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PROLOGO

Este trabajo surgié de la necesidad del area de Soporte Técnico de Mantenimiento,
de una empresa aeronautica comercial, para mejorar el indice de demoras, el cual
es uno de los indices de Gestidon mas importantes de una empresa de este rubro,
estudiando los sistemas que mayor incidencia de fallas habia incurrido, siendo el

mas representativo la Unida de Potencia Auxiliar (APU).

Para esta labor de aumentar la confiabilidad de este sistema, se va utilizar un
software del fabricante (Hamilton Sundstrand Company) con el objetivo de mejorar
el analisis de falla del APU (Unidad de Potencia Auxiliar) mediante el monitoreo de
los parametros y condiciones mas importantes del componente, de esta manera
nos podriamos anticipar ante algun evento anormal que podria materializarse en
una falla, trayendo consigo un impacto en la operacién de la aeronave generando
demoras de salida, incomodidad en los pasajeros, cancelaciones de vuelo,

limitaciones de vuelo etc.

Ademas nos da las pautas necesarias para determinar que componente es el que

esta causando la falla, para poder planificar su reemplazo en una parada

programada.



El informe se basa en la metodologia de trabajo del Area de Soporte Técnico de
Mantenimiento de la compaidia Lan Pera S.A., el cual consta de los siguientes

capitulos:

CAPITULO I: INTRODUCCION.- Se hace una breve resefia del crecimiento de la
Empresa Lan Peru S.A. y la importancia que cumple como la principal empresa de
transporte aéreo comercial del Peru lo que ha redundado en un incremento de
destinos de viaje tanto en el territorio nacional como en el intemacional, y por ende
el aumento de fallas en los sistemas mas criticos de la aeronave. También se hace

una breve resena de la empresa Lan Peru S.A.

CAPITULO II: MARCO TEORICO.- Se hace una descripcion general del APU, las
funciones que desempena en la aeronave y una descripcidon general de su
funcionamiento utilizando ilustraciones didacticas en las cuales se indican los

principales componentes que lo conforman.

CAPITULO Ill: SISTEMAS DEL APU.- Se detallan los diversos sistemas que
conforma la unidad de potencia auxiliar (APU), los componentes de cada sistema y
el funcionamiento e interaccion de los mismos, con lo cual tendremos un mejor
panorama del funcionamiento del APU y de esta manera podremos interpretar

mejor el causante de las alertas por posible falla.

CAPITULO IV: ANALISIS DE RECURSOS.- En este capitulo analizaremos los
recursos necesarios que vamos a utilizar para poder implementar nuestro programa

de monitoreo, tanto en dotacién de herramientas para asegurar que el manejo de la



informacién sea de manera exacta y contundente para analizar y solucionar fallas

diversas fallas que puede incurrir la unidad.

Asi mismo elaboraremos un listado de los repuestos mas criticos que deben haber
en stock ya que de no contar podria ocasionar que la falla detectada no sea

solucionada.

CAPITULO V: IMPLEMENTACION DE MONITOREO DE PARAMETROS E
IDENTIFICACION DE FALLAS.- Se desarrolla el concepto de analisis de falla y de
los diversos aspectos que conduciran a identificar la causa raiz de la falla, como lo
recoleccion de informaciéon de los diversos sistemas con los recursos que tenemos
a nuestro alcance, el método de diagnéstico, el enfoque para elegir correctamente
las acciones a seguir y los pasos que Airbus ha desarrollado para la aplicacion del

analisis de falla (caza fallas).

Ademas se presentaran casos reales de la elaboracién de un analisis de falla
aplicando los conceptos y procedimientos previamente descritos en el presente
informe. También elaboraremos el listado de repuestos necesarios para cubrir las
labores de mantenimiento preventivo y predictivo y de esta manera maximizar la

efectividad del monitoreo continuo que vamos a implementar con este software.

CONCLUSIONES.- Se indican los efectos y beneficios que se derivan de identificar
apropiadamente las causa mas probables de las fallas, que conllevan a desarrollar
acciones para mejorar el monitoreo, mantenimiento preventivo y seguimiento a la

operacién de APU (Unidad de Potencia Auxiliar).
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CAPITULO |

INTRODUCCION

ANTECEDENTES

La aerolinea empez6 a operar el 2 de julio de 1999 con servicios basicos de
Lima a Cusco y a Arequipa. En el 2002 se convirtié en filial de LAN. En 2004
se integré al holding LAN Airlines con el cambio de razén social de la

sociedad matriz a LAN PERU S.A.

En octubre de 2006, LAN Peru obtuvo la autorizacion de la Direccion
General de Aeronautica Civil (DGAC) peruana para operar como Taller de
Mantenimiento Aeronautico (TMA), otorgandosele el nimero 029. Esto le
permite, ademas de brindar apoyo a las operaciones de LAN, ofrecer
servicio a otras compafias que operen con aeronaves con matricula
peruana. A su vez, la DGAC de Chile ha renovado y ampliado la certificacion

del taller como Centro de Mantenimiento Aeronautico Extranjero (CMAE).

A mediados del 2008 LAN PERU S.A. incrementdo su flota
considerablemente de 8 a 14 aeronaves debido a la alta demanda de
destinos nacionales e internacionales, consolidandose como la empresa

lider del mercado latinoamericano. En el 2009, a causa de la crisis mundial,
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inicialmente se penso6 que el flujo de vuelos nacionales e internacionales iba
a disminuir considerablemente, sin embargo gracias a los atractivos
turisticos de nuestro pais, la demanda de vuelos nacionales se mantuvo
constante e incluso aumenté a algunos destinos, siendo la ciudad de Cusco
la mas visitada por sus diversos atractivos en especial la ciudadela de
Machu Picchu. A fines del 2009 se terminé con 16 aeronaves que operan

vuelos nacionales e internacionales.

JUSTIFICACION

En lo que va el 2010 la flota ha aumentado a 17 aeronaves y se calcula que
a fines de afo se adicionen 2 aviones mas dando un total de 19 aeronaves
en al finalizar el aino. Esto ha ocasionado el aumento del indice de falla en
los distintos sistemas de la aeronave siendo uno de los mas afectados la

Unidad de Potencia Auxiliar (APU).

Al estar el APU inoperativo ocasiona demoras en el itinerario de la aeronave,
debido a que este sistema provee energia neumatica para al arranque de los
motores principales, y de no generar esta energia, los motores tendria que
realizar el procedimiento de arranque cruzado lo cual generaria demoras en
su itinerario, afectando al indice de puntualidad de la empresa que es uno

de los KPI's mas importantes de una empresa aeronautica comercial.

La Gerencia de Soporte Técnico de Mantenimiento se ha propuesto
implementar un programa de mantenimiento predictivo que consiste en el

monitoreo constante de condiciones, parametros, descarga y analisis de la



informacién con lo cual se podria anticipar, de una manera efectiva, una

inminente falla de este sistema.

DISTRIBUCION DE DEMORAS POR ATA

27 ATAS CON PORCENTAJE
8% MENOR A 2%

MANTENMIENTO NO

12%

Demoras ocacionadas
por falla de APU 2009

Periodo: det 01M4/09 al 31/12/09

N* Eventos: 367

1.3.

1.4.

Figura 1.1: Distribucion de demoras por ATA

OBJETIVOS

El objetivo principal de este trabajo es mejorar el programa de
mantenimiento habitual, implementando el mantenimiento predictivo que
consiste en el monitoreo constante de condiciones, tendencia de
parametros, descarga y analisis de la informacién, con lo cual se podria
anticipar a las fallas de este sistema y de esa manera mitigar los efectos que

podria causar en la operacion.

ALCANCE
El alcance de este proyecto incluye el mejoramiento del programa de

analisis de falla del sistema APU, implementando un programa de monitoreo
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continuo de condiciones del sistema mediante el uso del software APS-3200
ECB Troubleshooting Aid (TA3200) con el cual podemos descargar la
informacion del ECB (Caja de Control Electréonica) para luego interpretar los

parametros e identificar las tendencias podria materializarse en una falla.

LIMITACIONES

No incluye disefio de planos o manuales.

No incluye modificacién al sistema APU.

No incluye disefio de software.

No incluye modificaciobn al programa de mantenimiento preventivo del

sistema APU.
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CAPITULOII

MARCO TEORICO

DESCRIPCION GENERAL DEL APU
El APU o Unidad de Potencia Auxiliar (Auxiliary Power Unit) es un motor de

turbina de un solo eje disefiado para proveer energia neumatica y eléctrica.

Figura 2.1: Aeronave Airbus A319



Figura 2.2: APU situado al final de la cola de un Airbus A380

Figura 2.3: APU Modelo APS3200 para Airbus A318/A319/A320/A321



PRINCIPALES ESPECIFICACIONES DEL APU

CARACTERISTICAS GENERALES

10

CARACTERISTICA

MEDIDA

WEIGHT

136 Kg (299 Ibs) (dry)

OPERATING ALTITUDE

-304.8 M to 11,887 M (-1,000 to
39,000 ft)

SEA LEVEL 15°C (59°F)

STD DAY PERFORMANCE

OUTPUT SHAFT HORSEPOWER

399.7 Kw (536 HP)

ROTOR SPEED

100% (49,300 RPM)

ROTOR OVERSPEED (SHUTDOWN)

105% (51,765 RPM)

BACK UP OVERSPEED (SHUTDOWN)

107% (52,751 RPM)

ROTOR UNDERSPEED (SHUTDOWN)

95% (46,835 RPM)

BLEED AIRFLOW

1.8 kKg/SEC (2.6 LBS/SEC)

BLEED AIR PRESSURE

290 kPag (42 PSIG)

FUEL CONSUMPTION

148 kg/HR (178 L/HR) [327 LB/HR
(47 GAUHR)]

TEMPERATURA DE GASES DE ESCAPE

VELOCIDAD (START)

TEMPERATURA DE GASES DE
ESCAPE

0%

427°C (800°F)

10%

788°C (1450°F)

20%

899°C (1650°F)

30%

899°C (1650°F)

50%

853°C (1567°F)

80%

788°C (1450°F)

100%

670°C (1238°F)

VELOCIDAD (RUN)

TEMPERATURA DE GASES DE
ESCAPE

100%

722°C (1332°F)




ESPECIFICACION DE ACEITE

ESPECIFICACION

MIL-PRF-7808

MIL-PRF-23699

ESPECIFICACION DE COMBUSTIBLE

11

TIPO

ESPECIFICACION

RANDO DE TEMPERATURA

Jet A

ATSM D1655 (NATO Code F-35)

-35°C (-30°F) to +57°C (+135°F)

Jet A-1

ATSM D1655 (NATO Code F-35)

-43°C (-45°F) to +57°C (+135°F)

Jet B

ATSM D1655 (NATO Code F-45)

-54°C (-65°F) to +57°C (+135°F)

JP-4

MIL-T-5624 (NATO Code F-40)

-54°C (-65°F) to +57°C (+135°F)

JP-5

MIL-T-5624 (NATO Code F-44)

-35°C (-30°F) to +93°C (+ 200°F)

JP-8

MIL-T-83133 (NATO Code F-34)

-35°C (-30°F) to +93°C (+ 200°F)

2.2.

FUNCION QUE DESEMPENA

El APU esta disefiado para proveer aire comprimido y potencia eléctrica a la

aeronave, para sus funciones tanto en tierra como en vuelo:

Fuente de alimentacién eléctrica a los sistemas de aeronaves.
Suministro de aire comprimido para sistemas de la aeronave.
Sistema de Control Ambiental (ECS).

Sistema arranque de motores principales (MES).

Diversos sistemas.
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PACK 1

GROUND
AR
SUPPLY

OFF LIGHT

AIRCRAFT CONTROL PANEL

Figura 2 4: Interaccién del sistema neumatico del APU

2Py COMPARTIMENT

FIREWALL

|

e

TOFROM AR ELECTRICAL
ACCESSOR(ES

TO ARPU STARTER MOTOR

I MNRCRAFRT ELECTRICAL NETWORK l "

Figura 2.5: interaccion del sistema eiéctrico del APU
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FUNCIONAMIENTO

El APU inicia su movimiento mediante el motor arrancador el cual es
eléctricamente energizado y provee de torque a todo el tren de engranajes,
incluido al eje principal de la seccién de potencia y del compresor de carga,
esto ocasiona un arrastre aerodinamico (corriente de aire inducida por el

compresor).

Al realizarse esta accion el aire es subsionado y comprimido por el impeler
centrifugo. Una vez realizada la etapa de compresion, el aire sale con una
presion treinta veces superior de la que tenia en la entrada y a una

temperatura proxima a los 600 °C.

Este aire ingresa a la camara de combustién donde se mezcla con el
combustible y al proveer la chispa, mediante las bujias de ignicién, se
produce la combustiédn. Una vez que el APU logra una velocidad promedio
del 55%, la camara de combustion alcanza la temperatura necesaria para
producirse la combustién sin necesidad de la chispa que es generada por

las bujias de ignicion.

La camara de entrada de aire del APU esta conectada al sistema de
admision de aire de la aeronave. La camara de entrada de aire del APU
cuenta una pantalla para proteger que los componentes intemos no sufran

dafnos a consecuencia de objetos extrafnos.

El conjunto ventilador de enfriamiento se encuentra en la parte superior de la

caja de engranajes. El motor de arranque controla el conjunto del rotor APU



14

durante el arranque. El motor de arranque esta situado en la cara frontal de

la caja de engranajes.

La unidad de control de combustible suministros y medidores de combustible

a la APU, se encuentra en la parte delantera caja de engranajes.

El caracol del compresor de carga es el alojamiento del impeler del

compresor de carga. La camara de entrada de aire del APU suministra aire a

los impeler.

La camara de entrada de aire del APU se encuentra entre el compresor de

carga y la seccion de potencia.

La caja de ignicion suministra alta energia eléctrica a las bujias de ignicion.

La caja de ignicion estd montada en el lado izquierdo de la camara de

entrada de aire.

El enfriador de aceite transfiere el calor del aceite lubricante hacia al aire

enfriado proporcionado por el conjunto ventilador de enfriamiento.

E\ sistema de escape entrega los gases de escape del APU hacia el tubo de

escape de la aeronave.
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COOLING FAN
ASSEMBLY
AIR BYPASS
STARTER PLENUM
MCTOR

EXCITER

LOAD COMPRESSOR
SCROLL

Figura 2.6: Vista frontal del APU

La caja de engranajes provee de control al generador de corriente alterna y
los accesorios para la operacion de APU. La caja de engranajes también

proporciona almacenamiento al sistema de aceite.

El generador de AC que proporciona alimentacion eléctrica para los
sistemas del avién. El conjunto ventilador de enfriamiento proporciona aire a

través del enfriador de aceite y la ventilacion del compartimento de APU.

El colector de drenaje del APU esta instalado en el lado derecho de la caja
de engranajes. El sistema de envio de aire esta conformado por un servo

valvula, un actuador, y una valvula de purga de control.

El sistema IGV (veletas de guias de entrada) esta conformado por una servo

valvula, un actuador, alabes guia y un mecanismo de control. La carcasa de
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la cAmara de combustion de la vivienda alberga a la camara de combustiéon.
El sistema de inyeccién de combustible (principal y piloto) esta instalado en

la carcasa de la camara de combustion.

COOLING FAN
ASSEMBLY
INLET
GUIDE VANE
ACTUATOR

AC GEHERATOR
MOUNTING PAD

Figura 2.7: Vista Posterior del APU
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CAPITULO Il

SISTEMAS DEL APU

UNIDAD DE POTENCIA

El APU proporciona aire comprimido y energia eléctrica a la aeronave.

3.1.1. Ubicacion

El APU se instala en la seccion de cola de la aeronave.

3.1.2. Tipo

Turbina de eje simple que acciona un compresor de carga y un

generador de corriente alterna.

3.1.3. Operacion
La seccidbn de potencia produce energia para el funcionamiento
mecanico del eje APU.
Esta energia mecanica se utiliza para impulsar:
e Compresor de carga, que suministra aire comprimido.
e Generador de AC, que suministra energia electrica.

e Accesorios necesarios para el funcionamiento de la APU.
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COMPRESSED
AIR TO EXHAUST

COMBUSTION

3.14.

Figura 3.1: Operaciéon de la Unidad de Potencia

Caja de Engranajes

La caja de engranajes esta situada en la parte frontal del caracol del
compresor de carga. Es el encargado de proveer movimiento a los

componentes y accesorios del APU.

El motor de arranque esta alimentado eléctricamente y proporciona el
torque para arrancar el sistema de engranajes y el montaje del rotor
APU. En la velocidad auto sostenible, el suministro eléctrico al motor
de arranque se desactiva y el arrancador se desengancha de la

conexion con el embrague.
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En Condicibn normal de funcionamiento la seccién de potencia

proporciona la energia mecanica para darle movimiento al compresor

de carga y al tren de la caja de engranajes.

Esta compuesto por:

Rodamientos.

Engranaje de control de Generador AC.
Engranaje intermedio.

Engranaje del ventilador de enfriamiento.
Engranaje del motor arrancador.
Engranaje de la bomba de combustible.

Engranaje de la bomba de combustible.

OIL FiLL r

HIGH OiL TEMPERATURE

oiL
FILTERS

GEARBOX - GENERAL

Figura 3.2: Descripcién de la caja de engranajes
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3.1.5. Pleno de entrada de aire

El pleno de entrada se encuentra entre el compresor de carga y la

seccion de potencia.

Se compone de dos partes, superior e inferior que estan conectados

por cierres de desconexion rapida.

El aire se separa en dos corrientes por el divisor.
e Uno para la parte de potencia: 2,2 kg /s (4,8 Ibs / seg.).
e Uno para el compresor de carga y ventilador de enfriamiento:

1,2kg/s (2,6 Ibs/ seqg.).

COOLING FAN
AIR SUPPLY

PLENUM e
UPPER PART

AR INLET PLENUM
HOUSING LOWER PART

QUICK

LOCATING
TAB

Figura 3.3: Descripcion de la caja de engranajes
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3.1.6. Compresor de Carga

El compresor de carga esta instalado entre la caja de engranajes y la

seccion de potencia.

Es de tipo impulsor de alta presion centrifuga provisto de alabes de

entrada.

El aire ambiente entra al APU a través de la entrada de aire de la

aeronave Yy el pleno del APU.

LOAD COMPRESSOR
WPELLER

SECURING
NUT

Figura 3.4: Descripcion del compresor de carga

El aire que entra por el pleno se divide en tres corrientes:
e Aire para la seccién de potencia.

e Aire para el sistema de refrigeracion de aceite.




22

e Aire para el compresor de carga.

El aire del compresor de carga pasa a través de las paletas de guia
de entrada. El flujo de aire depende de la posicidn (angulo) de las

paletas. El aire es dirigido a las palas del rotor del compresor.

A medida que el aire entra en los alabes de la turbina del compresor

cuando esta girando, aumenta la velocidad del aire.

El aire sale de la punta de las palas a gran velocidad y fluye a través
de los alabes del difusor donde la velocidad se transforma en

presion.

El aire comprimido fluye hacia la espiral y es entregado al sistema

neumatico a través de una valvula de purga de control.

COMPRESSED
AIR TO AIRCRAFT

IMPELLER

Figura 3.5: Operacion del compresor de carga
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3.1.7. Seccion de Potencia

Su funcién es proporcionar la energia necesaria para accionar el
compresor de carga y la caja de cambios. Esta ubicada en la parte

posterior de la APU.

Los componentes principales son:
e compresor centrifugo de una etapa.
e Camara de combustién de flujo invertido.
e Dos etapas de turbinas de flujo axial.

e Escape.

TWO STAGE
AXIAL FLOW
TURBINES

MAIN CHARACTERISTICS

POWER
400 Kw (538 HP)

SPECIFIC FUEL CONSUMPTION
0.372 kg/kW.h (B.81 Ib/HP H)

FUEL CONSUMPTION
327 LB/HR (47GALHR)

ROTATION SPEED EXHAUST
40300 RPM

AIR MASS FLOW

2.2 kg's (4.8 Ibsisec) REVERSE FLOW

COMBUSTION

COMPRESSION RATIO CHAMBER

8:1

POWER SECTION - GENERAL

Figura 3.6: Descripcidon de la Seccion de Potencia.
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3.2. SISTEMA DE ACEITE

3.2.1. Funcién
Este sistema se encarga de lubricar y enfriar al APU y al generador

de corriente alterna.

3.2.2. Ubicacién
Los componentes de este sistema estan localizados en la caja de
cambios, excepto el enfriador de aceite. El enfriador esta situado en

el lado izquierdo del APU.

3.2.3. Componentes gue lubrica y enfria

e Cojinete trasero del APU.

e Cojinete frontal del APU.

e Caja de engranajes.

e Generador de corriente alterna.

¢ Ventilador de enfriamiento.

ON. SYSTEM
HAIN FEATURES

MAX Of. TEMFERATURE
OlL SYSTEM COMPORGATS RORMAL O”_ PRESSURE

O OEARBOX
345 - 414 Kpa (5060 P1O)
(EXCPT 0L COOLER) LOW O PRESSURE
241 kP2 A5 P210)
O”. QUANTITY

$.4 Sors (572 Qvy)

OfL SYSTEM - CENERAL

3.7: Componentes en el que actua el Sistema de Lubricacion.
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3.2.4. Funcionamiento

Durante el arranque del APU el ECB manda una senal para que
energice a la valvula de eliminacion de aceite abriéndola. Cuando la
valvula esta abierta se le impide a la bomba de lubricacidn que
bombee aceite del sumidero de aceite a todo el sistema del APU.
Esto reduce la carga en el arranque del APU y permite una

aceleraciéon mas rapida.

Cuando el APU alcanza el 55% de velocidad, el ECB desactiva la
valvula y permite la operacion de la bomba para producir el flujo de

aceite.

El aceite pasa a través del enfriador de aceite para que este sea
refrigerado, posteriormente atraviesa el filtro de aceite para que sean
retenidas las particulas que puedan dafar a los componentes a

lubricar.

El aceite lubrica el rodamiento posterior, rodamiento delantero, caja

de engranajes, el generador AC y el ventilador de enfriamiento.

Cuando el APU es apagado entra al periodo de enfriamiento. La
valvula de eliminacion de aceites es energizado al 90% de velocidad,
esto permite que el aceite que queda en el sistema pueda volver al
carter de aceite con la excepcion de un cuarto que queda en el

enfriador de aceite.
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La mayoria del aceite es retornado al sumidero por efecto de la
gravedad a excepcion del aceite que lubrica al rodamiento posterior y
el generador AC los cuales son retornados por accion de la bomba
scavenge del rodamiento posterior y la bomba scavenge del

generador AC.

UBRICATION
T ELTER

O, SUPPLY

LUBAICATION
PumP

OIL SYSTEM - OPERATION

Figura 3.8: Operacién del Sistema de Lubricacion.

3.3. SISTEMA DE COMBUSTIBLE

3.3.1. Funcién
El sistema de combustible proporciona suministro y control del
combustible al APU en todas las condiciones.

3.3.2. Sistemas involucrados

e Sijstema de combustible de la aeronave.
e Sistema neumatico.

e Sistema de control de APU.
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e Sistema de combustible del APU.

3.3.3. Componentes principales

e Unidad de control de combustible
e Divisor de caudal.
e Multiple e inyectores pilotos de combustible.

e Multiple e inyectores principales de combustible.

3.3.4. Ubicacion de componentes

La unidad de control de combustible esta ubicada en la parte frontal

de la caja de engranajes.

El divisor de flujo esta localizado en la carcasa de la camara de

combustion.

Los multiples e inyectores de combustible se encuentran en la

carcasa de la camara de combustion.

| PREUMATIC
SYBTEM

——

ruecifmeT e fi—
AP FHIFEL RYSTERA
INTERF ACES

FUEL SUPLY
FUEL STYSTEM - COENERAL

Figura 3.9: Esquema general del Sistema de Combustible.
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3.3.5. Funcionamiento

Cuando se da partida al APU el motor de arranque es energizado
accionando el embrague con la caja de engranajes, dandole

movimiento al eje de la seccion de potencia.

El excitador de ignicion empieza a funcionar suministrando chispa a

alta tension a los dos tapones de ignicion.

La valvula solenoide de tres posiciones se energiza (abierto) para
proveer de flujo de combustible a los inyectores.
La valvula servo es operada eléctricamente para controlar el flujo de

combustible.

El combustible del sistema de combustible de |a aeronave es
suministrado por las bombas de baja y alta presién a través de la

servo y la valvula solenoide de tres posiciones.

Cuando la presion del combustible alcanza aproximadamente 138
kPa (20 PSI), el divisor de flujo entrega de combustible a los
inyectores piloto. La inyeccidon de combustible en la camara de

combustion es encendida por la chispa de tapones de encendido.

Cuando la presion del combustible alcanza aproximadamente 1380
kPa (200 PSI), el divisor de flujo entrega combustible a los inyectores
principales. Durante el arranque, el fluo de combustible es

controlado por la servo valvula mediante sefnales del ECB.
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En velocidad auto sostenible, el motor de arranque y el sistema de

ignicion son desactivados y el APU acelera al 100% de velocidad.

El APU se mantiene en 100% de velocidad en todas las condiciones

de carga por la servo valvula que controla el flujo de combustible.

HIGH
PRESSURE
FILTER . Pt
(9
LOW FUEL
PRESSURE
SWITCH \
Fuer | =
INLET

LOW PRESSURE
PUMP

PRESSURE BILET GUIDE
REGULATOR VANE
£ ' ACTUATOR

PILOT FUEL
MANIFOLD
AND
INJECTORS

i PURCE TO
i /" EXHAUST

VALVE

MAMN FUEL
MANIFOLD
AND
INJECTORS

CONSTANT

DELTA-P VALVE 33204373

FUEL SYSTEM - OESCRIPTION

Figura 3.10: Funcionamiento del Sistema de Combustible durante el arranque.

3.3.6. Estabilizado

La unidad de control de combustible proporciona un flujo superior a

los requisitos de caudal combustible del APU.

El combustible se medido por la valvula servo y controlado por el

ECB. El exceso de combustible es retornado a la entrada de la

bomba de HP a través de constante valvula de AP y el filtro de

combustible.
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Condicion transitoria

Cuando la carga se aplica a los cambios de seccion de potencia, los
cambios de velocidad de rotacién. EIl ECB censa el cambio e
implementa una sefal a la servo valvula. El caudal de combustible es

medido para mantener el rotor velocidad constante.

Corte

Cuando se inicia un corte en el APU (manual o automatico), la ECB
des energiza la valvula solenoide de 3 posiciones. El caudal de
combustible a los inyectores de combustible se detiene y es devuelto

al sistema de combustible.

Un segundo después, la ECB desactiva la valvula servo de

combustible.

Cualquier remanente de combustible que queda en el multiple e
inyectores de combustible, es purgado al escape por la presion de

aire de la camara de combustion.

SISTEMA DE AIRE

3.4.1.

Funcion
El sistema de aire proporciona a la aeronave aire comprimido en

tierra y en vuelo.
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3.4.2. Caracteristicas principales

e Caudal: 1,2kg/s (2,6 Ibs/ seg.).
e Presion: 289,6 kPa (42 PSI).

e Temperatura: 232 ° C (450 ° F).

3.4.3. Funcionamiento

El aire que ingresa por el pleno de entrada de aire es re direccionado
por las paletas de guia de entrada (IGV) sistema el cual controla el
flujo de aire del compresor de carga y evita una sobre temperatura
de EGT de la seccion de potencia durante la operacion de carga del
compresor. Los alabes de entrada son controladas por la ECBH,

servo valvula y el actuador IGV.

Posteriormente un porcentaje del flujo de aire es direccionado hacia
el enfriador de aceite por intermedio del ventilador de refrigeracion
(impulsado por la caja de engranajes) el cual proporciona circulacion
de aire para el enfriador de aceite y ventilacion del compartimento de

APU.

El ventilador incorpora un generador magneético permanente que
proporciona momentanea alimentacion de corriente continua y una

senal de backup de sobre velocidad a la caja de control electrénico.

La mayor parte del flujo de aire pasa al sistema de purga de aire, el
cual entrega aire al sistema neumatico de la aeronave a través de la

valvula de control de purga (BCV). La valvula también funciona como
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una valvula anti-surge para que el compresor de carga. La BCV es

controlada por el ECB, servo valvula y el actuador del BCV.

[, i T *
To asrcraft prewTntic syssen) -

1 ow
1 2 kiy's (2 6 Ibs'sec.)
Pressore
2896 kPa (82 PBIG)
T AT o
272° C (¢50° F)

| I ET GUADE VANE SYSTESS

Figura 3.11: Esquema del Sistema de Aire.

E!l sistema neumatico de la aeronave suministra aire comprimido a lo
siguiente:

e Sistema de aire acondicionado de la aeronave.

e Presurizacion al tanque de agua.

e Calefaccién al compartimiento de carga posterior.

e Al sistema anti-hielo de las alas.

e Sistema de arranque del motor principal.

e Presurizacion al reservorio Hidraulico.

El aire comprimido, usado por el sistema neumatico de la aeronave,
puede ser suministrado por:

e EIAPU.

e Motor numero 1.
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e Motor numero 2.

e Planta de aire externa.

SUPPLY

AIRCRAFT PNEUMATIC SYSTEM

Figura 3.12: Esquema del Sistema de Aire.

SISTEMA DE CONTROL

3.5.1. Funcidén
Las funciones del Sistema de Control de APU son:
e Mantener la rotacion de la unidad de potencia para mantener
la velocidad constante del generador de frecuencia de AC.
e Proteger a la unidad de sobre temperaturas.
e Evitar sobretensiones (surge) en el compresor de carga.
e Garantizar un buen arranque de la unidad.
e Proporcionar una adecuada secuencia de arranque.

e Monitorear la operacion del APU.
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Proporcionar informacion adecuada sobre las fallas para

determinar el trouble shooting, seguimiento y la r tendencia de
datos histéricos.

3.5.2. Caracteristicas principales

FADEC (Full Authority Digital Electronic Controller).

Una unica computadora

e Suministro eléctrico del sistema DC de la aeronave y poder

momentaneo del ventilador de refrigeracién del PMG.

3.5.3. Componentes Principales

Los principales componentes del sistema de control APU son:
[ ]

Componentes del APU (sensores, interruptores de presién,
valvula servo, actuadores).

Caja de control electrénico (ECB).

Paneles de control de la aeronave.

APV CONTROL

2 h
-EGT bmeaten
- LOEE COMIBITRN RIPE ANGTHON
- Proper start
- Operation sequeraes

APU MAINTENANCE
Troub'e shooting

Csnmanan montorng dets
- rialorcal Jo1d refemon

APU PROTECTION
Shudoun

- Ingrcahan

Figura 3.13: APU Sistema de Control
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3.5.4. Caja de Control Electronico (ECB)

El ECB se encuentra en el compartimiento de carga trasero. La
unidad se compone de seis conjuntos de circuitos electrénicos

impreso usando componentes de tecnologia digital.

28 vOC POWER

> I REATI
IMDICATRSO OC V'CLE
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‘2t
; |

MOMBHTARY POWER L
from ort
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I l. TOPhR gererater: !. . l
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Figura 3.14: APU Descripcion del Sistema de Control

3.5.5. Sistema de fallas del APU

Es el encargado que el APU se apague automaticamente o

proporcione una advertencia ante una inminente falla.

Esta conformado por:
e Los sensores.

e EIECB.

e Los accesorios eléctricos.
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3.5.5.1.0peracioén

Cuando ocurre una falla que ocasiona que el APU se vaya a
shutdown, éste deja de proporcionar suministro eléctrico y

neumatico suministrado.

Las luces de advertencia, mensajes e indicadores se muestran en la

cabina de vuelo.

Mensajes de falla estan disponibles a través del Sistema

Centralizado de Visualizacion de fallas.

= Y

- 3 VOAY SOLENCAD VALVE
(F uel supsly Shub o)

FLAP CLOSING

- REMOVAL OF ELECTRICAL
AND PAEUMATIC LOADS

APU LOW PREBBURE VALVE
CLOSMO

Figura 3.15: Sistema de auto proteccion del APU

3.5.5.2_Monitoreo

El sistema proporciona informacion sobre el estado en tiempo real de

APU, operaciéon y mantenimiento.
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El sistema muestra:
e APU parametros
e Eventos y recuento de horas

e Condicion y faltas.

-
o ———— - ——
AP STATUS
INFORMATION
— T
APU CONTROL S8YSTEM ELECTRORIC
COMPONENTS CONTROL BOX
CFD8
DISPLAY
- APU PARAMAETERS
- EVENTS AND MOURS COUNT
COMNDITION AND FAULTS
L i
ECAM wmcou
AlRCRAET ORI -

Figura 3.16: Operacidn del Sistema de Control

3.6. SISTEMA DE INDICACION
3.6.1. Funcién
Provee senales de indicacion que son procesadas por la caja de

control electronico mediante sensores, termocuplas etc.

3.6.2. Componentes

e Sensores de velocidad.
e Modulo de identificacion del motor.

e Termocuplas de Indicacién de EGT.
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Proporciona informacion sobre el estado real de APU, para la

operacion y mantenimiento.

i
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WARNING | anuNCIATOR
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AP GEN OFE” — oy GEN BUTTON
AP BLEED O ~* AU BLEED BUTTON
APU FIRE —» APUFIRE BUTTON

ey START BUTTON

Figura 3.17: Sistema de indicacidon - monitoreo

SISTEMA DE ENCENDIDO

3.7.1. Funcion

El sistema de arranque permite que el APU empiece a operar en

tierra o en vuelo.

3.7.2. Regquisitos

e Arranque del conjunto del rotor.

e Suministro de combustible.
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e Encendido de la mezcla aire-combustible.

e Control automatico de las secuencias de partida.

3.7.3. Componentes:

e Motor de arranque para el arranque.

e Excitador de ignicién y sistemas de ignicién para el encendido.

e Sistema de combustible.

e Componentes de Control (Caja de control electronico, APU
Master Switch, panel de control extemo, panel extinguidor de

fuego).

3.7.4. Operacion

3.7.4.1.Seleccién de inicio

El arranque es seleccionado desde el panel de control de la

aeronave:
e Interruptor maestro "on"
e Pagina del sistema del APU en la parte inferior de ECAM.

e Boton de Inicio.

3.7.4.2 Puesta en marcha

Arranque: Es energizado el motor de arranque.

Suministro de combustible: La servo valvula de combustible y la
valvula solenoide de 3 posiciones es energizada (abierto).

Ignicién: El excitador es energizado para proporcionar energia de

ignicion de los dos tapones de ignicion.
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3.7.4.3 .Ciclo de inicio

El arranque del APU es controlado por la caja de control electrénico.

Las fases son las siguientes:
e Fase inicial (arranque, suministro de combustible y de
encendido)
e Auto-sostenido de velocidad (de cortar la energia al motor de
arranque
e y el excitador de encendido)

e 100% de velocidad (velocidad de gobierno y de carga).

3.7.4 .4 Secuencia de apagado

Ei apagado del APU se puede activar de forma automatica o
manualmente:

e Manualmente a través del interruptor maestro del APU, desde

el panel de control de fuego o desde el panel de control
externo.

e Automaticamente por el ECB a causa del sistema de fallas.

ElI ECB controla a la unidad de control de combustible y de la valvula
solenoide de 3 posiciones. Cuando el APU es apagado manual o
automaticamente la valvula solenoide de 3 posiciones es des
energizada (cerrada). La valvula de cierre corta el combustible a los

inyectores de combustible.
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Figura 3.18: Secuencia de encendido

Su funcién es operar los accesorios eléctricos por senales de control

del ECB.

Para la fuente de alimentacién AC del generador del APU al sistema

eléctrico de la aeronave.

Componentes principales

Accesorios eléctricos.

El ECB.

El hamees eléctrico principal.
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Figura 3.19: Esquema del sistema eléctrico
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CAPITULO IV

ANALISIS DE RECURSOS

4.1. RECURSOS A UTILIZAR

4.1.1. Notebook

Las condiciones minimas de equipamiento son:

PROCESADOR: Intel® Pentium® T4400.
SISTEMA OPERATIVO: Windows XP.
DISCO DURO: 120GB.

MEMORIA RAM: 2 GB.

PANTALLA: Pantalla de 14.1” (1366 x 768).
DURACION DE BATERIA: Hasta 4 horas.

PUERTO: Serial RS232.

4.1.2. Cable de interface ECB / Computadora

Para conectar el computador a la caja de control electronica se

necesita el cable de interface ECB / Computador Hamilton

Sundstrand P/N: AGE70021.

En caso el computador no tenga puerto serial se debe adicionar 1

adaptador de 18 pines con una entrada USB.
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Software’s
El software necesario para nuestra labor de monitoreo y solucién de
fallas es el APS-3200 ECB Troubleshooting Aid (P/N: TE00261120)

version 6.00.000, HAMILTON SUNDSTRAND COMPANY.

Manuales
Los manuales necesarios para la interpretacion de parametros y
solucion de una falla son:

e Aircraft Maintenance Manual (AMM) Airbus Modelo A319.

e Trouble Shooting Manual (TSM) Airbus Modelo A319.

e llustrated Parts Catalog (IPC) Airbus Modelo A319.

Listado de Repuestos necesarios

Para poder actuar de forma oportuna ante una posible falla es
necesario contar con abastecimiento adecuado de repuestos y
consumibles basicos para soportar cualquier operacion. De nada nos
serviria anticipamos a una posible falla sino contamos con los
repuestos necesarios para reemplazar el componente que esta

ocasionando esta falla.

A continuacién daremos un listado de repuestos y consumibles que
se implementaron en la operacion Lan Peru luego de un analisis de
las fallas mas comunes presentadas el afio 2009 y que ha dado

buenos resultados disminuyendo el numero de paradas del APU:
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CONSUMIBLES

OnHand On Hand Fecha Cero

ftem Part Number Description Fecha Estimada en LIM

LP SCL Stock !

PLUG - APV IGHITER ” ¢ STOCK
2 ABSSSICILMIN1 SWITCH (IW: ESSI5C3LIANT) 2 1 SToCK
3 a5 SWITCH - APU LOW ORL PRESSURE 2 ¢ STOCK
4 #5811 CABLE - APU 1GHITOR 3 ¢ STOCK
5 @50581-2 CABLE - APV IGINTOR 3 6 STOCK
6 M50 SBISOR - APU SPEED 4 o STOCK
COMPONENTES

Facha Cero Fecha Estimada en

Part Humber Description On Hand L P On Hand SCI Status
nm [ p ] n Hand SC Stk Status LI

1 631%87.4/GAKIMSS  Geneysior - APY 2 2 sTOCK
2 w552 Cooler - APUOB 1 (] STOCK
3 swimew Fan Assy Cooling 2 1 STOCK
4 1061110002 APU Actustor 1 1 STOCK
5 4Rnw APU Fuel Contrat §FCE) 1 () STOCK
s ‘san Actusios Asey - 10V 1 (] sTocK
7 cmn ECD - Hectronic Contral Bog 2 1 sTooK
' ‘s Exciter 1 2 STOCK
s w5264 Motor - APU Staster 1 1 STOCK
% #1006 Vaive Asey - Biced Contral 1 1 STOCK
M 7EEC Assembly - APU Shaft (cluteh) (] (] STOCK
17 @2 TRyl - APY ] ’ DBAbNS COMPRA 100
13 "seesem) Sovwar - APY O Tamporshae 1 (] STOCK
1 156728 Veive - Ocoliy 1 (] STOCK
5 s Assy APU Row Givider 1 (] STOCK
% @91 Thosrnecmyle - APO 1 1 SToCK
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La caja de control electronica almacena la informacion de las fallas y

parametros en su memoria no volatil, los cuales pueden ser descargados vy

analizados con el software APS-3200 ECB Troubleshooting Aid (P/N:

TEO00261120) version 6.00.000, proporcionado una accién recomendada

para corregir cualquier sistema del APU que esté funcionando

incorrectamente.

Este sistema de caza fallas provee acciones recomendadas basadas en la

mas probable LRU (Unidad de reemplazo en linea) que pueda fallar y de

esta manera programar su reemplazo.

5.2. DESCARGA DE INFORMACION

Abrimos el software y seleccionamos el icono “Diagnose”. Colocamos

el

nombre del operador de tal manera que se guarda un registro ordenado de

la data para que proximamente pueda ser analizada por el fabricante.



47

Figura 5.1: Software APS-3200 ECB Troubleshooting Aid — Nombre de operador

Conectamos el computador al ECB con el cable de interface. Luego en la
pestaina “ECB” seleccionamos “Connect to ECB”. Se debe asegurar que el
ECB esté energizado (interruptor maestro APU ON) para que pueda haber

interaccion del computador con el APU.

Seleccionamos el P/N del ECB que esta instalado y luego click en
“Continue”. En Ila esquina inferior derecha cambiara del estado
“Disconnected” a “Connected” cuando se establezca la comunicacion entre

el computador y el ECB.
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Figura 5.2: Software APS-3200 ECB Troubleshooting Aid — Seleccién P/N ECB

Una vez iniciada la comunicacién del ECB con el computador, nos vamos a
la pestafia “Diagnostics” y seleccionamos “Download and Diagnose Fault
data”. La descarga de informaciéon dura aproximadamente 2 minutos y es
almacenada con un correlativo (eym APU2175__ 08Sep09 0108).

Dasvingd and Osgroee Faut Oua.

Log Sytarn Duts (Rask- Teme Manamsing)
Vibe Sycian: Seagdat

Figura 5.3: Configuracién para descarga de informacion
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Finalizada la descarga de informacién se abrira una ventana donde nos

mostrara

los codigos presentados con sus parametros

registrados,

enumerados en orden cronologico desde el mas reciente hasta el mas

antiguo.

@ Eault Infomation

1 <IN
(851 is tho Moet Acocrt)

Fault Group 81

A/C TalNo.: COOQL
APU S/ 2176
ECO P/N: 4500003
ECBS/N: 1595
Oper. lan

DA Date. (Bzmpd38
DA Teme: 01:08 AM

=

(ol e 3
Faudt 81 |
Fau [ﬁﬁlmr’mnspssn 1 ] Qass [1]
LAU | 59 JOUUUNG FAN PMG ASSY (MSSKM| 1
Date [ @09 |  FusiServo [ G0 | ma AtSted AlFas
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Figura 5.4: Codigos de falla

ANALISIS DE INFORMACION

Seleccionamos el archivo descargado y analizamos la tendencia de los

parametros y los FCN presentados (Numero de cdédigo de falla).
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Figura 5.5: Cédigos de falla
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Exportamos la informacion a Excel para poder analizar la tendencia de los

parametros y determinar una probable falla.
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Figura 5.6: Exportacidon de informaciéon a Excel

Analizamos la informacién descargada para determinar la tendencia de los

parametros mas representativos y los FCN que mas se presentaron durante

el periodo evaluado.
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——StatEGT MAX —StartEGT1

-~ EGT2
—e-StarteGT 2

Figura 5.7: EGT
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Figura 5.8: Oil temperature

Figura 5.9: IGV
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Figura 5.10: BCV

Analizando la tendencia de los principales indicadores podemos observar
que en la grafica de EGT se presentdé una sobre temperatura el 18/07/09 lo
cual podria deberse a un factor de indicaciéon errbnea o a un mal
funcionamiento de un componente del sistema de ignicion. El resto de

parametros esta dentro del rango normal de operacion.

También se puede apreciar que de los codigos de falla presentados los
preponderantes son el FCN: 115 BACKUP OVERSPEED (21 veces en lo
que va del periodo y lo que a su vez representa el 52%) y el FCN: 91
EXCITER OPEN (6 veces en lo que va del periodo y lo que a su vez

representa el 15%).

Con esta informacion podemos determinar el caza fallas a seguir para lo

cual consultaremos al Troubleshooting Manual (TSM) Airbus Modelo A319.
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Conéolidado de Fallas

B FCN: 115 BACKUP OVERSPEED
® FCN: 91 EXCITER OPEN
FCN: 42 FAILTO LIGHT
B FCN:113 TRUE EMERGENCY
STOP

B FCN: 40 LOW ECB VOLTAGE

FCN: 53 LOW ACCELERATION
RATE
15%

5.4.

Figura 5.11: Consolidado de FCN

SOLUCION DE LA FALLA

Del parametro analizado de la grafica de EGT seleccionamos la seccion del
TSM que mas se adecue a la tendencia presentada, en este caso seria TSM
TASK 49-00-00-810-948 OVERTEMPERATURE, para lo cual nos indica que

realicemos las siguientes acciones para solucionar la falla:

Comprobar la relacién termocupla EGT 1 (8057KM1) y termocupla EGT 2
(8057KM2) y chequear que se encuentren en buenas condiciones el estado
de sus conectores P30 y P31 respectivamente. Reemplace si es necesario.
AMM TASK 49-72-15-000-001 y AMM TASK 49-72-15-400-002.
(1) Si la falla continua:

Reemplace el ECB (59KD): AMM TASK 49-61-34-000-002 y AMM TASK

49-61-34-400-002.
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(2) Sila falla continua:

Reemplace el APU (4005KM): AMM TASK 49-11-11-000-003 y AMM

TASK 49-11-11-400-003.

Ahora analizamos el FCN's presentados:

FCN:115 BACKUP OVERSPEED, para el cual aplicaremos el TSM TASK

49-00-00-810-932, el cual nos indica que realicemos las siguientes acciones:

Si el APU en su ultimo vuelo reporta el siguiente mensaje de mantenimiento:

COOLING FAN PMG ASSY (8055KM) , Fault Code Number: 115.

e Realizar un chequeo del conector P28 del VENTILADOR
ENFRIADOR PMG (8055KM).. Reemplace los conectores que se

encuentren en mala condicién. ESPM 205224 ESPM 204821A .

e Realizar una verificacién y reparacién del cableado que van desde el
ECB (59KD) AC/10, 11 al conector P28/2, 3 del VENTILADOR
ENFRIADOR PMG (8055KM). ASM 49-61/02 ESPM 205221 ESPM

205321 ESPM 205321A.

(1) Sila falla continua:
Reemplace el VENTILADOR ENFRIADOR PMG (8055KM). AMM TASK 49-

52-53-000-001 and AMM TASK 49-52-53-400-001 .



55

(2) Sila falla continua:
Reemplace el ECB (59KD) AMM TASK 49-61-34-000-002 y AMM

TASK 49-61-34-400-002.

(3) Silafalla continua:
Chequear y/o reparar el cableado del ECB (59KD) AB/10H, 11H a la
UNIDAD DE CONTROL DE COMBUSTIBLE (8022KM) P19/3, 4 : ASM

49-61/02 ESPM 205221 ESPM 205321 ESPM 205321A ..

FCN: 91 EXCITER OPEN, para el cual aplicaremos el TSM TASK 49-00-00-

810-884, el cual nos indica que realicemos las siguientes acciones:

Si el APU en su ultimo vuelo reporta el siguiente mensaje de mantenimiento:

IGNITION UNIT (8030KM), Fault Code Number: 042.

Reemplace la UNIDAD DE IGNICION (8030KM). AMM TASK 49-41-38-000-

002 and AMM TASK 49-41-38-400-002 .

(1) Silafalla continua:
Chequee y/o repare el cableado del ECB (59KD) AB/F7, F6 a la UNIDAD DE
IGNICION (8030KM) P10/1, 2. ASM 49-61/02 ESPM 205221 ESPM

205321A ESPM 205321 .

(2) Si la falla continua:
Reemplace el ECB (59KD) : AMM TASK 49-61-34-000-002 y AMM

TASK 49-61-34-400-002. Realice un test operacional del APU.
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RESULTADOS

Podemos apreciar que luego de ejecutado el proyecto en mencion, los
indices de inoperatividad y demoras ocasionadas por el APU mejoraron
considerablemente luego de aplicado este proyecto.

A continuacion veremos una comparativa de los afnos 2009 y en los que va

de 2010

COMPARACION EVENTOS DE APU INOPERATIVO LUEGO DE APLICADO EL PROYECTO
DE MEJORA
PERIDOS: 2009 - 2010
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Podemos observar que el numero de paradas de APU disminuye
considerablemente en los ultimos meses del afio 2009 y los primeros meses
del ano 2010, mejorando considerablemente la disponibilidad de este

componente.
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COMPARACIONDE DEMORAS OCASIONADAS POR APU LUEGO DE APLICADO EL
PROYECTO DE MEJORA
PERIDOS: 2009 - 2010
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También vemos que el indice de demoras disminuye considerablemente en
los ultimos meses del afno 2009 y los primeros meses del aino 2010,
mejorando considerablemente los indicadores de puntualidad de Ia

empresa..
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CONCLUSIONES

Mediante la implementacion del uso software APS-3200 ECB Troubleshooting Aid
en las labores de mantenimiento de la Unidad de Potencia Auxiliar lograremos, a
través de una herramienta eficaz y sencilla, monitorear los parametros mas
importantes y la tendencia de valores que podrian incurrir en una posible falla de
este sistema, de tal manera que podriamos identificar que componente es el que

esta fallando o esta préximo a fallar para programar su futuro reemplazo.

A medida que vamos obteniendo un historial mas extenso de las fallas presentadas
de este sistema, podriamos identificar las fallas tipicas y los componentes
involucrados, de tal manera que podriamos afinar nuestro listado de repuestos
necesarios que deberia tener una operacion aeronautica comercial con este

modelo de Unidad de Potencia Auxiliar (APU).

El indicador fundamental para la medicion del desempefio del mantenimiento es la
disponibilidad. La confiabilidad y la mantenibilidad se utilizan como guias para la
eleccion de las tacticas a aplicar y la meta es aumentar la confiabilidad realizando
labores mas eficaces de mantencion de tal manera que reduzcamos costos,
mediante una buena planificacion de la ejecuciéon del mantenimiento vy

aseguramiento de repuestos.
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Con la reduccion del numero de paradas imprevistas se mejora los indices de
inoperatividad del APU y retrasos en la salida de un vuelo, ya que al estar un APU
inoperativo causa demoras en el procedimiento de arranque de los motores
principales en una estaciéon que no tenga planta externa de energia (neumatica y
eléctrica), debido a que se tendria que realizar el arranque cruzado de motores, lo
que conllevaria a retrasos en el despegue. El indice de retrasos es unos de los

indices de gestibn mas importantes de una empresa aeronautica comercial.

La metodologia utilizada en este informe puede ser desarrollada en otros equipos
que cuenten con un sistema de monitoreo y descarga de informacién ya sea del
fabricante como propio, de esta manera se mejoria la disponibilidad y confiabilidad

de un determinado sistema que al final se traduciria en la disponibilidad del equipo.
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