y asi se cumplio con la tarea referente al AC descrito anterior

en donde se refiere a realizar la inspeccion del sistema de combustible.

Figura 26 Motor recto y nivelado
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Figura 27 Soporte del motor

3.9 Inspeccion visual del sistema de combustible
3.9.1 Inspeccion visual de lineas y accesorios

Se observé que tenia una corrosion leve uniforme la cual se la trato con
alcohol y scotch brite para poder dejar en buen estado zonas afectadas,
también se verifico que la alineacion de tuberias esté correctamente

conectadas y con sus abrazaderas ajustadas.

Tabla 2

Inspeccion visual de lineas y accesorios

COMPONENTE INSPECCION SATISFAC NO
TORIO SATISFACTORIO

Corrosion v

Fisuras \

Fugas N

Compatibilidad de N

Lineas y accesorios

accesorios Alineacion N

Vinculacién N
Soportes de \

Unidades de Linea

También se inspecciond el soporte de lineas se verifico que todas las
conexiones estén adecuadamente ubicadas para no obstruir paso de
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combustible. Las tareas de inspeccion realizadas se hicieron en base al AC
43.13.1B, Seccion 2 del Sistema de combustible

Figura 28 Lineas de combustible

3.9.2 Inspecciodn visual de bombas de combustible

Se realizd una inspeccion visual bomba de combustible en la cual se
encontré corrosion superficial la cual se procedioé a tratarla con alcohol y
scotch brite para que este en buen estado.

Tabla 3

Inspeccidén visual de bombas de combustible

COMPONENTE | INSPECCION | SATISFACTORIO NO
SATISFACTORIO
Corrosion V
Bombas de Fugas N
combustible Contaminacion \

Posteriormente se procedié a limpiar la bomba de combustible con una
franela aplicando alcohol industrial. Las tareas de inspeccién realizadas se
hicieron en base al AC 43.13.1B, Seccion 2 del Sistema de combustible literal
8.35



Figura 29 Bomba de combustible

3.9.3 Inspeccion visual del filtro de combustible

Se realiz6 una inspeccion visual en el filtro de combustible donde se

detectd que poseia obstrucciones las cuales se procedieron a deshacerse

mediante limpieza de aire comprimido a una presion moderada.

Tabla 4

Inspeccion visual del filtro de combustible

puntos de drenes

COMPONENTE INSPECCION SATISFACTO NO
RIO SATISFACTORIO
Corrosion \
Filtro de Direccion de flujo N
combustible Obstruccion de v

De la misma manera se verificod el estado del filtro de combustible. Esta

tarea de inspeccion se realizo en base al AC 43.13.1B, Seccion 2 del Sistema

de combustible literal 8.36




Figura 30 Filtro de combustible

3.9.4 Inspeccion visual de valvulas

52

Se realizé inspeccién visual utilizando una lampara para apoyo visual y

verificar si existen fugas producidas por marcas del combustible, lo cual puede

causar un olor mas fuerte de lo normal, de la misma manera se procedio a

verificar si existe presencia de corrosion superficial.

Tabla 5

Inspeccion visual de véalvulas

COMPONENTE INSPECCION SATISFACTO NO
RIO SATISFACTORIO
Fugas \
Vélvulas Direccion de flujo N
Corrosion N

También se inspecciono por presencia de corrosion lo cual se limpié con

alcohol y scotch brite. Las tareas de inspeccion realizadas se hicieron en base
al AC 43.13.1B, Seccion 2 del Sistema de combustible literal 8.34

Figura 31 Valvulas
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3.10 Instalacién del motor

Se finaliz0 satisfactoriamente la tarea de mantenimiento referente a la
inspeccion del sistema de combustible, por lo cual se procedié a la instalacién
del motor en la aeronave para su correcto funcionamiento, los pasos descritos
a continuacién son referentes al manual de mantenimiento instalacion del
motor ATA 71-00 literal A pagina 421-429. (Anexo H)

3.10.1 Proceso de instalacion

El proceso de instalacion se llevo acabo, primero se verificO todos los
componentes del motor luego se instalé la herramienta especial en los puntos
de levantamiento del motor y ubicando el tecle, luego se retird el
recubrimiento en todas las lineas de hidraulico, neumatico y de combustible
para ser conectadas, también se retir0 las cintas aislantes del cableado
eléctrico se inspeccion6 los puntos de anclaje que estén en libre movimiento
a si mismo verificé los pernos del anclaje del motor con sus tuercas para luego
levantar el motor con mucha precaucion evitando roces de lineas y
componentes del motor, se instalé los pernos montantes de anclaje del motor,

se libero la tension del tecle, retirando la eslinga.

Por otra parte, se procedié a realizar las conexiones mecanicas del
fuselaje al motor se verificd que todas las conexiones que estén totalmente

acopladas y finalmente se instalé las capotas del motor.
3.11 Presupuesto

El presupuesto presentado en el anteproyecto era un presupuesto con
valores promedios que rodeaba los 1400 USD y no eran valores fijos, pero
durante todo el tiempo en el que se desarroll6 el proyecto se llegé al valor

total.
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3.11.1 Anédlisis de costos

Materiales

—— Costos Primarios 1 -
prramientas

Analisis e

Tramites de solicitudes de graduacion
Costoso

Elaboracion de textos

—— Costos Secundarios 4

Protocolizacian de documentos de legalizacion

! Yarios

Figura 32 Analisis de Costos
e Costos primarios
En la adquisicion de los materiales, para llevar a cabo el proyecto de
titulacion la se hizo referencia con algunas cotizaciones de precios lo cual, y
se tomo en cuenta lo mas factible.

Tabla 6

Total de Costos primarios

Descripcion Cantidad Valor Valor Total
Unitario (USD)
(USD)
Vigas IPN 100x50 2 85 170
Barras estructurales ASTM A36 1 45 45
Garruchas de 6 pulgadas 4 80 320
Plancha de laton de 1/2 pulgada 1 45 45
Eje de 2 pulgadas 1 50 50
Eje de 1 pulgada 1 35 35
Electrodos 6011 40 0.40 16
Pernos de 1 pulgada 11 0.30 3.30
Plastico de embalar 1 20 20
Pintura 2 35 70
Mano de obra 1 400 400
Total 1174.30
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e Costos secundarios

Para gastos secundarios se opto por llevar de una forma paulatinamente

ya que el proyecto se lo realizé dentro del tiempo del periodo académico.

Tabla 7

Total de costos secundarios

N° | Detalle Valor total (USD)
1 | Tramites de solicitudes de graduacion 40
2 | Elaboracién de textos 160
3 | Protocolizacion de documentos de legalizacion 100
del avidn
4 | Varios (Transporte, alimentacion, hotel) 400
TOTAL 700

e Costo total del proyecto de grado
Tabla 8

Total de costos del proyecto

N° | Detalle Valor total (USD)
1 | Gastos primarios 1174.30
2 | Gastos secundarios 700

TOTAL 1874.30
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CAPITULO IV

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES
4.1 Conclusiones

e Con la implementacion de informacion técnica de los manuales de la
aeronave Hawker Siddeley 125- 400 nos permite tener una mejor
instruccion 'y familiarizacion con la aeronave, detallando asi el

funcionamiento y mantenimiento de los sistemas.

e Las herramientas especiales implementadas son de gran ayuda ya que
nos permite realizar los procesos de inspeccidén detalladamente y asi
reforzar conocimientos teoricos- practicos, adquiridos a lo largo de la

carrera universitaria

e Con la informacién técnica obtenida del AC 41.13-1B a lo largo de la
ejecucion del trabajo de mantenimiento se realiz6 la inspeccién del sistema
de combustible, en la cual describe los procedimientos adecuados y

estandares de seguridad que debe seguir.

4.2 Recomendaciones

e Es de suma importancia antes de realizar cualquier tarea de mantenimiento
en el motor o en la aeronave, se recomienda revisar detalladamente la
informacion técnicay las respectivas herramientas con el fin de evitar dafios

al sistema de la aeronave.

e Al realizar la inspeccion del sistema de combustible del motor Roll Royce
es importante tomar en cuenta que esté dentro de los paradmetros aceptable

de acuerdo a la guia de inspeccion.

e Realizar diferentes tipos de inspecciones aplicables al sistema de
combustible de la aeronave Hawker Siddeley 125-400 para asi poder
mantener en buen funcionamiento del sistema y tener un buen

conocimiento para las materias aplicables.
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GLOSARIO

Aeronave: Toda maquina que puede sustentarse en la atmésfera por
reacciones del aire que no sean las reacciones del mismo contra la superficie

de la tierra.

Mantenimiento: Trabajos requeridos para asegurar el mantenimiento de la
aeronavegabilidad de las aeronaves, lo que incluye una o varias de las
siguientes tareas: reacondicionamiento, reparacion, inspeccion, reemplazo de

piezas, modificacion o rectificacion de defectos.

Motor de la Aeronave: Motor empleado o cuya intencién es impulsar una
aeronave. Incluye turbo sobre alimentadores, componentes y accesorios

necesarios para su funcionamiento excluyendo las hélices.

Sistema: Combinacion de componentes y/o accesorios interrelacionados a
distancias para desarrollar una funcion especifica. Incluye los componentes
basicos y todos los instrumentos, controles, unidades, piezas y partes
mecanicas, eléctricas, y/o hidraulicas o equipos completos relacionados con

el sistema.

Inspeccidn: Hallar caracteristicas fisicas significativas para determinar cuéles

son normales y distinguirlas de aquellas caracteristicas anormales.
Canferias: Conducto que cumple la funcién de transportar un fluido

Inspeccion visual: El ensayo de inspeccion visual es un método de ensayo
no destructivo que permite la deteccidn de discontinuidades o imperfecciones
gue afectan a la superficie visualmente accesible de los objetos.

Bambas: Es aquella que suministra la presion necesaria desde el tanque y lo
envia hacia el motor a través de un determinado recorrido. Sin ella el motor

no recibiria el combustible necesario para moverse.

Filtro: Un filtro es un dispositivo que retiene ciertos elementos y deja pasar
otros. El concepto suele referirse al material poroso que permite el transito de

un liquido pero bloquea a las particulas que el fluido lleva en suspension
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ABREVIATURA

AC: Circular Aviso

AFRC: Air Fuel Ratio Controller (controlador de proporcion de combustible de

aire)

ATL: Automatic Thrust Limiter (limitador automéatico de empuije)

ATA: Asociacion de Transporte Aéreo

BFCU: Barometric Flow Control Unit (unidad de control de flujo barométrico)
EPP: Equipos de Proteccién Personal

PIV: Presion Increase Valve (valvula de aumento de presién)

RAF: Royal Air Force (Real Fuerza Aérea Britanica)

RPM: Revoluciones Por Minuto

USD: Estados Unidos de Norteamérica

TTC: Top Temperature Control (control de temperatura superior)

VDC: Voltios en Corriente Continua
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ANEXO A

ESQUEMA DE FLUJO DEL SISTEMA DE COMBUSTIBLE
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ANEXO B:
DESCRIPCION Y OPERACION SISTEMA DE COMBUSTIBLE

RAYTHEOH CORPORATE JETS
BaAe 125 AIRCEAFT MATNTEMAMCE MAKLAL

FUEL SYSTEW - GEWERAL

(Hpd. 255440 - Long range tank)

1.Fuel System - Safety Precautions

When manhocle covers are remaved or when partial entry into a fuel tank is
reguired, the following precautions must Be observed in conjunction with any
special precautions detailed in specific maintenance practiices.

WARNIMGS: 1. AVWIATION FUELS ARE FLAMMABLE AND POLISORJUS.
2. BEFORE YDU START WORK DM THE FUEL SYSTEM MAKE 3URE:
- FIRE FIGHTIRG EQUIPHENT 15 READILY AVAILABLE ARD [M PRONIMITY
TO THE WORE KREMH.

- ELECTRICAL POMER 15 REMOYED FROM THE AIRCRAFT.
- THE BATTERIES ARE DISCONMECTED WITH THE BATTERY CABLES STOMED.

3. 00 WOT ERTER THE FUEL TAME BEFORE IT 15 PURGED OF FUEL FUMES.

4, WEARE PROTECTIVE CLOTHIHMG AWD USE REMOTE BREATHIMG APPRRATUS AHD
EEPLOSEON PROOF IWSPECTION LAMP.

5. PROLONGED CONTACT WITH FUEL CAM CAUSE SKIN IRRITATIOK.

6. OVES EXPOSURE TO FUEL WAPQUR CAM CAUSE LETHARGY, SERDOUS ILLWESS
Or DEATH.

|
"

THE HATERIALS WHICH ARE USED IH SOME MATHTEMAKCE PRACTICEE HAY
CORSTITUTE & WAZARD DR HEALTH RISKE IF CERTAIN SAFETY PRECAUTIONKE
ARE MOT OBEERVED. 1IN ALL CASES THE MATERIAL MANUFALTURERS OR
SUFPLIERS HEALTH AKD BAFETY DATA SHEETE WUST BE REFERRED 7O,

CAUTIDNS: 1. MAKE A LIST OF ALL TOOLS AMD ECAIIFMEMT TAKEW EHTO THE TANE.
ITEMS SHOULD BE CHECEED OFF AGAINST THIS LIST AS THEY ARE
REHOVED FROM THE TAKE.
2. BLAKE THE DPEW ERDSE OF ALL DISCOMNECTED PIPE LIMEL.

£.Fuel System - Description and dperation

fuel is stored in an integral tank in each wing and a long range 1ank bengath
the rear of the fuselage. Fuel and wateér drains sre incorporated.

Refuel ling is by gravity through & filler cap for esch tenk. Tank usable
CONLENTR ard:-

28-00-01
2B-00-01 Page 1
1E5HH/ EMP Printed in England Feb FRIKD




RAYTHEGH CORPORATE JETS
Bhe 125 ATRCEAFT MAINTEMANCE MAMUAL

Tank Imp Gals, V.5, Gals. Litres
Left wing 512.5 4154 2325.7
Right wing 512.5 LA 3.7
Lang range 112 1345 50%.1

TOTAL 1157 1365.3 5168.5

BOTE: U.5. gal. and litre capscities are by conversion of Imp. gal. figure.

All tanks went to atmosphers, the wing tanks through & colleetor tank at the
raspeciive wing tip, and the long range tamk te the left wing collector fank
mnly.

A boosier pump in pach wing tank supplies fuel to the respective engine low
pressure valve and also activates a transfer system to feed fuel from the
lamg range tank te the wing tanks, or transfer fuel from one wing to the
GLher, through releted control valves. A cross feed valve ensures fuel
supply to both engines should & single pusp failure poocur, A suction feed
system automatically maintains continuity of supply in the unifikely event of
total pump failure.

& capacigance type contents indicating system 18 provided for esch wing tank
and dip rubes facilitate contents checking during ground servicing. Loag
range tank contents is given by magnetic indicator operated by tank flost
guitehes., A Tlosr seitech in sach vent collector tank operates a relatsd
magnetic indicator when the respective wing iank becomes full during fuel
transfer,

An engine fuel filter de-icing system cen Be operatéed automatically or
manually following ice warning. [Indication of fuel tespersture and engine
fusl flow is also given.

28-00-0
28-0i0-0 Page 2
125 7 KHE Printed in England Fab 93(KED




ANEXO B

DESCRIPCION GENERAL DEL SISTEMA DE COMBUSTIBLE

BRISTOL ENGINE DIVISION

R MAINTENANCE
VIPER

ENGINE FUEL AND CONTROL - GENERAL

l. Description and operation

A,

v

General

The Viper 522 fuel syatem comprises, basically, three systems; the supply and
control system, the starting system and the main system. The supply and
control syetem is common to the starting and main systems, and feeds whichever
is functioning. The complete fuel system is of the 'low pressure’ type which
employs main burners of the vaporizing type. Under maximum flow conditions,
pressure to the burners does not exceed 000 1bfsq.in. Components which form
parts of the fuel system instruomentation are indicated thus® in the text; a brief
description of these components i8 given later in this chapter under the heading
'Indicating’.

Supply and control

Comprises :=
Low pressure filter
¥ Fuel pressure differential switch (aircraft supply item)
# Low pressurs warning switch
Fuel pump
Rate reset valve

Rate reset valve isolating solenoid valve (Mod.CV3600)

Barometric flow control unit (incorporating the h. p. fuel cock and throttle
valve)

Air/fuel ratio control

Synchronizer corrector unit (left-hand engine only).

Top temperature control (part of top temperaturs control system)

Pressure increasing valve

Automatic thrust limiter (incorporating a servo amplifier sub-unit).

Fuel from the aircraft tank(s) (see Chapter 28) flows through the fabric element of
the low pressure filter and intoe the engine-driven pump, The output of this
swashplate type pumnp (determined initially by the throttle lever setting)is modified
to suit engine reqguirements by an internal servo mechanism which is actuated by
two external components (that is, the barometric flow contral unit and the air/fuel
ratio control) and an adjustable hydro-mechanical governor (embodied in the pump)
which governs maximum engine speed.

Atambient temperatures above approximately 15°C . (ISA) withthe engine at full throttle,
the purnp maximum speed governor overrides the other servo controls and operates

the pump serve system to limit pump output and hence engine speed. At ambient
temperatures belowapproximately 15%C, , maximum engine speed is reduced due to

the flow limiting characteristics of the automatic thrust limiter, in conjunction with the
barometric flow control unit. At altitude, the maximum engine speed is controlled
by the pump governor, but, due to the fact that for a fixed engine speed, the fuel
pump delivery pressure decreases with increasing altitude, the pump maximum
speed governor setting tends to increase. To preventthisgovernor 'creep’, a

rate reset valve (r.r.v.} is embodied in the pressure supply to the governor
chamber. The valve incorporates a variable orifice, the area of which is increased
as pump delivery pressure falls, so that the supply pressure to the governar

Mar.74 T73-02
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F. FUEL FEED PIPES MANIFOLD

G, FLOWMETER [AIRCRAFT S8UPPLY)
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FUOEL LOW PFREESURE FILTER
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. Pl TOTAL AR FRESSURE PIFE -
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TOAF.R.C.

Fuel and control system
Fig.1
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| L. TOP TEMPERATURE CONTROL (T.T.C.)
M. AUTOMATIC THRUST LIMITER (4, T.1. |
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FUEL SUPPLY FIPE . SYMCHLONIZER
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EXGINE OHLY)
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. P& BTATIC AIR PRESSURE PIPE -

CEWNTRE SECTION TO A T.L.
GOVERNO® PRESSURE FIFL - E.K,V,
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FUEL PUMP CLANDG DRAIN FIPE
COMNECTION

FUEL PELIYERT FIFE - FUEL FUMP
TO SYNCHEOMIZER COLRECTOR UMIT
[LEF T-HAKD-ENGINE ONLY)

Pl PRESSURE FIPE - INTAKE PITOT
TOE.F.C 0. CAPSULE CHAMBER
FUEL DELIVERY FIFE - FUEL PUMF TO D, F. €. U,
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 BRISTOL ENGINE DIVISION

R MAINTENANCE
VIPER

...Engine fuel and control - General continued

chamber is maintained at a constant datum. Under certain conditions, however,
the engine will be controlled below governed speed either by the automatic
thrust limiter or the top temperature control system.

Mod CV3600 introduces a r.r.v. isolating solenoid valve to shut-off the fuel
supply from the fuel pump to the r.r.v. during starting; this improves the
starting characteristics, especially when operating in colder climates.

When the throttle is at a fixed setting, at all conditions other than governed
speed, the b.f.c.u. is the control which maintains the correct fuel flow.
Essentially, the air mass flow through the engine is dependent upon the
engine rotational speed (as dictated by the throttle valve setting) and the
forward speed and altitude of the aircraft. The b.f.c.u. incorporates the
h.p. fuel cock, the throttle valve and augmentor valve, the by-pass valve
(id1ing adjustment) and a barometric control. The h.p. fuel cock provides
the normal means of stopping the engine. The h.p. fuel cock and the throttle
valve are linked mechanically to separate levers in the flight compartment
(see Chapter 76). The augmentor valve is of the spring-loaded poppet type
and is located in the fuel inlet of the unit. [t closes under the Tow flow
conditions of starting and idling to maintain the fuel system responsive to
throttle movement.

The throttle lever position determines the throttle valve setting which, in
turn, determines the pressure drop across an orifice member and hence the
fuel flow through its ports. To modify this flow to suit the altitude and
forward speed of the aircraft, the barometric control actuates an internal
servo system to adjust the effective area of the metering ports. As a
result, the main servo system operates to adjust the fuel pump stroke to
maintain a constant pressure drop across the orifice member (provided the
throttle lever is not moved).

The a.f.r.c. is a controlling unit incorporated to prevent overfuelling the
"engine when the throttle is opened rapidly. It senses compressor delivery
pressure and engine bay pressure and 1imits the overfuelling accordingly.
Under steady running conditions it is inoperative. Basically, the size of a
metering orifice is controlled by a system of bellows and an internal serve
system, and the pressure drop across this orifice is sensed by a piston.

If this pressure drop exceeds a pre-set figure (which can be adjusted to vary
the acceleration time) the main servo system is operated to limit the fuel
pump stroke to give no more than the pre-set pressure drop across the
a.f.r.c.

The a.f.r.c. also has a pressure increasing valve (p.i.v.) mounted on the
fuel outlet. During starting, the spring-loaded plunger of the p.i.v. allows
fuel to flow to the starting system but prevents fuel flowing to the main
system until adequate pressure is achieved.

Engine speed synchronization is provided by a corrector unit (mounted on the
left-hand engine) which functions to synchronize this engine speed with that
of the right-hand (master) engine. The corrector motor unit contains two

73:02
Page 5
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..Engine fuel and control - Gemeral continued

stators and a rotor, the rotor being linked by a gear-train to a plunger type
valve positioned in a fuel line linking pump delivery direct to the b.f.c.u.
outlet. Each stator is supplied with a reference signal from the engine-
driven tachmoeter synchronizer generator on each engine. When the speeds

of both engines is in synchronism, the rotor remains stationary. If

however, the engine speeds are not synchronized, the rotor will rotate in

the phase direction of the stator receiving the higher fregquency signal and
the plunger valve will be moved to adjust the quantity of fuel fed to the
b.f.c.u. outlet (i.e. by-passing the b.f.c.u.) until synchronization is
restored.

The top temperature control system automatically reduces fuel flow to the
engine in the event of a high jet pipe temperature. The system functions

on a double datum, 'take-off' or 'climb', selected by a three position switch
{off/take-off/climb) in the flight compartment. In the fuel system, the
operative part of the top temperature control system is the top temperature
control which comprises a solenoid operated spill valve. [During operation
the solenoid is energized by an amplified signal received from five thermo-
couples (see Chapter 77) installed in the exhaust cone propelling nozzle.
During normal conditions, the e.m.f. generated by the thermocouples is below
the reference e.m.f. in the amplifier and no signal is passed to the
solenoid. If an over-temperature condition occurs the thermocouple e.m.f.
exceeds the amplifier reference e.m.f. and a signal is passed to the

solencid of the top temperature control, which opens the spill valve. When
the spill valve is opened, fuel is bled from the low pressure side of the
b.f.c.u. throttle servo diaphragm to the a.f.r.c. outlet. The resultant
pressure differential created across the diaphragm causes the b.f.c.u. servo
spill valve to open and increase the servo flow from the pump, thereby
reducing the fuel pump stroke and hence its delivery. The double datum
aspect of the system is obtained by biasing the amplifier so that, when
"take-off' is selected, the reference e.m.f. is higher than that at the climb
selection. Throughout the Chapter, the abbreviation 't.t.c.' is used for the
top temperature control. The unit is known by the manufacturer, however, as
an 'l.p.c.'.

The flow calibration of the system is such that maximum rev/min. is available
at ambient temperatures above 159C {ISA). To prevent the eicessive full
throttle thrust which would be realised at temperatures below ISA, an
automatic thrust limiter is embodied in the system, the unit remaining
operative at altitudes up to 8000 ft., depending on ambient temperatures.

The limiter evaluates P2 (compressor delivery) static pressure against P
(intake) total pressure to operate a spill valve. The pressure signal from
the spill valve is fed to an amplifier sub-unit which increases the signal
magnitude to the required rate for effective operation. Thus when the P2/
P1 relation exceeds the predetermined Timit, the spill valve opens and the
amplified signal regulates the b.f.c.u. spring housing pressure to control
the engine fuel flow (and hence speed and thrust) in the seme manner as
described praviously for the top temperature control.
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...Engine fuel and contrel - General continued

C. Starting system

Comprises :-

Primer solenoid
Primer units - 6

During engine starting, the fuel flow is diverted past the p.i.v. and through
the primer solenoid, which has been energized 2lectrically to the open position
(see Chapter 80). In the initial stage of the starting cycle, fuel pressure
is insufficient to open the p.i.v.; therefore the fuel flows only to the
primer units, where it is atomized and injected into the combustion chamber

to initiate combustion. Once light-up is achisved and engine speed increases,
the fuel pressure will force open the p.i.v. and the main flow system will
start to function. The flow to the primer units ceases only when the primer
splenoid is de-energized on completion of the starting cycle. The primer
drain 1ine is normally vented to atmosphere but mod 252367 introduces am
electrically-actuated valve which is energized closed during engine starting
and relighting; this prevents fuel flowing inte the drains tank from the
primer drain Tine.

D. Main system

Comprises :-

*F]owmeter
Feed pipe units = 12 (Burners)

As engine speed increases after 1ight-up, fuel pressure rises until it is
adequate to open the p.i.v. and fuel can then flow through the flowmeter to
the fuel feed pipe units, thence into the primary air tubes where it is
mixed with air and vaporized. Air from the secondary tubes combines with
this to form a combustible mixture which is ignited by the flame initiated
by the primer units and is thereafter self-supporting.

73-02
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ANEXO C
MODELO DE SIMULACION DEL MONTANTE SOLIDWORKS

Informacion de modelo
Nombre del modelo: Piezal
Configuracion actual: Predeterminado. mecamizada
Ruta al
Nombre de dockineo | Forpylaign Propiedades documentoFecha de
- madificacion
Estandar de seccion-
A0 iso/Personalizados/ipn201
“E;Ifmmuﬂ’hmgm Area de seccion: 960.77in"2
Viea - Seccién Longitud:1450mm
ga - et Volumen:0.00139314m"3 _
transversal uniforme Densidad: 7850k i3 Jul 18 14:46:00 2018
w Masa:10.9362kg
Peso:107.175N
Estandar de seccion-
Viga. )M fiembr iso/Personalizados/ipn201
i Area de seccién: 960 772
Viga - Seccitn _ Longitud: 560mm
i Volumen: 0.000538042m"3 Tul 18 14:46:00 2018
Densidad: 7830kgm"3 o
Masa: 4.22363kg
Peso: 41.3015N




Viga-3(Miembro
estructural1()

Viga-4(Miembro
estructural[2])

Viga-5(Miembro
estructural?[1])

Viga-6(Miembro
estructural2[§])

Viga-T(Miembro
estructural2[3])

Viga — Seccion
transversal umforme

Viga - Seccion
transversal umforme

Viga - Seccion
transversal umforme

Viga - Seccion
transversal umforme

Viga - Seccion
transversal umforme

Estandar de seccion-
izo/Personalizadosipn201
Area de seccion: 960.77m"2
Longitud: 532mm
Volumen: 0.00031113m"3
Denzidad: 7850kg/m"3
Maza: 4.01237kg
Peso: 193212N

Estandar de seccion-
izo/Personalizadosipnl01
Area de seccion: 960.77m"2
Lengitud: 900mm
Volumen: 0.000864693m"3
Denzidad: 7850kg/m"3
Maza: 6.78784kg
Peso: 66.5209N

Estandar de seccion-
iso/Personalizadosipn201
Area de seccion: 960.77m"2
Longitud: 560mm
Volumen: 0.00033804m"3
Denzmidad: 78350kg/m"3
Maza: 4 22361kg
Pezo: 41.3914N

Estandar de seccion-
iso/Personalizadosipn201
Area de seccion: 960.77m"2
Longitud: 1450mm
Volumen: 0.00139315m"3
Denzmidad: 7850kg/m"3
Maza: 10.9362ks
Peso: 107.175N

Estandar de seccion-
1zo/Personalizadosipn2i]
Area de zeccion: 960.77m"2
Longzitud: 380mm
Volumen: 0.000365098m"3
Denzidad: 7850kg/m"3
Maza: 2. 86602kz
Peso: 28.087N

Jul 18 14:46:00 2018

Jul 18 14:46:00 2018

Jul 18 14:46:00 2018

Jul 18 14:46:00 2018

Jul 18 14:46:00 2018




Viga-B(Miembro
estructural 9[2])

&

Viga— Seccion
transversal umforme

Estandar de seccion-
uufPersunaluadw‘tpn.[l'l
Area de seceion: 960.T7m"2
Longitud: 465mm
Volumen: 0.000446758m"3
Denzidad: 7850kgm"3
Maza: 3.50705kg
Peso: 34.3691N

Tul 18 14:46:00 2018

Viga-9{Cortar-Fatruir])

&

Viga-100Miembro
estructural2[4])

&

Viga-11(Miembro
estructural[4])

&

Viga-12(Miembro
estructurald[1])

&

Viga— Seccion
transversal umforme

Viga - Seccion
transversal umforme

Viga - Seccion
transversal umforme

Viga - Seccion
transversal umforme

Estandar de seceion-
m:']"ersuna]uadnm‘tpu.[l'l
Area de seceion: 960.T7m"2
Longitud: 892 58%mm
Volumen: 0.000857573m"3
Denndad: 785(0kg/m"3
Maza: 6.73193kg
Peso: 63.9T3IN

Estandar de seccion-
uu@erauna]:z:dna.‘tpn.[l'l
Area de secelon: 960.77m"2
Longitud: 330mm
Volumen: 0.000336277m"3
Densidad: 7850kg/m"3
Maza: 2.63977kg
Peso: 25.8698N

Estandar de seccion-
I.EB.ITET-EEII.E]II&I!-DE:‘I]J]LM
Area de seccion: 960.77m"2
Longitud: %00mm
Volumen: 0.000864693m"3
Denzidad: 7850kg'm"3
Maza: 6.7878kg
Peso: 66.5200N

Estandar de seccion-
um']"ersunaluadna.'tpn.[l'l
Area de secelon: 960.77m"2
Longitud: 432mm
Volumen: 0.000415053m"3
Denzidad: 7830kg'm"3
Maza: 3.25816kg
Peso: 31. 93N

Tul 18 14:46:00 2018

Tul 18 14:46:00 2013

Tul 18 14:46:00 2018

Tul 18 14:46:00 2018




Estandar de seccion-
' 1 iso/Personalizados/ipn201
Viga-13(Miemb .
;iummﬂ[g]}m Area de seccion: 960.77mn"2
Vi - Seccidn Longitud: 330mm
mlfmﬂ miforme Volumen: 0.000363098m"3 | Jul 18 14:46:00 2018
Densidad: 7830kg/m"3
Masa: 2.36602kg
Peso: 28.087N
Estandar de seccion-
' 1 iso/Personalizados/ipn201
Viga-14(Miemb | pn’
.Eummﬂ[g]}m Area de seccion: 960.77mn"2
Vi - Seccidn Longitud: 330mm
mlfmﬂ miforme Volumen: 0.000336276m"3 | Jul 18 14:46:00 2018
Densidad: 7830kg/m"3
Masa: 2.63977kg
Peso: 23 8697
Estandar de seccion-
Viga-15(Miemb iso/Personalizados/ipn201
.:E;;ummjﬁ[g]}m Area de seccion: 960.77mn"2
Vi - Seccidn Longitud: 900mm
L SO | Volumen: 00008646553 | Tl 18 14:46:00 2018
Densidad: 7830kg/m"3
Masa: 6.78784kg
Peso; 66.5209N
Unidades
Sistema de unidades: Métnco (MES)
Longitud/Desplazamiento m
Temperatura Celsins
Velocidad angular Radkeg
PI‘E'MH]Eiﬂ]l Nf]]l"‘!




Propiedades de material

Referencia de modelo

Propiedades

Nombre:

Tipo de modelo:
Criterio de error
predeterminado:
Limite elastico:
Limite de traccion:
Modulo elastico:

Coeficiente de
Poisson:

Densidad:

Modulo cortante:

ASTM A36 Acero

Isotropico elastico

lineal

Tension maxima de
Mises

2.5¢+008 N/m"2
4e+008 N/m"2
2et+011 N/m*2

0.26

7850 kg/m"3

7.93e+010 N/m"2

Componentes

Componentes estructurales

Datos de curva:N/A




Cargas v sujeciones

Nombre de
sujecion

Imagen de sujecion

Detalles de sujecion

Fijo-1

g

Entidades:
Tipa:

12 Joint(s)
Geometria fija

Nombre de
carga

Cargar imagen

Detalles de carga

Fuerza-1

Entidades:
Referencia:
Tipo:
Valores:
Momentos:

Angulo de fase:
Unidades:

1 Viga(s)
Ansfa< 1 =
Aplicar fuerza
-1TI8N

Fuerza-2

Fuerza-3

&
K
K3

Entidades:
Referencia:
Tipo:
Valores:
Momentos:

Angulo de fase:
Unidades:

Enfidades:
Referencia:
Tipo:
Valores:
Momentos:

Angulo de fase:
Unidades:




Informacion de malla

"_fﬁ:odemﬂk I»alladevip

Informacién de malla - Detalles

Humerg total de nodas 244

Humerg total de elementos 233

Tiempo para completar [a malla (hh;mm;ss): 00:00:02
Hombre de computadora: EDISONDAVID
Nombre de model: Fiezal

Nombre de estudio; Analisis e statico 1f-Predetermina do<Como mecanizada>-)
Tipo de malka:

Informacién sobre el control de malla:

S e conmiou Imagen del control de malla

Detalles del control de malla

Control-1 @




Iipg M. M.

Factor de seguridad1 Automatico 100 100
Nodo: 1 Nodo: 1
Nombre de modelo: Pieza! FDS
Nombre de estudio: Analisis e statico 1f- Predeterminado<Como mecanizada») 0000
Tipo de resukado: Factor de sequridad Factor de sequridad
(riterio: Automatico il
Distribudon de factor de seguridad FOS min = 164002 83,333
75,000
6,667
.33
50,000
4667
. BIB
. 5000

Pieza1-Analisis estatico 1-Factor de seguridad-Factor de seguridad’ l

. 16,667

8333
Q000




ANEXO D

MODELO DE SIMULACION DE LA ESLINGA EN SOLIDWORKS

Informacion de modelo

Hombre del medels: Power Plant Sling

N

Peso: 0376358 N

Salidos
Hombre de documento y : o Ruta al documento/Fecha
q Tratado como ledades volumetricas Y.
referencia Prop de modificacion
Redondeoi
Maza: 6.67508 kg
Volumen: 0.000B50328 m*3
solido Denzdad: 7350 kg/m*3 Aug 15 16:41:15 2018
Pesp: 65 4158 N
Cortar-Extruiri
Masa: 0177737 kg
Yolumen: 2.264172-005 m*3
solido Densidad: 7850 kg/m*3 Aug 15 16:22:06 2018
Peso: 1.74183 N
Cortar-Extruiri
Maza: 0.195015 kg
Yolumen: 2.484268-005 m*3
solido Densidad: 7850 kg/m*3 Aug 15 16:29:04 2018
Pesol 1.91114 N
saliente-Extruir2
iaza: 0.0384039 kg
Yolumen: 4.892228-006 m*3
zolide Denzdad: 7350 kg/m*3 Aug 15 15:66:28 2018




Saliente-Extruir?

solide

Maza: 0.0354039 |'I:gr
Yolumen: 4.39222e-006 m*3
Densidad: 7850 kg/m*3
Peso: 0LITEIREN

Aug 15 15:56:28 2018

Saliente-Extruir?

N

§
2!
=
3

N

§
2!
=
3

N

§
2!
=
3

i
2
2

N

g
g
=)
R

N

solide

solido

solido

solide

solido

solido

solido

Maza: 0.0384039 kg
Yolumen: 4.39222e-006 m*3
Densidad: 7850 kg/m*3
Peso: 0.3T6IREN

Mazsa: 0.00572743 kg
Yolumen: 7.2960%e-007 m*3
Densidad: 7850 kg/m*3
Peso: 0.0561288 N

Mazsa: 0.00572743 k'g
Yolumen: 7.2960%e-007 m*3
Densidad: 7850 kg/m*3
Peso: 0.0561288 W

Mata: 0.00572743 kg
Yolumen: 7.2960%e-007 m*3
Densidad: 7850 kg/m*3
Peso: 0.0561288 W

Masa: 1.11304 kg
Volumen: 0.000141783 m*3
Densidad: 7850 kg/m*3
Peso: 103078 H

Masa: 1.11304 kg
Volumen: 0.000141783 m"3
Densidad: 7850 kg/m*3
Peso: 103078 H

Masa: 0.815871 kg
Volumen: 0.000103%33 m"3
Densidad: 7850 kg/m*3
Pesol 799553 N

Aug 15 15:56:28 2018

Aug 15 15:57.59 2018

Aug 15 15:57.59 2018

Aug 15 15:57:59 1018

Aug 15 15210032 2018

Aug 15 15210032 2018

Aug 15 15:27:11 2018




Unidades

Sistema de unidades: Métrico (MKS)
ngitud/Desplazamiento mm
Temperatura Celsius
elocidad angular /seg
Presion/Tension HN/m*2
Propiedades de material
Referencia de modelo Propiedades Componentes
Nombre: ASTM A36 Acero
Power Plant Sling
Tipo de modelo:  Isotropico elastico

lineal

Criterio de error
predeterminado:

Limite elastico:
Limite de traccion:
Modulo elastico:

Coeficiente de
Poisson:

Densidad:

Modulo cortante:

Tension maxima de
von Mises

2,5e+008 N/m"2
4e+008 N/m*2
2e+011 N/m*2

0.26

7850 kg/m*3

7.93e+010 N/m*2

Datos de curva:N/A




Cargas y sujoeciones

Nombre de . .
Sujecion Imagen de sujecion Detalles de sujecion
Entidades: 4 carals)
Tipo: Geometnia fija
Fijo-1
Fuerzas resultantes
Componentes X Y z Resultante
Fuerza de reaccion(N) 002171158 5270.25 -06.274 5270.96
=N
reaccion(N.m)
Nombre de :
Ca Detalles de
== rgar imagen carga
] Entidades: 3 carafs)
Tipo:  Aplicar fuerza normal
‘ Valor: -6339.68 N
Fuerza-1 Angulo de fase: 0
Unidades: deg
Informacién de contacto
Imagen del contacto Propiedades del contacto
Tipo:  Unidn rigida
Componentes: 1
Contacto global compaonente(s)
Opciones:  Mallado
compatible




Factor de seguridad1 Automatico 2.6374 100
Nodo: 11 Nodo: 61

Nombre de modelo: Ensamblaje Slinga FOS
Nombre de estudio: Analisis estatico 1(-Predeteminado.)
Tipo de resultado: Factor de seguridad Factor de seguridadi
Criterio: Automatico

Distribucion de factor de seguridad: FDS min= 2.6

a.9
838
E 57
6.5
59.4
51.3
L @2
.

- 2
8.9

K
264

Ensamblaje Slinga-Analisis estatico 1-Factor de seguridad-Factor de segurida




ANEXO E:

FLUJOGRAMA DE CONSTRUCCION DE HERRAMIENTAS ESPECIALES

INICIO

COSTRUCCION CONSTRUCCION DE CONSTRUCCION DEL
DE LAESLINGA [*~ | HERRAMIENTA ESPECIAL [ | * aon
l |
SELECCION DE SELECCION DE
DISENO DISENO
l Y
ANALISIS DEL
MATERIAL ASTM |<¢— ANALISIS DEL
A36 MATERIAL IPN
l Y
SIMULACION EN SITACIEN ER
SOLIDWORK | NoO SOLID WORK no

CONSTRUCCION SOLDADURA CON COSTRUCCION
DE ESLINGA ELECTRODO 6011 DEL SOPORTE

l

FIN




ANEXO F:

FLUJOGRAMA DE FACTOR DE SEGURIDAD

SIMULACION

S|

ESLINGA [

SIMULACION

DE ESFUERZOS

o | L

CONSTRUCCION DE
HERRAMIENTA CON
FACTOR DE

Y

S

SIMULACION
SOPORTE

Y
A

SEGURIDAD
APROBADO

FIN




ANEXO G
DESMONTAJE DEL MOTOR

125

MAINTENANCE MANUAL
PONER PLANT - REMOVAL/INSTALLATION

1. Remove power plant

CAUTION : MAINTAIN AN INVENTORY OF ALL TOOLS, STORES AND EQUIPMENT USED BY
PERSONS ACTIVELY EMPLOYED ON, OR IN THE VICINITY OF, TURBO-JET
ENGINES. THE INGESTION OF SMALL OBJECTS SUCH AS SPLIT PINS MAY
SERIOUSLY DAMAGE AX ENGIME. WHENEVER A PIPE OR OTHER COMPONENT
IS RENOYED, [MMEDIATELY FIT A BLANK TO THE APERTURE.

A, Prepare to remove power plant

Special tools and eguipment

Power plant sling 3t 25Y27A

(1) Arrange for attendance of mobile hoisting gear or ensure afrcraft is
positioned beneath an overhead hoisting gantry.

NOTE : Hoisting gear must have a 'Safe Working Load' capacity of not less
than 1200 1b,

(2} Prepare and position an empty stand to receive the removed power plant
or engine,

NOTE : There are three types of stand : transit, parking and servicing.
The latter will carry & complete power plant.

(3) Position and prepare aircraft.
(a) Apply brakes and chock wheels fore and aft.
NOTE : If aircraft is on jacks, use wing Steadies.

(b) Ensure air intske blanks, bleed valve and exhaust covers are fitted
both before and after removal of cowlings.

{c) Check that the appropriate LP and HP fuel cocks are off.

{4) Isolate electrical power supplies to the high energy ignition units
(see Chapter 24, GENERAL).

(5) Disconnect 1.t. input to high energy ignition units of power plant to be
removed.

NARNING : THE ELECTRICAL DISCHARGE FROM HIGH ENERGY EQUIPMENT IS
POTENTIALLY LETHAL. OO NOT HANDLE HT LEADS OR IGNITER
PLUGS FOR AT LEAST ONE MINUTE AFTER DISCONNECTION OF LT
INPUT.

{6) Uncowl the power plant.
(a) Open both hinged cowls.

71-00
Page 401
June 76(Z)



BRLTASN HERUSFALE
BAe 125 AIRCRAFT MAINTENANCE MANUAL

«««Remove power plant continued

)
(8)

(q))

(b) Disconnect cooling air inlet at starter/generator.
(c) Remove bottom front cowl.
(d) Left engine only - Disconnect breather hose from bottom fronmt coul.

{e) Remove inboard hinged cowl.

(f) Right engine only - Discomnect a.c. generator cooling air inlet
and, Mod 25/1911 onily, drain from flush air inlet from top coul.

(g) Renove top cowl and outLoard hinged coul together.
(h) Remnove the top and bottom fillet shroud panels.

CAUTION : 1. DU WOT ATTENPT TO REMOVE THE JET PIPE COWL UNTIL THE
THERMOCOUPLE LEADS MAYE DEEN DISCONNECTED.

2. HYDRAULLIC PUMP QUILL SHAFT IS TO 8E RENGVED AND ATTACHED

EXTERNALLY TO ENGINE IN A SUITABLE CONTAINER. PUWP
APERTURE SHOULD THEN BE COVERED WITH AN APPRUVED ULANK.

Position a drip tray beneath the engine.

Inhibit the engine fuel system (Chapter 20, STURLS DATA - SPECIAL, R.R.
BRISTUL).

ROTE : If desired, or if the engine is damaged and cannot be rotated,
this operation nay be completed after removal.

Isolate all electrical power supplies to the power plant{(s) (Chapter
24, GENERAL).

EASILY IDENTIFIAHLE; IF KECESSARY, TO AVOIL ERRORS MHMEN
RECONNECTING, FIT IDENTIFICATIGN TAGS.

Disconnect cables from starter/generator and secure them clear of
engine,

NOTE : If power plant i5 to be stripped in situ, disconnect the

71-00

starter fgenerator thernal switch cables from the engine terminal
block and then remove thersial switch. Mod. 251800 only = it is
unnecessary to disconnect cables from terminal block.

71 00

Page 402

125 Mn/SE Printed in England Jan.87(2)



BRITISH AEROSPACE
BAe 125 AIRCRAFT MAINTENANCE MANUAL
««.Remove power plant continued

(2) Right engine only - dDisconnect cables from windshield supply e.c.
generator.

(3) Left engine only - If replacement power plant 35 devoid of corrector
unit disconnect harness socket from synchronizer corrector unit.

NOTE : Release cables from clips on nose coul.

{4) Disconnect both 1.t. harness plugs at top of engine and free cable
from clips secure to engine.

(5) Mod. 252367 only - Bisconnect the electrical connector from the primer
shut-off valve actuator on the 1.p. filter housing.

(6) Disconnect the four Firewire cables at plugs.

NOTE : One on top of engine, ene beneath rear of engine, two left ang
right on Llower front face of rear coul.

(7) Disconnect h.t. leads from both igniter plugs.
(2) Right engine only - Disconnect clamp at air tapping elbow.

(3) Disconnect clamp block beneath engine, securing ignition and Firwire
cables,

(9) Disconnect turbine everheat system cables from terminal block beneath
engine centre section, refit washers and nuts.

(10> Move electrical wiring clear of engine.
(11) Disconnect thermocouple harness from both terminal blocks on fillet.

CAUTION : DO NOT DISCOUNKECT TAKE~OFF LEADS FRUN TERMINATION FITTING UN
HARNESS.

(12) Slacken bolts on clamp, securing harness leads to jet pipe fairing;
withdraw leads leaving them attached to the engine.

NUTE : Gain access to interior of jet pipe fairing via panel.

(13) If stripping in situ = disconnect electrical harness from differential
pressure switch and disconnect extension (ead from harness; transfer
lead to replacenent power plant.

(1) Disconnect fire extinguishant hose from spray ring arouno nose cowl.

71-00

71=00 Page 403
125 Mn/sE Printed in England Jan.87(D)



BRITISH AERCSPACE
BAe 125 AIRCRAFT MAINTENANCE MANUAL

(2) Disconnect cabin air pipe and fit blanks.

(a) Left engine only - Remove two bolts at upper end, push lower end
of pipe into sliding joint, twist Locking plate and withdraw pipe
from the aircraft, Oiscard seals.

{b) Right engine only = Remove quick=release pin and push pipe down
out of engagement with engine. Discard seal.

(3) Right engine only - Slacken clamps and disconnect hose from air intake
casing breather pipe.

(4) Disconnect fuel feed hose (and differential pressure switch hoses, if
stripping in situ) from 1.p. filter.

CAUTION : HOLD FILTER ADAPYER WITH SPANNER WHEN SLACKENING HOSE WUTS,

{5) Disconnect throttle and h.p. fuel cock controls at lower ends of
vertical rods.

(3) Right engine only = Discard tabwashers.

(b) Left engine only = Discard split pins.
(6) Remove hydraulic punp.

{a) Disconnect gland drain pipe.

(b) Right engine only = Disconnect windshields supply a.c. generator
cooling air pipe at generator,

{c) Remove securing washers and nuts and withdraw hydraulic punp.

(d) Support pump clear of installatien.
CAUTION : 1. DO NOT KINK HOSES OR ALLON THEM TO CARRY WEIGHT OF PUNP,
2, HYDRAULIC PUMP QUILL SHAFT IS TO BE REMOVED AND ATTACHED

EXTERNALLY TO ENGINE IN A SUITABLE CONTAINER. PUMP
APERTURE SHOULD THEN BE BLANKED NITH APPROVED BLANK,

(7) Disconnect power loss indicator hose at adaptor on rear cowl.

(8) Renove jet pipe fairing, avoid fouling thermocouple flexible take-off
leads.

(9) Applicable only if power plant is to be removed as a complete unit =
Ignore the remaining operations of this para. and proceed with para.D,
- 'Connect slinging gear and lower power plant.

(10) Disconnect power loss indicator hose at adapter on engine exhaust.

(11) Left engine only = Disconnect horizantal cress-over control rods from
bell crank and engine Levers; discard split pine and tab washers.

71-00 Page 404
125 MM/SE Printed in England Jan.87(1)



BRITISH AEROSPACE
BAe 125 AIRCRAFT MAINTENANCE NANUAL
«..Remove power plant continued

(12) Left engine only - Disconnect control rod bell crank block from
compressor casing; discard tab washers.

(13) Remove starter/generator and air outlet casing.
(3) Renove cocling air inlet duct.
(b) Slacken clanmp ring.
(c) Withdraw starter/generator.

(d) Remove nuts and washers ang withdraw casing with exhaust duct
intact.

(14) Right engine only = Rencve a.c. generator.
(a) Slacken clanp ring and withdraw generator quill shaft.
(b) biscard O-ring seal.

(15) disconnect drain pipes.

(a) Centre-section drain at drain valve and, Mod. 252567 only, at
drains tenk. Right engine only disconnect clips securing other
itens to pipe.

(b) Primer drain at cdrains tank and engine banjo, and Mod.252567 only,
;he drains tank and shut=off valve connection of the L.P. fuel

ilter.

(c) Mod. 252367 - Primer drain at inlet and outlet of primer drain
valve.

(d) Drain from b.f.c.u. at b.f.c.u. and drains tank.
(e) Drain pipe #t oil tank filler neck, and fuel punp.
(f) Engine breather at engine banjo.
(g) Left engine only = Synchronizer corrector unit drain pipe.
(h) Exhaust cone drain, via access panel in rear cowl.
(16) Slacken retaining nuts and slide guard off compreossor air bleed valve.

(17) Remove hot air tappiny elbow from engine. Discard seal and fit blank.

from engine and elbow mounting faces and retain elbow for the

replacement power plant.

71-00 ~ Page 405
125 M4/SE Printed in England Jan.87¢D)
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MAINTENANCE MANUAL

...Remove power plant continued

NOTE
STATIMETER INDICATES APPROK
P20 1 WHEN WEGHT OF PONER
PLANT MAS DEEN TAXEN

71-00

Power plant slinging Page 406
Fig.401 Dec.31/64



BRITISH AEROSPACE
BAe 125 AIRCRAFT MAINTENANCE MANUAL
«««Remove power plant continued
(18) Disconnect fire extinguishant pipe from left side of engine.
(19) Renove nose cowl:=

(a) Disconnect boncing wire and clamp Linking anti-icing duct to nose
cowl.

(b) Release fire extinguishant pipe support bracket and harness at top
of engine.

(c) Release cowl and ease forward to disengage anti=icing duct.
Discard seal.

(20) Remove nose cowl anti=icing duct from ongine and discard seal.

(21) Disconnect fuel differential pressure switch hoses from 1.p. fuel
filter.

CAUTION : HOLD FILTER ADAPTERS WITH SPANNER WHEW SLACKENING HOSES.

(22) Mod. 252367 only = Remove primer shut-off valve (see Chapter 71) =
PRINER DRAIN).

(23) Remove resr cowl:i-

(a) Remove access plate, bolted in front of drains tank complete with
fuel differential pressure switch and hoses.

(&) Ensure that the thermocouple harness flexible take-off leags are
firmly taped to the engine.

(¢) Release coul and move it rearward from the exhaust assembly.
{d) Remove rear piston ring type seal.

(e) Remove the coul from the engine: avoid touling the firewire and
flexible take-off Lleads.

(24) Remove closure plate from outboard front nounting face ana fit slave
front mounting bracket. Tighten mounting bolts to 150=170 16f.in.

NOTE : Place bolts, spring washers, distance pieces and closure plate
in @ clean bag and secure to engine.

(25) Remove closure plate from cutboard trunnion mounting; refit washers
and bolts, further tighten to 150 to 170 1of. in.

NOTE : Use new tabwashers if engine is serviceable and is being
refitted to the opposite handed position. Transfer closure plate to
replacement engine or opposite side of a rehanded engine as

appropriate.
71-00 Page 4L7
125 MY/ SE Printed in England Joan.87(2)




BRITISH AEROSPACE
BAe 125 AIRCRAFT MAINTENANCE MANUAL

«+«Repove power plant continued

P.Connect slinging gear and lower power plant

(M
2)

3

(4)

(5

%)

"

@)

(92

(103
a1

(12)

13)

14)

(15)

71=00

Position hoisting gear (Fig.401).

Attach pouwer plant siing te hook of hoisting gear.

Connect sling to front and rear slinging peints of engine (Fig.s01).
Position prepared empty power plant stend adjacent to installation
postien.

Take weight of power plant until Statimeter registers approx. 9UULL.

PLANT AND AIRFRAME.
Pisconnect front mount.

Disconnect both rain engine nounting Links at engine: pivot Links
clear of engine.

Ease the power plant away from the fillét to disengage the main mount
trunnion.

Lower tho power plant and secure it in the prepared stand.
NOTE : This required two men, excluding the hoist operator.

Disconnect sling fron engine.
Move power plant clear of aircraft.
CAUTIUN : ENSURE ELECTRICAL WIRING IS NOT DAMAGED.

Right engine only = Remove air conditioning duct from connection at
fillet; discard seal.

It power plant was removed as a conpléete unit = Strip power plant (sece
relevant operations of pars.l. or refer to 'strip power plant' in
POWER PLANT BUILD LIST).

1f replacement power plant is not available imnediately, blank all
apertures left open on aircraft as the result of removing the pouer
plant.

Obtein inspectien clearance for all parts which have been removed from
the unserviceable power plant and are to be fitted to the replacement
power plant.

End of 'Remcve power plant'
Pages 409 to 420 intentionally omitted.
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ANEXO H

“Instalacion del motor”
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MAINTENANCE MANUVAL

... Power plant - Removal/Installation continued

2. Install power plant

Materials required :-

For lubricants, jointing compounds, etc. see Chapter 71, SERVICING MATERIALS.

A, Prepare to install power plant

NOTE : All torque loading figures quoied are the actual loadings required; if an

(1)

(2)

extension spanner is used betveen the torgue spanner and the item being
tightened, calculate the corrvect torque spanner dial reading required
(see Chapter 20, TORQUE LCADING).

Remove any dirt or foreign matte: which may have accumulated on the
cowlings or fillet.

Check that the power plant is complete or that the components, quoted in the
'Power plant build list' are available ready for assembly.

NOTE : If a power plant servicing stand is available, assemble the power plant

(*
(4)

(5)
(&)

(n
(8}
(9

(10}

before installation. If a transit or parking &tand only is available,
complete the bulld of the powdr plant after installation of the engine
change unit, Itemes which are to be transferred from one power plant
to another must recelve inspection clearance.

Check that ¢clearance between reat loops of thermocouple harness conduit

and exhaust cone outer skin is 0,20 + 0. 050 in.

Verify that any pre-installational checks, specified in the Maintenance

Schedule, have been completed anlisfactorily,

Move power plant and stand adjacent to installation position.

If bu:lding power plant in s:tu, remove all traces of old lubricant from
starter/generator drive shaft, usmg white spirit.  §f replacement engine is
not new &l#¢ clean ¢ld lubricant from gear bos starter/generator extension
drive shaft. Dry with compressed air.

Right engine only - Fit air conditioning duct to aircraft duct in fillet.

Fit cooling air inlet duct to startes/generator; do not tighten clamp.

Lubricate shouldered bolt and nut of {ront mounting, engine mounting link
belts and spherical bearing and socket of main engine mounting.

Check that the aircraft installation is ready 1o receive the power plant.

B, Connect slinging gear, raise and secute powar plant

(1)
(2)

(3)
4)

Position hoisting gear {Fig, 401),
Attach power plant sling to hook of hoisting gear.
CAUTION : CHECK THAT STATIMETER OPERATES CORRECTLY,

Connect sling to iront and rear slinging points.
Take weight of power plant until Statimetey registers approx. 900 ib,

CAUTION : DO NOT ATTEMPT TO LIFT POWER PLANT AND STAND.
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MAINTENANCE MANUAL

...Install power plant continued

(5) Applicable only when using power plant servicing stand - Release power
plant from stand.

a) Disconnect front mount.

55) Disconnect both main engine mounting links; pivot links clear,

{c) Ease power plant away from stand, to disengage main mount trunnion,
and move stand clear of power plant.

(6) Applicable only when using transit or parking stand - Release power plant
from stand.

(a) Disconnect stand from trunnion mount spigots and front mount.
(b) Raise power plant until mounts are clear of stand.

(c) Pre-mod CV.7096 - Remove slave front mounting bracket from engine and
fit closure plate to outboard front mountirg position; apply
approved jointing compound to closure plate and to mounting face, and
fit ¢losure plate, using front mounting bolts, spring washers and
distance pieces. Tighten bolts to 150 to 170 1bf.in,

(d) Pre-mod CV.7096 - Fit slave front mounting bracket to transit stand.

(e) Fit closure plate (transferred from removed power plant) to outboard
trunnion mounting- apply approved jointing compound to closure plate
and to mounting face and fit closure plate, using trunnion mounting
bolts and two new double tabwashers. Tighten bolts to 150 to 17C 1bf.
in. and engage tabwashers.

(f) Check inboard trunnion mounting bolts are correctly fitted and locked
with tabwashers.

(7) Raise power plant and secure in mounts,
NOTE : This requires two men, excluding the hoist operator.
(a) Engage spigot on main engine mounting trunrion; ensure top mounting
link does not foul engine.
{b) Fit bolt to conrect top and bottom mountinc links to engine.
{c) Fit bolt to connect front mount to engine.

(8) Fit nuts to bolts of main engine mounting link and front mount bolt.
Tighten each nut and lock with a split pin,

(9) Disconnect slinging gear.
This space intentionally left blznk.
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...Install power plant continued.

C.Connect mechanical connectign

NOTE : 1f the power plent was installed as & complete wnit ignore
operations (1) to (12); they will have been completed prior to
installatien.

(1) Left engine only - Fit control rod bell crank bleck and horizontal
cross-over control rods.

(a) Fit bell crank block and secure with tab washers and bolts.

(p) Fit throttle rod (painted green) and h.p. fuel cock rod (painted
black) to bell crank and engine levers using a bolt and tab washer
for each connection to the engine and 3 bolt, washer, nut and
split pin at bell crank levers.

(2) Fit starter/generator and air outlet casing.

NOTE : Check dowel holes in engine mounting face and air outlet casing
are clean.

() Lubricate stud threads.
(b) Fit casing, complete with air duct, with exhaust duct facing
downward and Locating dowels engaged.

(¢) Fit special spring washers and nuts (flat faces of nuts towards
casing) torgue load nuts to 140-160Lb.3n.

(d) Pre Nod. 257127 - Pack starter/generator extension drive shaft
grease sleeve with lubricant.

(e) Mod. 257127 only - Lubricate and fit new O=ring seal to the
starter/generator grease retainer; pack retainer with lubricant.

(f) Lubricate threads, contact faces of attachment clamp, and
starter/generater splines.

(g) Fit starter/generator and air inlet with duct aligned; torque losd
clamp nut to 120lb.in.

NOTE : 1. Ensure that the engine accessory gearbox
starter/generator aperture i$ wiped clean to remove any
residual ofl or contaninate before the
starter/generator is fitted.

2. When finally torgue tightened to correct loading, the
gap between the clanp ends nust be 0.052 to 0.285 in.
(3) Right engine only - Fit windshield supply a.c. generator.
(a) Lubricate and fit a new O-ring seal.

(b) Lubricate new quill shaft, fit quill shaft and align generator
With air inlet duct facing inboard and locating dowel engaged.

71-00

71-00 Page 423
125 MM/SE Jan.87



BRITISH AEROSPACE
BAe 125 AIRCRAFT MAINTENANCE MANUAL

»+oInstall power plant continued

(4)

5

(&)

(7

(8)

71-00

(c) Lubricate threads and contact faces of c¢lamp.
(d) Secure with clanp ring and toraue Load clamp nut to 55 to 60Lb.in.

NOTE : Fit air inlet duct and connect hose to generator after
installation of top cowl.

Fit rear cowl.

(a) Tape the thermocouple harness flexible take=-off leads firmly to
the engine.

(b) Fit rear cowl over the exhaust assembly, avoid fouling the
firewire and flexible take-off leads, up to the exhaust assenmbly.

(c) Fit the rear piston ring type seal.

(d) Conplete positioning of exhaust assembly and secure, using plain
washers and bolts.

(e) Remove the tape holding the flexible take-off Lleads to the engine.

(f) Secure access panel, complete with differential pressure switch
and hoses, in front of drains tank using plain washers and bolts.

Connect power L0ss indicator hose to adaptor on engine exhaust.
Tighten and wire-lock.

Fit conpressor air bleed valve guard using stiffnuts and profile
washers.

NOTE : Ensure seal is attached to top of guard.
Fit air tapping elbow to engine.
(a) Lubricate threads.

(b) Apply approved jointing compound to matting faces of the elbow and
centre section casing.

(c) Using new gasket fit and secure elbow with spring washers and nuts.

NOTE : One stud carries a wire-locking tab and another, on the left
engine, a clip for the igniter cable.

(d) Torque (oad nuts to 70 to B0Lbf.in.

Fit nose coul.

(a) Lubricate and fit new seals to front and rear joint of engine
anti=icing duct. Position duct in engine,

(b) Offer up nose cowl, engage anti-icing duct, and assembly nose coul
1o engine with stiffnuts and bolts.

NOTE : Do not tighten bolts wuntil completion of (c) and (d).

(¢) Fit fire extinguishant pipe, mounting clip, bracket on nose cowl
attachnent bolts at left side of engine.
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... Install power plant continued

(d) Attach harness and clip to nose cowl attachment bolt at top of engine.
(e) Connect bonding wire and clamp linking nose cowl to anti-icing duct.

(9) Connect fire extinguishant spray pipe to left side of engine. Tighten
pipe nut and wire=lock.

{(10) Mod.252367 only - Fit primer shut-off valve (see Chapter 71, PRIMER DRAIN).
(11) Connect, tighten and wire-lock drain pipes.

() Centre-section drain to drain valve and mod.252367 only, to forward
face of drains tank. On right engine only, connect and tighten clip
linking Firewire connector to drain pipe.

(b) Primer drain - to drains tank and engine banjo; wire-lock both ends.

(¢) Mod.252367 only - primer drain at drains tank and shut-off valve
connection at L.P. fuel filter,

(d) Drain from b.f.c.u. = to b.f.c.u. and drains tank; wire-lock both ends.

(e) Drain pipe to oil tank filler neck and fuel pump drive gland; wire-
lock each end. (Conmect to hydraulic pump when fitting pump).

(f) Left engine only - Synchronizer corrector unit drain,

(g) Engine breather = To engine, do not wire-lock until pipe is aligned
with cowling.

(h) Pre mod.252085 only - Fuel 1.p. warning switch. Do not wire-lock yet.
(J) Exhaust cone drain, WNire-lock,

(12) Connect flexible fire hose to spray ring around nose cowl; wire-lock.

(13) Connect cabin air pipe (see Chapter 21~ PIPES AND DUCTING - Fig.201).

(a) Left engine only -~ Lubricate and fit new 0-ring seals, to each end of
pipe. Insert lower (waisted) end of pipe into aircraft duct and
engage locking plate, push upper end in engine air tapping elbow. Fit
bolts and stiffnuts to top end. Tighten top bolts.

(b) Right engine only - Lift pipe into engagement with engine hot air
tapping elbow and engage quick-release pin.

(14) Right engine only - Connect and tighten engine breather to hose, and hose
to fillet. Wire-lock engine adapter.

(15) Fit hydraulic pump.
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...Install power plant continued

(16}
(17)

(18)

(19)

(20)
(21)

(22)

(2) Lubricate threads and fit new gasket.

{b) Lubricate quill shaft with grease and fit quill shaft and pump.

(c) Secure pump with spring washers and nuts.

(d) Torque load nuts to 70 to 80 1b.in.

(e) Connect and tighten drain pipe; wie-lock.

Right engine only - Fit a.c. generator air inlet duct to 2.c. generator.

Connect and tighten fuel feed hose and differential pressure switch hoses
to 1.p. filter; wire-lock.

M2d.252367 only - Assemble 'P' clip to drain pipe at outlet end of the
primer shut-off valve.

NOTE: Bolt the clip 'back to back' with the ¢lip on the differential
switch hose ensuring hose is clear of pipe assembly.

Connect throttle and h.p. fuel cock controls at lower ends of inboard
vertical rods. Right engine - use bolts and new tab washers. Left
engine - use bolts (fitted with heads between levers) washer, nut and
split pin.

Check rigging and functioning of contrals (see Chapter 76, POWER CONTROL).

Connect and tighten power loss indicator hose to adapter on rear cowl;
wire-lock.

Fit jet pipe fairing; exercising care not to foul the taped back

flexible take-off Jeads. Remove the tipe from the flexible take-off

leads and check clearance between thersocouple harness conduit and fairing
frame is not less than 0.25 in.

NOTE: Dress fairing if necessary to obtain this clearance.

D. Connect electrical connections

(1) Connect and secure cables to starter/generator and fit rubdber sheath over

terminal block.
Right engine only - secure cable support clamp to base of fuel filter,

Left engine only - ensure cable terminal Tugs will not foul the cowling.

(2) If the power plant is being built up in the aircraft - Lubricate the tip

of the starter/generator thermal switch, fit switch and then - pre mod.
251800 only - connect cable to engine terminal block.

Page 426
June 76 (2)



125

MAINTENANCE MANUAL
..Install power plant continued

(3) Left engine only - connect harness socket to synchronizer corrector unit,
1f replacement corrector unit has been fitted.

(4) Right engine only - connect and secure cables to a.c. generator and Secure
cables to clips on nose cowl,

(5) Connect and secure both 1.t. harness plugs at top of engine. Ensure
cables are supported in clips clear of engine.

(6) Connect and tighten Firewire cable plugs.
{8) One at top of engine.
(b) One beneath rear of compressor,
(c) Two, left and right on lower front face of rear cowl.

(7) Mod.252367 only - Connect electrical connector to primer shut-off valve
actuator on 1.p. fuel filter housing.

(8) Connect and secure h.t. leads to both igniter plugs.

Left engine only - Ensure cable is supported in clamp at hot air tapping
elbow.

NARNING: THE ELECTRICAL DISCHARGE FROM HIGH ENERGY EQUIPMENT IS
POTENTIONALLY LETHAL. ENSURE LT INPUT IS DISCONNECTED BEFORE
HANDLING KT LEADS.

(9) Comnect and secure clamp block, beneath engine, securing ignition and
Firewire cables.

{10) Connect and secure turbine overheat system cables to terminal block
beneath engine centre section.

(11) 1f building power plant in situ, connect extension lead to harness and
connect electrical harness to fuel differential pressure switch.

(12) Feed thermocouple harness leads through clamp on jet pipe fairing and
secure leads to terminal blocks on fillet; stack leads correctly (see
Chapter 77, THERMOCOUPLES AND CABLES).

NOTE: Pre mod.CV 7127 ~ Connect harness take-off leads to 1inks on
thermocouple harness, wire-lock.

(13) Tighten clamp on jet pipe fairing to secure harness leads.
(14) Check all wiring is adequately secured, use Tocal band clips as necessary.
(15) Check Firewire system element is correctly supported and insulated from

metallic parts of engine. 71" OO
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...Install power plant continued

E. Prepare for flight clearance

(1) Prime engine of | system (Chapter 72, LUBRICATION SYSTEN).

(2) Replenish engine oil system (Chapter 12, SERVICING ENGINE OIL).

{3) Restore d.c. power supplies to the power plant(s) (Chapter 24, GENERAL).
(4) Bleed engine fuel system (Chapter 73, ENGINE FUEL AND CONTROL - GENERAL).

(5) Check that power plant installation is clean and free from tools, servicing
materials, etc.

(6) Place drip trays beneath rear of jet pipe and engine drain pipes.

(7) Complete two motoring cycles, one wet (with 1.p. and h.p. fuel cocks open)
and one dry (Chapter 71, POMER PLANT - Adjustment/Test, Ground running
general, para.l).

NOTE: During first motoring cycle check functionin? of primer solenoid
by feel, check for evidence of fuel and ofl leaks and check
functioning of drains system.

Mod,252367 only - Check correct functioning of primer shut-off
valve by the "see-feel" device on top of the actuator.

After dry motoring cycle ensure that the jet pipe fairing, the
cowlings around the drains and the ground beneath the installation
are free from fuel.

(8) Connect and secure 1.t. input to high enerqy ignftion units,

(9) Complete high power performance tests of power plant installation (Chapter
71, POWER PLANT - Test 1B of Adjustment/Test - Ground running tests).

(10) Calibrate exhaust gas temperature indicating system - Engine running, see
Chapter 77, EXHAUST GAS TEMPERATURE INDICATION.

(11) With engine static, service the lubrication system pressure and scavenge
filters (Chapter 72, LUBRICATION SYSTEM).

{12) Replenish engine 0il system.
(13) Fit all cowlings and access panels.

(2) Connect cooling air inlet duct to starter/generator after fitment of
bottom front cowl, lubricate and use new seal.

(b) Left engine only - Connect and tighten breather hose to bottom front

| 71-00
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«o.Install power plant continued
(c) Right engine only - After fitment of top cowl connect and tighten
cooling air inlet to a.c. generator and, Mod.25/1911 only, drain to
flush air inlet.
(14) Check alignment of drain pipes and wire-lock adapters.
[a) Pre mod.252085 only. Wire-lock fuel 1.p. warning switch drain pipe.
{b) Left engine only - Wire-lock engine breather pipe.

{15) Finally cowl up power plant.

Pages 430 to 500 intentionally omitted.
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Manual de operacion, Mantenimiento y seguridad de las herramientas

especial

1. Eslinga

2. Soporte




3. Motor recto y nivelado

4. Soporte movil del motor
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