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RESUMO

O ensaio de fadiga em escala real de uma aeronave € um dos requisitos para a
certificacdo de que a estrutura é capaz de suportar as repetidas cargas de magnitude
variavel esperadas em servigo, como também visa identificar os possiveis danos e
falhas das mais diversas fontes. A estruturacdo da campanha de certificagdo de um
ensaio estrutural é uma das principais atribuigdes do engenheiro responsavel pelo
ensaio de certificagdo, visto que o mesmo atua criando estratégias de planejamento
da campanha e garantindo as interfaces e sinergias entre as equipes envolvidas, bem
como organizando as informacgdes, os projetos e os avangos, de modo a progredir
constantemente e executar a campanha no menor tempo possivel. Este trabalho
realiza um estudo para identificar as principais etapas da campanha de certificacédo
do teste de fadiga de uma aeronave comercial, tal como a estruturacdo e o
mapeamento dos processos necessarios para a execugdo da mesma, garantindo o
cumprimento com os requisitos aplicaveis. O estudo € baseado nos regulamentos de
aviacao civil e nas cartiihas de certificacdo elaboradas pelas autoridades
aeronauticas, levando em consideracdo também todas as ligbes aprendidas ao longo
da histéria. A partir das pesquisas realizadas, entende-se cada um dos processos
necessarios para a realizacao de um teste com tamanha magnitude e complexidade.
Ademais, com a elaboragdo do presente projeto, descreveu-se e organizou-se, em
uma ordem aplicavel, os processos necessarios para a realizacdo de um ensaio de
fadiga de uma aeronave comercial, caracterizando-se as etapas, desde o
planejamento até a execugao dos processos necessarios a certificagao da estrutura.
Com isso, avista-se a importancia desse ensaio para o desenvolvimento, a certificacao
€ a operacado da aeronave, bem como a importancia do presente trabalho para o

esclarecimento do processo de certificacdo necessario.

Palavras-chave: fadiga, aeronavegabilidade, certificacao.



ABSTRACT

The full scale fatigue test of an aircraft is one of the requirements for certifying that the
structure is capable of withstanding the repeated loads of varying magnitude expected
in service, as well as identifying possible damage and failures from the most diverse
sources. The structuring of the certification campaign of a structural test is one of the
main tasks of the engineer responsible for the certification test, since he works by
creating campaign planning strategies and ensuring the interfaces and synergies
between the teams involved, as well as organizing the information, projects and
advances, in order to constantly progress and execute the campaign in the shortest
possible time. This work carries out a study to identify the main stages of the fatigue
test certification campaign of a commercial aircraft, such as the structuring and
mapping of the processes necessary for its execution, ensuring compliance with the
applicable requirements. The study is based on civil aviation regulations and
certification booklets prepared by aeronautical authorities, also taking into account all
lessons learned throughout history. Based on the research carried out, each of the
processes necessary to carry out a test with such magnitude and complexity is
understood. In addition, with the elaboration of this project, the necessary processes
to carry out a fatigue test of a commercial aircraft were described and organized, in an
applicable order, characterizing the steps, from planning to execution of the processes
necessary for the certification of the structure. With this, one can see the importance
of this test for the development, certification and operation of the aircraft, as well as
the importance of the present work for the clarification of the necessary certification

process.

Keywords: fatigue, airworthiness, certification.
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1. INTRODUGCAO

A seguranca na aviagao civil sempre foi um fator garantido de forma sistémica,
no qual as autoridades de aviagdo atuam em todas as atividades relativas a aeronave,
desde o projeto e fabricagdo da aeronave, até a operagdo e manutencdo desta,
durante todo o ciclo de vida do produto.

Como parte deste sistema de seguranga da aviagédo civil, as autoridades
responsaveis atuam certificando o projeto, as empresas que projetam e fabricam
produtos aeronauticos, as empresas que mantém e operam as aeronaves, OS
aeroportos, bem como as pessoas responsaveis pela manutencao e operacao das
aeronaves (mecanicos e tripulantes) e também certificando as escolas responsaveis
pelo treinamento dessas pessoas. Dessa forma, a certificacdo do projeto, também
conhecida como Certificagdo de Tipo (CT), é um dos elos do sistema de garantia da
aviacao civil.

O processo de certificacdo de tipo € complexo e regido por diferentes leis,
regulamentos e materiais técnicos que constituem um verdadeiro arsenal de
informacdes publicadas pelas autoridades de aviagao civil, como ANAC, FAA e EASA,
além de entidades técnicas internacionalmente reconhecidas, fruto de pesquisas
cientificas e discussdes da industria aeronautica.

O RBAC 21 é um Regulamento Brasileiro de Aviacao Civil que elucida que o
requerente faz jus a um CT apds demonstrar que o projeto cumpre com os requisitos
aplicaveis e a Agéncia Nacional de Aviagao Civil considerar que o projeto de tipo
cumpre com 0s requisitos e que a aeronave nao possui nenhum aspecto ou
caracteristica que a torne insegura. A ANAC determina se o requerente demonstrou
ou nao cumprimento com os requisitos e a analise dos documentos de substanciagao
€ 0 meio pelo qual se comprova o cumprimento do regulamento.

Os dados técnicos apresentados pelo requerente com o objetivo de demonstrar
o cumprimento com os requisitos de certificacdo devem ser claros, completos,
suficientes e em formato adequado. Esses dados podem ter diferentes origens, como,
por exemplo, ensaios em solo € em voo.

Para a certificacao das estruturas aeronauticas, sao realizados diversos testes,
de modo a demonstrar a integridade e a robustez. Além do mais, considera-se as
cargas estaticas e dinamicas que as mesmas sao submetidas em servigo, a fim de

garantir que o projeto é coerente e seguro.
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Dessa forma, ao longo do tempo € possivel analisar a evolugao dos requisitos
de operacgao e certificacdo, como também dos projetos de estruturas aeronauticas. A
partir disso, € possivel notar que a fadiga de estruturas € um dos casos criticos a ser
considerado em um projeto, merecendo atencdo e um desenvolvimento preventivo
minucioso.

A historia demonstra que a evolugao dos projetos aeronauticos quanto ao dano
por fadiga esta intimamente ligada com acidentes transcorridos devido a fadiga, cujos
efeitos completos ndo eram até entdo completamente conhecidos e estudados. A
partir de algumas falhas catastrdficas, os requisitos passaram por uma evolugao
consideravel. Dentre as evolugdes, surgiu o ensaio de fadiga em escala real, o qual
possui o objetivo de demonstrar e certificar que a estrutura ndo ira falhar durante a
vida util da aeronave.

O ensaio de fadiga do conjunto asa-fuselagem faz parte da demonstracao de
conformidade da estrutura com os requisitos aplicaveis, especificados nas partes 21
e 25 dos orgaos reguladores de aviagéao civil, por meio do qual é possivel demonstrar
a integridade e a seguranca operacional da aeronave. O mesmo é solicitado como
parte integrante da campanha de certificacdo de uma nova aeronave e requer
organizacdo complexa e planejamento detalhado.

Nesse contexto, para o sucesso da certificagdo e o cumprimento com 0s
requisitos aplicaveis, € necessario considerar algumas fases e processos ao longo da
campanha, iniciando-se na etapa de planejamento e fluindo até a execugao, além de
um plano de inspec¢des que sao necessarias para garantir a conformidade da estrutura
ensaiada, de modo a estressar o corpo de prova da forma prevista, se aproximando
ao maximo das cargas reais dos voos que a aeronave sera submetida ao longo de
sua vida util.

O presente trabalho tem como objetivo realizar a estruturacdo e o mapeamento
dos processos necessarios para a realizagcdo de uma campanha de certificagdo de um
ensaio de fadiga de uma aeronave comercial. Dessa forma, o mesmo busca organizar
e detalhar o planejamento necessario para a execugéo correta de cada processo da
campanha do ensaio, circunstanciando as etapas necessarias e entendendo que o
foco esta na representatividade do ensaio para o produto a ser certificado em escala
real. Ou seja, o trabalho procura apresentar e esclarecer parte dos processos
necessarios para a certificacdo estrutural da aeronave, se baseando nos

regulamentos de aviag&o civil vigentes.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA
2.1 A CERTIFICACAO AERONAUTICA

A certificagdo de aeronaves €, especialmente na aviagao civil, uma atividade
necessaria a seguranga do transporte aéreo. A mesma consiste em avaliar e atestar
que um determinado produto (aeronave ou seu componente) possui as caracteristicas
minimas que garantam seu uso seguro para o tipo de operagéao pretendida (transporte
de passageiros, pulverizagao agricola, combate a incéndio, transporte exclusivo de
carga, operagao somente em dia claro, operagao noturna, entre outras).

No Brasil, desde 20 de margo de 2006, € a Agéncia Nacional de Aviagao Civil
(ANAC) que possui uma area especialmente destinada para tratar do assunto,
chamada de Geréncia-Geral de Certificagdo de Produtos Aeronauticos.
Anteriormente, estava a cargo do Instituto de Fomento e Coordenacéao Industrial (IFI),
através da antiga Diviséo de Certificacdo de Aviacao Civil (CAvC).

A criacédo da Certificagdo do Produto Aeronautico se deu com o objetivo de
estabelecer requisitos minimos de projeto e fabricagdo que garantam um grau de
segurancga elevado na aviagao. Esses requisitos séo detalhados e abrangentes, de
forma a assegurar que a probabilidade de falha, ou combinagéo de falhas, que resulte
em catastrofe, seja extremamente baixa.

Embora as recomendacgdes basicas da certificagdo sejam objeto de um acordo
internacional no ambito da Organizag¢ao de Aviacgao Civil Internacional, cada pais tem
a liberdade de possuir uma certificacdo prépria, desde que se aproxime das
recomendacgdes da ICAO, de acordo com as necessidades e a cultura local.

A certificacdo envolve a avaliagdo dos produtos de aviagdo que sao
tecnologicamente novos e previamente nao utilizados ou n&o testados e dos produtos
de aviacao reparados e ou modificados. O processo de certificagdo procura garantir
gue uma aeronave atenda aos requisitos legais de seguranga de voo quando voada
por pilotos qualificados, que sao tao representativos quanto possivel dos usuarios
finais.

A certificacdo estabelece 3 motivos que sdo relevantes para este tipo de
procedimento, a saber:

1. Competitividade do Produto — assegura a qualidade do produto e permite o
reconhecimento de organismos estrangeiros;
2. Compromissos Internacionais — Convencao de Chicago e Acordos Bilaterais,

conforme o artigo 37 desta Convencéo, a ICAO adotou normas internacionais
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e praticas recomendadas no ambito da aviagao civil internacional, designados

como Anexos a Convencéo;

3. Imposicao Legal — Lei 7.565/86, Codigo Brasileiro de Aeronautica (CBA);
Art.66 — Compete a autoridade aeronautica promover a seguranga de voo,
devendo estabelecer os padrées minimos de segurancga:
| — Relativos a projetos, materiais, mao de obra, construgdo e desempenho de
aeronaves, motores, hélices e demais componentes.

Il — Relativos a inspecao, manutencdo em todos os niveis, reparos e operagao

de aeronaves, motores, hélices e demais componentes aeronauticos.

Art.67 — Somente poderao ser usadas aeronaves, motores, hélices e demais

componentes aeronauticos que observem os padrdes e requisitos previstos nos

Regulamentos de que trata o artigo anterior, ressalvada a operagao de

aeronave experimental.

Segundo a ANAC, a homologagao de um produto aeronautico significa a
confirmacao, pela autoridade competente, de que o produto esta em conformidade
com os requisitos estabelecidos pela autoridade aeronautica, ou, quando se tratar de
empresas, 0 reconhecimento pela autoridade competente de que a empresa tem
capacidade para executar os servigos e operagcdes a que se propde. Numa outra
definigao, significa estabelecer, através de requisitos, um nivel de seguranca que deve
ser verificado em todo o projeto da aeronave ou produto, e fiscalizar tecnicamente a
aplicagao desses mesmos requisitos.

De acordo com o artigo 37 da Convencéao de Chicago, a ICAO recomenda a
maior uniformidade possivel em regulamentos, padrbes, normas e organizagao
relacionados com as aeronaves, pessoal, aerovias e servicos auxiliares, propiciando
maior seguranga para a aviagao civil. Esse € o objetivo dos Regulamentos Brasileiros
de Homologacao Aeronautica (RBHA) ou dos Regulamentos Brasileiros de Aviacao
Civil (RBAC), expedidos pela ANAC.

E possivel consultar e ver que um dos itens desses documentos, retrata a
necessidade de se estabelecer requisitos administrativos e de certificacdo de
empresas relativos a:

e projetos, materiais, mé&o-de-obra, construgdo e desempenho de
aeronaves, motores, hélices e demais componentes aeronauticos;
e inspecgdes, manutencdo em todos os niveis, reparos e operagao de

aeronaves, motores, hélices e demais componentes aeronauticos.
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Diante do exposto, € possivel observar a importancia de se certificar um
determinado produto, sendo que esse processo requer que as recomendagdes e
exigéncias das autoridades sejam seguidas a risca, e ndo somente para o produto,
mas para todo o projeto da fabricante. Dessa forma, é imprescindivel que 0 mesmo
seja acompanhado e avaliado etapa por etapa, a fim de assegurar que a aeronave e
todos seus componentes possam atender e cumprir com todos os requisitos. A missao
da ANAC é justamente direcionar e promover a seguranga de voo da aviagao,

verificando o cumprimento dos requisitos brasileiros de aeronavegabilidade.

2.2 RBAC 21 CERTIFICACAO DE PRODUTOS E ARTIGOS AERONAUTICOS

O Regulamento Brasileiro de Aviagao Civil (RBAC) de n° 21 estabelece os
requisitos procedimentais para a emissao e modificagdes de aprovagdes de projeto,
aprovagdes de produgdo, certificados de aeronavegabilidade e certificados de
organizagao de projeto. Suas regras s&o aplicaveis aos requerentes e detentores de
quaisquer aprovagoes ou certificados referidos anteriormente.

Segundo exposto neste RBAC, a aprovacao de aeronavegabilidade significa
um documento emitido pela ANAC para uma aeronave, motor de aeronave, hélice, ou
artigo, o qual certifica que aquela aeronave, motor de aeronave, hélice, ou artigo esta
em conformidade com o respectivo projeto aprovado e esta em condi¢cao de operacao
segura, salvo especificagdo em contrario.

Por outro lado, a aprovagdo de um projeto de tipo € um dos primeiros passos
para o processo de obtengdo de um Certificado de Tipo (CT) para uma determinada
aeronave em certificacdo. Considera-se que cada Certificado de Tipo inclui o projeto
de tipo, as limitagdes operacionais, a especificacdo de tipo do produto, os RBAC
aplicaveis com os quais foi demonstrado cumprimento e quaisquer outras condi¢coes
ou limitagdes estabelecidas para o produto de acordo com esse regulamento. (ANAC,
2018)

2.2.1 PLANO DE CERTIFICACAO DO REQUERENTE (PCR)

O requerente deve submeter um plano de certificacdo e manté-lo atualizado ao
longo de todo o projeto. Na oportunidade do requerimento, a extenséo e profundidade
da informacdo no plano de certificagcdo deve ser suficiente para determinar a
viabilidade do cronograma proposto pelo requerente. O plano inicial pode nao conter
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detalhes de todas as atividades esperadas, no entanto, ele sera complementado por

outros planos especificos por areas do conhecimento.

O Plano de Certificacdo do Requerente deve conter, primordialmente:

Informagdes gerais, incluindo identificagdo do requerente, data do
requerimento, designagao do modelo do produto, e outras;

Uma descrigdo do projeto ou da modificacdo de projeto proposto,
incluindo croquis e esquemas;

O ambiente do regulamento operacional pretendido. Este deve
identificar os tipos de operagao para os quais o produto sera usado e
que tipo de programa de manutencéo sob o qual o produto sera mantido;
A base de certificacado pretendida, incluindo paragrafos e subparagrafos
com os niveis das respectivas emendas, isengdes, niveis equivalentes
de seguranga encontrados e condigdes especiais;

Uma descricdo de como o cumprimento sera demonstrado (teste no
solo, teste em voo, analises, similaridades ou outro meio aceitavel de
cumprimento). A descricdo dos meios de cumprimento deve ser
suficiente para determinar que todos os dados necessarios serao
coletados e todos as verificagbes possam ser feitas;

Uma lista da documentacdo que sera apresentada para demonstrar
cumprimento com a base de certificacdo aplicavel e como o requerente
ira assegurar que todas as demonstragdes foram feitas;

Uma lista dos espécimes (protétipos, simuladores de voo, Iron Bird,
laboratérios especializados, etc.) e instalagcbes de ensaio a serem
utilizados para geracao de dados técnicos para demonstrar cumprimento
com os requisitos de certificagdo, com o objetivo de determinar a
adequabilidade dessas ferramentas e o nivel de envolvimento da
autoridade;

Um cronograma do projeto, incluindo os grandes marcos do programa
(milestones), tais como: datas da conclusédo de ensaios e
substanciagdes, data esperada para o final da certificagdo, etc., bem
como as condigbes para passar de uma etapa a outra. (ANAC, 2021)

Em geral, um processo de certificagdo depende de grande troca de informacgdes

entre a autoridade de aviacao civil e o requerente. Visando criar condicbes para
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facilitar esse processo, o requerente e a autoridade de aviagao civil podem
estabelecer um acordo de cooperagdo. Este acordo consiste em uma valiosa
ferramenta de gerenciamento e coordenacgéo de atividades entre ambas as partes,
pois estabelece um entendimento comum do programa para os requisitos de
certificacdo e o seu planejamento de demonstracdo e de determinagcdo de
cumprimento. (ANAC, 2021)

2.2.2 PROJETO DE TIPO

O projeto de tipo consiste em desenhos e especificagdes, incluindo uma
listagem daqueles necessarios para definir a configuragdo do produto e as
caracteristicas de projeto que devem ser demonstradas de maneira a atender aos
requisitos do RBAC aplicavel ao produto, bem como informagdes sobre dimensoes,
materiais e processos necessarios a definicdo da resisténcia estrutural do produto.

O projeto de tipo deve apresentar também uma secdo de limitagcdes de
aeronavegabilidade das instrugbes para aeronavegabilidade continuada, como
requerido pelos demais RBAC (23, 25, 26, 27, 29, 31, 33 e 35), ou como de outra
forma requerido pela ANAC, ou, ainda, como especificado nos critérios de
aeronavegabilidade aplicaveis para classes especiais de aeronaves de acordo com a
segao 21.17(b) do RBAC 21. (ANAC, 2018)

2.2.3 INSPECOES E ENSAIOS
Durante o processo de certificagao, se faz imprescindivel o acompanhamento

do processo pela autoridade aeronautica. Dessa forma, o requerente deve permitir
que a Agéncia Nacional de Aviagéo Civil realize quaisquer inspegdes e ensaios em
VOO € no solo necessarios a verificagcdo do cumprimento com os requisitos aplicaveis
dos RBAC. (ANAC, 2018)
O requerente deve executar todos os ensaios e as inspe¢des necessarios para
determinar:
e 1 — O cumprimento com os requisitos de aeronavegabilidade e de
protecdo ambiental;
e 2 — A conformidade dos materiais e produtos com as especificagdes do

projeto de tipo;
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e 3 — A conformidade das pecgas do produto com os desenhos do projeto
de tipo;
e 4 — A conformidade dos processos de fabricagdo, construgdo e

montagem com aqueles especificados no projeto de tipo.

2.2.4 ENSAIOS EM VOO

Os ensaios em voo sdo executados pelo requerente no(s) protétipo(s) da
aeronave que esta sendo desenvolvida. Para realizar esses ensaios, € necessario o
CAVE (Certificado de Autorizacdo de Voo Experimental) para pesquisa e
desenvolvimento. Nestes ensaios, o requerente deve cobrir todo o envelope de voo
da aeronave sem a participagao da ANAC.

Os ensaios em voo oficiais da ANAC comegcam somente apds a emissao da
AIT (Autorizacao de Inspecao de Tipo). Entretanto, o requerente conduz estes ensaios
e inspecdes para verificar se o prototipo a ser submetido para ensaios no solo e em
VOO cumpre com 0s requisitos minimos, se esta em conformidade com os dados de
projeto e se € seguro para os ensaios planejados.

Os ensaios em voo do requerente conduzidos para cumprir com o RBAC 21
nao sao declaradamente parte do programa de ensaios da ANAC, a menos que esta
ultima concorde em executar ensaios em conjunto com o requerente e emita uma AIT
para o ensaio. O requerente deve controlar a configuragao e registrar a conformidade
do protétipo em cada ensaio realizado, como uma condigdo necessaria para uma
possivel aceitacdo dos correspondentes resultados na substanciacao dos requisitos
de certificacdo. (ANAC, 2019)

2.2.5 ENSAIOS OFICIAIS DE CERTIFICACAO

Os ensaios oficiais de certificacdo no solo e em voo, isto é, aqueles com
participagao da ANAC, tém por objetivo verificar a demonstragédo de cumprimento com
os requisitos de certificagcao. Estes ensaios devem ser criteriosamente escolhidos com
base no PCR (Plano de Certificagdo do Requerente) e na analise dos resultados dos
ensaios do requerente. Essa participacao da ANAC se da através do testemunho do
ensaio.

Estes ensaios devem ter propostas de ensaio aprovadas e inspecdes de

conformidades realizadas, além do registro dos resultados desses ensaios. A
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conformidade do corpo-de-prova, da instalacdo e dos procedimentos de ensaio e a
validagao dos resultados do ensaio deve ser estabelecidas para cada ensaio de
certificagdo, visando a demonstracdo de cumprimento com os requisitos de
certificagdo. (ANAC, 2019)

2.2.6 PROPOSTAS DE ENSAIOS

O requerente deve preparar uma proposta de ensaio para todo ensaio
considerado necessario para demonstrar cumprimento com os RBAC. O requerente
deve submeter a proposta de ensaio com uma antecedéncia suficiente para que a
Geréncia-Geral de Certificacdo de Produto Aeronautico examine e faca a aprovacao
da proposta antes de iniciar o ensaio.

A proposta de ensaio deve abranger: uma definicdo do(s) item(s) a ser(em)
ensaiado(s) e uma lista de todos os equipamentos e montagens necessarios para
executar o ensaio, quais as conformidades requeridas do corpo de prova e da
instalagao de testes, uma lista dos requisitos especificos a serem demonstrados, uma
descricdo de como o cumprimento sera demonstrado e um procedimento de testes
escrito num formato passo a passo, com os critérios de sucesso ou falha definidos.
Caso haja necessidade de calibracdo, esta deve ser aprovada antes do ensaio. Apos
0 especialista de certificacdo ou piloto da ANAC aprovar o plano de teste, eles
requerem a inspec¢ao de conformidade do corpo de prova e da instalagao de teste,
para assegurar que estes estdo em conformidade com os desenhos de engenharia e
a proposta de ensaio.

No entanto, € importante ressaltar que os ensaios de desenvolvimento do
produto do requerente nao requerem o envolvimento da autoridade aeronautica.

Cada teste do requerente deve ser conduzido com sucesso antes que a ANAC
realize quaisquer ensaios em voo de certificacdo para validar uma demonstragcédo do
requerente. Para determinados ensaios em voo, a ANAC pode decidir conduzir
ensaios de certificacdo em conjunto com o requerente. Para demonstrar cumprimento
com regulamento de certificagdo de tipo, a conformidade do exemplar de teste, a
montagem de teste, os procedimentos de testes utilizados e a validade dos resultados
de testes devem ser estabelecidos para cada teste/ensaio de certificagdo. (ANAC,
2019)
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2.2.7 TESTEMUNHOS DE ENSAIOS

Conforme o RBAC 21.33(a), o requerente deve permitir que a ANAC
testemunhe (diretamente ou através de Pessoa Fisica Credenciada em Projeto —
PCP) a execugado dos ensaios que julgar necessarios. Se o ensaio for longo, o
testemunho
deve abranger no minimo as partes mais apropriadas ou criticas do ensaio € um
exame poés-ensaio. A ANAC deve solicitar uma inspecdo de conformidade, para
assegurar conformidade com os desenhos de engenharia e com a proposta de ensaio.
(ANAC, 2019)

2.2.8 INSPECOES DE CONFORMIDADE

A inspegao de conformidade executada pela autoridade de aviagéo civil é a
validagao da conformidade realizada pelo requerente. As inspecdes de conformidade
sdo executadas diretamente pela ANAC ou através de seus PCF (Pessoa Fisica
Credenciada em Fabricacao). Estas inspec¢des de conformidade verificam e geram
documentagdo objetiva de que corpos de prova, componentes, conjuntos de
instalacdes, funcdes e instalagdo de ensaios estdo em conformidade com os dados
de projeto. Tém por objetivo também verificar e documentar que aeronave, partes,
componentes, sistemas e corpos-de-prova, bem como instalagbes de ensaio,
sistemas de medida e de aquisicdo de dados, estdo de acordo com as
correspondentes propostas de ensaio e com outros documentos referenciados. O
RBAC 21.33(a) estabelece que o requerente deve permitir que a ANAC conduza
quaisquer inspecodes de conformidade que ela escolha realizar durante o processo de
certificagao de tipo.

De acordo com o RBAC 21.33(b): “O requerente deve executar todos os

ensaios e as inspegdes necessarios para determinar:

(a) O cumprimento com os requisitos de aeronavegabilidade, de ruido e de
drenagem de combustivel e emissbes de escapamento de avides com
motores a turbina;

(b) Que os materiais e produtos estdo conforme as especificagdes do projeto
de tipo;

(c) Que as pegas do produto estdo conforme os desenhos do projeto de tipo; e

(d) Que os processos de fabricagdo, construcdo e montagem estdo conforme

aqueles especificados no projeto de tipo.”



21

Por conta da natureza complexa do processo de conformidade e a necessidade
de inspec¢cdes de conformidade de componentes, a ANAC deve ser
consultada/informada logo no inicio do projeto. Isto assegura que as inspegdes

necessarias sejam programadas em seus devidos tempos. (ANAC, 2019)

2.2.9 INSPECOES DE ENGENHARIA

A inspecao de engenharia pode ser feita para qualquer aspecto do projeto cujo
cumprimento com o RBAC aplicavel ndo puder ser claramente determinado através
da andlise de desenhos e relatérios. E necessario cuidado para que esta inspegao
nao seja confundida com a inspegéo de conformidade.

A inspecédo de engenharia objetiva determinar o cumprimento com os RBAC. E
também uma oportunidade de analisar a instalagdo e suas interfaces com outras
instalagdes do mesmo produto. Esta inspegdo assegura que os sistemas e seus
componentes sdo compativeis e cumprem com os requisitos de aeronavegabilidade e
operacionais aplicaveis (conforme RBAC 21.33).

Para a realizacdo da inspecado de engenharia, o produto deve estar em
conformidade com o projeto de tipo. Os resultados da inspegdo devem ser
documentados, para serem incluidos como parte do Relatério de Inspecgao de Tipo —
RIT. (ANAC, 2019)

2.2.10 EMISSAO DA AUTORIZACAO DE INSPECAO DE TIPO

A Autorizacdo de Inspegao de Tipo (AIT) tem por objetivo autorizar a
participacao oficial da ANAC nas inspecdes e nos ensaios no solo e em voo
necessarios para satisfazer certos requisitos de certificacdo. A AIT é emitida quando
as analises dos dados técnicos requeridos estiverem completas ou o projeto tenha
alcangado um nivel de maturidade suficiente em termos de cumprimento com os
requisitos de certificacado aplicaveis quando a ANAC revisa os resultados dos ensaios
em voo realizados pelo requerente e determina sua aceitabilidade.

No caso ideal, para emissdao da AIT, o requerente deve ter demonstrado o
cumprimento com 100% dos requisitos de certificacdo aplicaveis. Entretanto, como
conceitualmente a ANAC ainda ndo determinou o cumprimento com os requisitos de
certificagao, ela nao precisa se envolver com revisdo e aprovagao destes dados
técnicos nesta ocasido. Portanto, a AIT pode ser emitida apés a Geréncia-Geral de
Certificagdo de Produto Aeronautico analisar os dados técnicos do requerente e
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considera-los aceitaveis. Na pratica, pode-se aceitar um percentual menor, desde que

o requerente apresente dados técnicos suficientes para mostrar que os requisitos de

certificacao seréo efetivamente cumpridos.

Os aspectos a seguir representam o nivel desejavel de maturidade no qual o

projeto deve se encontrar para ter a AlT emitida, quando aplicaveis:

(a) Ensaios requeridos:

1.

Ensaios estruturais: todos os dados técnicos correspondentes as cargas
estaticas e dinamicas (incluindo flutter’ e buffeting?) devem ter sido
submetidos e aceitos (incluindo todos os dados basicos de engenharia,
aerodinamicos, geométricos e inerciais), refletindo o projeto de tipo atual,
bem como as metodologias de obtencdo de dados, os programas
utilizados e a validagdo das cargas em voo. Os critérios usados para
gerar os casos de carregamento e de selegcado de casos criticos devem
ter sido analisados. A substanciagido da estrutura primaria para os casos
criticos de carregamento deve estar completa, através de uma
combinagdo de analise e ensaios no solo suficientes. Os ensaios de
vibragdo no solo devem ter sido executados e o modelo dinamico
ajustado. Para liberagao total do envelope de voo, os ensaios em voo de
flutter devem ter sido executados e os dados técnicos analisados; e

Ensaios no solo de sistemas e de propulsao relevantes para a execug¢ao
dos ensaios em voo oficiais de certificagdo e para a operagédo e voo
seguros da aeronave (incluindo certos ensaios de certificacdo e

qualificacao).

(b) Documentos e dados técnicos de sistemas considerados relevantes, que

devem ser apresentados para a execug¢ao dos ensaios em voo oficiais de

certificacdo e para operagao e voo seguros da aeronave (incluindo certos

ensaios de qualificagéo e de certificagao).

' Flutter pode ser definido como uma autoexcitagdo de dois ou mais modos de vibragdo de um

sistema, devidamente alterada e realimentada pelo escoamento de um fluido. Pode vir a causar

vibragdes que crescem exponencialmente levando a estrutura a uma falha dindmica. (Bisplinghoff,
Ashley e Halfman, 1955)

2 Buffeting é a resposta estrutural a excitagéo produzida pelo choque induzido por separagdo do

escoamento, ou seja, a separagéo causada por movimentos turbulentos das camadas de ar em torno

da prépria aeronave. (Bisplinghoff, Ashley e Halfman, 1955)
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(c) Ainspecao de conformidade dos protétipos deve estar concluida. O controle
de configuragdo deve continuar em funcionamento durante a execucgéao
deste programa.

Os ensaios, relatorios, dados técnicos e documentos propostos pelo requerente
como parte do cumprimento com o RBAC 21.35(a) ndo necessariamente precisam ser
testemunhados, analisados ou aprovados pela ANAC. Eles correspondem as
atividades desenvolvidas pelo requerente até a época da emissdo da AlT e tém,
portanto, nesta etapa do processo, o objetivo de atender a dupla finalidade do requisito
e da AIT; ou seja, garantir um nivel adequado de seguranga da aeronave e uma
maturidade suficiente do projeto, a fim de autorizar o inicio dos ensaios e inspecdes
oficiais da ANAC. (ANAC, 2019)

2.2.11 EMISSAO DO CERTIFICADO DE TIPO E ESPECIFICACAO DE TIPO
Quando o requerente cumprir com os requisitos do RBAC 21, o projeto de tipo
se torna elegivel a um Certificado de Tipo e a respectiva Especificacdo de Tipo.
A Especificagao de Tipo é o documento onde estao relacionadas as limitagdes
definidas pelos requisitos de certificacdo aplicaveis e quaisquer outras limitagdes e

informagdes que identifiquem o projeto de tipo aprovado. (ANAC, 2019)

2.3 RBAC 25 — REQUISITOS DE AERONAVEGABILIDADE: AVIOES CATEGORIA
TRANSPORTE

O RBAC de n° 25 prescreve os requisitos de aeronavegabilidade para a
emissao de certificados de tipo e mudangas a esses certificados para avides da
categoria transporte, tendo editado com base na adogao do Title 14 Code of Federal
Regulations — 14 CFR Part 25, intitulado “Airworthiness Standards: Transport
Category Airplanes”, da FAA, autoridade de aviagéo civil dos Estados Unidos da
América. As aeronaves homologadas em acordo com o RBAC 21 devem também

demonstrar conformidade com os requisitos aplicaveis nesta parte.

2.3.1 SUBPARTE C - ESTRUTURA
2.3.1.1 Cargas
Segundo a regulamentagdo § 25.301 (do 14 CFR Part 25/ RBAC 25), os

requisitos de resisténcia sao especificados em termos de cargas limite (as cargas
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maximas esperadas em servigo) e cargas finais (cargas limite multiplicadas por fatores
de seguranga prescritos).

As cargas de ar, solo e agua especificadas devem ser colocadas em equilibrio
com as forgas de inércia, considerando cada item de massa no avido. Essas cargas
devem ser distribuidas para aproximar ou representar de forma conservadora as
condigdes reais. Os métodos usados para determinar as intensidades e distribuicdes
de cargas devem ser validados pela medicdo da carga de voo, a menos que 0s
métodos usados para determinar essas condi¢des de carga sejam confiaveis. (ANAC,
2014)

2.3.1.2 Fator de Seguranca

No requisito § 25.303 é exposto que, a menos que especificado de outra forma,
um fator de seguranga de 1,5 deve ser aplicado a carga limite prescrita, que séo
consideradas cargas externas na estrutura. Quando uma condigdo de carregamento
€ prescrita em termos de cargas finais, um fator de segurangca n&o precisa ser

aplicado, a menos que especificado de outra forma. (ANAC, 2014)

2.3.1.3 Forgas e Deformacdes

O requisito § 25.305 determina que a estrutura deve ser capaz de suportar as
cargas limites sem deformagéo permanente prejudicial. Em qualquer carga até cargas
limite, a deformacgao nao pode interferir na operagao segura.

A estrutura deve ser capaz de suportar as cargas finais sem falhar por pelo
menos 3 segundos. No entanto, quando a prova de resisténcia € demonstrada por
testes dinédmicos simulando condigdes reais de carga, o limite de 3 segundos nao se
aplica. Os ensaios estaticos conduzidos a carga final devem incluir as deflexdes finais

e a deformacao final induzida pela carga. (ANAC, 2014)

2.3.1.4 Prova de Estrutura

No requisito § 25.307 encontram-se as determinagdes para ensaios e provas
de resisténcia da estrutura. Segundo o paragrafo (a) do § 25.307, o cumprimento dos
requisitos de resisténcia e deformacgao desta subparte deve ser demonstrado para
cada condigao de carga critica. A analise estrutural s6 pode ser usada se a estrutura

estiver de acordo com aquilo para o qual a experiéncia mostrou que esse método é
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confiavel. A autoridade aeronautica pode exigir testes de carga final nos casos em que
os testes de carga limite possa ser inadequados ou insuficientes.

Ja o paragrafo (d) especifica, que quando ensaios estaticos ou dindmicos sao
utilizados para demonstrar conformidade com os requisitos do § 25.305 para
estruturas de voo, fatores de correcdo de material apropriados devem ser aplicados
aos resultados do teste, a menos que a estrutura, ou parte dela sendo testada, tenha
caracteristicas tais que o numero de elementos contribua para a resisténcia total da
estrutura e a falha de um elemento resulte na redistribuicdo da carga através de

caminhos alternativos de carga. (ANAC, 2014)

2.3.1.5 Avaliagao de Fadiga

Os requisitos para a avaliagao da estrutura em relagéo a tolerancia ao dano e
a fadiga estéo presentes no § 25.571. Segundo essa regulamentagdo, uma avaliagéo
da resisténcia, das caracteristicas de projeto e da fabricagdo deve demonstrar que a
ocorréncia de falha catastréfica devido a fadiga, corrosao, defeitos de manufatura ou
dano acidental sera evitada durante toda a vida operacional do aviao.

Cada avaliagao requerida deve incluir:

l. O espectro tipico de carregamento, as temperaturas e as umidades que

Se espera ocorrerem em Servigo;

Il. A identificacdo dos elementos estruturais principais e pontos especificos

de projeto, cuja falha poderia causar uma falha catastrofica do aviao;

[I. Uma analise, baseada em evidéncias de ensaio, dos elementos

estruturais principais e pontos especificos de projeto.

O limite de validade dos dados de engenharia, que fornecem suporte ao
programa de manutengao estrutural (doravante referido como LOV?), declarado como
o numero total de ciclos ou horas de voo acumulados ou ambos, também deve ser
incluido na seg¢do de Limitagdes de Aeronavegabilidade das Instrugdes para
Aeronavegabilidade Continuada exigidas pela secédo 25.1529 do RBAC 25.

Para uma avaliagao de fadiga € necessario demonstrar, por meio de analises
baseadas em evidéncias de ensaio, que a estrutura é capaz de resistir aos

carregamentos repetitivos de magnitude variavel que se espera ocorrerem durante a

3 LOV - Limity of Validity
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sua vida em servigco, sem a presencga de trincas detectaveis. Devem-se aplicar fatores

de dispersao apropriados para o conceito de vida segura (safe-life). (ANAC, 2014)

2.3.1.6 Avaliacao de Tolerancia ao Dano

A avaliagao de tolerancia ao dano deve incluir uma determinagao das provaveis
localizagdes e modos de falha devido a fadiga, corrosdao ou dano acidental. Também
se devem incorporar na avaliagado analises de carga repetitiva e analises estaticas
baseadas em evidéncias de ensaio e (se disponivel) experiéncia em servigo. Deve-se
dar cuidado especial em relagdo ao dano generalizado por fadiga (widespread fatigue
damage — WFD) aos locais onde o projeto € tal que esse tipo de dano possa ocorrer.
Deve ser estabelecido um LOV que corresponda ao periodo de tempo, declarado
como o numero total de ciclos ou horas de voo acumulados ou ambos, durante o qual
€ demonstrado que n&o ocorrera dano generalizado por fadiga na estrutura do aviao.

Essa demonstracdo deve ser realizada por meio de evidéncias de ensaio de
fadiga da estrutura do avido em escala natural. O certificado de tipo — CT pode ser
emitido antes do término do ensaio de fadiga da estrutura do avido em escala natural,
desde que a Autoridade de Aviacao Civil tenha aprovado um plano para completar os
ensaios necessarios. Nesse caso, a Sec¢éo de Limitagdes de Aeronavegabilidade das
Instrugbes para Aeronavegabilidade Continuada exigidas pela se¢ao 25.1529 deste
RBAC deve informar que nenhum avido pode ser operado além do numero de ciclos
igual a %2 do numero de ciclos acumulados no corpo de prova de fadiga, até que o
ensaio seja completado.

A extensao do dano para a avaliacdo da resisténcia residual em qualquer
momento dentro da vida operacional do avido deve ser consistente com o primeiro
instante em que o dano adquire um tamanho detectavel e sua subsequente
propagacao sob carregamentos repetitivos. A avaliagdo da resisténcia residual deve

demonstrar que a estrutura remanescente é capaz de resistir as cargas. (ANAC, 2014)

2.4 FADIGA

Diversos elementos e mecanismos de maquinas frequentemente falham sob a
acao de tensdes repetidas ou flutuantes. No entanto, uma analise mais criteriosa pode
revelar que as tensdes reais maximas estdo bem abaixo da resisténcia ultima do
material e, muito seguidamente, abaixo mesmo da resisténcia ao escoamento. A

caracteristica mais distinguivel dessas falhas é que as tensdes foram repetidas varias
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vezes. Dai a falha ser denominada falha por fadiga. Dessa forma, entende-se que a

fadiga do material se trata do acumulo de dano causado por solicitagées ciclicas.

2.4.1 FALHA POR FADIGA

Quando um componente ou uma estrutura sdo submetidos a esforgos de
fadiga, os mesmos podem sofrer falhas catastréficas mesmo quando solicitados
abaixo dos limites de resisténcia estatica. Quando pecas de maquina falham
estaticamente, em geral desenvolvem uma deflexdo muito grande, visto que a tensao
excedeu a resisténcia ao escoamento e a peca é trocada antes que a fratura realmente
ocorra. Assim, muitas falhas estaticas ddao um aviso visivel antecipadamente. No
entanto, o mesmo nao ocorre com a falha por fadiga, que é do tipo subito e total,
portanto perigosa e desaconselhavel.

Do ponto de vista do material, a falha por fadiga € de natureza fragil mesmo em
metais ducteis, no sentido de que existe pouca deformagéo plastica generalizada
associada com a falha. O processo ocorre pela iniciagdo e propagacao de trincas e,
em geral, a superficie de fratura é perpendicular a direcdo de uma tensao de tracao
aplicada.

Falhas por fadiga apresentam uma aparéncia similar a de uma fratura fragil
(Figura 1), uma vez que as superficies de fratura sdo planas e perpendiculares ao eixo
de tensao, com auséncia do fenbmeno da estriccdo. As caracteristicas da fratura
proveniente de uma falha por fadiga sdo bem diferentes daquelas provenientes de
uma fratura fragil estatica, surgindo de trés estagios de desenvolvimento de falha,

chamados mecanismos de fadiga.

Figura 1 - Navio tanque (Liberty-ship) que fraturou de maneira fragil.
(CALLISTER, 2015)
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As falhas por fadigas sao caracterizadas por meio de diversos fatores, visto que
dependem da geometria da peca, das propriedades do material e das cargas atuantes;
geralmente sdo progressivas, isto é, o dano € cumulativo; comumente sdo localizadas;
costumam exigir técnicas especiais para detecgdo; causam ruptura subita e a
presenca de trincas ndo provoca mudancas drasticas de comportamento mecanico da

estrutura até que se esteja proximo a ruptura.

2.4.2 O MECANISMO DE FADIGA

As falhas por fadiga normalmente apresentam uma aparéncia muito
semelhante a uma fratura fragil, visto que as superficies de fratura sdo planas e
perpendiculares ao eixo de tensdo, com a auséncia de estriccdo. Contudo, as
caracteristicas de fratura de uma falha por fadiga sdo bem distintas das de uma fratura
fragil estatica. Segundo Shigley (2005), a falha por fadiga se desenvolve a partir de
trés estagios, sendo eles:

e Estagio I: é a iniciacdo de uma ou mais micro trincas, devido a deformacao
plastica ciclica seguida de propagacéo cristalografica, que se estende de dois
a cinco graos a partir da origem. As trincas nesse estagio ndo costumam ser
detectaveis a olho nu.

e Estagio Il: nesse estagio, a fratura progride micro trincas para macro trincas,
formando superficies de fratura tal qual platds paralelos, separados por sulcos
paralelos. Tais platés costumam ser lisos e normais na direcdo de maxima
tensdo de tracdo. Essas superficies podem apresentar bandas onduladas
escuras e claras, conhecidas como “marcas de praia”. Durante o carregamento
ciclico, essas superficies fissuradas se abrem e se fecham, atritando umas nas
outras, sendo que a aparéncia das “marcas de praia” depende das mudancas
no nivel e na frequéncia do carregamento e da natureza corrosiva do meio. A
Figura 2 apresenta a falha por fadiga de um parafuso de porca em razao de
flexdo unidirecional repetida. Na imagem, & possivel visualizar as “marcas de
praia” e, analisando-a, é possivel verificar que a falha se iniciou na raiz da rosca
em A, propagou-se ao longo da maior parte da segao transversal (B), antes da

fratura rapida final em C.
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Figura 2 - Falha por fadiga de um parafuso de porca em razao de flexao
unidirecional repetida.

(Shigley, 2005)

e Estagio lll: esse estagio ocorre no ciclo de tensao final, quando o material ja
nao é mais capaz de suportar as cargas, resultando em uma fratura rapida e
repentina. Uma falha de estagio Ill pode ser fragil, ductil ou uma combinagao
de ambas.

Com frequéncia, as “marcas de praia”, quando existentes, e possiveis padrées
na fratura de estagio lll, chamadas de “linhas de insignia” (em V), apontam para as
origens das trincas iniciais. Um exemplo disso encontra-se na Figura 3, na qual é
plausivel visualizar a superficie de fratura por fadiga de uma barra conectora forjada
de aco AISI 8640. A origem da trinca por fadiga esta na borda esquerda, na linha de
rebarbas do forjamento. A trinca por fadiga progrediu meio caminho ao redor do furo
de 6leo a esquerda, indicado pelas “marcas de praia”, antes que a fratura rapida final
ocorresse. E possivel observar também o labio pronunciado de cisalhamento na

fratura final na borda direita.
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Figura 3 - Superficie de fratura por fadiga de uma barra conectora forjada de aco
AISI 8640.

(Shigley, 2005)

A falha por fadiga deve-se a formacgao de trinca e propagacao. Comumente,
uma trinca por fadiga se iniciara em uma descontinuidade no material, em que a
tensdo ciclica € um maximo. Essas descontinuidades podem surgir em razao de
diversos fatores, alguns deles sdo: mudangas rapidas na segao transversal, chavetas,
furos, elementos que rolam e/ou deslizam uns contra outros (mancais, engrenagens,
cames, etc.) sob altas pressdes de contato, descuido com a localizagdo com marcas
de identificacdo, montagens inadequadas e até mesmo a composicdo do proprio
material, processado por rolamento, forja, fundigao, extruséo, estiramento, tratamento
térmico, etc.

Varias condigbes s&o capazes de acelerar o inicio de trincas, por exemplo,
tensdes residuais de tratamento, temperaturas elevadas, ciclagem térmica, meio

corrosivo e ciclagem de alta frequéncia.

2.5 FADIGA ESTRUTURAL EM AERONAVES

Durante a vida operacional da aeronave, a medida que problemas vao
aparecendo, os elementos de sistemas, motores e hélices podem ser substituidos por
componentes novos ou revisados. Assim, as vidas desses componentes recomegam.
No entanto, 0 mesmo n&o ocorre com a estrutura do avido. Tipicamente, os danos
estruturais acidentais, trincas ou corrosbes que ocorrem no decorrer da vida
operacional sdo reparados, mantendo-se o componente original em atividade. Para

que o reparo nao traga problemas adicionais a estrutura, estes sdo analisados do
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ponto de vista de integridade estrutural e aprovados pela Autoridade de Certificagao
Aeronautica do Pais onde opera a aeronave.

Embora uma aeronave possa resistir a aplicacdo de uma carga elevada oriunda
de uma manobra abrupta ou de uma rajada ou mesmo de um pouso duro, isto ndo
significa que possua resisténcia suficiente para suportar a aplicagao repetitiva de
cargas de valores bem menores, fenébmeno este conhecido como fadiga dos materiais.

Todos os materiais, metalicos ou compostos, da estrutura de um aviao estao
sujeitos ao fendbmeno da fadiga. Alguns com mais intensidade, outros com menos. A
fadiga ocorre na faixa elastica destes materiais, em tensées que vao desde um limite
em que elas sdo completamente inofensivas até valores proximos da tensédo de
escoamento. Nesta faixa (elastica), apos a estrutura deformada, a mesma volta a sua
configuracao original, ndo restando sinal algum de degradagé&o na mesma. Entretanto,
se estas tensbes ocorrerem seguidamente, apos um determinado numero de
ocorréncias, pode acontecer o inicio de uma falha do material, que ira se propagar
com uma velocidade que depende do material, do detalhe construtivo, do nivel das
tensoes, etc.

Historicamente, a partir dos anos 30, houve um aumento do uso de
revestimentos metalicos, bem como um aumento no tamanho das aeronaves,
crescendo, assim, a necessidade de se entender melhor este fendbmeno. A regulagao
associada com fadiga evoluiu a medida que houve essa evolugéo tecnolégica, bem
como a partir de ligdes aprendidas com os acidentes aéreos.

Sabe-se, atualmente, que existe um aumento cada vez maior do uso de
materiais compodsitos na aviagao (Smith, 2014). Tais materiais, embora tipicamente
livres de trincas por fadiga, também sdo susceptiveis a outros danos por fadiga e a
mesma regulacao vale para estas aeronaves. Segundo Naressi e Hernandes (2017),
a comunidade da aviagao preocupa-se cada vez mais com o envelhecimento das
aeronaves de estruturas metalicas. E importante destacar que essa preocupagdo é
necessaria para as aeronaves que ja estao voando e para as novas que devem ser
projetadas, a fim de se evitar problemas relacionados a trincas bem como outros
danos por fadiga (no caso de aeronaves que tém suas estruturas primarias de

materiais compasitos).
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2.5.1 DEFINICOES
Nesta secdo, serdo apresentadas algumas definicbes necessarias para o

trabalho, as quais estdo presentes na circular consultiva — AC 25-571-1D (FAA, 2011).

Fatigue damage (Dano por fadiga): € um dano progressivo, pois é
oriundo de eventos cumulativos. Ou seja, se inicia com o surgimento de
pequenas trincas que crescem sob a agao de cargas repetidas e podem
resultar na fratura do elemento estrutural. Ocorrem em locais especificos
ou de modo generalizado, em toda a fuselagem. Falha de projeto ou de
manufatura, material com defeito, erros na montagem e manutengao
inadequada s&o os principais causadores de uma falha. Uma estrutura
sujeita a fadiga possui sua resisténcia reduzida e, consequentemente,
estara abaixo dos niveis de seguranga, o que geralmente resultam em
falhas catastroficas.

Safe-life (Vida Limite): o numero de eventos, tais como ciclos de voo,
aterrissagens ou horas de voo, nos quais a resisténcia estrutural tem
uma baixa probabilidade de se degradar abaixo do seu limite pré-
definido no projeto, devido a trincas por fadiga.

Fail-safe (Resisténcia a Falha): é o atributo a estrutura que permite que
ela mantenha sua resisténcia residual necessaria por um periodo de uso,
sem reparos, apos a falha de um elemento principal da estrutura.
Damage Tolerance (Tolerancia ao Dano): a atribuigdo a estrutura que
Ihe permite conservar sua resisténcia residual necessaria por um
periodo de tempo apds a estrutura ter sofrido um determinado dano
(fadiga, corrosao ou danos discretos).

Widespread Fatigue Damage (WFD) (Dano Generalizado por Fadiga): a
presenca simultanea de trincas em varios locais da estrutura, que sao
de tamanho e densidade suficiente para que a estrutura ndo cumpra com
as exigéncias de resisténcia residual do § 25.571 (b).

Multiple Site Damage (MSD): uma fonte de dano generalizado por
fadiga, caracterizada pela presenga simultdnea de trincas por fadiga no

mesmo elemento estrutural.
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e Multiple Element Damage (MED): uma fonte de dano generalizado por
fadiga, caracterizada pela presenga simultanea de trincas por fadiga em
elementos estruturais adjacentes semelhantes.

e Limity of Validity (LOV): é o limite de validade dos dados de engenharia
que suportam o programa de manutengido estrutural. O periodo de
tempo (em ciclos de voo, horas de voo ou ambos), em que tenha sido
demonstrado por ensaios, analises e, se disponivel, experiéncia em
servigo, que os danos generalizados por fadiga ndo ocorrerdo na
estrutura do avido. A demonstragdo mencionada na definicdo acima
deve mostrar que, considerando os resultados das avaliagées de WFD
executadas e as agdes de manutengdo, ICA (Instrugdes de
Aeronavegabilidade Continuada), relacionadas a MSD/MED, incluidas
na ALS (Secado de Limitagdes de Aeronavegabilidade), um evento de

WFD néo ocorrera antes do LOV.

2.5.2 EVOLUCAO DOS REQUISITOS

Existem trés estratégias fundamentais de tratamento da fadiga estrutural que
foram reconhecidas na regulamentacdo de aeronaves civis como abordagens
aceitaveis para prevenir falhas catastroficas devido a fadiga. Elas sdo comumente
chamadas por: Safe-Life, Fail-Safe e Damage-Tolerance.

Além destes trés conceitos histéricos, as mudancas mais atuais no §25.571
estdo relacionadas ao chamado WFD (Widespread Fatigue Damage), que é o dano
generalizado por fadiga e finalmente o LOV (Limity of Validity), que € o limite de
validade dos dados de engenharia que suportam o programa de manutengao
estrutural, numero este que se espera nao ocorrer um evento de WFD. Esses
conceitos foram descritos com mais detalhes por Eastin e Sippel (2002), sendo esse

uma o6tima referéncia para o entendimento completo de cada um destes conceitos.

2.5.2.1 Safe-Life

Segundo Naressi e Hernandes (2017), em meados de 1940, a aviagao civil era
regulamentada através do requisito estadunidense CAR — Civil Aviation Requirements
ou Regulamentos de Aviagao Civil — o qual teve sua primeira edigdo em 1937 e nao

fazia nenhuma referéncia a fadiga de estruturas. Novas edigbes ocorreram e também
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nao abordaram esse tema. A primeira preocupagao com relagao a fadiga surgiu em
1950, por meio do CAR “PART 4b — Aeronavegabilidade de Avides da Categoria
Transporte”, que declarava, na edigdo de 20 de julho de 1950:

“4b.306 Propriedades de resisténcia do material e valores de projeto (d). A
estrutura deve ser projetada na medida do possivel para evitar pontos de
concentracdo de tensdo onde € provavel que ocorram tensdes variaveis acima do
limite de fadiga em servigo normal.™

E posteriormente, na edi¢cdo de 31 de dezembro de 1953:

“4b.306 Propriedades de resisténcia do material e valores de projeto (d). A
resisténcia, o projeto detalhado e a fabricacdo da estrutura devem ser tais que
minimizem a probabilidade de falha desastrosa por fadiga.

NOTA: Os pontos de concentracao de tensdo sdo uma das principais fontes de
falha por fadiga.”

Diante do exposto, esse periodo determinado ficou conhecido como Safe-Life
(Vida Limite) ou, como sugerido por Swift (1999), Safety By Retirement ou Seguranca
por Aposentadoria. Os requisitos acima refletem o pensamento da época, quando se
acreditava que, tendo uma estrutura capaz de suportar as cargas limites de voo,
adicionado de um fator de seguranca de 1,5 (fator esse até hoje valido nos requisitos
de resisténcia estrutural) e minimizando pontos de concentracao de tensao, evitar-se-
ia qualquer possibilidade de uma falha por fadiga.

A estrutura ou qualquer componente que viesse a diminuir a vida limite da
aeronave deveria ser “aposentada”, ou seja, retirada de seu funcionamento antes de
atingir os limites de fadiga preestabelecidos.

O Comet I, apresentado na Figura 4, foi uma aeronave fabricada pela empresa
aeroespacial De Havilland no periodo da era Safe-Life. Na época, a mesma era muito

avancgada tecnologicamente quando comparada as aeronaves da época. Foi projetada

4 “4b.306 Material strength properties and design values (d). The structure shall be designed in
so far practicable to avoid points of stress concentration where variable stresses above the fatigue limit

are likely to occur in normal service.” (CAR, Part 4b - Airplane Airworthiness Transport Categories)

5 “4b.306 Material strength properties and design values (d). The strength, detail design, and
fabrication of the structure shall be such as to minimize the probability of disastrous fatigue failure.
NOTE: Points of stress concentration are one of the main sources of fatigue failure.” (CAR, Part

4b - Airplane Airworthiness Transport Categories)
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para voar a 35 mil pés de altitude, o que necessitava de uma atengéo elevada quanto
a integridade estrutural de sua fuselagem pressurizada. A fuselagem era capaz de
suportar 2,5 vezes a pressao diferencial maxima de operacao, sem falhas, sendo que
os Requisitos de Aeronavegabilidade Civil Britanicos (BCAR) propunham um fator de
2.

Figura 4 - BOAC, De Havilland Comet Mark 1 — G-ALYP.
(Wanhill, 2002)

Além disso, varios testes foram feitos em um corpo de prova de fuselagem, o
que aumentou ainda mais a confianga na estrutura do avido. Acreditava-se que a
fadiga n&o seria um problema, ainda mais que os requisitos relacionados a fadiga da
época declaravam que uma aeronave, cuja fuselagem suportasse duas vezes a
pressao interna sem o surgimento de falhas, estaria relativamente imune a fadiga.

Porém, em 1954, trincas por fadiga comegaram a se propagar na area dos
cantos das janelas, local dificil de se detectar em inspe¢des visuais. E entdo, duas
falhas catastréficas aconteceram (Wanhill. 2002). O primeiro acidente ocorreu com a
aeronave de matricula G-ALYP, em 10 de janeiro de 1954, e o outro com a aeronave
de matricula G-ALYY, em 8 de abril de 1954. Com isso, longas investigagbes se
sucederam e concluiram que a causa das rupturas foram as concentragdes de tensao
na area do canto das janelas. As investigacbes também mostraram que algumas
trincas poderiam surgir muito antes do esperado, devido a falta de analises de fadiga
e, somado a isso, observaram que a estratégia do Safe-Life ndo era totalmente
segura, porque era capaz apenas de prever um tempo de vida limite da estrutura, sem
a analise de falhas. Nasce entdo, em meados de 1956, o conceito Fail-Safe, o qual
declarava a necessidade de, além de prever um tempo de vida seguro e sem falhas,

realizar testes e analises na estrutura.
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2.5.2.2 Fail-Safe

Na era Fail-Safe visava-se uma estratégia de detecgédo de falhas ébvias em
tempos predeterminados e/ou inspecdes em servigo e eliminava-se assim a vida limite
da estrutura, para que, com isso, se alcangasse um projeto confiavel e seguro durante
toda sua vida operacional. Por isso, essa era também foi intitulada como Safety-by-
Design ou Seguranga Por Projeto. De fato, essa era surgiu com a evolugdo do CAR,
no qual foi incluido o0 4b.270, que tratava do tema de avaliagédo de fadiga por meio de
duas alternativas, conforme mostra o texto abaixo:

“4b.270 Geral. A resisténcia, o projeto detalhado e a fabricagdo das partes da
estrutura de voo do avido nas quais a fadiga pode ser critica devem ser avaliadas de
acordo com as disposi¢cdes do paragrafo (a) ou (b) desta secgéo. (a) Forga de fadiga.
A estrutura deve ser demonstrada por analise e/ou testes como capaz de suportar as
cargas repetidas de magnitude variavel esperadas em servigo. Aplicam-se as
disposi¢cdes dos subparagrafos de (1) a (3) deste paragrafo. (b) Resisténcia a prova
de falhas. Deve ser demonstrado por analise e/ou testes que falhas catastroficas ou
deformagdo estrutural excessiva, que poderiam afetar adversamente as
caracteristicas de voo do avido, ndo sdo provaveis apos falha por fadiga ou falha
parcial 6bvia de um unico elemento estrutural principal. Apds tal falha, a estrutura
remanescente devera ser capaz de suportar cargas estaticas correspondentes a
condigdo de carga de voo especificada nos subparagrafos (1) e (2) deste paragrafo.
Essas cargas devem ser multiplicadas por um fator de 1,15, a menos que os efeitos
dinamicos da falha sob cargas estaticas sejam levados em consideragao de outra
forma. No caso de uma cabine pressurizada, as pressdes normais de operagao
combinadas com as pressdes aerodindmicas externas esperadas devem ser
aplicadas simultaneamente com as condi¢gdes de carga de voo especificadas neste

paragrafo.”

6 “4h.270 General. The strength, detail design, and fabrication of those portions of the airplane's
flight structure in which fatigue may be critical shall be evaluated in accordance with the provisions of
either paragraph (a) or (b) of this section. (a) Fatigue strength. The structure shall be shown by analysis
and/or tests to be capable of withstanding the repeated loads of variable magnitude expected in service.
The provisions of subparagraphs (1) through (3) of this paragraph shall apply. (b) Fail safe strength. It
shall be shown by analysis and/or tests that catastrophic failure or excessive structural deformation,
which could adversely affect the flight characteristics of the airplane, are not probable after fatigue failure

or obvious partial failure of a single principal structural element. After such failure, the remaining
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Em ambas as alternativas citadas, eram necessarias demonstragcoes de
cumprimento com a regra por analises ou testes. Desse modo, seria o Fail-Safe a
estratégia mais segura e mais facil de ser implementada, por isso foi a mais utilizada
nas décadas seguintes de 60 e 70. Porém, no final dos anos 60, essa estratégia
comegou a ser repensada e o que influenciou essa tomada de decisao foi o acidente
causado por fadiga estrutural, na aeronave F-111 (Wanhill, 2002). Este aviao, criado
para atender a Forga Aérea dos Estados Unidos, tinha uma geometria inovadora e os
principais componentes da estrutura eram fabricados em agos de alta resisténcia,
sendo assim, considerada uma aeronave resistente e segura. Entretanto, em
dezembro de 1969, com apenas 107 horas de voo, um F-111 perdeu a semiasa
esquerda em um voo de treinamento de baixo nivel, no qual carregava menos da

metade do fator de carga limite permitido no projeto.

Figura 5 - USAF General Dynamics F-111C com asas estendidas e recuadas.
(Wanhill, 2002)

ApOs o incidente, iniciaram-se as investigagdes e encontraram uma falha na
estrutura inferior da semiasa esquerda. Essa falha tinha se desenvolvido durante a
fabricacao e, apesar de nio ser tdo pequena, nao foi detectada, pois se localizava em

um local de dificil acesso, ou seja, ndo era simplesmente uma falha ébvia.

structure shall be capable of withstanding static loads corresponding with the flight loading condition
specified in subparagraphs (1) and (2) of this paragraph. These loads shall be multiplied by a factor of
1.15 unless the dynamic effects of failure under static loads are otherwise taken into consideration. In
the case of a pressure cabin, the normal operating pressures combined with the expected external
aerodynamic pressures shall be applied simultaneously with the flight loading conditions specified in
this paragraph.” (CAR, Part 4b - Airplane Airworthiness Transport Categories)
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Surge assim uma grande preocupagao com o conceito do Safety-by-Design e
na conclusdo de muitas pesquisas realizadas na época, abordadas por O'Brien, K
et.al. (1973), outras diretrizes foram tomadas a fim de garantir a integridade estrutural
das aeronaves, principalmente as preocupacdes com relagdo ao conceito Fail-Safe
predizer que o dano deve ser obvio. Apareceu, entdo, a preocupagao em inspecionar
a estrutura da aeronave e essa nova abordagem ficou conhecida como Damage-
Tolerance. Na aviacao militar, a forga aérea estadunidense emitiu a norma militar MIL-

83444 (1974), que incorporava a filosofia Damage Tolerance.

2.5.2.3 Damage-Tolerance

ApOs essa nova diretriz, iniciou-se uma nova era, em meados de 1970. O CAR,
agora chamado de CFR — Code of Federal Regulations — foi reavaliado, levando em
consideragao as experiéncias negativas com os avides certificados na era Fail-Safe.
E na emenda 25-45 do 14 CFR Part 25, nasce o conceito de Damage Tolerance
(Tolerancia ao Dano) para aeronaves civis, que exigia ao requerente avaliar toda a
estrutura nas possiveis areas de propagacao de falhas por fadiga e, com base nos
resultados dessas avaliagdes, realizar inspegdes destinadas a impedir qualquer falha
catastréfica durante a vida operacional da aeronave.

Estava em vigor, ainda nessa era, a estratégia de seguranga por aposentadoria,
pois ainda era preestabelecido um limite operacional de alguns componentes. Porém,
a era Damage Tolerance defendia a estratégia de Safety By Inspection ou Seguranga
por Inspecao, pois sua estratégia principal era obter e garantir uma aeronave segura
através da obrigatoriedade de inspecbes. Além disso, essa abordagem se difere do
Fail-Safe em outros aspectos, entre eles deveria ser considerado o surgimento de
falhas iniciais na estrutura.

Embora a abordagem do Damage Tolerance tenha sido eficaz para garantir a
segurancga estrutural de uma aeronave por um longo tempo, nao foi a ultima palavra
sobre a concepcgao para a integridade estrutural de aeronaves.

Nessa mesma era, em 28 de abril de 1988, um Boeing 737-200, operado pela
Aloha Airlines e ilustrado na Figura 6, sofreu uma descompressdo na cabine de
passageiros (Wanhill, 2002), levando a uma desintegragdo de parte do topo da
fuselagem, em pleno voo, devido a presenca de trincas em varios pontos de uma junta
de revestimento — na qual falhas no adesivo estrutural acarretaram o aumento de

tensdes de cisalhamento nos rebites. Esse dano por fadiga, em que se formam trincas
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em varios locais de um mesmo elemento estrutural, € conhecido pelo termo Multiple
Site Damage (MSD). Este evento e agdes relacionadas dao inicio a era subsequente

a Damage Tolerance.

Figura 6 - Aloha Airlines Boeing 737-200.
(Wanhill, 2002)

2.5.2.4 Widespread Fatigue Damage

A era do WFD — Widespread Fatigue Damage ou Dano Generalizado por
Fadiga — comegou em 1998, com a alteragdo no CFR 14 — Part. 25, o qual incluiu a
emenda 25-96. Essa alteracao foi feita pela autoridade de aviagao civil estadunidense
(FAA), como efeito de agbes que se seguiram apods o acidente do Aloha.

Uma mudancga importante no requisito, mas nao substancial, foi feita com a
substituicdo da frase:

“Danos em varios locais devido a exposigao prévia a fadiga devem ser incluidos
quando o projeto for tal que este tipo de dano possa ocorrer.”;’

Por:

7 “Damage at multiple sites due to prior fatigue exposure must be included where the design is
such that this type of damage can be expected to occur.” (CFR, Title 14 - Aeronautics and Space, Part

25 - Airworthiness standards: transport category airplanes)
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“‘Uma consideragao especial para danos generalizados por fadiga deve ser
incluida quando o projeto for tal que esse tipo de dano possa ocorrer.”®

E factivel notar que, em ambos os casos, o requerente deve considerar a
possibilidade de trincas simultaneas por fadiga em varios locais. Porém, essa ideia s6
foi explicitamente incluida na emenda 25-96 do 14 CFR Part 25 e nomeada como
Widespread Fatigue Damage (WFD), que significa, danos generalizados por fadiga.

Ha dois tipos de WFD: o Multiple Site Damage (MSD) — que causou o acidente
do Boeing 737 da Aloha Airlines — no qual trincas por fadiga ocorrem em varios locais
em um mesmo elemento estrutural; e o Multiple Element Damage (MED), que é
caracterizado pela presenca simultdnea de trincas de fadiga nos elementos estruturais
adjacentes, de acordo com as definicdes da AC 120-104 (FAA, 2011).

Percebeu-se, desde entdo, que os estudos realizados para se evitar o WFD
devem ser feitos de maneira minuciosa, pois os resultados dessa abordagem sao
falhas subitas e catastroficas.

Para que seja possivel a prevengao de WFD, é necessaria a identificagdo das
areas sujeitas a esse dano, com base em ensaios e experiéncias em servigo, bem
como a posterior avaliacdo dos resultados dos testes em escala real, analises,
avaliagdo das possibilidades de inspecdo e agdes obrigatérias de manutencao
(reparacao e substituicdo). No entanto, vale ressaltar que, durante essa era, volta-se
a dar atengao a estratégia do Safety By Retirement. O Safety-By-Inspection ainda
continuou sendo a estratégia de maior destaque no gerenciamento de fadiga na
estrutura, porém, a questao da vida limite de alguns componentes ainda permaneceu
em vigor. Entretanto, em casos onde a inspegao € algo impraticavel, utiliza-se a
estratégia Safe-Life (Seguranga por Aposentadoria) — por exemplo, na estrutura do

trem de pouso.

2.5.2.5 Limity of Validity
Com o passar dos anos, surgiram estudos mais avancados e percebeu-se que
somente o prescrito na regra do WFD n&o era o mais adequado, visto que a exigéncia

de se estabelecer uma vida limite a estrutura e seus componentes tinha uma relevante

8 “Special consideration for widespread fatigue damage must be included when the design is such
that this type of damage could occur.” (CFR, Title 14 - Aeronautics and Space, Part 25 - Airworthiness

standards: transport category airplanes)
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importancia. E entdo, em meados de 2011, surgiu o termo Limity of Validity (LOV) ou
Limite de Validade, usado até os dias atuais. O LOV engloba conhecimentos do
Damage Tolerance e do Widespread Fatigue Damage, pois requer ensaios, analises
de areas sensiveis a propagagao de trincas, experiéncias em servigo, entre outros
estudos, para que, com isso, se estabeleca uma vida limite da estrutura, de modo que
seja demonstrado que o WFD nao ocorrera. Na definigcdo correta, o termo LOV é o
limite de validade dos dados de engenharia que suportam o programa de manutengao
estrutural. Depois que se estabeleceu um LOV, este pode ser estendido com base em
ensaios de fadiga e analises adicionais. O surgimento desse termo nos leva a
retroceder ao conceito elementar do Safety By Retirement na era do Safe-Life, nos
dando a ideia de um ciclo nos requisitos relacionados a fadiga estrutural.

Na pratica, o LOV serve de base para se determinar a vida util de uma
aeronave, sendo a mesma medida em ciclos de pressurizagao, pousos e decolagens
e em horas de voo. Cada vez que uma aeronave é pressurizada, a fuselagem, as asas
e o restante da estrutura sofrem tensdes e se deformam, caracterizando assim os
ciclos de fadiga. A vida util da aeronave é estabelecida pelo fabricante da mesma,
sendo geralmente contabilizada por meio dos ciclos de decolagem e aterrissagem, e

certificada junto a Autoridade de Certificagdo Aeronautica do Pais.

2.5.3 EVENTOS HISTORICOS

Os principais acidentes aeronauticos relacionados a fadiga de aeronaves sao
os do De Havilland Comet, do General Dynamics F-111, e do Boeing 737-297 da Aloha
Airlines. Os eventos sao descritos brevemente em ordem cronoldgica, sendo que
Wanhill (2002) traz a descricao completa dos mesmos em sua obra “Milestone Case

Histories in Aircraft Structural Integrity”.

2.5.3.1 Comet |

O Comet |, da fabricante inglesa De Havilland, entrou em operagdo em 1952,
ficando mundialmente conhecido por ser o primeiro jato comercial de transporte. Essa
aeronave apresentava, desde seu projeto, um diferencial de pressao da cabine e um
desempenho superior aos avides de transporte da época.

Apos dois anos em operagdo, duas catastrofes ocorreram com os jatos. A
primeira ocorreu em 10 de janeiro de 1954, quando a aeronave Comet de matricula
G-ALYP, que operava pela companhia British Overseas Airways Corporation, se



42

desintegrou enquanto subia para o nivel de cruzeiro. O mesmo aconteceu com o
Comet G-ALYY em 8 de abril de 1954, levando as autoridades a suspenderem o
certificado de aeronavegabilidade do Comet. Apds os ocorridos, extensas
investigacbes foram realizadas, incluindo a reconstru¢gdo do G-ALYP com os

destrogos encontrados. A figura 7 ilustra a reconstrugao da estrutura do G-ALYP.

Figura 7 - Reconstrucao da estrutura do Comet G-ALYP a partir dos destrogos
encontrados durante a investigagao.

(lessonslearned.faa.gov)

Diversos testes passaram a ser realizados com a finalidade de prever e
investigar falhas estruturais nos Comet. Um dos testes foi apresentado nas figuras 8
e 9, ele tinha o intuito de simular um ensaio de fadiga, em escala real. Dessa forma, a
fuselagem de uma terceira aeronave da BOAC, o G-ALYU, foi submersa em um
grande tanque, onde a agua era bombeada para o interior do avido enquanto
dispositivos flexionavam as asas, simulando assim a situagao de diferenca de pressao
atmosférica e a fadiga de material advinda dos varios ciclos de pressurizacdo da
cabine. O G-ALYU havia completado antes do teste 1121 voos de passageiros, além
de 10 voos pressurizados com De Havilland.

Com a realizacdo do teste de pressurizagao, mais 1826 ciclos simulados foram
concluidos antes da falha por fadiga da cabine de presséo, a partir de uma rachadura

que cresceu de um orificio de rebite na escotilha de escape da porta dianteira.

Figura 8 - Constru¢ao do tanque de agua ao redor da fuselagem do Comet G-ALYU
para os testes de ciclo pressurizacao/despressurizagao.

(lessonslearned.faa.gov)
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Figura 9 - Fuselagem do Comet G-ALYU imersa no tanque de agua para os testes
de ciclo pressurizagao/despressurizagao.

(lessonslearned.faa.gov)

Nos estudos realizados acerca do projeto do avido, notou-se que a fuselagem
do Comet apresentava varias descontinuidades geométricas, por exemplo, janelas de
formatos retangulares e escotilhas de fuga. Com isso, nos ensaios seguintes,
medidores de tensdes foram instalados préximos as areas dos cantos das janelas e
escotilhas, a fim de aprofundarem estudos sobre a propagacao de trincas nessas
areas.

Os testes realizados revelaram que as trincas nasciam nos furos escareados
das cravagdes proximas as janelas e escotilhas. As medi¢des dos extensémetros
indicaram que as tensdes nesses locais atingiram seus valores maximos nas quinas
e que, perto da linha externa do rebite, a tensdo era cerca da metade daquela
observada na borda. A presenca de furos afiados resultou em um campo de tensao
elevado que pode ter aumentado ainda mais a tenséo localmente. As figuras 10, 11,

12 e 13 ilustram as origens das falhas citadas.
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Comet G-ALYP

Acidente em10 de janeiro de 1954

origem
da falha

distribuicéo de tensGes
presséo da cabine 59 kPa e .
1,3 g de inércia de carga propagacéo
das trincas

Direcédo dos esforcos
durante a pressurizacdo da cabine

Figura 10 - Origem da falha estrutural da aeronave a partir da quina da escotilha da
antena de ADF no Comet G-ALYP.

(Wanhill, 2002)

Diregéio dos esforgos
durante a pressurizagdo da cabine

distribuicéo de tensées
presséo da cabine 59 kPa
e 1,3 g de inércia de carga

Figura 11 - Origem da falha estrutural da aeronave a partir da quina da janela no
Comet G-ALYP.

(Wanhill, 2002)
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Estrutura Basica do Comet

recorte na
trutura

concentracdo de tensao

junto ao da furagéo
corte da estrutura
parafuso escareado com a logarina
fuselagem
aba de fixacao da logarina
secao A-A aba de fixagéo da viga estrutural

Figura 12 - Furos escareados das cravagdes proximos as janelas e escotilhas dos
Comet I.

(Wanhill, 2002)

Figura 13 - Janela de emergéncia do Comet, na qual é possivel observar o colapso
na estrutura da aeronave ensaiada.

(lessonslearned.faa.gov)

ApOs esse evento catastrofico, todos os avides passaram a adotar janelas e

escotilhas com cantos arredondados, para assim reduzir a concentragcado de tenséo e
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eliminar pontos de tensao que pudessem causar a fadiga e o rompimento brusco da
fuselagem. Somado a isso, passou-se a adotar inspecdes sistematicas na aviagao,
conforme a estratégia de requisito adotada (Fail-Safe), de modo a garantir que danos
e trincas sejam devidamente reportados e reparados, para que ndo comprometam a
seguranga na operagao da aeronave. No entanto, ndo foi acrescentado nenhum

requisito para se realizar um teste de fadiga em escala real.

253.2F-111

A General Dynamics Corporation comegou a produzir a aeronave F-111 em
1964. A aeronave seria entao posteriormente adquirida pela Forca Aérea dos Estados
Unidos e outras. Essa aeronave possuia uma geometria diferenciada, asas moveis e
seus principais componentes estruturais eram de ago de alta resisténcia, o que
aumentava ainda mais a confianga na resisténcia desse avido (Buntin, 1977).

Contudo, em 22 de dezembro de 1969, com pouco mais de um ano em
operacgao, a aeronave #94 da frota perdeu parte de sua asa esquerda durante um voo
de baixo nivel, enquanto a aeronave carregava menos da metade da carga limite
imposta no projeto e com apenas 107 horas de voo.

Iniciaram-se as investigacbes e as mesmas mostraram que, durante a
fabricagcdo e montagem da estrutura, uma falha na placa inferior do encaixe do pivd
da asa esquerda tinha se desenvolvido, e nao foi detectada, apesar do tamanho
consideravel de aproximadamente 23,4 mm x 5,9 mm, conforme ilustrado na figura
14.
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Figura 14 - Origem da falha da aeronave F- 111.
(Wanhill, 2002)

Apesar deste acidente ter sido considerado um caso raro, também foram
encontrados outros problemas de fadiga durante as pesquisas, que serviram como
impulso para outros estudos e alteragdes nos requisitos que asseguram a integridade
estrutural de aeronaves. Além disso, apos tal evento, passou-se a adotar a Tolerancia
ao Dano (Damage Tolerance) como estratégia de requisito, na qual as falhas e as
rachaduras na estrutura devem ser consideradas e o foco principal esta na seguranca,

€ nao mais na durabilidade propriamente dita.

2.5.3.3 Boeing 737-297 — Aloha Airlines

Em 28 de Abril de 1988, um Boeing 737-297 fazia o voo 243 da companhia
Aloha Airlines, nas ilhas havaianas. A aeronave de registro N73711 decolou do
aeroporto da cidade de Hilo, no arquipélago do Havai, em uma breve viagem de rotina
até Honolulu. Era o nono voo daquele dia, descrito minuciosamente no relatério oficial
produzido pelo National Transportation Safety Board — NTSB, 1989, um voo de 35
minutos. Alguns dos noventa passageiros reclamaram um pouco da turbuléncia no
inicio do voo mas, minutos depois, o sinal luminoso mandava manter os cintos de
segurancga atados. Pois, assim que o avidao, com dezenove anos de uso, subia e
preparava-se para nivelar a 7000 metros, a altitude de cruzeiro prevista para o voo,

ouviu-se um forte estrondo e, subitamente, o teto da primeira classe desapareceu no
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ar, deixando um rombo de aproximadamente 6 metros na fuselagem acima e ao lado
da fileira de assentos, a descompressao explosiva na cabine de passageiros fez com
que a aeronave perdesse 35 metros quadrados de sua fuselagem, como pode ser
visto na figura 15.

Os pilotos conseguiram realizar o pouso com seguranga no Aeroporto de
Kahului e salvar todos os noventa passageiros, que estavam presos em seus cintos
de seguranga, e quatro tripulantes, exceto uma comissaria que foi sugada para fora.
Nas figuras 15 e 16 € possivel visualizar a evacuagao da aeronave apos a falha e o

pouso.

Figura 15 - Boeing 737 da Aloha Airlines logo apds o acidente.
(Wanhill, 2002)

Figura 16 - Evacuacdo da aeronave apos o pouso bem sucedido.
(Wanhill, 2002)
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Essa aeronave Boeing operava ha 19 anos e fazia muitos voos curtos pelas
ilhas, com exposigao prolongada ao ar quente do mar, tendo acumulado 89.680 ciclos
de voo (decolagens e aterrissagens) no momento do acidente, sendo que os Boeings
da época tinham sido projetados para uma vida operacional de 75.000 ciclos. A
fuselagem do Boeing 737-297 era dividida em quatro se¢des, construidas de cavernas
circunferenciais e longarinas longitudinais, e eram cobertas por painéis de aluminio
rebitados a estrutura. Esses painéis eram sobrepostos e unidos longitudinalmente por
uma emenda de trés polegadas, feita com resina epoOxi e cravada com trés fileiras de
rebites escareados. Intensas investigacbes foram feitas e, de acordo com os
resultados publicados no NTSB, concluiu-se que, devido ao ambiente corrosivo, a
resina epdxi se descolou e, deste modo, os rebites ficaram sobrecarregados e trincas
surgiram nos furos. Esses furos escareados geravam concentragcdes de tensdes,
deixando o local mais suscetivel a fadiga. As trincas que se originaram nos furos
cresceram rapidamente e resultaram na grande falha catastroéfica. A figura 17 ilustra

os danos por fadiga que levaram a falha.

Caverna &

reforgo
¥ ("doubler")

revestimento
superior

colagem a quente
revest, 3 "fail-safe"
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Figura 17 - Aspectos de falhas estruturais associados ao acidente do Boeing 737
Aloha.

(Wanhill, 2002)

Este é um dos casos de acidentes mais estudados quando o assunto é fadiga

de aeronaves, tendo diversos artigos a respeito na literatura. No relatério da
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investigacao, chegou-se a conclusao de que o acidente ocorreu devido a trés fatores
inter-relacionados, sendo eles:

1. Projeto da emenda dos painéis de revestimento: colado a frio e rebitado
para fornecer transferéncia de carga integral; dai a aceitacdo de peles
relativamente finas, sem dobrador e bordas de facas com furos de rebite;

2. Problemas de colagem: o histérico de servigo inicial da aeronave 737
mostrou algumas liga¢des suscetiveis a corrosdo e descolamentos;

3. Lapso de manutencédo: a Aloha Airlines negligenciou inspec¢des regulares e
quaisquer reparos necessarios nas emendas dos painéis de revestimento.

A principal licdo aprendida com esse acidente foi de que € imprescindivel o

reconhecimento de danos por fadiga generalizados (WFD) em cabines de presséo e
também asas e empenagem, visto que os mesmos podem causar perda de Fail-safe.
Somado a isso, foi realizada uma agao mundial para garantir a seguranga e a
integridade estrutural de aeronaves envelhecidas, com foco em investigacao,
regulamentos e circulares consultivos para lidar com o WFD. Passou-se a se
considerar substituicdo ou aposentadoria em vez de inspecdes repetitivas e reparos
necessarios em aeronaves e implementou-se diversos programas de controle de

COrrosao para aeronaves civis e militares.

2.5.4 REQUISITOS X EVENTOS

Levando-se em consideracao a estratégia principal de cada fase da evolugéo,
observa-se que a primeira ideia imposta no Safe-Life esteve presente em todos os
outros periodos subsequentes, porém de modo mais sutil. Entretanto, essa estratégia
de predeterminar um limite de vida operacional aos componentes e a estrutura foi se
aprimorando em cada fase e voltou a ganhar forgcas com a atual LOV. As principais
alteracdes a partir do CAR 4 foram a adi¢cao de alguns aspectos relevantes, tais como:
analises de falhas (falhas 6bvias), avaliagdo da estrutura (inspe¢ao) em areas mais
susceptiveis a fadiga, consideragdo de possiveis falhas e falhas simultaneas na
estrutura.

Apesar dos aspectos citados terem representado uma evolugao nos requisitos,
ainda se necessitava de testes mais robustos e aprimorados para a certificagao
estrutural das aeronaves e a consequente operagao segura das mesmas.

Diante disso, surgiu, em 1998, o FSFT — Full Scale Fatigue Test — solicitado

como requisito para a obtencao do Certificado de Tipo da aeronave, a fim de aumentar
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a maturidade das estruturas aeronauticas, bem como garantir a seguranca
operacional contra danos generalizados por fadiga, sendo a estruturagdo e o
mapeamento dos processos da campanha de certificagdo de um ensaio de fadiga em
escala real os principais objetos de estudo no presente trabalho. A correlagéo entre a
evolugao dos requisitos e os eventos ao longo dos anos pode ser vista na figura 18

apresentada a seguir.

Comet F-111 Aloha
1950 | 1960 1970 !.‘)ﬂﬂ 1990 g000 Zli'lfl
CAR | CAR Amdt 2545 Amdt | WFD
4316 46270 | 25.96 Rule
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,f Damage-tolerance (SBI) : :

' I -
|I-'!-sI~'I {Ensaio ¢em I
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requerido para
WFD

LOV
|

Figura 18 - Evolugao dos requisitos de aeronavegabilidade associados a fadiga de
aeronaves categoria transporte.

(Wanhill, 2002)

De acordo com o Regulamento Federal de Aviacdo — Federal Aviation
Regulations (FAR) — 26.21 estabelecido pelo FAA, a conformidade estrutural &
baseada no teste de fadiga em escala real da certificagdo, ou seja: 2 x LOV ou 2 x
80.000 FC.

A avaliagao é baseada em:

e Dados de ensaio de certificagao;
¢ Inspecdes de desmontagem,;
e Histdrico de servico;

e Analises de tolerancia a danos.
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2.6 ENSAIO DE FADIGA EM ESCALA REAL

O ensaio de fadiga do conjunto aas-fuselagem em escala real faz parte da
demonstracdo de conformidade da estrutura com os requisitos aplicaveis
especificados na parte 25 dos principais 6rgaos reguladores de aviagao civil, por
exemplo, ANAC, FAA e EASA, estando presente em suas respectivas bases de
certificagcdo. O ensaio de fadiga examina como a estrutura da aeronave responde as
cargas em condi¢des que ocorrem em ciclos de voo repetidos — desde a decolagem,
subida e cruzeiro, até a descida e pouso. O principal objetivo do teste de fadiga é
entender o comportamento estrutural durante a vida util da aeronave, juntamente com
os métodos de inspecdo a serem aplicados na identificacdo de potenciais areas
criticas de fadiga enquanto a aeronave estiver em servico.

O ensaio de fadiga em escala real certifica o projeto e a analise da estrutura,
demonstrando que a mesma € capaz de suportar as repetidas cargas de magnitude
variavel esperadas em voo, bem como visa identificar as possiveis fissuras das mais
diversas fontes, sendo capaz de identificar também potenciais problemas de fadiga e
investigar a ocorréncia de WFD. Ao longo do ensaio de fadiga, sdo realizadas
inspecdes apropriadas para garantir a integridade e continuidade do ensaio e
encontrar possiveis inconformidades no corpo de prova ensaiado.

Na figura 19, pode-se visualizar a complexa infraestrutura montada para o
ensaio de fadiga full scale’® da fuselagem completa da aeronave CS100, que na época
pertencia a empresa canadense Bombardier e, atualmente, € designada como A220-
100 apdés a aquisicao do programa C-Series pela Airbus. O corpo de prova foi
submetido a carga de um total de 124 atuadores servo-hidraulicos e os dados de

medi¢ao foram capturados continuamente para até 1.500 canais. (IABG, 2018)

9 Full Scale: escala real.
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Figura 19 - Ensaio de fadiga full scale da fuselagem completa do Bombardier C-
Series/A220-100.

(IABG, 2018)

O escopo do teste busca abranger trés vidas da aeronave. Para simular as
cargas aerodinamicas utiliza-se atuadores hidraulicos que sao conectados a estrutura
de duas maneiras: por whiffletrees ou dummies. Para aplicar as cargas corretas a
varias partes da estrutura, um mecanismo conhecido como whiffletree é usado para
distribuir as cargas de um atuador de carregamento para o corpo de prova. As cargas
aplicadas a um ponto central sdo distribuidas através de uma seérie de vigas
conectadas por pinos, para produzir as cargas conhecidas nas conexodes finais. Cada
conexao de extremidade € normalmente anexada a uma sapata que € colada a
estrutura. As sapatas sdo coladas na fuselagem, superficies de comando de voo
(estabilizador vertical, leme, profundores, etc.) e revestimentos das asas e
estabelecem os pontos de entrada de carga. Os pontos das sapatas sao definidos por
meio de calculos, visando garantir uma distribuicdo uniforme de carga de acordo com
a regidao ensaiada e em conformidade com as cargas de voo. Os dummies séo
estruturas que tém como objetivo substituir a estrutura real, apresentando condi¢des
de carregamento especificas conforme a estrutura a ser ensaiada. Como exemplo,
comumente sao projetados dummies para simular a estrutura dos motores, da APU,
da empenagem horizontal e dos trens de pouso, de modo a reduzir os custos e
otimizar os ciclos de carregamento. Geralmente, os atuadores sao configurados para
trabalharem tracionando e comprimindo a estrutura. E importante ressaltar que esses

dispositivos auxiliares de ensaio e o corpo de prova tém seus pesos aliviados, a fim
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de garantir uma distribuicdo e um controle de carga homogéneo e representativo.
(SCHWARBERG, F., 2003)

Um ensaio de fadiga full scale esta sujeito a algumas limitagbes praticas e
suposicoes simplificadoras que devem ser impostas para permitir a execugao do teste
em um tempo de duracdo viavel. Diversos cuidados sdo adotados para minimizar
possiveis limitagdes ou efeitos de simplificagcbes e garantir um ensaio de fadiga
adequadamente qualificado e representativo. A reducado de cargas de ensaio é uma
das simplificagdes e seu objetivo € definir um espectro de carga de ensaio que nao
seja tao longo quanto as cargas de fadiga de projeto, para que o teste possa ser
executado dentro de um intervalo de tempo apropriado. A redugao deve ser aplicada
uniformemente as cargas de todo o conjunto de componentes de teste de fadiga
estrutural.

A distribuicdo das cargas de ensaio de fadiga € um processo feito apods as
cargas de fadiga reduzidas serem definidas para todos os componentes. Consiste em
um processo de otimizacdo que resulta na definicdo das forcas a serem aplicadas
pelos atuadores para produzir as cargas simulando a operagdo de servico da
aeronave.

Nas imagens a seguir (20 e 21) tem-se, respectivamente, os ensaios de fadiga
full scale das semiasas e fuselagem central e da semiasa esquerda da aeronave
Airbus A350-XWB, realizados nas instalagdes da IABG' em Erding, na Alemanha. E
possivel visualizar, em azul, a infraestrutura que suporta os dispositivos e o corpo de
prova do ensaio, em amarelo os atuadores que aplicam carga na estrutura e em
vermelho identificam-se as arvores de carregamento que realizam as distribui¢cdes de

carga.

0|ABG: a Industrieanlagen-Betriebsgesellschaft mbH (IABG) foi criada em 1961 por iniciativa da
Republica Federativa da Alemanha como uma instalagdo central de analise e teste para a industria
aeroespacial e o Ministério da Defesa. A |IABG foi privatizada em 1993 e hoje € uma empresa de
tecnologia europeia gerenciada com as principais competéncias de analise, simulacdo e teste, bem
como operagéo de instalagdes e sistemas. A IABG presta servigos técnicos e cientificos a clientes
privados e publicos nas principais areas de negocio, com foco em confiabilidade funcional de produtos
de alta tecnologia e sistemas de transporte recém-desenvolvidos, bem como seguranga do Estado,

negacios e sociedade.
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Figura 20 - Ensaio de fadiga full scale das semiasas e fuselagem central do Airbus
A350-XWB.

(IABG, 2014)

Figura 21 - Dispositivos flexionando a semiasa esquerda no ensaio de fadiga full
scale do Airbus A350-XWB.

(IABG, 2014)

Ja nas imagens 22 e 23 é possivel visualizar a infraestrutura do ensaio de
fadiga full scale em azul, bem como a seg¢do de fuselagem frontal e semiasas do
Airbus A380-800 que teve sua fuselagem completa fadigada de 2003 a 2013 nas
instalagcoes da IABG em Dresden, também na Alemanha, conforme a campanha de

certificacado exigida para a aeronave.
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Figura 23 - Ensaio de fadiga full scale do Airbus A380-800.
(IABG, 2013)

Como ultimo exemplo, em meados de 2009, a Boeing deu inicio a certificagcao
estrutural da aeronave 787 Dreamliner. O ensaio de fadiga full scale do Boeing 787
Dreamliner foi realizado a céu aberto na unidade da companhia em Everett, EUA. Na
figura 24 encontra-se o posicionamento da fuselagem a ser fadigada. Ja nas figuras
25, 26, 27, 28 e 29 é possivel visualizar a configuragdo de ensaio montada para a
execugao dos ciclos de fadiga, com as arvores de carregamento e a infraestrutura

dedicada para suportar todos os dispositivos e o corpo de prova.
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Figura 24 - Posicionamento da fuselagem do Boeing 787 Dreamliner para o ensaio
de fadiga full scale.

(Boeing, 2009)

BN/ ﬂ*‘—

¥

Figura 25 - Ensaio de fadiga full scale do Boeing 787 Dreamliner.
(Boeing, 2009)
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Figura 26 - Montagem dos dispositivos de aplicagado de carga no corpo de prova do
ensaio de fadiga full scale do Boeing 787 Dreamliner.

(Boeing, 2009)

Figura 27 - Montagem dos dispositivos de aplicagado de carga na empenagem
vertical do ensaio de fadiga full scale do Boeing 787 Dreamliner.

(Boeing, 2009)
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Figura 28 - Sapatas e arvores de carregamento sobre a semiasa do ensaio de fadiga
full scale do Boeing 787 Dreamliner.

(Boeing, 2009)

Figura 29 - Montagem das sapatas e arvores de carregamento sobre a semiasa do
ensaio de fadiga full scale do Boeing 787 Dreamliner.

(Boeing, 2009)

2.7 MAPEAMENTO DE PROCESSOS
O mapeamento de processos foi desenvolvido e implementado inicialmente

pela General Eletric (GE) como parte integrante das estratégias de melhoria
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significativa de desempenho, o qual era utilizado para descrever, em fluxogramas e
textos de apoio, cada passo vital dos seus processos de negécio. (Hunt, 1996)

No entanto, o mapeamento de processos teve suas origens em uma variedade
de areas, sendo que, a origem da maioria das técnicas, como o diagrama de fluxo, o
diagrama de cadeia, o diagrama de movimento, os registros fotograficos, os graficos
de atividades multiplas e os graficos de processo, podem ser atribuidas a Taylor e a
seus estudos de melhores métodos de se realizar tarefas.

Segundo Diogo et al. (2012), o Mapeamento de Processos pode ser definido
como a capacidade de se identificar, entender e documentar as atividades de uma
organizacao de forma simples, clara e padronizada, com o objetivo de tornar esse
conhecimento reaproveitavel e util para os envolvidos e interessados.

Dessa forma, tem-se que os beneficios do Mapeamento de Processos incluem
a reducao nos custos de desenvolvimento de servigos e produtos, a redugao de falhas
na integragao de sistemas, uma melhor compreensédo do processo, e, sobretudo, a
melhoria nas operagdes das empresas. (Hunt, 1996)

A partir disso, os conceitos basicos do mapeamento de processos podem ser
sumarizados pelos seguintes pontos chave:

e Entender um processo ou sistema pela criacdo de um Mapa de
Processo, que, graficamente, mostra o fluxo correspondente (objetos
e/ou informacgdes) e atividades (realizadas por homens ou maquinas). O
mapa do processo € desenhado para relatar corretamente tanto
informagdes quanto atividades;

e Distinguir que fungdes um sistema deve realizar a partir de como o
sistema é construido para realizar essas fungdes. A distingao deve ser
claramente evidente no mapa do processo;

e Estruturar o mapa do processo como uma hierarquia com funcgdes
principais no topo e sucessivos niveis do mapa do processo, revelando
detalhes bem delimitados. Cada mapa do processo deve ser consistente
internamente;

e Estabelecer um ciclo de revisdo informal do mapa do processo para
atualizar e aprimorar o mapa e registrar todas as decisdes por escrito.
(Hunt, 1996)

E possivel elencar que, dentre os diversos beneficios da atividade de

mapeamento, seus principais objetivos sao:
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1. Maximizar a capacidade de comunicagdo de uma organizagao, tanto interna
quanto externamente;

2. Tornar impessoal e ndo proprietario o conhecimento do funcionamento de
uma organizagao;

3. Identificar melhorias nas atividades de uma organizagao;

4. Melhor compreensao da realidade e padronizagao de execugao das

mesmas. (Diogo et al., 2012)

3. MATERIAIS E METODOS

Para atingir os objetivos propostos, elaborar um mapeamento de processos
representativo e o planejamento necessario para a estruturacdo da campanha de
certificacdo de um ensaio de fadiga da estrutura de uma aeronave comercial, foi
necessario uma revisao bibliografica completa dos Regulamentos Brasileiros de
Aviacéo Civil (RBAC) e demais regulamentos aplicaveis. Bem como de literaturas e
artigos que abordam o historico da evolugéo dos requisitos de aeronavegabilidade e
detalham caso a caso.

Na sequéncia, procedeu-se ao estudo da cartilha de Certificacdo de Projeto de
Tipo elaborada pela ANAC, realizando-se o levantamento das etapas necessarias
para a estruturacéo e confec¢do dos processos.

Em cada uma das etapas estudadas e consideradas necessarias para a
realizacdo do ensaio, foi possivel elencar os principais processos e suas entregas,
como também suas sequéncias, de modo a estabelecer e criar fluxos compreensiveis
e, que estabelecessem a correta passagem de informagdes entre as etapas.

Em seguida, iniciou-se o estudo e detalhamento de cada uma das etapas,
visando a melhor compreenséo e organizagcdo dos processos. Apos discretizar cada
etapa necessaria para a execucao do ensaio, realizou-se uma verificagcdo de
coeréncia e amarragdo entre as etapas, de modo a garantir a légica e a
representatividade em cada processo estruturado e mapeado para o ensaio.

A medida que os estudos e andlises amadureceram, tornou-se possivel
organizar as etapas em fluxogramas, de modo a dar forma para o mapa de cada
processo estruturado e possibilitar uma melhor interpretagcdo, bem como facilitar a

compreensao visual dos processos. Com a visualizacdo do mapa por meio do
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fluxograma, pode-se conceber ajustes e implementar melhorias nos processos, de
modo a deixa-los mais robustos e inteligiveis.

Com a compreensao do fluxo das etapas foi possivel entender cada uma das
acdes e responsabilidades das partes envolvidas, requerente e autoridade, e a
interatividade necessaria de ambas para a realizagdo da campanha, como pode ser
observado nos resultados obtidos. Ou seja, ilustrou-se com o auxilio dos fluxogramas,
as etapas dos processos pelos quais se avalia e aprova a estrutura projetada para
uma aeronave contra as normas de aeronavegabilidade estabelecidas, de uma forma
planejada que culmina com a emissao do Certificado de Tipo, sendo este o documento

que reconhece entao as aeronaves produzidas pelo projeto assim aprovado.

4. RESULTADOS

Com base nos estudos realizados, foram levantadas as fases e os processos
necessarios para a estruturacdo da campanha de certificacdo de uma aeronave
comercial. O programa sera focado no ensaio de fadiga full scale, tido como um

requisito vital para a certificacdo estrutural da aeronave.

4.1 PLANEJAMENTO INICIAL

A certificagdo de uma aeronave visa garantir que a mesma possua um nivel de
seguranga aceitavel para seus ocupantes e para as pessoas em solo. O processo de
certificagdo de uma aeronave se inicia com a reunido do requerente junto a autoridade
de aviagao civil. Nesta primeira reunido, o requerente apresenta as caracteristicas
fisicas e operacionais da aeronave, bem como demais informacdes relevantes para o
entendimento e conhecimento do projeto por parte da autoridade. Este contato inicial
€ também uma oportunidade para que o requerente possa compreender 0 processo
de certificagao, antes de entrar com o requerimento formalmente.

Apés o contato inicial, o requerente sera orientado, em uma reuniao de pré-
aplicacao, quanto ao tipo de aprovacao a ser requerida e quanto aos procedimentos
de certificagdo. Esta orientacdo deve explicar a necessidade da certificagdo, o
processo de certificacdo, o papel da autoridade e as responsabilidades do requerente.
O principal intuito desta etapa é estabelecer uma parceria com o requerente e fornecer
uma oportunidade para desenvolver o conhecimento do processo de certificagcado de

tipo a ser aplicado.
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ApOs a pré-aplicagao, realiza-se a familiarizagao inicial, na qual o requerente
tem a oportunidade de descrever seu projeto antes de dar entrada ao requerimento
de certificacdo de tipo. O objetivo dessa reunido de apresentagcdo do projeto é
apresentar o projeto a autoridade, em seu estagio de desenvolvimento atual. Devem
ser apresentadas as caracteristicas de projeto e de producdo, dando énfase em
caracteristicas inéditas ou ndo usuais, operagdes pretendidas, grandes fornecedores,
agenda do projeto, construgédo de protétipos e uso de profissionais credenciados ou
de organizagdes credenciadas.

O processo de certificacdo de tipo sera entdo iniciado formalmente com o
recebimento do requerimento para certificacdo de tipo pela autoridade. Esse
requerimento deve estar acompanhado de algumas informacgdes relevantes para a
avaliagao da autoridade, como desenhos de trés vistas da aeronave, descricao da
aeronave (incluindo métodos construtivos, premissas de projeto e dimensdes
principais e tipos de operacao pretendidos), limitacdes, dados de desempenho e o
Plano de Certificacdo do Requerente.

A partir dessa fase, a autoridade ira analisar o projeto, familiarizar-se
tecnicamente com o mesmo, identificar pontos de melhorias ou que meregam atencao
e definir a base de certificacdo aplicavel para o projeto de tipo da aeronave, bem como
analisar condi¢des especiais, isencdes e niveis equivalentes de segurancga. A base de
certificagao definira os ensaios necessarios que o requerente devera realizar, com o
intuito de verificar o cumprimento com os requisitos de certificacdo ou de coletar dados
visando a certificacdo. Na figura 30, é possivel visualizar o mapa elaborado para o

processo de planejamento inicial.
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Figura 30 - Mapa do Processo de Planejamento Inicial da Certificagao.
(Desenvolvido pelo autor)

4.2 PLANEJAMENTO DE ENSAIO
Quando uma nova aeronave esta sendo desenvolvida, realiza-se uma

avaliacao junto as demais equipes de engenharia de desenvolvimento de produto,
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orgaos e autoridades competentes, para o levantamento das informagdes, recursos e
prazos necessarios para a execugao do desenvolvimento conjunto, englobando toda
a certificacdo necessaria.

Nas fases iniciais, sao realizados estudos conceituais e preliminares, nos quais
sdo analisadas as definigdes gerais sobre a aeronave e o escopo do desenvolvimento
do produto. Nesta etapa, a area responsavel pelos ensaios estruturais € acionada para
elaborar os cronogramas preliminares. Esta versdo inicial de cronograma é
considerada macro, ou seja, elaborada ainda sem grandes detalhes sobre os ensaios
a serem realizados, porém com premissas e restricdes estabelecidas e registradas.

Na fase seguinte, sao estabelecidas algumas definigdes de escopo, pois passa-
se a ter maior conhecimento sobre as informagdes estruturais. A campanha de
ensaios passa entdo por um detalhamento. Procura-se definir, nesta etapa, os
acordos e contratos necessarios, incluindo negociagdes e cotagdes de mao de obra,
ferramentas, infraestrutura, materiais de consumo e investimentos em equipamentos.
Sao levadas em consideracado, também, a busca e contratagcdo de fornecedores ou
até mesmo, se for o caso, parceiros.

Na sequéncia, verifica-se a consisténcia do orgamento e cronograma criado
anteriormente, baseado na evolugao das definigdes estruturais da aeronave. Nesta
fase também podem ser realizados ensaios de desenvolvimento para validacao de
algumas solugdes estruturais. Conforme a evolugdo do programa, podem surgir
alteracdes nas definicbes estruturais da aeronave, demandando cotacdes de novas
etapas.

Na fase seguinte, a area responsavel pelos ensaios inicia o detalhamento do
cronograma, o projeto e o desenvolvimento dos dispositivos de ensaios, baseados em
informacgdes fornecidas pela engenharia de estruturas. Com os dispositivos de ensaios
prontos e tendo a disposicao os corpos de provas a serem ensaiados no ensaio de
fadiga, inicia-se a montagem, instrumentagao e execugao dos ensaios contemplados
na campanha de certificagdo. Nesta fase, geralmente esta incluida a maior demanda
de méao de obra da area de ensaios.

Para a consolidagdo do planejamento do programa, as atividades a serem
realizadas pela area de ensaios dependem das entradas fornecidas por outras. Dessa
forma, é imprescindivel a sinergia entre as areas para fins de alinhamento e
coordenacao. Com isso, as informacdes estruturais, desenhos e documentos devem

ser elaborados de forma avangada e em constante visibilidade para os envolvidos.
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Com todas as informagdes alinhadas, a campanha de certificagao € formalizada
por meio da elaboracdo da proposta de ensaio. Na proposta de ensaio estarao
contidas todas as informacgdes relevantes que dizem respeito ao ensaio, como escopo,
especificacbes do corpo de prova, configuragbes de ensaio, cargas envolvidas,
procedimentos de execugao do ensaio, instrumentacdes, inspegdes e conformidades
necessarias, bem como os critérios de aceitacdo baseados nos requisitos presentes
nos regulamentos de aviagao civil, principalmente os que dizem respeito a danos de
fadiga generalizados.

ApoOs a elaboracédo, a proposta de ensaio é apresentada a autoridade de
aviacao civil, de modo que a autoridade possa contribuir com sugestdes, solicitagcoes
e melhorias que sejam passiveis de serem implementadas e contribuam para o
amadurecimento da proposta. A proximidade com a autoridade nesta etapa é
fundamental, para que a mesma esteja ciente dos detalhes e do planejamento
elaborado para a campanha de ensaio.

Com a formalizagdo da proposta de ensaio, a campanha de ensaio é
oficialmente iniciada, seguindo-se para as demais etapas: projeto e fabricacdo de
dispositivos, montagem, instrumentacgao e inspegao do corpo de prova e execugéo do
ensaio.

Na Fig. 31, esta exposto o mapa do processo de planejamento do ensaio de

certificagcao estrutural de fadiga full scale, passando por cada etapa descrita.
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Figura 31 - Mapa do Processo de Planejamento de Ensaio.
(Desenvolvido pelo autor)

4.3 PROJETO DE DISPOSITIVOS
Para dar inicio ao projeto de dispositivos a serem utilizados no ensaio de fadiga,

0s responsaveis pela tarefa, engenheiros e projetistas, necessitam ter conhecimento

e e o mm mm mm e =
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a respeito do planejamento previsto para o ensaio, bem como estar familiarizados com
a proposta de ensaio. Apos o inicio, sdo necessarias analises preliminares das
informacdes, bem como uma avaliacdo do nivel de detalhamento a ser adotado para
o projeto, sendo o mesmo também acompanhado pela autoridade de aviagao civil.

Apos a fase inicial, a engenharia responsavel pelo ensaio elabora as
especificacoes de projeto necessarias e estabelece um plano de acompanhamento e
detalhamento dos projetos.

Na sequéncia, a fase de projeto 3D € iniciada, seguida de diversos estagios de
avaliagoes, para fins de melhorias e modificagdes, antes de se iniciar a etapa de
fabricagcdo. Com o projeto 3D aprovado pela engenharia, a equipe de projeto inicia a
elaboracgao e o detalhamento dos desenhos 2D, que serdo enviados para o fornecedor
responsavel pela fabricacdo dos dispositivos. No entanto, antes do envio dos
desenhos, sdo necessarias mais algumas reunides para alinhamento e identificacao
de possiveis melhorias.

Caso sejam identificados pontos de melhorias no projeto, se faz necessaria a
revisdo do projeto. Dessa forma, atualizam-se os desenhos antes de sua liberacdo. E
imprescindivel salientar a importancia dessa avaliagdo antes da liberagdo dos
desenhos para a fabricacao, visto que se evita retrabalhos e custos adicionais no
futuro.

Na Figura 32, tem-se o mapa dos processos descritos na etapa de projeto de

dispositivos.
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4.4 FABRICACAO DE DISPOSITIVOS

A equipe responsavel pela fabricagdo dos dispositivos a serem montados no
ensaio de fadiga full scale recebe o projeto e os desenhos aprovados de cada
dispositivo cuja fabricacao se faz necessaria.

Apos o recebimento das informacdes, avaliam-se as matérias-primas a serem
utilizadas na fabricagdo, bem como os processos de fabricacdo necessarios. Com tais
definicbes, a preparacao e a fabricacéo, propriamente ditas, sdo iniciadas.

Para alguns casos, sao indispensaveis detalhamentos adicionais e inspec¢des
minuciosas nos dispositivos fabricados, a fim de garantir que todos estejam conforme
as tolerancias especificadas no projeto e ndo gerem atrasos ou interferéncias
indesejadas no processo de montagem. E necessario realizar uma analise de
interferéncia, levando em consideragao a cinematica e os deslocamentos esperados
do corpo de prova durante a execugdo do ensaio, bem como a viabilidade de
montagem do dispositivo. Se houver a necessidade de retrabalhos ou modificacoes
nos dispositivos fabricados apds as inspecdes, os mesmos podem ser devolvidos a
equipe de fabricagao.

Com os dispositivos fabricados e aprovados, os mesmos sao entregues a
equipe responsavel pela montagem do ensaio. O mapa do processo de fabricagao

encontra-se na Figura 33.
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Figura 33 - Mapa do Processo de Fabricagédo de Dispositivos.
(Desenvolvido pelo autor)

4.5 MONTAGEM DE ENSAIO

No processo de montagem, a equipe dedicada a este processo recebe as
informacgdes, projetos, desenhos e os dispositivos fabricados para a execugao do
ensaio e os documentos elaborados pela engenharia de ensaio, que descrevem e

ST S P o ——
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detalham os roteiros e guias de montagem. Nessa etapa, podem ser realizadas
reunides semanais de alinhamento e planejamento com a engenharia, a fim de
identificar e propor modificagdes que se fagcam necessarias.

Para que a montagem ocorra com maior fluidez, recomenda-se a elaboragao
de um cronograma estratégico de montagem, levando-se em consideragao a melhor
sequéncia para posicionamento dos corpos de prova e montagem dos dispositivos de
ensaio. Com isso, € imprescindivel uma analise detalhada do projeto, dos acessos
necessarios, da ordem de montagem, bem como uma analise para a identificagdo das
ferramentas e equipamentos necessarios para a execugao e divisdo das tarefas de
montagem.

Na primeira etapa de montagem, prioriza-se o posicionamento do corpo de
prova e, na sequéncia, a montagem da infraestrutura, de dispositivos, de sistemas de
aplicacao de carga, de sistemas auxiliares (hidraulicos, pneumaticos e etc.) e de
sistemas de seguranca.

ApoOs a finalizagdo de cada etapa da montagem, o grupo responsavel pelas
inspecdes verificam a conformidade da montagem, a fim de garantir que tudo esta
sendo montado conforme o planejado e projetado para o ensaio. Além disso, ao longo
das etapas de montagem, o grupo responsavel realiza alguns testes para assegurar
que a montagem e os sistemas se encontram em pleno funcionamento, conforme o
especificado nos roteiros de montagem.

Quando a montagem estiver totalmente finalizada e testada, o grupo de
inspecao € acionado para inspecionar e emitir a conformidade de acordo com os
requisitos de certificagdo, possibilitando assim seguir a sequéncia para a proxima
etapa de instrumentagdo do ensaio. O mapa do processo de montagem do ensaio

encontra-se a seguir, na Figura 34.
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Figura 34 - Mapa do Processo de Montagem de Ensaio.
(Desenvolvido pelo autor)
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4.6 INSTRUMENTACAO DE ENSAIO

O processo de instrumentagéo se inicia com a entrada do planejamento que
estipula e valida o cronograma de instrumentacao junto a equipe responsavel. Apds a
etapa de planejamento, sao realizadas algumas analises das demandas do ensaio e
definem-se os equipamentos, transdutores e sistemas de aquisicdo necessarios para
o atendimento ao ensaio.

Ap06s a definigdo das necessidades de instrumentacédo do ensaio, a equipe de
instrumentagéo reune-se com a engenharia responsavel, com o propdsito de alinhar
e solicitar a elaboragcdo dos desenhos de instrumentacido necessarios. Com os
desenhos aprovados, os instrumentistas aguardam até que o ensaio seja
disponibilizado para iniciar as atividades de instrumentagdo. Nesse periodo, os
mesmos realizam a separacgao e a calibragdo dos instrumentos e equipamentos, como
células de carga, hastes de reacéo e transdutores de deslocamento, além de atuarem
também na preparagao de toda a cablagem que sera utilizada.

Quando a equipe de instrumentacdo se encontra apta a iniciar as tarefas, a
mesma inicia a instalacdo dos extensémetros elétricos, o posicionamento e a
instalagdo dos equipamentos. Na sequéncia, configuram-se 0s equipamentos,
instalando-os no software que realizara a aquisicdo de dados, de modo a validar sua
operacionalidade. Nessa etapa, realiza-se ainda uma verificagdo de calibracdo dos
equipamentos, a fim de garantir a confiabilidade dos dados que serdo aquisitados.
Realiza-se ainda uma verificacdo em toda a instrumentagao montada, com o objetivo
de identificar possiveis corre¢des e estabelecer melhorias.

Por se tratar de um ensaio de certificacéo, é necessario levar em consideracao
a necessidade e a importancia de garantir um tempo habil para que todas as
Declaragdes de Conformidade solicitadas pela autoridade de aeronautica sejam
emitidas de acordo com o cronograma de preparagao e execug¢ao do ensaio.

A seguir, encontra-se a ilustragao (Fig. 35) do mapa dos processos definidos

para a etapa de instrumentacao do ensaio.
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Figura 35 - Mapa do Processo de Instrumentagao de Ensaio.
(Desenvolvido pelo autor)

4.7 INSPECAO DE ENSAIO

A inspecéao de ensaio é fundamental para a garantia de conformidade com a
proposta definida para ensaiar o corpo de prova. Para ensaios de maior duragao,
como o ensaio de fadiga, define-se a periodicidade de inspec¢do, em que as estruturas
sao avaliadas e as falhas encontradas séo reportadas. Neste caso, zela-se por manter
O ensaio em execugcdo o maior tempo possivel, de modo a cumprir com 0s
cronogramas elaborados pela engenharia, mas sem colocar em risco a integridade do
corpo de prova e dos dispositivos que ensaiam o0 mesmo.

Na elaboragdo do cronograma e planejamento do ensaio, também podem ser
definidos os planos de inspecdo, que caracterizam as regides do corpo de prova a
serem inspecionadas, como também os métodos de inspeg¢ao necessarios e suas
periodicidades. O mesmo deve constar na proposta de ensaio, sendo elaborado e
programado pelas engenharias de estruturas, de ensaios e grupo de inspecao de
ensaios. E importante que o plano de inspecdo também contemple possiveis
desmontagens que se fagam necessarias para sua execucao.

Apos a definicgdo do cronograma e dos planos de inspeg¢do, os inspetores
passam a atuar a partir da chegada e posicionamento do corpo de prova.
Primeiramente, realiza-se uma inspec¢ao detalhada no corpo de prova antes do inicio
da montagem, para garantir que 0 mesmo se encontra integro, alinhado e em
condigdes de ser fadigado com a execugao do ensaio.

Na proxima etapa, realiza-se a inspegdo da montagem de dispositivos de
carregamento e de estruturas auxiliares montadas para a execugédo do ensaio. Na

sequéncia, inspeciona-se os sistemas de aplicacdo de carga, a fim de garantir a
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auséncia de folgas e verificar se os sistemas estao conforme o especificado e dentro
das tolerancias aceitas e aprovadas.

Quando as etapas de montagem e a instrumentacdo do ensaio estiverem
concluidas, o grupo de inspetores verifica a instalagdo e o posicionamento dos
transdutores solicitados.

Com o0 ensaio em execugao, 0 grupo de inspecao realiza as inspecoes
periddicas em busca de danos e inconformidades, por exemplo trincas. Durante a
execugao, realizam-se paradas periodicas para inspeg¢des, sendo que algumas séo
mais longas que outras, de acordo com o nivel de detalhe, quantidade de regides a
serem inspecionadas ou necessidade de inspecdo. E valido ressaltar que as paradas
de inspecado sao elaboradas estrategicamente, de forma que sejam realizadas com
maxima eficiéncia, no sentido de n&o gerar atrasos para o cronograma de execugao
do ensaio.

As inspec¢des de conformidade sao realizadas junto a autoridade aeronautica e
visam demonstrar o cumprimento com os requisitos de certificacao aplicaveis. No
Brasil, tais inspegdes sao realizadas junto a Agéncia Nacional de Aviagao Civil. O
inspetor de ensaio acompanha o inspetor certificado da ANAC, verificando se o
produto e o ensaio estdo conforme desenhos, especificacbes, processos de
fabricagcao e processos especiais.

O fluxo do mapa do processo de Inspegao de Ensaio encontra-se na Figura 36.
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Figura 36 - Mapa do Processo de Inspecao de Ensaio.
(Desenvolvido pelo autor)

4.8 EXECUCAO DE ENSAIO
Para iniciar a etapa de execucao do ensaio, € necessario que as etapas dos

processos anteriores tenham sido integralmente concluidas e validadas, de modo a
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garantir a conformidade com os requisitos de aviagao civil aplicaveis, a concordancia
do ensaio montado com a proposta do mesmo e a representatividade que se objetiva
na execugcdo do ensaio de fadiga da estrutura. Nessa primeira etapa, a equipe
responsavel pela execugao realiza os ultimos alinhamentos de informacdes e testes
de softwares e equipamentos.

Antes do inicio das aquisi¢des de dados oficiais, que sao coletadas para fins
de certificacdo da aeronave, efetuam-se alguns testes para verificar possiveis ajustes
ou modificagdes que se fagcam necessarias e que beneficiem a melhor execugao do
ensaio. Dessa forma, realizam-se algumas aquisicdes extras que serdo analisadas
para verificar a coeréncia dos dados aquisitados e garantir que nao haja
inconformidades ou interferéncias de montagem, pois essas podem invalidar os
resultados e atrapalhar a plena execucao.

Na sequéncia, inicia-se a execug¢ao do ensaio. Quando for necessario, o ensaio
pode ser interrompido, seja para inspegdes programadas ou para a verificagdo da
necessidade de ajustes ou inspegdes adicionais. E importante que sempre que o
ensaio for interrompido, o motivo e as atividades que foram realizadas sejam
registradas em um banco de dados, para fins de rastreabilidade de informagdes ao
longo da campanha. As falhas que s&o encontradas no corpo de prova ao longo da
execugdo e inspecdo do ensaio também sao reportadas e avaliadas pelas
engenharias de produto e de ensaio, bem como todas as falhas envolvendo
dispositivos auxiliares, componentes e equipamentos de ensaio.

A engenharia de produto e a engenharia de ensaio mantém sinergia constante
durante a execugao dos ciclos de ensaio, assegurando prontiddo para atender as
ocorréncias que sao registradas nas inspe¢des e nas interrupgdes, com o proposito
de poupar o maximo possivel de tempo com o ensaio parado.

Apos a conclusao da execucgao de todos os ciclos definidos para o ensaio,
compilam-se os dados coletados e inicia-se a etapa de analise e validagdo. E
importante ressaltar que, por se tratar de um ensaio de longa duragéo, definem-se
periodos especificos para a analise de dados e elaboracédo de relatérios parciais, a
fim de acelerar a sintese final dos dados.

A Fig. 37 ilustra no mapa a sequéncia dos processos de execugado do ensaio

de fadiga na campanha de certificagao.
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Figura 37 - Mapa do Processo de Execucéo de Ensaio.
(Desenvolvido pelo autor)

Com a conclusao das analises e a organizagédo dos dados, os mesmos podem
ser disponibilizados para a autoridade aeronautica. Nesta sequéncia, formaliza-se o
processo de validacdo junto ao 6rgao certificador, que avaliara e certificara a
aeronave, por meio de documentos oficiais que sdo anexados junto aos demais

documentos elaborados e requeridos para a certificagao de tipo da aeronave.
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5. CONCLUSOES

Por meio deste trabalho, foi possivel notar a complexidade do processo de
certificacdo de uma aeronave e o quanto o mesmo é longo e minucioso. A certificagéo
requer diversas analises e testes de resisténcia estrutural, desempenho, estabilidade,
qualidade de voo, comportamento da aeronave em situagdes de alto risco e protegao
aos passageiros. Todos estes aspectos sdo avaliados, visando garantir a solidez do
projeto e a seguranga dos que voarédo naquele veiculo de transporte aéreo.

O objetivo geral era compreender cada etapa dos processos para realizagao
de um ensaio de fadiga, bem como discretizar as etapas para a realizagdo de um
ensaio em escala real, visto que o mesmo apresenta vital importancia para a
certificagdo. Parte da complexidade do ensaio € em virtude da preocupacdo com a
representatividade que sua proposta carrega: simular os ciclos de voos da vida util de
uma aeronave comercial. Além disso, o estudo demonstrou a relevancia do ensaio de
fadiga para a certificagdo estrutural da aeronave, conforme €& possivel perceber por
meio da analise de evolugdo dos requisitos de aeronavegabilidade ao longo da
historia.

ApOs as etapas iniciais de estudo e analise dos requisitos de certificacdo e
regulamentos de aviagao civil, foi possivel a elaboragao de cada processo necessario
para a realizagado de um ensaio de fadiga. Posteriormente, foi feito o detalhamento e
a discretizacdo em etapas para cada processo da campanha de certificagdo. A partir
disso, enxergou-se também a necessidade de organizar cada processo em etapas por
meio de fluxogramas, de modo a facilitar a visualizagdo e a compreensao de cada
uma das fases necessarias para a execug¢ao do ensaio.

Conclui-se que os estudos realizados e os resultados obtidos foram
satisfatorios e atingiram os objetivos previamente propostos, uma vez que, com a
elaboragcdo do mesmo, os processos necessarios para a realizacdo de um ensaio de
fadiga de uma aeronave comercial foram descritos e organizados, caracterizando-se
as etapas, desde o planejamento até a execugdo do ensaio necessario para a
certificagao da estrutura. O trabalho foi util também para demonstrar que a obtencao
de um Certificado de Tipo é resultado de um processo interativo e iterativo entre
requerente e autoridade aeronautica, pois conta com diversas atividades de
engenharia, dentre elas analises de dados, testes, ensaios e inspe¢des que variam
de acordo com a complexidade do projeto da aeronave, podendo atingir uma ordem
de grandeza de dezenas e até mesmo de milhares de atividades.
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