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ADVERTENCIA

Em consonancia com a Lei n® 7.565, de 19 de dezembro de 1986, Artigo 86, compete ao
Sistema de Investigacdo e Prevencdo de Acidentes Aeronduticos - SIPAER - planejar, orientar,
coordenar, controlar e executar as atividades de investigacdo e de prevencdo de acidentes
aeronauticos.

A elaboracdo deste Relatorio Final, lastreada na Convengdo sobre Aviacdo Civil
Internacional, foi conduzida com base em fatores contribuintes e hipdteses levantadas, sendo um
documento técnico que reflete o resultado obtido pelo SIPAER em relagdo as circunstancias que
contribuiram ou que podem ter contribuido para desencadear esta ocorréncia.

Ndo é foco do mesmo quantificar o grau de contribuicdo dos fatores contribuintes,
incluindo as variaveis que condicionam o desempenho humano, sejam elas individuais,
psicossociais ou organizacionais, e que possam ter interagido, propiciando o cenério favoravel ao
acidente.

O objetivo Gnico deste trabalho é recomendar o estudo e o estabelecimento de
providéncias de carater preventivo, cuja decisdo quanto a pertinéncia e ao seu acatamento sera de
responsabilidade exclusiva do Presidente, Diretor, Chefe ou correspondente ao nivel mais alto na
hierarquia da organizacao para a qual séo dirigidos.

Este relatorio ndo recorre a quaisquer procedimentos de prova para apuracao de
responsabilidade no ambito administrativo, civil ou criminal; estando em conformidade com o
Appendix 2 do Anexo 13 “Protection of Accident and Incident Investigation Records” da
Convencao de Chicago de 1944, recepcionada pelo ordenamento juridico brasileiro por meio do
Decreto n ©21.713, de 27 de agosto de 1946.

Outrossim, deve-se salientar a importancia de resguardar as pessoas responsaveis pelo
fornecimento de informacdes relativas a ocorréncia de um acidente aeronautico, tendo em vista que
toda colaboracdo decorre da voluntariedade e é baseada no principio da confianca. Por essa
razdo, a utilizacéo deste Relatdrio para fins punitivos, em relacdo aos seus colaboradores, além de
macular o principio da "ndo autoincriminagdo"” deduzido do "direito ao siléncio”, albergado pela
Constituicdo Federal, pode desencadear o esvaziamento das contribui¢fes voluntérias, fonte de
informac&o imprescindivel para o SIPAER.

Consequentemente, 0 seu uso para qualquer outro propoésito, que ndo o de prevencdo de
futuros acidentes, podera induzir a interpretacées e a conclusdes erroneas.
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SINOPSE

O presente Relatério Final refere-se ao acidente com a aeronave PT-WQH, modelo
650, Citation VII, ocorrido em 10NOV2015, classificado como “[SCF-NP] Falha ou mau
funcionamento de sistema/componente”.

Durante a fase de subida, ocorreu um movimento inadvertido do estabilizador
horizontal. A aeronave teve uma queda acentuada de altitude e colidiu contra o solo.

Os dois tripulantes e os dois passageiros faleceram no local.
A aeronave ficou destruida.

Houve a designacéo de Representante Acreditado do National Transportation Safety
Board (NTSB) - USA, Estado de projeto da aeronave e dos motores.
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GLOSSARIO DE TERMOS TECNICOS E ABREVIATURAS

Advisory Circular

Centro de Controle de Area de Brasilia

Actuator Control Unit

Airworthiness Directive - Diretriz de Aeronavegabilidade

Aircraft Flight Manual - Manual de Voo de Aeronave

Aircraft Maintenance Manual - Manual de Manutencao de Aeronave
Alternate Means of Compliance

Agéncia Nacional de Aviacao Civil

Auxiliary Power Unit - Unidade Auxiliar de Energia

Alert Service Letter

Automatic Terminal Information Service - Servico Automatico de
Informacao de Terminal
Air Traffic Services - Servigos de Trafego Aéreo

Certificado de Aeronavegabilidade

Cddigo Brasileiro de Aeronautica

Centro de Investigacao e Prevencédo de Acidentes Aeronauticos
Centro de Gravidade

Crash Survivable Memory Unit - Unidade de Memaria Resistente a
Impacto
Centro de Treinamento de Aviacao Civil

Cockpit Voice Recorder - Gravador de Voz da Cabine
Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial
Federal Aviation Administration

Flight Level - Nivel de Voo

Ground Proximity Warning System - Sistema de Alarme de Proximidade
com o Solo
Hospital de Aeronautica de Séo Paulo

Horério Brasileiro de Verao

Inspecéao Anual de Manutengéao

Instrument Flight Rules - Regras de Voo por Instrumentos
Inspecado de Saude

lllustrated Parts Catalog

Instrugéo Suplementar

Mach de Mergulho

Minimum Equipment List - Lista de Equipamentos Minimos

Master Minimum Equipment List - Lista Master de Equipamentos
Minimos
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MMO Maximum Operating Mach

NTSB National Transportation Safety Board

oS Ordem de Servico

PA Piloto Automatico

PCM Licenca de Piloto Comercial - Avido

PLA Licenca de Piloto de Linha Aérea - Avido

PN Part Number

PPR Licencga de Piloto Privado - Aviao

RBAC Regulamento Brasileiro da Aviagéo Civil

RBHA Regulamento Brasileiro de Homologacao Aeronautica

SB Service Bulletin

SBBR Designativo de localidade - Aerédromo Presidente Juscelino Kubitschek,
Brasilia, DF

SBSP Designativo de localidade - Aerédromo de Congonhas, SP

SIPAER Sistema de Investigacéo e Prevencao de Acidentes Aeronauticos

SN Serial Number - Namero de Série

SOP Standard Operational Procedures - Procedimentos Operacionais Padréo

TC Temporary Change

TCDS Type Certification Data Sheet

TPP Categoria de registro de aeronave de Servico Aéreo Privado

uTC Universal Time Coordinated - Tempo Universal Coordenado

VDF Velocidade de Mergulho

VMO Maximum Operating Limit Speed - Limite Maximo Operacional de
Velocidade
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1. INFORMACOES FACTUAIS.

Modelo: 650 Operador:
Aeronave Matricula: PT-WQH Banco BRADESCO S.A.
Fabricante: Cessna Aircraft

Data/hora: 10NOV2015 - 21:04 (UTC) |Tipo(s):

[SCF-NP] Falha ou mau
Local: Fazenda Chapadao funcionamento de
sistema/componente

Lat. 17°56'05"S  Long. 047°18’34"W Subtipo(s):
Municipio - UF: Guarda-Mor - MG NIL

Ocorréncia

1.1.Histé6rico do voo.

A aeronave decolou do Aerédromo Presidente Juscelino Kubitschek (SBBR),
Brasilia, DF, com destino ao Aerédromo de Congonhas (SBSP), Sao Paulo, SP, as
20h39min (UTC), a fim de realizar um voo de transporte de pessoal, com dois tripulantes
e dois passageiros a bordo.

Durante os procedimentos de preparacdo da cabine, os tripulantes comentaram
sobre o funcionamento do sistema de compensacao longitudinal da aeronave.

O primeiro voo do dia, que ocorreu no inicio da manha, havia sido realizado de Séo
Paulo para Brasilia e aconteceu sem anormalidades.

Cerca de trinta minutos apdés a decolagem de Brasilia, ainda durante a subida,
proximo ao FL370, o gravador de voz de cabine registrou um som caracteristico de
movimentacéo do estabilizador horizontal da aeronave.

Em seguida, a aeronave efetuou trajetoria descendente com alta velocidade e
grande razdo de descida até o impacto contra o solo.

A aeronave ficou destruida.
Todos os ocupantes faleceram.
1.2.Lesdes as pessoas.

Lesbes Tripulantes Passageiros Terceiros
Fatais 2 2 -
Graves - - -
Leves - - -
llesos = - i

1.3.Danos a aeronave.

A aeronave ficou destruida.
1.4.Outros danos.

N&o houve.
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1.5.Informacdes acerca do pessoal envolvido.

1.5.1. Experiéncia de voo dos tripulantes.

Horas Voadas
Discriminagéo Piloto Copiloto

Totais 13.143:48 2.527:00
Totais, nos ultimos 30 dias 52:00 03:10
Totais, nas ultimas 24 horas 01:30 01:30
Neste tipo de aeronave Desconhecido 1.633:30
Neste tipo, nos ultimos 30 dias 52:00 03:10
Neste tipo, nas ultimas 24 horas 01:30 01:30

Obs.: os dados relativos as horas voadas foram fornecidos pelo operador da

aeronave.
1.5.2. Formacao.

O piloto realizou o curso de Piloto Privado - Avido (PPR) no Aeroclube de Bauru, em
1976.

O copiloto realizou o curso de Piloto Privado - Avido (PPR) no Aeroclube de Araras,
em 2010.

1.5.3. Categorias das licencas e validade dos certificados e habilitagcdes.

O piloto possuia a licenca de Piloto de Linha Aérea - Avido (PLA) e estava com as
habilitacdes de aeronave tipo C650 e Voo por Instrumentos - Avido (IFRA) validas.

O copiloto possuia a licenca de Piloto Comercial - Avido (PCM) e estava com as
habilitacdes de aeronave tipo C650 e Voo por Instrumentos - Avido (IFRA) validas.

1.5.4. Qualificacao e experiéncia no tipo de voo.

Os pilotos estavam qualificados e possuiam experiéncia no tipo de voo.
1.5.5. Validade da inspecao de saude.

Os pilotos estavam com os Certificados Médicos Aeronauticos (CMA) vélidos.
1.6.Informacdes acerca da aeronave.

A aeronave, de numero de série 650-7083, foi fabricada pela Cessna Aircraft
Company, em 1998, e estava registrada na categoria de Servicos Aéreos Privados (TPP).

O Certificado de Aeronavegabilidade (CA) estava valido.
As cadernetas de célula e motores estavam com as escrituracdes atualizadas.

A aeronave possuia capacidade para transportar até oito passageiros e era
certificada para operacdo com dois tripulantes.

O peso maximo de decolagem (PMD) da aeronave era de 10.433kg e, no momento
da decolagem, ela estava dentro dos limites de peso e balanceamento.

A aeronave era equipada com dois motores do tipo turbofan, fabricados pela
Honeywell, modelo TFE731-4R-2S.

O motor esquerdo, Part Number (PN) 3073640-2 e Serial Number (SN) P-102269,
estava com, aproximadamente, 5.175 horas de voo e 4.630 ciclos na data do acidente.

O motor direito, Part Number (PN) 3073640-2 e Serial Number (SN) P-102278,
estava com, aproximadamente, 5.400 horas de voo e 4.810 ciclos na data do acidente.
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Sistema de Compensacgéo Longitudinal: Descricao

O sistema de compensacao longitudinal tinha a funcédo de equilibrar a aeronave no
plano de arfagem, em diversas fases e condi¢cbes de voo, configuracdes de peso e centro
de gravidade (CG). A compensacdo longitudinal deste modelo era feita por meio da
atuacdo da superficie aerodinamica denominada estabilizador horizontal.

O estabilizador horizontal tinha uma extensao de atuacédo de -13° a +2°, de acordo
com o Type Certification Data Sheet (TCDS) n° EA-8502. O valor -13° representava
deflexdo maxima no sentido de levantar o nariz da aeronave e o valor +2° representava
deflexdo méaxima no sentido de baixar o nariz da aeronave.

O sistema de compensacéo longitudinal era composto por dois modos de operacao
independentes, denominados sistema primario de compensacéo longitudinal e sistema
secundario de compensacéo longitudinal.

A superficie do estabilizador horizontal podia ser comandada de forma manual, por
meio da atuacdo dos pilotos, ou, de forma automatica, por meio da atuacdo do piloto
automatico (PA).

A Figura 1, retirada do Manual de Manutencg&o da Aeronave, ou Aircraft Maintenance
Manual (AMM), fornece uma visao geral da localizagdo dos principais componentes na
aeronave.

l/>
HORIZONTAL STABILIZER } <
Y
YR
Y S
SECONDARY TRIM ACTUATOR ez o
PRIMARY TRIM
ACTUATOR
ACTUATOR
CONTROL UNIT
(ELECTRICAL RACK)
=
COPILOT
CONTROL WHEEL . HORIZONTAL TRIM
TRIM SWITCH 4 ADVISORY UNIT
£ J-BOX (LEFT SIDE)
PRIMARY RELAYS
¢
-'_,-A
L0
. e
... SECONDARY TRIM
CONTROL MODULE
AND POSITION INDICATOR
(PEDESTAL)
PILOT
CONTROL WHEEL
TRIM SWITCH
DUAL REMOTE
AUCIO AMPLIFIER

Figura 1 - Componentes do sistema do estabilizador horizontal da aeronave Cessna 650.
Retirada do AMM do modelo.

Sistema de Compensacéao Longitudinal: Operacao

A movimentagcao do estabilizador horizontal era realizada eletromecanicamente por
meio do sistema primario de compensacgao ou do sistema secundario. Os instrumentos de
cabine para o sistema de compensacao longitudinal s&o mostrados na Figura 2.
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Figura 2 - Comandos Primario e Secundario de compensacao das aeronaves modelo
650. (1) Pedestal Central; (2) Indicador de posi¢édo do estabilizador horizontal; (3) Switch
SECONDARY TRIM ON/OFF e interruptores de acionamento do modo secundario; (4)
Split Trim Switches; (5) Botdo AP/TRIM/NWS DISCONNECT SWITCH. Retirada do
Manual de Treinamento da Flight Safety®, Revisédo 01 de setembro de 1994.

A operacdo do sistema de compensacdo longitudinal da aeronave podia ser
realizada das seguintes formas:

(1) Modo Automético: a posi¢cdo do estabilizador horizontal era controlada pelo
piloto automatico, que enviava sinais para movimentar a superficie. Para se
engajar o piloto automatico, o sistema primario de compensacéo longitudinal deve
estar ativo e operacional.

(2) Manual Primario: modo de operacdo manual principal do sistema de
compensacdo da aeronave. O movimento da superficie era comandado
manualmente, pressionando os dois interruptores chamados Split Trim Switches,
localizados tanto no manche do piloto quanto no manche do copiloto, Figura 2 (4).
Integravam o sistema primario a Actuator Control Unit (ACU), a caixa de relés, o
motor primario, o atuador e 0s seus componentes.

O sistema primario possuia um aviso sonoro de movimentacao (Clacker), audivel
apos 1,2 segundo de movimentacédo continua, de acordo com o0 AMM Revisao 35,
de 01AG0O2014.

De acordo com a tarefa de manutengdo Horizontal Stabilizer Control System
Functional Check do AMM Revisdo 35, o tempo total de movimentacdo da
superficie entre os limites de curso era de 44 + 4 segundos.

Existiam dois Circuit Breakers relacionados ao sistema primario de compensacao
longitudinal: Pitch Power (Pitch PWR) e Pitch Control (Pitch CTRL).

O sistema primario podia ser desacoplado de trés formas:

1) pressionando o botdo AP/TRIM/NWS DISCONNECT SWITCH, localizado
em ambos os manches Figura 2 (5);

2) removendo-se a fonte de energia do sistema; e
3) ativando o modo secundario.

(3) Manual Secundéario: modo de operacdo de emergéncia do sistema de
compensacao da aeronave. A alternancia entre os modos primario e secundario
era realizada pela Switch SECONDARY TRIM ON-OFF (coberta por guarda de
seguranca), Figura 2 (3), localizada no console central de acordo com Figura 2

().

A selecdo do modo de operacéo do sistema ocorria da seguinte forma:
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Modo Primario ativo (Com a Guarda baixa a Switch

Posicao OFF obrigatoriamente estara na posi¢cao OFF).
Modo Secundario ativo (A Switch na posicdo ON deve-se ter
necessariamente a Guarda levantada).

Posicio ON Os Split Trim Switches, Figura 2 (4), tornam-se inativos nessa

condicdo e a movimentacao do estabilizador horizontal é
realizada pelos interruptores localizados no console central
Figura 2 (3).

O sistema secundario possuia 0 mesmo aviso sonoro de movimentagdo do
sistema primario (Clacker), audivel apés uma movimentagdo continua de 1,0 a 1,2
segundo de acordo com o0 AMM.

O tempo total de movimentacdo do estabilizador no modo secundario entre os
limites de curso era de aproximadamente 84 + 8 segundos, de acordo com a
tarefa Horizontal Stabilizer Control System Functional Check do AMM Reviséo 35.

A luz SEC TRIM FAULT acendia quando o modo de operacdo era modificado e
permanecia acesa até a movimentacao da superficie no modo secundario ou em
caso de falha do sistema secundario.

O Circuit Breaker SEC PITCH TRIM estava relacionado com o sistema de
compensacao secundaria.

Adicionalmente, localizado no console central, existia um indicador de posicdo do
estabilizador horizontal Figura 2 (2).

O botéo vermelho AP/TRIM/NWS DISCONNECT SWITCH, localizado em ambos os
manches, Figura 2 (5), tinha a funcédo de desacoplar o piloto automatico, desenergizar o
sistema primario de compensacéo e desabilitar o steering do trem de pouso de nariz.

No painel de alarmes e avisos da aeronave, existia uma luz de indicagédo de falha
total do sistema primario de compensacédo longitudinal, denominada PRI TRIM FAIL, e
uma luz de indicagdo de falha parcial do modo secundario de compensacéao longitudinal,
denominada SEC TRIM FAULT. A Figura 3 mostra a posi¢céo dessas luzes de alerta.

Figura 3 - Luzes PRI TRIM FAIL e SEC TRIM FAULT no painel de avisos e alarmes.

Sistema de Compensacéao Longitudinal: Componentes

Os Part Numbers dos principais componentes do sistema de compensacao
longitudinal instalados na aeronave eram: Actuator Control Unit (ACU) - PN 9914197-8,
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Primary Trim Actuator - PN 9914056-4, Secondary Trim Motor - PN 9914257-2 e
Horizontal Trim Advisory Unit - PN 9914287-1.

A seguir, encontra-se uma breve descricdo da funcdo dos componentes listados do
sistema de compensacao longitudinal. As imagens dos componentes foram retiradas do
lllustrated Parts Catalog (IPC) da aeronave.

Actuator Control Unit

Figura 4 - Actuator Control Unit (ACU). Imagem retirada do IPC da aeronave.

A Actuator Control Unit (ACU) tinha a funcdo de fornecer tensédo de acionamento
para o motor primario movimentar a superficie do estabilizador horizontal.

Esse componente estava relacionado com o modo primario de atuacdo e com o

piloto automatico, ou seja, no modo de operacdo secundario a ACU ndo tinha funcao
ativa.

Sinais dos sensores de posicdo do atuador e do piloto automético modificavam a
frequéncia da tensdo de acionamento fornecida pela ACU, de modo a alterar a velocidade
de movimentacao do atuador.

Para verificar o status do circuito de monitoramento devia-se realizar o procedimento
contido na Rotary Test Switch, posicdo TRIM/FLAP.
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Primary Trim Actuator

Figura 5 - Primary Trim Actuator. Imagem retirada do IPC.

O Primary Trim Actuator recebia a tensdo de acionamento da ACU e transmitia
movimento mecanico para o estabilizador horizontal.

Ele era composto por eixo mecanico, motor, brake, embreagem, engrenagens
redutoras, switches de limite de curso e transmissores de posicao e taxa de variacao.

O eixo mecanico para movimentagao do estabilizador horizontal era 0 mesmo, tanto
no modo primario quanto no secundario. Porém, existiam dois motores independentes
para cada modo de operacdo. O motor primario era alimentado por corrente alternada,
enquanto que o motor secundario por corrente continua.

Segundo o programa de manutencdo da aeronave, aprovado em 05JAN1983, de
acordo com o Capitulo 04 - Replacement Time Limits do AMM, Revisao 32, de
23JUN2014 (Figura 6), o Horizontal Trim Actuator deveria ser substituido a cada 1.200
horas de voo, se o Part Number instalado fosse 9914056-7 ou 9914056-8.
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CESSNA AIRCRAFT COMPANY

MODEL 650
MAINTENANCE MANUAL

REPLACEMENT TIME LIMITS
1.  General

A Trn!onoam;mwodcumonmnwbnopwnmsmmm It Is recommendead
that the components bo scheduled for replacement during the alrplane’s inspection interval coinciding
with, or cocurring just before the expiration of the specifed time lim, Procedures %o replacement of
the components are descrided In the applcable chapters in this Maintenance Manual

2.  Replacement Schedule

A, Air Condiioning (Chapter 21)
I (1) Vapor Cycle Cooling System Compressor Drive Mctor Brushes (Compressor Motors 1134 104.1
-5 of FVA1134104-1, -5) - Replace every 500 compressor hours

NOTE:  Refer 1o the Enviro Systoms Inc. Oparating, Servicing and Component Maintenance
Mancal 21-00-27

B.  Flight Controls (Chapter 27)
(1) Fiaps
(8) Lef center flap assembly (Part Number 6225120-3 - Replace 15,000 hours
@ (Eb‘)'mf\:“;'n conter flap assembly (Part Numbar 6225120-4) - Replace 15,000 hours

NOTE: In the event that repair of the hinge or surrounding hinge structure is nacessary due
10 falled rivets or structural cracking the applicable bok is to be replaced

NOTE: S3488.7, 53461-86 and $3461-87 are required spares for ANSC14, and
NAS5204-11D and NASS204.7D respectively in the Ssted appications. The
$3468-7, S3461-88 and S34561-87 bolts are ANSC14, and NASS204-11D and
NASE204.-7D boks that meet specific, elevated qualityinspoction requirements and
are dye marked for kKentification purposes

(a) Left uh\gunghc clevator hinge bolts - ES 0.00 (Part Number ANSC 14, S3468.7) - Replace
s

(®) Left and right elevator hinge bolts - ES 36.95 (Part Number NASS204-11D, S3461.88) ~
Roplace 5000 hours

(¢) Leftand elevaior hinge bolts - ES 73.21 (Part Number NASE204-11D, S3461-88) -
Romgggohoun :

(d) Left and right elevaior hinge bolts - ES 97,30 (Part Number NASS204.7D, 53461-87) -
Replace 5000 hours
(3) Rudders

NOTE:  Inthe event that repair of the hinge o¢ surrounding hinge structure Is necassary due
1o failed rivots or structural cracking, the applicable bolt is 10 be replaced

(a) Rudder hinge bolt - WL 224,89 (Part Number NASS205-70) - Roplace 5000 hours

(b) Rudder hinge bokt - WL 196,58 (Part Number NASS205-7D) — Repiace 5000 hours

(c) Rudder hinge bok - WL 167,62 (Part Number NASE205-7D) ~ Replace 5000 hours

() zoug.. hinge bokt - WL 140,60 (Part Number NASE205-16D, NAS6205-17D) ~ Replace
{4) Horizontal Stabiizer.

(a) Hoeizootal Trim Actuator Assembly (Part Number $314056-7, -8) ~ Repisce 1200 hours

4-11-00 Page!
© Canana Arraft Comgany Jun 232014

Figura 6 - Pagina do Capitulo 04 do AMM, Reviséo 32, de 23JUN2014. Encontra-se
destacado o intervalo de substituicéo do Horizontal Trim Actuator Assembly.

Secondary Trim Motor

O Secondary Trim Motor consistia em um motor de corrente continua reversivel, cuja
funcdo era movimentar o eixo mecanico do Primary Trim Actuator por meio de uma
corrente mecéanica. O sistema secundario era utilizado em caso de mau funcionamento do
sistema de compensacao primario.

Horizontal Trim Advisory Unit

O Horizontal Trim Advisory Unit tinha a fungéo de fornecer indicacdo da posicéo do
estabilizador para o Horizontal Stab Indicator no cockpit Figura 2 (2) e de emitir um aviso
sonoro (Clacker), quando a superficie do estabilizador horizontal se movimentasse por
mais de um segundo.

Sistema de Compensacéao Longitudinal: Teste

O modelo 650, Citation VII, possuia um painel de teste incorporado no canto
superior direito do painel de Switches no cockpit da aeronave, composto por um botao
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seletor contendo nove posi¢cbes para testar varios sistemas da aeronave. Este botédo
seletor era denominado de Rotary Test Switch (Figura 7).

Figura 7 - Rotary Test Switch.

A funcdo da Rotary Test Switch era realizar testes funcionais de diversos sistemas
da aeronave. A seguir, encontram-se descritas as funcdes de cada posicdo da Rotary
Test Switch (traducao livre):

(1) SMOKE FIRE WARN - Teste do sistema de deteccéo e aviso sonoro de fogo
nos motores e fumaca na cabine.

(2) LDG GR - Teste do sistema de indicacao e alarme sonoro de trem de pouso.
(3) BATT TEMP - Teste de indicagéo e alerta de sobretemperatura nas baterias.

(4) ENG INSTR - Teste de indicacéo e alerta de parametros de temperatura dos
motores e rotacéo das turbinas.

(5) TRIM/FLAP - Teste do sistema de compensacdo longitudinal e flaps da
aeronave.

(6) W/S TEMP - Teste do sistema de aguecimento dos para-brisas.
(7) OVER SPD - Teste do sistema de alerta de sobrevelocidade da aeronave.

(8) AOA/THU REV - Teste dos sistemas de alerta de estol e reversores de
empuxo.

(9) ANNUN - Teste do sistema do painel de alarmes da aeronave e aviso de Alt
Sel (Altitude Selector).

Os testes dos sistemas, por meio da Rotary Test Switch, eram previstos tanto em
procedimentos operacionais quanto em agcdes de manutencao.

Posicdo TRIM/FLAP da Rotary Test Switch

De acordo com o AMM, Revisdao 31, de 01JAN2009, o teste TRIM/FLAP era
composto pelos seguintes procedimentos (traducéo livre):

a) momentaneamente, inicie a compensacao do estabilizador horizontal no modo
primario;
b) verifique se luz PRI TRIM FAIL acendeu;
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c) caso a luz PRI TRIM FAIL ndo tenha acendido, faca um check operacional do
atuador primario do estabilizador. Utilize as orientagcbes de pesquisa de pane
(troubleshooting) do sistema de compensacéo horizontal,

d) tenha certeza de que a luz MASTER WARNING RESET acende,;
e) tenha certeza de que a luz FLAP O’SPD acende;
f) tenha certeza de que a luz FLAP INOP acende;

g) se instalada, tenha certeza de que a luz O'HEAT acende e apaga apos,
aproximadamente, 3 segundos; e

h) tenha certeza de que a buzina NO TAKEOFF seja ouvida nas caixas de som do
cockpit.

Histdrico de Manutencéo

A Ultima inspecgao da aeronave, do tipo “Inspe¢ao Anual de Manutencao (IAM)”, foi
realizada em 05DEZ2014 pela oficina TAM Aviacdo Executiva e Taxi Aéreo S.A., em
Jundiai, SP, estando com 250 horas e 40 minutos voados ap0s a inspecao.

No dia 08SET2015, 63 dias antes do acidente, a aeronave realizou uma série de
inspecdes programadas, denominadas: Inspection Document 20, Inspection Document
50, Inspection Document MA e Inspection Document 28. As inspecdes realizadas nao
tinham relacdo direta com o funcionamento do sistema de compensacédo longitudinal da
aeronave.

Adicionalmente, por solicitacdo do operador, foi realizado um servico nao-
programado no sistema de compensacao longitudinal, relacionado com o Horizontal Trim
Advisory Unit. A Ordem de Servico (OS) n° 81.995 detalha o trabalho realizado (Figura 8).

FICHA DE SERVICO(WORK SHEEY)
TEMITEM) | - 0SW0) | PREFIXO(ACFTIAGG) |+ INICIO(OATEIN) . | TERMINO (DATE OUT)
b5 PN |” e " oo (g A 9 Aﬂ/f
SERVICO (SERVICE RIQUISTED) NG
VERICAR YF‘UE"‘E'}{W -
SERVICO EXECUTA) (SERVICEACCOMMISHED)

LEETIAN T03TE1 po §7107émp ae R
STROUT T CovRo_ & S0to £ ybimima
AN VADE_Fo,_coummimog 1o i) QK 3o
cf_--\'ff vl (.b'l//tY nE Yy Ay (L /}«;y,/(,;*ﬁ,&;;f /
(A 650 Al TUc) 34000 Jey.75

- |

Figura 8 - Ordem de Servigo n° 81.995 do dia 08SET2015.

Na Ordem de Servico n® 81.995, no campo de descricdo do servico executado,
constava a realizacdo de testes funcionais em solo no sistema de compensacao
longitudinal da aeronave, de acordo com Manual de Manutencdo e nenhuma
anormalidade foi encontrada.
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No dia 21SET2015, 13 dias apds o cumprimento da OS n°® 81.995 e 50 dias antes do
acidente, a aeronave retornou para a mesma oficina, a fim de realizar outro servico de
manutenc¢ao, por solicitagdo do operador.

Essa OS incluia a realizacdo de trés tarefas: a primeira relacionada com o0 aviso
sonoro do sistema de compensacdo longitudinal da aeronave, a segunda referia-se a
analise de 6leo dos motores e a terceira tratava da substituicdo do starter-generator do
motor esquerdo.

A descricdo da primeira tarefa que constava na OS n°® 82.071 era “alarme do trim
com aviso sonoro constante - necessario substituir (referente item 08 da OS n° 81.995)",
(Figura 9).

FICHA DE SERVICO(WORK SHEET)
ITEM(ITEN) OS{W.0.) PREFIXO(ACET. REC) w INICIO(OATE IN) | | TERMING (DATE OUT)
t o PTWOH 6507083 oS QI0T5]
[ SERVICO (SERVICE REQUESTID) |

’A;_Ik\‘.[ DO TRIM COM AVESO SONOR0 CONSTANTE « NECESSARID RUIGTTTUIR (RETERINTE TTEM 08 DA O5 81995)

SERVICO EXECUTALO (SERVICE ACCOMPLISHED) |

EFETUAI] S SEITT TG Do covTRel TR 7
MO Povate  STREC.PES G SIFS Lrra Seco Q. Zitm|
ENEL TNPO  co WO E AT e O 1P IR fﬁ’fff

BLIvR ErO oo 7iio A1-Y0-6/ FEy-3$ 5

TMATERIALS (MATERIALS) x
muo(meYMI PN REMOVIDO (REMOVED) qQro SN REMOVIDO (REMOVED)

O OL_TE 1 LI PTE SRR G 1A | €1 | 4Eq

i
|
DESCRICAD (DESCRIPYION) PNINST, (INSTALLID) Qo SN INSTALASO (ISTALED) |

CONTRSK, - TRIM ACVTIONY MORLIONTAL STARRLITR MO 10 100 gg‘( 706.(/‘

Figura 9 - Ordem de Servigo n° 82.071 do dia 21SET2015.

Na Ordem de Servico n® 82.071, no campo de descricdo do servico executado,
constava, equivocadamente, a substituicdo do “Control Trim Horizontal Stabilizer” (sic),
PN 9914287-1. Na realidade, o servigo realizado referia-se ao item Horizontal Trim
Advisory Unit (Figura 9).

N&o havia no diario de bordo da aeronave qualquer registro de mau funcionamento
relacionado ao sistema de compensacao longitudinal da aeronave.

A Horizontal Trim Advisory Unit, PN 9914287-1, Serial Number (SN) 469, foi enviada
para reparo na empresa Symetrics Industries LLC, onde foi confirmado o mau
funcionamento do componente e foi instalada uma unidade reparada 9914287-1EX Serial
Number 9924069.

No dia 260UT2015, a aeronave realizou a inspecdo relacionada ao sistema de
protecdo contrafogo dos motores, denominada Inspection Document ME.
Concomitantemente a essa inspecao, foi executada nova troca do starter-generator do
motor esquerdo.

No dia 04NOV2015, foi realizada a troca do starter-generator da Auxiliary Power Unit
(APU) e do 6leo hidraulico do trem de pouso esquerdo.

17 de 86




| A-149/CENIPA/2015 | | P.WQH  10NOV2015 |

Documentacao de Aeronavegabilidade Continuada Relacionada com o Sistema de
Compensacéao Longitudinal da Aeronave

Service Bulletin SB650-27-53

Em 11MAR2004, o fabricante da aeronave emitiu o Boletim de Servigo, ou Service
Bulletin (SB), SB650-27-53. A Federal Aviation Administration (FAA) emitiu, em
14JUN2005 com data de efetividade de 09JUL2005, a Diretriz de Aeronavegabilidade, ou
Airworthiness Directive (AD) numero 2005-13-21, tornando obrigatorio o cumprimento do
SB650-27-53.

Resumidamente, o SB650-27-53 orientava a troca da ACU PN 9914197-3 ou
9914197-4 pela ACU PN 9914197-7 (Figuras 10 a 13).

L
l
Citation SERVICE BULLETIN . essna

5B650-27-53

TITLE
FLIGHT CONTROLS - HORIZONTAL BTABILIZER TRIM ACTUATOR CONTROLLER IMPROVEMENT

EFFECTIITY
MODEL SERIAL NUMBERS
B50 D00 thu 241, <7000 e -T119

REASCH

Ta upgrads o pich trim sysiem by instaling an improved controlber which has an uncommanded
Mion mani,

DESCRIFTION

This sbrvicy bullefin peovids parts and instructions 3 nendve and noplacs the honizontsl stabzer
irm Bchuaicr conbiolk

COMPLIANCE

MANDATORY. This service bullatin must ba sccomplished at the néxl phase 2 inspection or within 18
months of ths releass date of this senvios bulletn, whechiver ocours fint

A irvica Bulltin publahed by Cosana Arcrall Compdy miry b mconded & “completid” in an aircralt
log only vehisn thiy loliowing requiremants an satisfed:

1) The mecharic must compieie all of the insiructions in e senvioe bulietin, including the infen
Thasrisn

2 Tha michanic muil comectly uss and instal al applicabis parts suppiod with tha senacs bullistn
kil. Only with writien authorization from Cassna Airoraft Company can substiule parts or rebuill
parts b used 1o roplace rew pans.

3 The machans: of srpland manir musd g e Jechocal data in the sefice bullstin ooy 68
approved ard puibished

4} Thi mackare: of aifplang cwisr misl agely tha rdrmabion n e foracs babetn only 10 prcral
siviial umbar idenihed in the Efaciiy” section ol th bullein

5 The mechank of Srplng ownis must use maintenancs practices thal ans identSed a8 acoaplabie
sinndard pracices in the mAalion industry and goenmiantal igulations

W incrvidual of conpaealiy crganzabon ihed Tan Cosina Alreradl Company i Suthored ta make of
Apply iy changins b & Citand-isiued sorviod bullein, senice liter, of Sighl manual Supphiminl withiul
price wrien consent from Cassna Aincral Company,

Cessna Arcrafl Company is nol responsibla for tha quality of maintenance perfbrmed t comply with this
documant, unksss the maintenance & accomplshed ot o Cessna-ownad Citation Senice Cenler.

FLIGHT CREW OPERATIONS
W Changs
Mar 1172004 [
Page 1ol d
Casing horrh Corspary, Gt Markatng Dedsgn, PO B T8, Wiohia, K5 §20T7. ULEA 1051730000, Fan 1105174500

COFTRIGHT © 1004
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Citation SERVICE BULLETIN .T.E:f".l';

5B650-27-53
APPROVAL

FAA approval had been obtained on lechnical data in this publcation that affects airplane hype design.

Tris infpemmation shall be conssdaned an arsndment 1o v Coting Manulacienrs Mainienance Maniy
of Inaiructions fior Consirued Arwarthiness, and mus b sccomplahed lof ongoing aiFscrfingss
compliance as requined por 14 CFR Part 43,13

WORK FHASE MAN-HOURS
Wodfication '

MATERIAL - Cont and Avadlability

PART NUMBER AVBILABILITY cosT
* Poader i e allaches] Service Bulletn Supglemnanisl Dath shesl ke man-houss, malirial cosl and
anvalatily, and waranty information,
TOOLING

L

CHANGE IN WEIGHT AND BALANCE
[
REFERENCES

Cedana Model 650 Citatien I, V1, and V1| Mainierance Manial
PUBLICATIONS AFFECTED

Cossna Mosdel 50 Citation I, V1, and Vi Mainterance Manual
Cessna Model 650 Citaton [, V1, and Vil ilusirated Parts Catalag
ACCOMPLISHMENT INSTRUCTIONS
1. Propare the airplang for mainlanance.
A Maioy surs that all swilches are in the OFFRNORM position.
B Disconract slocirical powar from the srplana.
(1) Deconnnct ha Arplang batiery
{2 Disconnect mtemal elecirical power,

€. Altach maintenance warming thgs i the batiry and eriemal powr mcaptacs that hav 00 NOT
COMNECT ELECTRICAL POWER - MAINTENANCE M Fmaﬂ wiithn o tham,

& ks sure thal the exiisng achsator control und & nol & S814197-7 Achasior Contral Ut

A the 914197 Actuaior Conlrol Lind i instalind on the ainplane, remgve the mainbenance waming
s, connec the ainplane batiery, and conlinus 1o Slep 16.

B if the $314157-F Acuator Control Uinit is not already installed on the airplang, continue to Step 3.
3 Disengeags ths PITCH CONTROL and PITCH PWR circuit braakans located on e lalt cirtull bruakis
panal

Mar 1172004 BE0-27-53
Page 2

Figura 11 - Pagina 2 de 4 do SB650-27-53.
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Citation SERVICE BULLETIN A
SBE650-27-53
4. Remove the existing actuabor control unit from the airplane. Kesep the aRaching handwane. (Refer o the
Mainbenancs Manual, Chapler 27, Hofinontal Stabdizer Trim Control - Mainbnands Prictors.

5, Rpdurn the gisting actustor control unit bo Cessna Adrcraft Company, Citation Parts Distribution, 7121
Soutfrwest Boulevard, Wichita, KS BT215, for exchanges.

NOTE: mmmwwuumwummwmpum
Diistribution. T121 Southwes! Boulevard, Wichita, KS 67215, USA, and exchanged for
2314197.7 Actuator Control Unit. This cption will mmﬂmmmm
1-B00-E35-4000 | Domestc) of 1-316-517-T532 (Inlernatonal) e

Drigtribition. tebephong
bdadan 1-316-517-T711,
6. Install the B914107-T Actualor Control Uinit i the sirplane with the attaching hardwane that you kept.
(Rafor o the Masnbenarcs Manual, Chaplar 27, Horzontal Stabdizer Trim Condrol - Mainlsnance:
Practcis. )
T.  Engage the PITCH CONTROL and PITCH PYWR circuit breakers located on the lefl croull breaker panel.
&  Remove mandenanos warning tags and conned external electrical powser 8o e aiplans.
9, Put the battery switch in tha on position.
10,  Push the RESET Bumon on s Scuslod contfol uhil.

NOTE: This will chear amy faults that may baree been sol during acceptancos 1osting al the manufacturer
oF Surineg inilial power up

11. Do a hencional lest of the . (Refer bo the Mainbenance Manual, Chapler 27, Morizontal Siabilizer
Trim Congrol - Adj asl )

A (Foraiplanes with the $914056-3 Trim Actuator only.) Do the Trim System Operabonal Test
B. (For arplanes with the B914056-4 Trirm Actusior only) Do the PrimanySecondary Solt Trim
Swatchers Operabonal Test.

€. (For arplanes with the S814056-4 Tren Actuator onle ) Do the Pich Tem System Electnical Toest
12, Remove axirnal slectrical power and connect th airplane batiery.
13. Do an operatonal chick Might.
A One take-0ff and landing within the ainport pathern will be sufficient. The alitude and ainspesd
cring the Maghl are not critical
B.  Actuate the prmary tim sysiem in both the noss up and noss down dinsctions during the Sight.
14, After lancing, but before power i removed from the ainplane, put B rotary test switch in the TREWFLAP

A I this EsAer Warming and tha prmady im el Bghts com on, conliniss 1o Step 16
B.  If the master warning and e primany trim fail Bghts do nol come on, continues 1o Step 15
MOTE: This is an indication of o polential backdria condition.

15. Wmmhwwmmmwuumm (Radar 80 iy
Maintgnance Marwal, Chapher 27, Hofizontal Stabdizer Trim Control - Mainbinancs Practices.

16. Record that this service bulietn has been completed.
A Complete a Maintenance Transaction Report.
B, Pufacopy of the complelad Manbenancs Transacton Rapor in the sinplane logheook.
G Send acopy of the completed Mainlensnce Transaction Report toc CESCOM, PO, Box 7706,
Wichita, K5 BT277,

Kar 1172004 65-27-53
Paga 3

Figura 12 - P4agina 3 de 4 do SB650-27-53.
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Citation SERVICE BULLETIN . Cop

SB650-27-53

MATERIAL INFORMATION
NOTE: The pasts included in this service bullstin cover installabion for one ainplane.

HEW PN CHAN.  KEY WORD OLD PN IHETRUCTIONS/

Y DISPOSITION
SHES0-ZT-53 1 KR, consisting of the following
parts:
SBAS0-2T-53 1 Instrisctions.

In addition bo the parts in the SBE50-27-53 Kit, the iollowing will be required for accomplistment of this servics
Baullotn

HEW P/N QUANTITY EEY WORD LD PN INSTRUCTIONS!
CHEPOSITION
F4197-T (EX) 1 Actuator Control st F4157-3 or Return o Cespna for
Sf4naT-4 axchangs
HOTE: The auisting actuabor control unit & io be relurned to Cessna Alcralt

Company, Citation Parts
Destribution, 7121 Scuthwast Boulevand, Wichita, KS 67215, USA, and exchanged for a S914197-7
Actuator Control Unil. This apticn will nequine advance scheduling with Citation Parts Destributson,
Dedaphng rumbar 1-B00-835-4000 (Domastic) or 1-316-517-T542 (Infernational) or telafax

1-ME-517-TT.

Figura 13 - Pagina 4 de 4 do SB650-27-53.
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A AD n° 2005-13-21 orientava, de maneira geral, a realizar uma verificacdo do Part
Number da ACU. Caso o PN fosse 9914197-7, nenhuma acao seria requerida. Caso o PN
fosse 9914197-3 ou 9914197-4, deveria ser realizada a troca de acordo com o PN da
ACU, conforme orientado no SB650-27-53 de 11MAR2004.

Além disso, a AD n° 2005-13-21 orientava a incorporacdo de Temporary Changes
(TC) no Airplane Flight Manual (AFM). No caso da aeronave PT-WQH, Serial Number
650-7083, deveria ser incorporada a Temporary Change 65C7FM TC-R10-07, de
11AG02004 (Figuras 14 a 16).

AIRWORTHINESS DIRECTIVE

fircraft Certification Service 1.5, Deparimont

. of Trarmporiation
Washington, DC Federal Aviation
Administration

Wi panat AL o the inlerma af s, find g™

Trg iy dremraramt [Werea aaad b ra Neos dogar. & - of Tom 18 of P Do of Faciensl i, | 18 R0 parl 0
e I R el O eV D SR, PR i Sl e T ] e AT [l B il Al i B St S s
i ¥ arw rakrmi B ey e e e s i abek e Armrbeem D e g em e e by adh b e of e Ararcbre
Doy (g 16 CFH oo ML wigat ¥ 1

2iW15-13-21 Cessia Adreraft Company: Amendment 30014158, Docket 2002-NM-332.A0.

Applicability

Al Maodel 650 atrplanes, certificated in any calegory,
Complianee

Required as indicated, unless accomplished previowsly,
Tos prewent uncommanded mavement of the horizontal stabalizer, which could result in reducad
controllability of the airplane, accomplish the following:

Inspection and Replacement if Neeessary

{ah Within 12 monihs afker the effective date of this AD, inspect 1o determing the pary number
(M) of the acwator coniral wnil {ACL), in acoprdance with the Accomplishment Instructions of
Cessna Service Bulletin 3B 630-27-33, dated March 11, 2004, I an ACU having PN 9914197-T is
mstalled on the arrplane, then no further action is requirgd by this pargraph, 1 an ACU having PN
014197-3 ar PN 99140974 15 installed on the airplane, replace the existing ACU with a néw,
improved ACU having PN 9914197-7, in sccondance with the service bulletin, Although the service
bulletin specifies 1o subenit cemain information 1o the manufacturer, this AD does not include that
resuirement,

Airplane Flight Manual (AFM) Hevision

(b} Within | month afier the effective date of this AT or concurrently with the replacement
rexquired by paragraph (a) of this AD, whichever is finst; Revise the Limitations and Mormal
Procedures sections of the AFM by msentimg o the AFM a copy ol all the applicable Cessna
temporary revisions (TRs) listed an Table | of this AD:

Note 13 When a statement identical to that in the applicable TRis) listed i Table 1 of this AD
has been imgluded in the general revisions of the AFM, the genera] revisions may be mserted o the
AFM, and the copy of the applicable TR may be removed from the AFM.

TABLE 1.—AFM REVISION

Applicable model 650 airplanes Cessna TRis)
Citation 11, SMNs 0001 through 0199 inclusive, and — 63CIFM TC-ROZ-01, dated May 12, 2004;
0303 II‘IIIHIEI‘I 0206 mclasive; equipped with and GSCIFM TC=R02=06, dated J\u]::md 11,
Homeywell SPE-R000 integrated avionics system. 24,

Figura 14 - Pagina 1 de 3 da AD n° 2005-13-21.
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Citagion [, SN 0001 through D199 inclusive, and GECIFM TC=RO2=], dated May 12, 2004;
0203 through 0206 inclusive; not cquipped with an 650 IFM TO=ROZ=07, dated Auwgust 11,
Honeywell SPZ-R000 imegrated avionies sysiem. 2004,

Cilatin VI, 5/Ng IZII'IIHhmuBh 0202 melusive, and G5CAFM TC=HO={, dated May 12, 204;

0207 and subsequent and H5CHFM TC=RO4=06, dated August 11,
20,

Citation V11, 5Ns 7001 and subscquent GECTEM TC=R10-01, dated May 12, 2004,

Citation Y11, 5/Ns 7001 and subsequent. equipped with 3CTFM TC-R10-07, dated August 11,

Honeywell SPZ-R000 imegrated avionics sysiem. 2004,

Paris Installation

() As of the effective date of this AD, no person may install an ACU having PN 90014197-3 of -
4, on any airplane.

Alernative Methods of Compliance

{d) In sccordance with 14 CFR 29,19, the Manager, Wichita Airerafi Certification Office, FAA,
15 puthorined to approvee aliemative methods of compliance for thes AL,

Incorporation by Reference

(¢} Unless otherwisg spwll'l.w,l m thes AL, the achions must be done in socordance with the
service mformation lsted in Table 2 of this AL, This icorporataon by reference wis approved by the
[xieceior of the Federal Begrster in sceordance with 3 US.C. $30a) and 1 CFR pan 51. To get copies
of this serviee informatbon, comact Cessna Aircrafi Co., P.O. Box 7706, Wichita, Kansas 67277, To
inspect copies of this serviee information, go 1o the FAA, Transpon Admplane Directorate, 1601 Lind
Avenue, SW., Renton, Washington; of tothe FAA, Wichita Adreraft Certification Office, 1801
Airport Road, Room 100, Mid-Continent Airport, Wichita, Kansas; or 1o the National Archives and
Records Administration (NARA) For information on the availabality of this matenal af the NARA,
call (202} T41-6030, or go o
hitpefwwwarchives govfederal_register/code_of federal_regulationsdhe_locations. hml,

TABLE 1 —MATERIAL INCORPORATED BY REFERENCE

Cessna Serviee Information Date
Service Bulletin 5B 650=27=53 Murch 11, 2004,
Temporary Revision 65C3FM TC-R02-01 May 12, 3.
Temporary Revision 650 3FM TO=RO2=(6 August 11, 2,

Temporary Revision 65C3FM TC-RO2-07 Auguast 11, 2004,
Temporary Revision G5CHFM TC-RO4-01 May 12, 2004,
Temporary Revision 65C6FM TC-Rik-06 August 11, 20,
Temporary Revision 63CTFM TC-R 10-01 May 12, 2004,
Temporary Revision 65C7FM TC-R10-07 August 11, 2004,

Figura 15 - Pagina 2 de 3 da AD n° 2005-13-21.

EfMective Date
{1} This amendment becomes effeetive on July 249, 2005

Issued in Renton, Washingion, on Juse 14, 2005,
Kevin M. Mullin,
Acting Manager, Transport Airplane Directorate, Airerall Certification Service.
[FR Doc. 05-12306 Filed 6-23-03; £:45 am)
BILLING CODE 4910-13-P

Figura 16 - Pagina 3 de 3 da AD n° 2005-13-21.

De acordo com registros de manutencdo, o SB650-27-53 e a AD n° 2005-13-21
foram dados como cumpridos em 28JUL2006. O item 13 do SB650-27-53 previa um voo
operacional de check do sistema.

Nos registros do diario de bordo, néo foi identificado voo de experiéncia visando ao
cumprimento do item 13 do SB650-27-53.
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Alert Service Letter ASL650-55-04

Em 02NOV2007, o fabricante da aeronave emitiu a primeira versao da Alert Service
Letter (ASL) - ASL650-55-04 (Figuras 17 a 19). Este documento passou por duas
revisdes, conforme descrito a seguir.

A primeira revisdo datava de 010UT2008 e trazia pequenas modificacdes no
conjunto de montagem dos atuadores, caso houvesse a necessidade de substituicao.

A segunda revisédo datava de 23ABR2009 e alterava o prazo para cumprimento, de
18 para 36 meses.

ALERT SERVICE A
Citation LETTER .

ASLE50-55-04

TITLE

STABILIZERS - HORIZONTAL-STABILIZER ACTUATOR-CONTROLLER

EFFECTIVITY
MODEL SERIAL NUMBERS
650 (Citation 111y 001 theu <198, 0203 thu 02068
£50 (Citation V1) (200 thry 0202, 0307 thry 0241
E50 (Citation Vi) <7 thew <r 113
REAZON

Thir horizontak-stabilzer schualor-oontrolier can cause the PRI TRIM FAIL annunciator light 1o not
iminate during tha Warning System-CHECK of thir pre-flight and past-Sight rotary tost

DESCRIPTION

Thig sendes lalter provides T par nursber infoerabion for an improned hofsanial-stabizes

ichlor -coninoler.
COMPLIANCE

MANDATORY. This service letier must be accomplished within 36 monghs from th anginal dale of receipl.
MANPOWER

WORE PHASE MAN-HOURS
Modiication 30 ma-hours e replacament of e

B14197-8 Actuator Conircllar, and Bssocipled paper wirk

MATERLAL - Codl and Availability
NOTE: The folkiwing pads My b required bo complals fis sandce later,

FART HUMBER  QUANTITY KEY WORD CO5T
Wa056-T 1 Artuator Assamisy
S14056-8 1 ACluai Assamily
B141497.4 1 Achustor Controler '

* Please contact Citation Parts Distrbution for curment cost and availabilty of pans listed in this serdce
b, Phani &l 1-800-835-4000 (Dormessc) of 1-316-517-T542 (Inernationall. Sand Emad t:
citationpartsffcessna lextron.com of beetax ot 13168177711,

HOTE: The 8514056-T and 55140588 Actuator Assemblies have a 1200 howr replacemaent time mit. This
rplacemant e limil will be noomorated ino chagler 4 of the Modsl 850 Maintenancs Marwal.

Mow 272007 BS54
Rvision 2 - Agr 233008 Page 103

Figura 17 - Pagina 1 de 3 da ASL650-55-04.
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ALERT SERVICE = |
Citation LETTER Cosara

& Taubran Compary
ASLE50-55-04

Eligibdlity: Adorafl superseding from the S914187-7 actuslor controller 1o the 5914 197-8 actualor
contrglise, that ane within e efectrily of this alem sordics letber (ASLES)-55-04), will ba
aligible for wsTanty corsidecation. Wmmumummma
Acluatyr conrollar Ard d0as nol cove repl il of Thie ot iyt

Parts:  Authorized Ciation Sendon Facilites, individual tors, of othor masrtenance Taclilies
may samil & Credil Claim Form for the pans kil(s) required for pcoomplish i of this
spracn nther, prosidied the work is completed and Bh cladm subemitied by the axpinticn
dabe shown Dalow,

Labor:  Authorized Ciation Senice Fadlites may submil a Credit Claim Form for sccomplishment
of this senvics letler, on eligble aiplanes, provided the work is complated and the dlaim
submittesd by T experation dabe shown barlos:,

Expiration: Mar 312011

REFERENCES
Cessna Citation Model 650 Maimienancs Manual
Cessna Citabon Model 650 Rustrated Pams Catalog
PFUBLICATIONS AFFECTED
Cessna Citaion Model 850 lustrated Parts Catalog
ACCOMPLISHMENT INSTRUCTIONS
1. Prepara tha airplans for mainisnants,

A Makop sure thal all sailches: ang in the OFFMNORM position.
B, DeSconnot Socincal power Bom th Mandg,
(1) Disconnec the smpilane baSery.

[2)  Discoreoct satorrl slociical g,

. Allach mainbinancs warmning tags io the mlﬂﬂmmmwmwﬁm
CONNECT ELECTRICAL POWER - MAINTEMANCE IN PROGRESS™ on them

2. Remdve s D914 197-7 Actualor Conirolier, [Refer B0 the Modsl 650 Mainlenancs Manesl, Chagler 27,
Horizontal Stabiizer Trim Control - Maintenance Pracices. )

3. inslall the 997141978 Actusior Conlroler, (Rader i tha Modal 650 Martonanss Maenual, Chaplar 27,
Horizontal Stabdizer Trim Controd - Mairfsnarce Pracices. |

4. Do Might 8l 40,000 fesl o higher for oo hour,
MOTE: The Sight miust be sccomplishid in kess than & woeks,
5. Do the post-fight Warning System-CHECK.
M |fnﬂ|1mruwmwmmmmu,w$ws.
NOTE: The horzertal achsstor assembly must be replaced in 15 Sight hours o ks,
B If e PRI TRIM FAIL annuncialor fight doss iluminate, do Step 7.

oy 22007 BED55.04
Fursion 2 - Apr 2009 Page 2

Figura 18 - Pagina 2 de 3 da ASL650-55-04.

ALERT SERVICE A
Citation LETTER it

ASLES0-55-04

6 Feplace the actunior assomibly

Ao [Aarplanes with the S914056-3 Actualor Assembly indtallad ) Remove the SB14056-3 Achealor
Assembly, (Refer io the Model 650 Mainisnance Manual, Chapler 27, Horizontal Stabilizer Trim
Contnol - Mainbenance Praciices. )

(1 lemﬁ1m?wm (Rinder to the Model 650 Maintenance Marual,
Chagler 27, Horizontal Stabilizer Trim Control - Maintenancs Practicns. )

NOTE: The $514056-T Actustor Assambdy has & 1200 hour replacemani Smae kmil. This
“rm-ammlﬂma Emit will b inconporated inlo chaptar 4 of the Modael 650 Maintenance

MOTE: A S014056-3 Actuator Assembly may be used il a S914056-7 Actuator Assembly is
i avaiabie

B.  (Adrplanes with the 59140564 Actualor Assembly installed ) Remove the S914056-4 Actialor
Assembly, (Refer 1o the Model 650 Mainlenancs Manual, Chapler 27, Horrontal Stabiliser Trim
Control - Maintenance Pracices.)

(11 Insiall the B914056-8 Actuabor Asssmbly, (Refer o the Model 650 Maintenancs Marual,
Chaples 27, Homeontal Stabilirer Trim Conlrod - Mainlenancs Practoes.)
NOTE: The $514068-8 Actuator Assembly has & 1200 hour replacoment Smae Emil. This
replacerment tire limil will be ncorpanated inlo chapler 4 of the Model 650 Maintenance
Manual,

HOTE: A 8814056-4 Actuator Assembly may be used il a 8914056-8 Actuator Assemibly is
ol anvaitabile.

T = i Hi Siabil Trim Informagion form [Attached ).

A. Fax the Horzonlal Siabdizer Trm Information fomm (o Ciation Cuslomess Serics af 1-316-208-8450.
B Fecord that you completed this sendcs hetter as follows:

A Complobe a Maintenance Transacton Repoet

B. Pulacopy of tha completed Mainlsnance Transaction Repar in the aiplane loghoak.

C. Send 8 copy of the complated Mananance Transaction Repor to: CESCOM, PO, Box 7706,
Wicheta, K5 BTITT.

Figura 19 - Pagina 3 de 3 da ASL650-55-04.
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De maneira geral, os procedimentos previstos na ASL650-55-04 eram:

- remover a ACU PN 9914197-7 e instalar a ACU PN 9914197-8;

- realizar um voo operacional de check no FL400 ou acima, por pelo menos 1h; e
- realizar um Warning System - CHECK.

Se a luz PRI TRIM FAIL ndao acender, deve-se realizar a troca do atuador, conforme

a sequir:
- caso o atuador instalado seja o PN 9914056-3, trocar pelo atuador PN 9914056-7;

e

- caso o atuador instalado seja o PN 9914056-4, trocar pelo atuador PN 9914056-8.

A FAA considerou a ASL650-55-04 um meétodo alternativo de cumprimento, ou
Alternate Means of Compliance (AMOC), da AD n°® 2005-13-21, por meio da carta
resposta emitida com o assunto “Alternate Means of Compliance to AD 2005-13-21" de
06NOV2007.

A OS n° 68.496, aberta em 03SET2010 e fechada em 17SET2010, na organizacao
de manutencdo TAM Aviacdo Executiva e Taxi Aéreo S.A., continha informacgbes a
respeito do cumprimento da ASL650-55-04 (Figura 20).

FICHA DE SERVI(;O(WORKSHEET) :
ITEM(ITEM) 05(W.0.) # [\ "PREFIXO(ACFT. REG) SN, [4 INICIO(DATE IN) ¢ || TERMINO (DATE OUT)
2 e o
68496 PT-WQH 650-7083 03/05/2010 17/09/2010
.} SERVICO (SERVICE REQUESTED) i il vtlon i o
ASL )-55-(
SERVICO EXECUTADO (SERVICE ACCOMPLISHED)
*H ADO A ASLE50-55-04 CONI I‘DRHE AS INSTRUCOFS EM AN 01 NECESSARIO EFETUAR A SUBSTITUICAO DO CONTROLE DO ATUADOR
REMOVIDO 9914197-7 S/ C‘ﬁ NSTALADO P/N 9914197-8 S/ 37 FOI USADO O M.M CESSNA 650 CAP27-40-01 REV 32., NAO FOI NECESSARIO
FFTL,A A SUBSTITUICAG.DG’ATUADOR CONFORME INSTRUCOES EM ANEXO DA ASL650-55-04 PONTO 5B .OK

Figura 20 - Ordem de Servico n° 68.496, do dia 03SET2010.

A OS n° 68.496 continha a seguinte descricdo do servi¢co executado.

“(..) NAO FOI NECESSARIO EFETUAR A SUBSTITUICAO DO ATUADOR
CONFORME INSTRUCOES EM ANEXO DA ASL650-55-04 PONTO 5B. OK.” (sic)

O ponto 5B da ASL650-55-04 referia-se ao WARNING SYSTEM - CHECK, apds o
Voo de experiéncia.

Nos registros do diario de bordo constavam alguns voos no periodo em que a
Ordem de Servico estava em aberto, de 03SET2010 a 19SET2010, inclusive
transportando passageiros.

Nenhum dos voos realizados nesse periodo ocorreu com a finalidade especifica de
voo de experiéncia. Tampouco havia descricdo das condi¢cdes observadas em voo e 0
resultado do teste WARNING SYSTEM - CHECK.

1.7.Informagdes meteoroldgicas.

As condi¢des meteorologicas em rota eram favoraveis a realizagcdo do voo, conforme
mostrado pela imagem satélite as 21h00min (UTC), proximo ao momento do acidente
(Figura 21).

25 de 86




| A-149/CENIPA/2015 | | P.WQH  10NOV2015 |

Figura 21 - Imagem satélite consultada as 21h00min (UTC), préximo ao momento do
acidente. O circulo vermelho ilustra o local aproximado de impacto da aeronave contra o
solo.

1.8.Auxilios a navegacéao.
Nada a relatar.
1.9.Comunicacdes.

Todas as comunica¢cfes foram realizadas com os servicos de trafego aéreo sem
intercorréncias.

1.10.Informacgbes acerca do aerédromo.
A ocorréncia se deu fora de aerédromo.
1.11.Gravadores de voo.

A aeronave era equipada com gravador digital de voz, Cockpit Voice Recorder
(CVR). O gravador de dados néo era requerido para a categoria de operacao do PT-WQH
e ndo estava instalado. O CVR instalado tinha as seguintes especificacdes:

Fabricante: L-3 Aviation Recorders
Modelo: A200S
Part Number: S200-0012-00

Este CVR possuia a capacidade de armazenar dados em dois canais de audio. Uma
de qualidade padrdo, com duracdo aproximada de duas horas, proveniente de duas
fontes de audio (microfone de area de cabine e headset dos pilotos). O outro canal de
audio de alta qualidade, com duracéao aproximada de trinta minutos, possuia quatro fontes
(microfone de area de cabine, headset do piloto, headset do copiloto e interfone de
cabine).

A gravacao do audio era iniciada com a energiza¢do da aeronave e cessava quando
havia interrup¢do do fornecimento de energia ou, ainda, quando o CVR era submetido a
altos fatores de carga “G”.
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Os dados desse modelo de gravador de voz eram armazenados em uma unidade
denominada Crash Survivable Memory Unit (CSMU). A CSMU foi encontrada no sitio do
acidente com danos significativos devido ao impacto e ao fogo (Figura 22).

Figura 22 - CSMU no local do acidente.

by

Devido a extensdo dos danos na CSMU, a extracdo dos dados da memdria foi
realizada nas instalagbes do National Transportation Safety Board (NTSB), em
Washington, Estados Unidos da América, acompanhada por técnicos do Centro de
Investigagdo e Prevencao de Acidentes Aeronauticos (CENIPA).

O audio de qualidade padrdo foi extraido integralmente, totalizando duas horas,
guatro minutos e quinze segundos de gravacao. Foram registradas as gravacgoes relativas
a fase final de descida, ao pouso e ao taxi do voo anterior. Além disso, as gravacdes
continham as conversas realizadas em solo com a aeronave energizada e durante todo o
voo do acidente.

Com relacédo ao audio de alta qualidade, foi extraido um total de 31 minutos e 26
segundos de gravacao. Porém, foi identificado que um chip de memoéria estava danificado
de forma irrecuperavel.

Pela logica de gravacdo do CVR, a falha desse chip de memdéria gerou pequenas
lacunas pontuais na se¢éo de audio de alta qualidade referente a captacdo do microfone
de &rea. O periodo de gravacéo de alta qualidade compreendeu o final da fase de taxi e
todo o voo do acidente.

Nas gravacdes relativas ao voo anterior (SBSP-SBBR), apés o pouso, durante o
procedimento de shutdown, nédo foi identificada a realizacdo do teste TRIM/FLAP da
Rotary Test Switch.

A aeronave foi energizada novamente, cerca de 45 minutos antes da decolagem
para o voo da ocorréncia e, nesse momento, o CVR voltou a registrar os audios de
cabine.

Durante a preparacao para o voo, foi possivel identificar diversos assuntos, tais
como: plano de voo, navegacéo e informacdes do Automatic Terminal Information Service
(ATIS). Naquele periodo, ndo foram identificadas algumas a¢Bes do Cockpit Preparation
Checklist.
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Cerca de trinta minutos antes da decolagem, houve o seguinte dialogo entre os
tripulantes:

- “Eu nem mexi, dessa vez deu de novo. Hoje de manha nao deu, mas nem toquei
aqui também.”

- “Ah tira... tira ele um pouquinho ali.”
- “Pitch Control. Pitch Power.”

Instantes apOds a ultima fala desse dialogo, foi possivel identificar dois sons de baixa
intensidade no canal de &udio dos tripulantes, caracterizados por dois cliques de tom
grave, espacados por, aproximadamente, um segundo.

ApOGs cerca de quinze segundos, foram identificados outros dois sons de cliques
semelhantes aos anteriores, espacados, novamente, por um segundo.

Aproximadamente um minuto e vinte segundos apos a fala “Pitch Control. Pitch
Power” foram registrados sons de outros dois cliques.

O primeiro se caracterizou como o som de um cliqgue de intensidade baixa para
média e tom levemente grave. Apds 1,5 segundo, outro som foi caracterizado como um
cligue de intensidade média e tom moderadamente agudo.

Em seguida, foi possivel ouvir o aviso sonoro de movimentacdo do estabilizador
horizontal (Clacker) por duas vezes.

Cerca de cinco segundos apés o ultimo aviso sonoro (Clacker), foi registrado no
canal de audio do microfone de cabine, um Unico som caracterizado por um clique de
intensidade média e levemente agudo.

Por volta de 30 segundos apdés o término do aviso sonoro Clacker,
aproximadamente 25 minutos antes da decolagem, houve a seguinte conversa entre 0s
tripulantes:

- “Nada né?”
- “Nem acender ele acendeu.”
- “Uhum...Experimenta...Botdo Vermelho.”

- “Quer puxar um pouquinho de novo e deixar uns dois ou um minuto?”

Logo em seguida a esse didlogo, foi possivel identificar novamente, no canal de
audio dos tripulantes, um som de baixa intensidade caracterizado por dois cliques de tom
grave, espacgados por, aproximadamente, 0,7 segundo.

Cerca de 24 minutos antes da decolagem, um dos tripulantes fez uma ligacéo
telefénica solicitando o embarque dos passageiros. A seguir consta um trecho da ligacéo:

- “Pra n&o dar muito stress ai, pede para os passageiros ja entrarem.”

A seguinte conversa entre o0s tripulantes foi registrada 23 minutos,
aproximadamente, antes da decolagem:

- “Volta?”

- “Volta.”

Em seguida, foi registrado no canal de audio dos tripulantes dois sons de baixa
intensidade e tom grave caracterizados por dois cliques espagados de, aproximadamente,
um segundo.

Na sequéncia, os tripulantes comentam sobre o acendimento de uma luz, no
entanto, sem especifica-la. Foram feitos outros comentarios sobre desligar a Auxiliary
Power Unit (APU) e a bateria, porém sem estabelecer relagéo direta com nenhum sistema
da aeronave.
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O embarque dos passageiros ocorreu, aproximadamente, 21 minutos antes da
decolagem. Os tripulantes reportaram que a aeronave estava acionada e pronta para o
taxi cerca de treze minutos antes da decolagem.

Pouco mais de dois minutos apos os tripulantes declararem a aeronave acionada e
pronta para o téxi, foi possivel identificar um Unico som de intensidade baixa para média e
tom levemente grave. Em seguida, houve o seguinte comentario de um dos tripulantes:

- “Colocou? Ué? Nao ta respondendo também?”

Durante essa fala, foi possivel identificar, no canal de audio do microfone de cabine,
um unico som de intensidade média e tom moderadamente agudo. Apés cerca de quatro
segundos, houve dois avisos sonoros de movimentacdo do estabilizador horizontal
(Clacker).

Por volta de cinco segundos apos o término da movimentacao, foi possivel identificar
no canal de audio do microfone de cabine, um Unico som de intensidade média e tom
levemente agudo.

Cerca de quatro minutos antes de iniciar a corrida de decolagem, os tripulantes
tiveram o seguinte didlogo antes de ingressar na pista 11R:
- “Nao tem nenhuma aeronave.”
- “Wamos fazer o seguinte... tira o APU.”
- “APU fora. Beleza. Quer tentar o inversor também?”
- “Hum, ndo, inversor ndo.”
- “Vai ter que ir na mao.”
- “Ahn?”
- “Vai ter que ir na mao.”
Na sequéncia, a aeronave recebeu autorizacdo para decolar. A corrida de
decolagem ocorreu sem intercorréncias. Durante a subida inicial, menos de um minuto

apos a decolagem, foi possivel identificar dois sons no canal de audio do microfone de
cabine.

O primeiro som era caracterizado como um clique de intensidade baixa para
moderada e tom levemente grave. O segundo som era caracterizado como um clique de
intensidade média e tom moderadamente agudo. Esses cliques estavam espacados de
aproximadamente 1,5 segundo.

Por volta de trés segundos apés esses dois sinais sonoros, foi possivel ouvir 0 aviso
sonoro de movimentacdo do estabilizador horizontal (Clacker) em quatro momentos
distintos, totalizando 16,8 segundos de aviso sonoro em um intervalo de tempo de,
aproximadamente, dois minutos.

Durante os procedimentos de decolagem e subida, os tripulantes pronunciaram
algumas acdes do After Takeoff Checkilist.

Cerca de trés minutos ap0s a decolagem, houve o seguinte dialogo entre o0s
tripulantes:
- “Aqui vocé tem que botar na cabega que vocé é um piloto automatico.”
- “Uhum.”
Decorridos quatro minutos e trinta segundos de voo, foram identificados trés sons
distintos no canal de audio do microfone de cabine. O primeiro caracterizou-se como um

clique de intensidade média e tom levemente agudo. Ap6s 2,1 segundos, um segundo
clique de intensidade baixa para moderada e tom levemente grave. Por fim, um terceiro
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cligue espacado de 2,3 segundos do segundo clique com intensidade média e tom
levemente agudo. Logo na sequéncia houve o seguinte dialogo entre os tripulantes:

- “Deixa ele quietinho...né?”
_ uE-”
- “Quer manter ai?”

- “Beleza.”

Apoés esse diadlogo, um dos tripulantes forneceu orientacdes sobre posicbes mais
confortaveis de pilotagem e sobre manter a aeronave na rota desejada.

Decorridos cerca de doze minutos de voo, um dos tripulantes comentou sobre a
posicédo do estabilizador horizontal como sendo de, aproximadamente, -2° em voo reto e
nivelado.

Por volta de catorze minutos de voo, houve o seguinte didlogo entre os tripulantes:
- “Wamos ver se o AP esta funcionando?”
- “Vamos.”
Menos de um segundo apoOs esse dialogo, foi possivel ouvir, no canal de audio do
microfone de cabine, um som caracterizado por um clique de intensidade média e tom

levemente agudo. Cerca de cinco segundos apds esse som, houve o seguinte dialogo
entre os tripulantes:

- “Nada né?”
- “Nada.”
Aproximadamente sete segundos apds o ultimo dialogo, foi possivel identificar
novamente dois sons distintos no microfone de area da cabine. O primeiro caracterizado
por um cligue de intensidade média para baixa e tom levemente grave. O segundo

caracterizado por um clique de intensidade média e tom moderadamente agudo espacado
de, aproximadamente, um segundo do primeiro som.

Menos de dois minutos apds o didlogo anterior, ou seja, decorridos,
aproximadamente, 16 minutos de voo, houve o seguinte dialogo entre os tripulantes:

- “Wocé acredita que uma vez eu e o [nome de pessoa] levamos o [apelido] até
[nome de cidade] assim?”*

- “Vixe!”
- “Foi uma hora cada um assim.”

Apbés esse didlogo, os tripulantes comentaram sobre algumas formacdes
meteorolégicas e sobre realizar pequenos desvios na rota. Com aproximadamente 21
minutos de voo, a tripulagdo solicitou o FL410 como nivel final de voo. Esta solicitagdo foi
autorizada pelo servico de trafego aéreo, Air Traffic Services (ATS).

Decorridos aproximadamente 23 minutos e trinta segundos de voo, houve o seguinte
didlogo entre os tripulantes:

- " Se quiser que eu tente alguma coisa ai vocé fala. Se quiser que eu va tentando
alguma coisa"

- “Nao, néo, agora... ja... acabei de... Voltou ao normal (...). Vamos ver se liga”

Imediatamente apos o término da segunda fala do dialogo anterior, houve a seguinte
sequéncia de eventos registrada no canal de audio do microfone de cabine:

- Evento 01 (00mMO00,0s): som de um cligue de intensidade média e tom levemente
agudo;

1 . . . .
Nome de pessoas e cidades intencionalmente omitidos.
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- Evento 02 (00m02,2s): inicio do aviso sonoro de movimentagdo do estabilizador
horizontal (Clacker);

- Evento 03 (00m03,6s): fala de um dos tripulantes: “Eita!”;

- Evento 04 (00m03,8s): fim do aviso sonoro de movimentacdo do estabilizador
horizontal (Clacker);

- Evento 05 (00mO03,9s): aviso sonoro de, aproximadamente, 2.700hz de
frequéncia;

- Evento 06 (00m05,9s): som de intensidade baixa para média e tom levemente
grave;

- Evento 07 (00m06,3s): som de intensidade média e tom moderadamente agudo;
- Evento 08 (00m12,5s): fala de um dos tripulantes: “Reduzir?”;
- Evento 09 (00m13,4s): fala do outro tripulante: “Aham.”;

- Evento 10 (00m18,3s): som de esfor¢o fisico de um dos tripulantes - houve em
torno de 10 manifestacfes similares durante a queda da aeronave;

- Evento 11 (00m21,3s): alarme caracteristico de sobrevelocidade (Overspeed) -
este alarme permaneceu até a interrupcéo da gravacéo;

- Evento 12 (00m56,0s): alarmes do Ground Proximity Warning System (GPWS) -
avisos Caution Terrain e Pull Up - estes alarmes foram emitidos de forma
espacada até a interrupcao da gravacao; e

Evento 13 (01m13,3s): interrup¢éo da gravagcao do CVR da aeronave.
1.12.Informacdes acerca do impacto e dos destrocos.

A aeronave colidiu contra o solo com alta energia, em uma fazenda localizada no
municipio de Guarda-Mor, MG. A elevacao do terreno era de, aproximadamente, 2.200ft.

O impacto contra o solo produziu alta fragmentacéo da aeronave e uma cratera de,
aproximadamente, dez metros de diametro e sete metros de profundidade.

Figura 23 - Local de impacto da aeronave contra o solo.

1.13.Informacbes medicas, ergondmicas e psicoldgicas.
1.13.1. Aspectos médicos.
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De acordo com os dados das Inspec¢des de Saude (INSPSAU), os tripulantes eram
considerados saudaveis fisica e mentalmente.

O piloto realizou sua ultima Inspecao de Saude em 09JUN2015, na junta de saude
do Hospital de Aeronautica de Sao Paulo (HASP), recebendo o parecer “apto para o fim a
que se destina”. A INSPSAU tinha validade até 09JUN2016.

O copiloto realizou sua ultima Inspecéo de Saude em 26FEV2015, na junta de saude
do Hospital de Aeronautica de S&o Paulo (HASP), recebendo o parecer “apto para o fim a
que se destina”. A INSPSAU tinha validade até 26FEV2016.

1.13.2. Informagdes ergondmicas.
Nada a relatar.
1.13.3. Aspectos Psicoldgicos.

Na época do acidente, o piloto trabalhava para a empresa operadora ha mais de
trinta anos.

Segundo relatos, era profissionalmente respeitado entre os colegas de trabalho e
mantinha um bom relacionamento interpessoal com todos, geralmente assumindo um
perfil comportamental calmo, discreto, metddico e apaziguador.

Apesar de sua postura mais introspectiva e reservada, mostrava-se aberto a
comunicacdo e ao dialogo entre os pilotos com quem trabalhava, fato que facilitava a
dinAmica da equipe e o gerenciamento de recursos técnicos e humanos durante 0s voos.

Pessoas proximas ao piloto relataram que, no periodo que antecedeu o acidente, ele
se apresentava fisica e emocionalmente estavel. Mantinha rotinas de sono e alimentacéo
saudaveis e nao apresentava queixas com relacdo ao trabalho que pudessem refletir
negativamente no seu desempenho.

Sua disposicao era integral para o voo, inclusive nos finais de semana. No entanto,
segundo familiares, o piloto ndo relatava desconforto pelas auséncias sociais causadas
em funcao do seu trabalho.

Entre a equipe de tripulantes da empresa operadora, o piloto envolvido no acidente
era quem costumava assumir a funcdo de comandante de todos os voos escalados para a
aeronave PT-WQH.

Segundo relatos de seus colegas, seu dominio técnico sobre o referido modelo era
notavel, com destaque para a autoconfianca e o nivel de consciéncia situacional
apresentado durante os voos.

Familiares e colegas de trabalho afirmaram que era comum o piloto manter um
estreito acompanhamento das condicbes operacionais da aeronave. Nao foi do
conhecimento deles qualquer relato sobre anormalidades na operacdo do PT-WQH.

O copiloto, segundo seus familiares, mostrava-se fisica e psicologicamente saudavel
antes do acidente. Afirmaram que, apesar de sedentario e um pouco acima do peso, hao
apresentava queixas de fadiga ou cansaco durante a realizacao de suas atividades.

O copiloto foi descrito como um profissional centrado e que ainda se encontrava em
fase de aquisicdo de experiéncia operacional. Ele ndo possuia vinculo empregaticio com
0 operador, mas era solicitado para a composi¢cao da escala na falta de outro tripulante.

Sempre que necessario, o piloto costumava priorizar 0s voos com esse copiloto.
Familiares do copiloto relataram que essa condicdo o agradava, em virtude da
oportunidade, ainda que informal, de ser instruido e treinado operacionalmente pelo piloto
durante a realiza¢ao dos voos.
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No que tange aos aspectos psicossociais presentes na relagdo de trabalho dos
pilotos com os dirigentes da operadora e demais usuarios do seu servico aéreo, nao
houve relatos de pressdes em relacdo ao cumprimento rigido de horarios ou dos
planejamentos de voo.

Segundo os pilotos da empresa operadora, 0s passageiros ndo possuiam o habito
de interferir na conducédo dos voos ou nas acdes em cabine, sendo compreensivos com
eventuais desvios de rota, quando assim a seguranc¢a do voo exigisse.

Quanto aos servicos de manutencao realizados, apesar de alguns relatos de
integrantes da empresa mantenedora negarem a existéncia de pressdes pelo operador
para a execucao e finalizacdo dos servicos, foi reportado que, por vezes, havia pressao
por parte do piloto-chefe do operador.

O acompanhamento muito préximo das atividades dentro do préprio hangar de
manuteng¢do, em algumas ocasides, constrangia 0os mecanicos durante a execucao dos
Servicos.

Informaram, também, que essa postura refletia em uma pressao autoimposta pelo
mecanico para a finalizacdo do trabalho, além de uma carga de estresse que se somava
as exigéncias da propria atividade de manutencao.

1.14.Informag0Oes acerca de fogo.

N&o havia evidéncia de fogo em voo. Todos os sinais encontrados eram condizentes
com incéndio apos o impacto. As documentacdes a bordo da aeronave foram danificadas
pelas chamas.

1.15.Informagbes acerca de sobrevivéncia e/ou de abandono da aeronave.
N&o houve sobreviventes.
1.16. Exames, testes e pesquisas.

Foi realizado exame dos destrocos entre os dias 23FEV2016 e 26FEV2016, com a
participacao de representantes do CENIPA, do Departamento de Ciéncia e Tecnologia da
Aeronautica (DCTA), do fabricante da aeronave e do fabricante dos motores, nas
instalacées do CENIPA, em Brasilia, DF.

Devido a extensdo dos danos, ndo foi possivel realizar exames detalhados em
diversos sistemas da aeronave.

A partir da analise dos destrocos foi possivel afirmar que:

a) a medicdo dos atuadores dos flapes, spoilers e speed brakes indicou que estes
estavam recolhidos; e

b) a medicdo dos atuadores dos trens de pouso indicou que estes estavam na posi¢cao
recolhida.

Com relacdo ao sistema de compensacao longitudinal, foram recuperados o
conjunto de fixacdo do atuador na superficie do estabilizador horizontal, o motor elétrico
do estabilizador horizontal e uma secdo de, aproximadamente, cinco polegadas do
jackscrew de acionamento (Figura 24).
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Figura 24 - Motor elétrico do estabilizador horizontal e secéo do jackscrew.

N&o foi possivel estimar a posicdo do estabilizador horizontal no momento do
impacto.

O motor esquerdo, modelo TFE731-4, PN 3073640-2, SN P-102269, apresentava
danos com caracteristicas de rocamento nos discos de turbina. Esses danos indicavam
gue o motor apresentava rotagcao e estava operando no momento do impacto.

Figura 25 - Blades danificadas da turbina de baixa presséo do motor esquerdo.

O motor direito, modelo TFE731-4, PN 3073640-2, SN P-102278, apresentava
danos com caracteristicas de rogamento nos discos de turbina. Esses danos indicavam
gue o motor apresentava rotacao e estava operando no momento do impacto.
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Figura 26 - Blades danificadas da turbina de baixa pressdo do motor direito.

N&do foram observadas condi¢cdes preexistentes ao impacto que indicassem
condi¢cBes de funcionamento anormal dos motores.

1.17.Informagdes organizacionais e de gerenciamento.

O operador utilizava servicos aéreos de transporte privado para o cumprimento de
sua agenda de atividades ha quase quarenta anos, com a finalidade de atender as
demandas de deslocamentos dos dirigentes da empresa.

A aeronave modelo 650 era utilizada pelo operador desde 1998. Na época do
acidente, a empresa operadora possuia, além do modelo 650, uma aeronave modelo
Gulfstream 200. A equipe de operacdo dessas aeronaves era composta por quatro
pilotos, sendo o PT-WQH operado, predominantemente, pelo piloto envolvido no acidente.

O copiloto que voava o 650 no dia do acidente ndo possuia vinculo empregaticio
com o operador. Realizava voos sob demanda, condicdo essa que durava,
aproximadamente, trés anos.

Segundo familiares do copiloto, havia uma expectativa, embora ainda néao
oficializada, de uma contratacdo formal pelo operador para 2016.

As atividades aéreas da empresa operadora eram coordenadas pelo piloto-chefe do
operador. Os voos eram realizados sob demanda, ndo havendo uma rotina de operacao
pré-definida.

Normalmente, os voos eram solicitados com uma antecedéncia média de dez a
quinze dias, 0 que permitia serem planejados de forma organizada.

Eram realizados em torno de trinta voos por més, equivalentes a vinte horas
mensais de voo, em média, os quais podiam envolver também jornadas de trabalho
noturna ou em fins de semana.

Segundo relatos, as condigdes anormais (panes) observadas na operacdo da
aeronave eram habitualmente reportadas de modo verbal, ndo sendo registradas no diario
de bordo.

Os servicos de manutencdo eram realizados, geralmente, na sede da oficina.
Entretanto, eventualmente, intervengcbes de manutengao poderiam ser realizadas fora de
sede no local onde a aeronave se encontrava.
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Grande parte das intervencdes de manutencdo realizadas no PT-WQH era
acompanhada pelo piloto-chefe do operador e, sempre que possivel, também pelo piloto
envolvido no acidente em tela.

Segundo a organizacdo de manutencéo, em funcao da politica de transparéncia que
buscava manter com seus clientes, ela ndo limitava ou impedia o acompanhamento do
operador quanto ao andamento e o0s tipos de servicos que eram executados pelos
mecanicos dentro do préprio hangar de manutencao.

Com relacdo aos processos organizacionais relativos a abertura de ordens de
servico pela organizagcdo de manutengdo, constatou-se que as mesmas eram
confeccionadas por uma equipe de Apoio ao Cliente, cuja composicdo ndo previa a
presenca de profissional com conhecimentos técnicos de manutencao.

Sobre isso, alguns profissionais da manutencdo mencionaram gque era comum
receber OS com descri¢cdes pouco detalhadas ou confusas do servigo a ser realizado, fato
gue recorrentemente os levava a um retrabalho de ter que entrar em contato novamente
com o operador e/ou com a Equipe de Apoio ao Cliente, com o fito de esclarecer melhor a
natureza e a caracteristica da condicao registrada.

Conforme mencionado na sec¢do 1.6, houve duas intervencbes de manutencao
relacionadas com o sistema de compensacao longitudinal no més de setembro de 2015,
OS n°© 81.995, de 08SET2015 e OS n° 82.071, de 21SET2015.

De acordo com o apurado junto a organizagdo de manutencdo, esta informou que no
caso da primeira OS, aparentemente, tratava-se de uma pane elétrica intermitente, pois
néo foi possivel reproduzi-la mais de uma vez durante os testes.

Além disso, a descricdo do servico na OS ndo remeteu a um problema mais
complexo, que necessitasse de uma verificagdo mais completa em todo o sistema de
compensacao horizontal da aeronave.

A interpretacdo da descricdo da primeira OS induziu a equipe de manutencédo a
realizar verificagcdes no sistema elétrico associado ao Horizontal Trim Advisory.

Observou-se que o inspetor de manutencao responsavel pela conferéncia do servico
nao possuia conhecimentos aprofundados em sistemas elétricos, apesar de possuir o
curso referente ao tema. O inspetor também néo era habilitado em avidnicos, sendo sua
especialidade relacionada aos sistemas de comandos de voo.

A execucao do servico referente a essa primeira OS foi assinada pelo supervisor de
manutencdo da empresa e ndo pelo mecéanico responsavel pela realizacdo do servico.
Segundo informacgdes, esta ndo costumava ser uma pratica comum na empresa.

Apos a conclusdo do servico da OS n° 81.995, uma segunda OS, n° 82.071, foi
solicitada pelo operador, com a seguinte descricao:

“ALARME DO TRIM COM AVISO SONORO CONSTANTE - NECESSARIO
SUBSTITUIR (REFERENTE ITEM 08 DA OS 81.995).”

A descricao do servigo restringia-se apenas ao aviso sonoro. N&o foi realizado novo
teste do sistema, sendo efetuada apenas a substituicio do componente. Portanto, de
acordo com relatos, a verificacao detalhada do sistema nao foi efetuada.

1.18.Informagdes operacionais.

A aeronave decolou do Aerédromo de Congonhas (SBSP) com destino ao
Aerodromo de Brasilia (SBBR), na manha do dia 10NOV2015, com previséo de retorno no
final do mesmo dia.

Esse voo tinha como objetivo transportar executivos da empresa proprietaria da
aeronave.
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A aeronave foi abastecida com 1.400 litros de combustivel JET Al, em Brasilia, DF.

A aeronave estava dentro dos limites de peso e balanceamento especificados pelo
fabricante.

A decolagem ocorreu as 20h39min (UTC). O nivel de cruzeiro constante no plano de
voo era o FL390.

A primeira deteccdo de um dos radares de controle de trafego aéreo ocorreu com
menos de um minuto de voo, por volta de 4.000ft. Esta deteccdo ocorreu no modo
secundario do radar, no qual a aeronave transmite informacfes de altitude e cdodigo
transponder.

No modo priméario, a informacédo de altitude é obtida por meio da propria deteccédo
radar e possui menor precisao.

Com cerca de 21 minutos de voo, a aeronave estava no FL340. Nesse momento,
conforme descrito na se¢do 1.11, a tripulacao solicitou o nivel de voo final FL410.

O Centro de Controle de Area Brasilia (ACC-BS) autorizou o nivel solicitado.

Com 24 minutos de voo, os radares de trafego aéreo detectaram, por meio do modo
secundario do radar, a aeronave em uma altitude de 36.800ft.

ApoOs atingir essa altitude, as deteccBes dos radares mostraram que ela descreveu
uma trajetéria descendente acentuada.

Apos a altitude de 35.800ft, a l6gica de deteccdo dos radares considerou invalidas
as informacdes fornecidas pela aeronave, sendo as deteccdes realizadas no modo
primario.

A Figura 27, a seguir, resume a trajetdria descendente da aeronave.

A primeira coluna exibe o horario da deteccdo, a segunda mostra os valores de
altitude e a terceira exibe o modo de deteccao (primario ou secundario).

Hora (UTC) Altitude (ft) Modo
21:03:24 36800 Secundario
21:03:28 36600 Secundario
21:03:29 36400 Secundario
21:03:32 36100 Primario
21:03:34 35800 Secundario
21:03:36 35500 Primario
21:03:35 35600 Primario
21:03:39 34800 Primario
21:03:40 34600 Primario
21:03:44 33700 Primario
21:03:46 33000 Primario
21:03:48 32400 Primario
21:03:49 32000 Primario
21:03:50 31300 Primario
21:03:51 30800 Primario
21:03:54 29500 Primario
21:03:55 28800 Primario
21:03:58 27200 Primario
21:04:03 23700 Primario
21:04:06 21400 Primario
21:04:10 18700 Primario

Figura 27 - Detecces radar durante a queda da aeronave PT-WQH.
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A Ultima detecgdo ocorreu no modo primario as 21h04minl10seg (UTC) em uma
altitude de 18.700ft.

As coordenadas registradas pelo radar nesse ponto foram 17°55°55°S e
047°20'57"W.

Considerando a ultima detecgdo radar e o ponto de impacto (17°56°05”S e
047°18’34”W), concluiu-se que a aeronave percorreu uma distancia horizontal de 2,3 NM
(4.260m) entre esses dois pontos.

Com relacdo aos manuais de voo, o Airplane Flight Manual (AFM) continha
procedimentos a serem realizados em listas de verificacées (checklists) de acordo com a
situacao de voo da aeronave.

De maneira geral, os checklists sédo divididos em trés grandes areas: Procedimentos
Normais (Normal Procedures), Procedimentos Anormais (Abnormal Procedures) e
Procedimentos de Emergéncia (Emergency Procedures).

As verificagbes contidas nos Procedimentos Normais (Normal Procedures) sao
aquelas acdes que devem ser adotadas na operacao de rotina da aeronave.

A Figura 28 mostra os Normal Procedures da aeronave modelo 650, de acordo com
0 AFM Reviséo 10, de 13AG0O2001.

HORMAL PROCEDURES ................ e 367
COtEpIl IGPEEION ..t n et 367
Cabin INBPBCHON ...t 368
Exteror InBpaclion  .......o.iiiiiiiiiiiiiiiiiii i 310
Cockpit Preparation — ........00000 Cadraameeaaaraanas Careramaaararaanas 372
Bedore Starting Englnr}$ e rae e aananen o h e e eme ey 3-TE
Startng Engings - Nomnal Moda Eithar Engine First -
Badore TaED .. ..o 378
L 380
Baolora Takeatf  .............000i e e . 381
TaRE ... i m s s a s m s A At 3-82
Alter Takeal - Cliral L. .. i ieaeaiaaaaaas 382
LB L it e 383
Turbulent Air Panefraion . .....oooeiiiiiiiiiiiiiiii i s 383
Descant  ........ . e e -84
Approach ... .00 et e e e e e m e 3-Bd
T I 385
L 385
All-Engines Go-Around .. ... ouiaaa e S 385
Aftor Landing ... - . e 388
Il ..o vs e s vt e s e s s e s aaa s e e et an e e 3-B6
Shutdown (Qulek Tumaroond Planned with APUGPU) ... ......oinn. 387
Anteloe ABBIEVEE L. iiiaiaiiiiaiiiaaaaaas 388
Fightintoloing  .......oooiiiiaiiiias e ae e aaaiae s 389
Cold Weathar Operations  ........cceecenee. . et e weneean 3-R9
Anli-lon Sysiems R 3-90
Pressunizaion/Emironmental SYBIBM .. ... . i 394
Freon Alr Conditfoming Sysbem . ... ... i 385
Windshisld Defog ... ... . i iii i iini i ir s i a s a s aaaas 385
Cooygon Sysbem ..o e 396
FUBISYBIBM ... s iiiiiaisarnnanansasansnnsssnsanarasansarassnsnnn 3-98
Hy Al SYSMM ...y iausssaanraasinasraaasraaa s raaintaanns 3-89
Elechricsl SYSIBM ... ... .. ... eiiiiiiaiiiiiiiiiiiaiaiaaaaaas 302
Automatic Perdommanca BEBBIVE ... i i i e 3103
Honeywell SPZ-B000 Avonics  .....oociiiiiiiiiii i 104
Landing Lights  .............. Caiaas e 3106

Figura 28 - Procedimentos Normais da aeronave modelo 650.

Dentre os topicos mostrados na Figura 28, aqueles que previam uma verificagdo no
sistema de compensacao longitudinal da aeronave eram o Cockpit Preparation e o
Shutdown Checklist.

O Cockpit Preparation Checklist contemplava acdes a serem executadas apés as
inspecodes interna/externa e antes da partida dos motores.
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De maneira geral, a sua finalidade era configurar a aeronave para 0 voo e testar

seus diversos sistemas.

Conforme o AFM Revisdo 10, de 13AG02001, o Cockpit Preparation Checklist

incluia trinta itens.

A Figura 29 mostra em destaque o item 17, Warning Systems - CHECK, do Cockpit

Preparation Checklist.

SECTION I8 + OPERATING PROCEDUSES
MODEL 650 NORMAL PROCEOURES
COCKPIT PREPARATION (Continued)
3. Geound idie Switch - NORM
4. ignition Switches - NORM
5 Antisid Switch - ON
6. Fusl Boost Pumps - NORM,
7. Fusl Computers - NORM
8. PAC BLD SELECT - NORM.
9. AleronSpoder Disconnect T-Mandie - CHECK IN.
10, Emdronmental Control Panel - ALL KNOBS SET TO 12 O'CLOCK.
2. Loft and Right Engine Bleod Alr - ON
b. Isolation Vahe - SHUT,
¢. Cockpit and Cabin PACs - ON (OFF when opéraling al airports af or above
12,000 foet).
d.  Auo Temperature Control - NORMAL RANGE.
11, Cocipit Alr Distribution Valves
8. Pilot and Copiiot Side Window Vonts - NORM,
b. Remaining valves - AS DESIRED.
NOTE
To provide incroased air Sow tho WEMAC BOOST fan should bo tamod on
12. ANl Other Swilches - OFF or NORM.
13, Batiory Switch - BATT (check 24 volts minimum; 28.5 volts If exiernal power or APU
already on).
14, Geas Hancio - DOWN (3 GREEN LIGHTS)
15. It APU instabed and not akoady staned. APU - START (APU CHECKLIST; or GPU -
CONNECT/ON: if dosired; chock 28.5 volts).
16. Avionics Power and AC XOVER Swilches - ON AND NORM.
17. Waming Systerns « CHECK.
NOTE
® Tho windshield bloed alr warming system Is tosted by tuming the WS
BLD Switch on when the Warming Test Swiich Is in the WS TEMP
positon. The WS O'HEAT, LH and RH lights will lluminate and the
MAstr warning wit Aash
® In ANNUN position, verily the following lights are on: CMPRTR WARN,
AHAS BASIC - AHRS AUX PWR, EFIS FAN, FMS1 SXFMS2 SX. AP
OFF - YO OFF, in the pdol's and coplol's paneds and GC-810, AFCS A
ON, AFCS B/ ON, MFD FAN (IF INSTALLED). Turn the TEST swilch lo
OFF wheon check is compieted.
* On airplanes not incorporating $8650.34-95 I the rotary test switch is
positoned 10 the ANNUN posiion with the standby attitude indicator OFF,
omher on the ground of in the air, the AHRS will bse electrical powor and
fad. The AMRS will then require a throe (3) mirute realignment period
ahor powor restoration before saSisfactory AHRS amtude and heading
Information is avallablo. On alrplanes incorporating SBES0-34.95, the
#bove is true on e ground, but the ANNUN position will not aflect the
AHRS when the airplane is airbome, duo 10 the weght-on-wheels (squat)
switch preventing circull completion
(Contrwod Next Page)
FAA APPROVED
65CTFM-08 Cordguration AA us 373

Figura 29 - Cockpit Preparation Checklist, Pagina 3-73, mostrando os itens 3 a 17, de
acordo com o AFM Reviséo 10, de 13AG02001 (grifo nosso).

O procedimento Warning Systems - CHECK, contido no AFM Revisdo 10, de
13AG02001, ndo descrevia, de forma detalhada, as acdes a serem realizadas nesse

procedimento.

As notas do item 17 faziam referéncia as posicdes W/S TEMP e ANNUN da chave
seletora da Rotary Test Switch.
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No Operating Manual Revisao 3, de 19FEV1999, constava, na secéo 2 (Airplane and
Systems - Warning and Test), a descricao de diversos sistemas de alertas aos tripulantes,
além do detalhamento de cada posicédo da Rotary Test Switch.

A Figura 30 mostra em destaque o item 21, Primary/Secondary Trim - CHECK, do
Cockpit Preparation Checkilist.

SECTION Il - OPERATING PROCEDURES
NORMAL

PROCEDURES MODEL 650

COCKPIT PREPARATION (Continued)

18, EFIS TEST Butions - PUSH:; veriy fags, cautions, flight direcior command bars are
presented and radio attimeter tests to 50 feet for Colins or 100 feet for Honeywell
Release button when test is complote

19. CVR - TEST.

20. Stabilizer Posiion - VERIFY INDICATOR AGREES WITH ACTUAL POSITION

21, m&cm Trim - CHECK (PILOT'S WHEEL FIRST, THEN COPILOT'S

).
& Left HaX of Switch - ENGAGE for nose up and then nose down - Verify stabllizer
does not move - DISENGAGE.
l b. Repeat 21.a for the Right Half of Switch

c. Entire Switich - ENGAGE for nose up and then nose down - Stabilizer shall
foliow trim command. Veriy trim audio clicking sounds approximately one
second after initiating trim - DISENGAGE. Verify trim stops moving by
monkoring the indicator and verify that the clicking stops immediately.

WARNING

IF THE TRIM CONTINUES TO MOVE OR CLICKING CONTINUES TO
SOUND AFTER DISENGAGEMENT, THE PRIMARY TRIM SYSTEM HAS
RUNAWAY.

d.  Trm Disconnect - ENGAGE primary trim swilch for nose up: with the trim in
motion, DEPRESS and HOLD the AP/TRIMNWS disconnect button, Verity the
peimary trim stops. RELEASE the AP/TRIMNWS button, the peimary trim shall
start o run, DISENGAGE primary trim switch.

¢.  Secondary Trim Switch - ON (Mt guarded cover) - Verity the PRI TRIM FAIL and

master warning lights are on. (The SEC TRIM FAULT light may also illuminate:

oengage secondary trim momentarily to extinguish it)

Master Warning - PUSH TO CANCEL

Left Half of Switch - ENGAGE for nose up and then nose down - Verify stabilizer

does not move - DISENGAGE

Repeat 21.9. for the Right Hall of Switch

Entire Switch - ENGAGE for nose up and then nose down - Verity SEC TRIM

FAULT Night (if illuminated) extinguishes and PRI TRIM FAIL kgt remains

Mluminated. Stabilizer shall follow trim command - Verify trim audio clicking

sounds approximately one second after initiating trim - DISENGAGE.

J.  Secondary Trim Switch - OFF.
k. Primary Trim Switch - ENGAGE, nose down - Verity PRI TRIM FAIL light
extinguished.

22 Rudder Bias Switch - TEST, VERIFY RUDDER BIAS ammeler 7 amperes (minimum
- ensweo both heaters operable) - then NORM,

o

(Continued Next Page)

FAA APPROVED
374 us. Configuraton AA BECTFM06

Figura 30 - Cockpit Preparation Checklist, Pagina 3-74, mostrando os itens 18 a 22, de
acordo com o AFM Reviséo 10, de 13AG02001 (grifo nosso).

Esse item previa uma extensa verificacdo da funcionalidade do sistema de
compensacao longitudinal da aeronave, tanto no modo primario quanto no modo
secundario.

Em 16MAIO2008, a FAA aprovou a Temporary Change 65C7FM TC-R10-18, que
trazia trés modificagcbes no Cockpit Preparation Checklist contido no AFM Reviséo 10, de
13AG02001.

A Temporary Change 65C7FM TC-R10-18 modificava a sequéncia do Cockpit
Preparation Checklist. Pela modificagéo, o item 17, Warning System - CHECK, deveria ser
realizado imediatamente apds o item 21.

Além disso, a TC 65C7FM TC-R10-18 modificava o terceiro ponto do item 17,
Warning System - CHECK, para um aviso (Caution). Ela também incluia um novo alerta
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(Warning), advertindo que, caso houvesse uma falha no teste do sistema primério de
compensacao, esta condicdo seria impeditiva para o voo até a sua corre¢ao.

As Figuras 31 e 32 mostram o contetdo da Temporary Change 65C7FM TC-R10-18.

TEMPORARY FAA APFROVED AIRPLANE FLIGHT MANUAL CHANGE

Pustication Aluctid Woctal BS0 Citaion Vil {Airplanas B50-T001 e On) basic
Fi8, Approvind Alrplien Flsght Manual Revisian 10, datid
13 August 2001,

Adnplar Sovial Mumbars AMachsg Ainplangs BS0-T00T thng T 119 aguspped with the SPE-

BOOD, imconporating SBE50-27-53 or ASLES055-04,

Dascrighion of Changs Section 11, Normal Procedures, COCKPIT

PREPARATION, page 3-74, move a step, change a nole,
and| dchd i wasming.

Filing Irsirections Insar this bemporary changa in the Modal 650 Citation VI

[Alrplanas B50-7001 and On) basko FAA Approved
Airpdang Flight Manual aciacen to page 3-T4, sirplanes
agquipgid with SRI-8000, riovpadatiy) SBEG)-27-53 o
ASLAS0-55-0a. This ternporany change replaces B5CTFM
TC-R10-07 in s entirety.

Bomoval Instnactions: Remove and discard BSCTFM TC-R10-07. This

IBMEOFAry CRBNgH Mt D Fmoved BN dacarded whin
Rawigian 11 has badn collalad intg the basic FAA
Apprervisd Adpian Fhgh Manisl

*  The windshiold bleod 3ir waming system
MMMWMI?TWS*ﬁthWFETE paslion. The WIS O'HEAT,
Lk and R fighs: v fash.

In AMNLUN position, e [nnme Eﬂm ane on: CMPRTR WaRN, AMRS
BASIC - AHRS Auxm EFIS FAN. 1 SXFMS2 5X. AP OFF - YD OFF. in

In Section |6, Normal Proceduras, COCKPIT PREPARATION, move step 17 from page 3-73 o
imenadiataly Afd Stop 21 of page 3-T4. Changd [ thind bullal @ I A0l 10 & CALGON, ANd Add
WRITING &5 ilows:

COCKPIT PREPARATION

Waming Systemns - CHECK

HOTE
s tested by tuming the WiS BLD Swilch
Slurmsnabe and T moasher wameng wil

ihe pilot's and lol's panals and GC- 810, AFCS A JON, AFCS Bl OM, MFD
FAN {IF INSTALLED). Tum thae TEST swilch in OFF whon chack & compioied

CAUTION

ON AIRFLANES NOT INCORPORATING SBE50-34-05 IF THE ROTARY TEST
SWITCH 15 POSITIONED TO THE ANNUN POSITION WITH THE STANDEY
ATTITUDE INDICATOR OFF, EITHER ON THE GROUND OR IN THE AIR, THE
AHRS WILL LOSE ELECTRICAL POWER AMND FAIL, THE AHRS WILL THEM
REQUIRE A THREE (3} MINUTE REALIGNMENT PERIQOD AFTER POWER
RESTORATION BEFORE SATISFACTORY AHRS ATTITUDE AND HEADING
INFORMATION 15 AVAILABLE. ON AIRPLANES INCORPORATING 5BE80-34.55,
THE ABOVE 15 TRUE ON THE GROUND, BUT THE ANNUN POSITION WILL NOT
AFFECT THE AHRS WHEN THE AIRPLANE IS AIREDRME. DUE TO THE WEIGHT-
ON-WHEELS [SOUAT) SWITCH PREVENTING CIRCUIT COMPLETION.

(Corirued Mext Paga)

BSCTFM TC-R10-18

Figura 31 - P4gina 1 de 2 da Temporary Change 65C7FM TC-R10-18, de 16MAIO2008.

TEMPORARY FAA APPROVED AIRPLANE FLIGHT MANUAL CHANGE

WARNING

THE PRIMARY TRIM FAIL ANNUNCIATOR LIGHT MUST
ILLUMINATE DURING THE WARNING SYSTEM TEST. FAILURE TO
ILLUMIMATE INDICATES A FAULT IN THE PRIMARY TRIM
CONTROL SYSTEM THEREBY PREVENTING ANY CONTINUED
FLIGHT UNTIL THE CONDITION IS CORRECTED.

APPROVED BY ﬁ‘-’?/ba-.—

o Margaret Kline, Manager
Ajrcraft Cenification Office
Federal Aviation Administration
Wichita, Kansas

DATE OF APPROVAL ~/ /E/0F

Figura 32 - Pagina 2 de 2 da Temporary Change 65C7FM TC-R10-18, de 16MAIO2008.
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O fabricante da aeronave também disponibilizava um checklist condensado,
denominado Pilots’ Abbreviated Checklist - NORMAL PROCEDURES, Reviséo 5, de
30SET2001.

Em pesquisa realizada no decorrer da investigacdo, constatou-se que esse manual
se encontrava na mesma versdo e disponibilizado para venda, por meio do canal de
compras do fabricante.

O Pilots’ Abbreviated Checklist deveria ser usado quando a tripulacdo ja estivesse
familiarizada com a aeronave e seus sistemas.

Cabe ressaltar que, em caso de conflito de informacdes entre o Checklist da ultima
versdo do Airplane Flight Manual e suas alteracbes aprovadas pela FAA e o Pilots’
Abbreviated Checklist, deveriam ser consideradas validas as informacfes do Checklist do
AFM.

A Figura 33 mostra os itens previstos no Cockpit Preparation Pilots’ Abbreviated
Checklist - NORMAL PROCEDURES, Revisao 5, de 30SET2001.

COCKPIT PREPARATION

COCKPIT AND EXTERIOR INSPECTIONS - COMPLETE
STBY ATTITUDE INDICATOR - TEST/ON/CAGED
GND IDLE SWITCH - NORM
IGNITION SWITCHES - NORM
ANTISKID SWITCH - ON
FUEL BOOST PUMPS - NORM
FUEL COMPUTERS - NORM
PAC BLEED SELECT - NORM
AILERON/SPOILER DISCONNECT - T-HANDLE IN
10. ENVIRONMENTAL KNOBS - 12 0'CLOCK
11. COCKPIT AIR DIST VALVES - AS DESIRED
12. ALL OTHER SWITCHES - OFF/NORMAL
13. BATTERY - BATT
14. GEAR HANDLE - DOWN/3 GREEN
15. APU - START/GPU - CONNECTED (if desired)
16. AVIONICS PWR/AC XOVER - ON/NORM
17. WARNING SYSTEMS - CHECK/OFF
18. EFIS - TEST
19. CVR - TEST
20. STAB POSITION - VERIFY INDICATION
21. PRIMARY/SECONDARY TRIM - CHECK PILOT'S/COPILOT'S
22. RUDDER BIAS - TEST/NORM
23. APU (WITH HYD)
- SPEEDBRAKE/SPOILER - CHECK
- AUX HYD PWR - NORM
- AILERON BOOST - CHECK/ON
24. AVIONICS POWER - OFF
25. FUEL TRANSFER - CHECK/OFF
26. CABIN ALTITUDE WARNING HORNS - CHECK
27. PRESSURIZATION - CHECK/SET
28. ENGINE SYNC - OFF
29. ENG INSTRUMENTS - NO WARNINGS
30. FUEL TEMPERATURE - CHECK

OCOXNOO B W =

Figura 33 - Cockpit Preparation Checklist extraido do Pilots’ Abbreviated Checklist -
NORMAL PROCEDURES, Revisdo 5 de 30SET2001.
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Outro procedimento que recebeu modificacdes, por meio de Temporary Changes, foi
o Shutdown Checklist, que previa procedimentos para corte do motor e desenergizagao
da aeronave.

O Shutdown Checklist continha quinze itens, os quais nao previam verificagbes do
sistema de compensagéo longitudinal da aeronave (Figuras 34 e 35).

SHUTDOWN

1. Pafdng Brake - SET
NOTE
B Bwy brakds arg oL 00 nol sl pariong brake:

2 Aumilary Mydraulic Powar - OFF
1 Delog Fan - OFF
4 AR Anb-lch Swachad and Yakeas - OFF
5 AF Condiioning (If inslalod) - OFF
8 Tiwolles - CUTOFF - Aller two minules bolow 38 porcond fan RPM [N, ]
7. Passongor Advisory Lights - OFF
B Standly ABNude Indcalor - OFF and CAGED
B Avipnics Power Swiich - OFF
10. Emargoncy Lights - DFF
11.  APL (f inatalled) - SHUT DOWN
12 Exierior Lights - OFF
Continued Mixt Page)

FikA APPRONVED
Jab us Cordipraion AL sCTIN08

Figura 34 - Shutdown Checklist. Pagina 3-86, mostrando os itens 1 a 12, de acordo com
0 AFM Reviséo 10, de 13AG0O2001.

SHUTDOWN (Cortirwnd)

13 Baftery - OFF

14, Conirol Lock - ENGAGE

18, Optional EROS Cuygen Mask - REMOVE fom splang § ground soak condilicnd of
15°C o colder condons are aricipated.  Mask musi be ket B O°C or warmer
BTNl CORBOnT

HOTE

Engirss off vl masl be checked witen one hour aler engine ihuldown
o obtain an sccuraie of lovel  iratall enQnG Covers Afer ONgRed AR
ke

* i ongng roslans A mQuinkd wilhin 30 10 48 minules afied pnging
shuidown, B fan should be rotated by Rand seversl Bmed, or molored
[ ] for s nocoreds by e SN, appOTIRAlely 0N MIfule 1987 Ehulacwn

¢ Chach hum - Rotum o BEFORE STAHTING EMOINES CHECKLIST

Figura 35 - Shutdown Checklist. Pagina 3-87, mostrando do item 13 ao 15, de acordo
com o AFM Reviséo 10, de 13AG0O2001.

Em 16MAIO2008, a FAA aprovou a Temporary Change 65C7FM TC-R10-19, que
orientava a adicdo de um novo item na posicao nimero 2 do Shutdown Checklist do AFM
Revisao 10, de 13AG02001 e a renumeracéao dos itens restantes.

O novo item 2, denominado Stabilizer Trim Backdrive Monitor - TEST, trazia seis
subitens e um alerta (Warning), conforme Figura 36.

43 de 86




A-149/CENIPA/2015

|

H PT-WQH

10NOV2015 |

TEMPORARY FAA APPROVED AIRPLANE FLIGHT MANUAL CHANGE

PudicROr A%ectes Vooe 450 Ctor VI Arpanes 440-T001 ang On ) 3asx
FAA Aporoved Arpare PN VOrLl Revieor 1T 230
13 Augest 2001

ATDUre S0 NumDen ARec e Arpianes 450-7001 thry -T116 Imcorperating
WLAC-ITA) o ASLAS0A8-04

Oescrptor of Crange S0C0% M, Normy Procedures, SHUT DOWN, page
34 v

fing matrctonrs THET TN DO SAINGe N T VOodw 010 Cramen VI

Arpianes $53-T001 209 On) Baa FAA Approved
ANpiane FOgel Masud 23j30ent 13 page 304, for
SEPINet FCOrporatng SOASS-IT-4) or ATLA5S-38L4
ThS Wmpordry CAInge Mpaces MICTIV TC R0
1 eronety

Re vy Meratore Remoue 208 '4card S5CTINM TC-R10-16. Tas
WOGOENY PINPE U DR METOWE 30T SRCIINE ater
Revaior 11 R08 D0en CONated MNiD e DaNC FAA
AOroved ADarw FIg Vars

N S0c20n I NoemYl Procederes, SHUTDOWN, 3390 304 204 2 new sep 2 2 loes, 0
rONITON TV TINRG 504

SHUTDOWN
3 S0Ner Tem Bachsrwe Wonter - TEST

3 Panary Tem Somon - ENGAGE momentay 2048 J0en

. PR TRV FAL o VERpY It ee

¢ Pamary Tem Sefeh - RELEASE

8 Moty Test xno0 - TRIMFLAS

0 PRITRIM FAL 300 MASTER WARNING - VERFY BOTH LLUMINATED

WARNING

A POSSIBLE DEFECTIVE TRIM ACTUATOR IS INDICATED BY NO
ILLUMINATION OF PRI TRIM FAIL WARNING LIONT. CONSULY
MAINTENANCE MANUAL PROCEDURES PRIOR TO FLIONT

Ratary Test Knod - OPF

aeenoveo ay VA
Ve e e M s
Arvsat Coade ston Ofcm
e s Mante v Awwr ol shen
Wenia s
DATE OF APPROVAL S/ //CF

SECTPN TC-AI0-1%

Figura 36 - P4agina Unica da Temporary Change 65C7FM TC-R10-19, de 16MAIO2008.

Em traducéo livre, o item Stabilizer Trim Backdrive Monitor - TEST orientava:

a. Switch de Compensacéo Primaria - atuar no sentido de nariz em baixo;
PRI TRIM FAIL - verificar luz apagada,;

Switch de Compensagéo Primaria - soltar;
Rotary Test Switch - posicdo TRIM/FLAP;
PRI TRIM FAIL e MASTER WARNING - verificar ambas iluminadas; e

© oo o

WARNING

Um possivel defeito no atuador do compensador longitudinal € indicado pelo néo
acendimento da luz de alerta “PRI TRIM FAIL”. Consulte os procedimentos do Manual de
Manutenc¢éo antes do voo.

f.Rotary Test Switch - posicdo OFF.

Da mesma forma, o Pilots’ Abbreviated Checklist - NORMAL PROCEDURES,
Reviséo 5, de 30SET2001, continha os procedimentos de acordo com o AFM Reviséo 10,
de 13AG02001, sem contemplar as alteracbes da Temporary Change 65C7FM TC-R10-
19, de 16MAIO2008 (Figura 37).
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SHUTDOWN

PARKING BRAKE - SET

AUX HYD PWR - OFF

DEFOG FAN - OFF

ALL ANTI-ICE SWITCHES/VALVES - OFF
AIR CONDITIONER (if installed) - OFF
THROTTLES - CUTOFF

PASS ADVISORY LIGHTS - OFF

STBY ATTITUDE INDICATOR - CAGED/OFF
AVIONICS PWR - OFF

10. EMERGENCY LIGHTS - OFF

11. APU (if installed) - OFF

12. EXTERIOR LIGHTS - OFF

13. BATTERY - OFF

14. CONTROL LOCK - ENGAGE

15. EROS OXYGEN MASK (if installed) - REMOVE (-15°C)

Figura 37 - Shutdown Checklist extraido do Pilots’ Abbreviated Checklist - NORMAL
PROCEDURES, Revisao 5, de 30SET2001.

OO~ WN -

Os checklists contidos no escopo dos Procedimentos Anormais (Abnormal
Procedures) sdo aqueles procedimentos que requerem o uso de sistemas alternativos ou
uso especial dos sistemas normais, a fim de manter um nivel aceitavel de seguranca
operacional.

O AFM Reviséo 10, de 13AG02001, continha os seguintes checklists relacionados a
Procedimentos Anormais (Abnormal Procedures) com comandos de voo (Figura 38).

FLIGHT CONTROLS
Aderon or Elevanor Oul of Trim 343
Fiaps inopralvvg 343
Flap Overupiod 34
Arie-0f-Atack Proba Faslune M
Angie-0f-Aftack FLAP/SPEREUSP Fad Light On S
Stall Wareng Sysiom Fadl il
Seconelary | nm Falag 144
Load Brakos Extenced k2 |
Spoders Uy 34
Husichod Haag Syntem OH 144
Fight Condrod System Cand Lock On 44
Hudder Syahim Jam Sl
Elevaty System Jam 346
Stabikrer Trien Sysboen Jam a7
Pl Puss Uncormimyinoied Moson 340
Spoder Hokd Down Syilem AChabon M0
No Takeoll Waming Syslem 50
Aigron Boos] Systom OH 351
My Wil Stodrrg hathnchon 351

Figura 38 - Procedimentos Anormais relacionados com comandos de voo, de acordo
com o AFM Reviséo 10, de 13AG0O2001.

O Secondary Trim Failure Checklist continha informacfes relacionadas ao
acendimento da luz SEC TRIM FAULT em voo.

As acbes a serem tomadas sdo mostradas na Figura 39, de acordo com o AFM
Reviséo 10, de 13AG0O2001.
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SECONDARY TRIM FAILURE (SEC TRIM FAULT LIGHT ON)

1, ADVISORY - indicales & possibla iniure of e secondary stablizor irim sysiem
2. Secondary Trim - TRIM AS REQUIRED. VERIFY SEC TRIM fuull light sxtingisishos
3. Secondary Pach Circult Breaker - CHECK (rosel I required)

IF SEC TRIM FAULT LIGHT STILL ON (PRIMARY TRIM PREVIOUSLY FAILED)

4 Fader 1o Abaoimal ProCedures - Stabilirer im syalom jam

Figura 39 - Secondary Trim Failure Checklist, de acordo com o AFM Reviséo 10, de
13AG02001.

| | P.WQH  10NOV2015 |

O Stabilizer System Jam Checklist continha informacdes sobre procedimentos a
serem adotados no caso de travamento do estabilizador horizontal e como realizar o

pouso de acordo com a posi¢cdo em que a superficie permaneceu travada.

O Stabilizer System Jam Checklist, de acordo com o AFM Revisdo 10, de

13AG02001, é mostrado nas Figuras 40 a 42.

STABILIZER TRIM SYSTEM JAM
STABILIZER TRIM JAM AT -5.5 DEGAFES TO -17 DEGREES

I 1. Aadopliol - OFF
2 Land as soon as practcal Peler 1o Mormal Procedures - BEFORE LANDIMNG

STABILITER TRIM JAM AT -2 DEGREES TO -85 DEGREES

1. Auloplol - DFF
2 Land as soon a8 prachoal with Baps up  Feder o Abnormal Procodures LANDING

WITH FLAPS UP DR AT 7 DEGREE POSITION
STADILOZER TRIM JAM AT + 2 DEGREES TO -1 DEGREES.

1. Ausopiiol - OFF
2  Land As Soon As Praciical

BEFORE LANDING

1. Landing Data - CONFIRM

& Arspead - 185 KIAS MINBALM

b Landing Dmtence - MULTIPLY 20* FLAP LANDING DESTANCE BY 22
£ Takeol Thiust Fan Spaed (M)

Mwonecs and Fight instruments - CHECK and SET

Pty Adsrrogted - SET

Fusl Transier - OF 1?mhﬂmr

Engeng Symchd onares F

Exieriod Lights - AS REQUIRED

[- X Nt

[Contrasd Maxt Page |

Fid APPROVED

SRCTF -0 Corfguraton AA J3 >4

Figura 40 - Pagina 1 de 3 do Checklist Stabilizer System Jam, de acordo com o AFM
Revisdo 10, de 13AG0O2001.
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3
.

e

T W O T, PO R

s r—— MODEL 850

STABILITER TRIM SYSTEM JAM (Conteusd

Flags - P

Ignlion - O

e BEF

Soats. Saat Beltn and Shoue Marmasss - SECURE

Fassenpee Advaory Lighis - FASE LAFE

Spsher Mol Dowes - OM Verty Spedles ol Dows LMt i Os

Acaliary Wyltachc Pows - DN, Verily AUK-HYD Pumng On O ALX-HYD PRESS
Light On

Bpeilis Lipeis - UP

WOTE
rlmuam-w-ﬂrrﬂdw_tdr-L.Pumql!uun:-
Ll

* LaderE oMol d ekl By T alerdre Gfly  LalEral GG 6
Bl dOr 8 T el of Ofa-Ral Bl welfnoat Pe ol costres

(S g
® Lavilieny CHOmaeeined Comporsend 5 10 ket

Lunding Gaar - DOWN and LOCKED.
Picbe Wl Simarsg Sech - PUSH, VERETY ARMED LIGHT & D%

T hwmescasbkr Pasel . CHECK

Yiw Daswgenr - OFF
WARMING
& LamDeNG wTTH & TARWND Off NEGATWE Russvay GRADSENT 1§
PROMINTED
® DO NOT ATTEMPT TO AEETOW NEVEREENS AND TACE OFF ODNCE
THE REVERSERE wWAVE STARTED TO DEMLOY THROTTLE
Lkl DAMAGE MAT OCTUR
WOTE

® & powor apgeoach M Wrelng @ reconveded 0 marlees sl
Comningd of gard iy

& [ fl By ety Afveoach el Eagie
(¥ ]
v Fiaes AERde  RASIRIURE ANCR T

2 Thalles - BDLE
3 Gpodes Hokd Diows  OFF alied saie whos F oud Oonkisc

(Cwtmttrt Mot Faefpr

TR APRCET)

18 Larfgpraion AR BETYRLON

Figura 41 - Pagina 2 de 3 do Checklist Stabilizer System Jam, de acordo com o AFM

Revisdo 10, de 13AG0O2001.

1 4
5
8

7

STABILIZER TRIM SYSTEM JAM (Contoued)

Thust Aivtrinrs - DEPLOY aftid Nddd whissl pround contact

8 Verly Buminalion of hvudl reveraer ARM, UNLOCK and DEPLOY Eghta

b Verly Bumination of RUDDER BIAS kght

Riverse Powed - AS REQUIRED (do nol sxcedd B0 N;)

Brakps - APPLY afid mrspoed has decayed 1 130 KIAS and noso whoel
DN COnBCT
wust Flevorsor Lovers - IDLE REVERSE at 65 KIAS

Figura 42 - Pagina 3 de 3 do Checklist Stabilizer System Jam, de acordo com o AFM

Reviséo 10, de 13AG02001.

Os checklists contidos no escopo dos Procedimentos de Emergéncia (Emergency
Procedures) sdo aqueles procedimentos que requerem acdes imediatas para proteger os
ocupantes e a aeronave de situacdes criticas. Os Procedimentos de Emergéncia também
requerem o uso de sistemas alternativos ou o0 uso especial dos sistemas normais.

O AFM Revisdo 10, de 13AGO02001, continha os seguintes procedimentos
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FLIGHT CONTROLS
Pich Trim Runasny or Fadure 320
Uncontrolled Aspiang Roll 321
Jamimad Flall Control Systam 3
Theus! Rverses inacvenient in Flight Daploymant 3
Thrumd Flevorssr Urdock Light On in Flght 3
Thrumt Fievarser ARM Ligh O in Fhghi I

Figura 43 - Checklists de Procedimentos de Emergéncia relacionados com comandos de
voo, de acordo com o AFM Reviséo 10, de 13AG02001.

O Pitch Trim Runaway or Failure Checklist continha informagdes de agbes a serem
executadas relacionadas com disparo do estabilizador horizontal (Pitch Trim Runaway or

Failure).

O procedimento Pitch Trim Runaway or Failure, de acordo com AFM Revisao 10, de
13AG02001, encontra-se nas Figuras 44 e 45.

PITCH TRIM RUNAWAY OR FAILURE
WARNING

F THE TR CONTINUES TO MOVE OR CLICKING CONTINUES TO
SOUNMD AFTER MMSENGAGEMENT, THE PRIMARY TRIM SYSTEM HAS
RUMAWAY.

(Contrued Mexd Page|

FaA APPROVED
) ua e places AR BSCTERA-O7

Figura 44 - Pitch Trim Runaway or Failure Checklist, pagina 1 de 2, de acordo com o
AFM Revisédo 10, de 13AG02001.

Os passos de 1 a 3, destacados por retangulo na Figura 45, eram conhecidos como
itens de memodria (Memory itens), ou seja, acdes que deveriam ser tomadas de forma
imediata, ap0s a identificacdo da pane, sem consulta a qualquer manual.

BUCTICN @ Do e TG PO D

MODEL 650 TR ROENCY RO Do

PITCH TRIM RUNAWAY OR FAILURE (Contrued)

PRIMARY TRIM RUNAWAY

[ 1 APTRIMNWS Disengage Swich . PRESS AND HOLD

| 2 Secondary Trim Seiich - ON (M guarded cower)

| 3 Trm - AS REQUIRED. (SEC TRIM FAULT Light May Bo Buminaied Unll the
Secondary Trm s Actuaied |

|
e —— e |

4 AP TRIMNWS Drsengage Swich - RELEASE
5 PITCH PWR Circwl Breaker (LH Panal) - PULL

IF SECONDARY TRIM FUNCTIONS MORMALLY
8. Land ad s00n as prachcal
IF SECONDARY TRIM ALSD AUNAWAY

& Socondary Trim Swiich - OFF (close guard)

7. SEC PITCH TRIM Crcult Breaker - PULL

B Land a3 800N a8 practcal - Reler o Abnormal Procodures, STABILIZER THIM
SYSTEM JAM

FALURE
1. PITCH PWA and PITCH CONTROL Circult Broakers (LH Panal) - CHECK IN
IF TRiM STILL FAILED

2 Secondary Trwm Sestch - OM (LR Guarded Cover)

1 Tem - AS REQUIRED (SEC TRIM FAULT Lighi May Be iuminaled Unl e
Secondery Trim is Actualed)

4 Land Ay Soon as Practcal

Figura 45 - Pitch Trim Runaway or Failure Checklist, pagina 2 de 2, de acordo com o
AFM Revisédo 10, de 13AG0O2001.
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O Pilots’ Abbreviated Checklist EMERGENCY/ABNORMAL PROCEDURES continha
as mesmas informag¢des do Pitch Trim Runaway or Failure Checklist do AFM Reviséo 10,
de 13AG02001.

O treinamento dos pilotos era realizado de acordo com os critérios da legislacdo em
vigor a época do acidente.

O operador ndo possuia um programa formal e periédico de treinamento em
simulador para os pilotos, tendo em vista que sua operagdo obedecia aos critérios do
Regulamento Brasileiro de Homologacdo Aeronautica (RBHA) niumero 91, emenda 91-12,
de 30DEZ2005.

Quanto a periodicidade, o Regulamento Brasileiro de Aviag¢ao Civil (RBAC) numero
61 Emenda 05, de 11NOV2014, previa 0s seguintes critérios:

“61.19 Validade das habilitagdes de piloto

(a) A validade das habilitagcbes averbadas nas licengcas ou certificados de piloto
deve obedecer aos seguintes prazos, contados a partir do més de aprovagéo do
piloto no exame de proficiéncia, a exce¢do do previsto no paragrafo 61.33 (a)
deste Regulamento:

(..)
(2) habilitagé@o de tipo: 12 (doze) meses;

€.y

A secdo 61.215 desse regulamento previa as condicbes de treinamento que o
tripulante deveria cumprir para renovar a sua habilitacao:

“61.215 Revalidacao de habilitagdo de tipo
(a) Para revalidar uma habilitacdo de tipo, o requerente deve:

(1) ter concluido, com aproveitamento, nos 6 (seis) meses anteriores ao exame de
proficiéncia, treinamento de solo e de voo para a revalidacdo da habilitacdo
referente ao tipo da aeronave requerida; e

(2) ser aprovado em exame de proficiéncia realizado em conformidade com o
paragrafo 61.213(a)(4) deste Regulamento;

(b) os treinamentos de solo e de voo para revalidagdo devem ser conduzidos:

(1) em CTAC, para avibes, helicopteros com dois ou mais motores, dirigiveis e
aeronaves de sustentacdo por poténcia; ou

(2) em CTAC, escolas de aviagdo civil ou aeroclubes, para helicopteros
monomotores;

(c) -1 caso ndo exista, até a data em que o candidato iniciar o treinamento para
revalidagdo, CTAC, escola de aviacé@o civil ou aeroclube certificado ou validado
pela ANAC para ministra-lo, esse treinamento podera ser ministrado por um PC ou
PLA habilitado e qualificado na aeronave. O treinamento devera, nesse caso,
incluir, no minimo, 20% (vinte por cento) das horas de voo previstas nos
paragrafos 61.213(a)(3)(iii))(A) ou 61.213(a)(3)(ii))(B), conforme aplicavel. Para os
candidatos que iniciarem o treinamento de voo até 12 de novembro de 2015, a
revalidacdo podera ser feita com o treinamento previsto no paragrafo 61.215(c),
ainda que exista CTAC, escola de aviagdo civil ou aeroclube certificado ou
validado para o tipo. (Incluido pela Resolugdo n° 347, de 10 de novembro de 2014)

(d) Para pilotos empregados em empresas aéreas, 0s treinamentos de solo e de
VOO para a concessao e revalidacdo da habilitagcdo de tipo devem ser feitos nos
termos do RBAC 121 ou 135, como aplicavel.”

A Instrugcdo Suplementar (IS) numero 61-005 Revisdo A, de 31DEZ2014, trazia
critérios do treinamento, tanto em solo quanto em voo, que deveriam ser realizados. De
acordo com essa IS, no treinamento de solo constava:

“a) Conhecimento técnico da aeronave:
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|. caracteristicas gerais e limitacdes dos sistemas elétricos, hidraulicos, de
combustivel, pressurizagdo e demais sistemas da aeronave;

Il. principios de funcionamento, operacao e limitacdes operacionais dos motores
da aeronave; influéncia das condig6es atmosféricas no desempenho dos motores;
informacdes operacionais constantes do manual de voo;

Ill. procedimentos operacionais normais, anormais e de emergéncia,;

IV. limitac6es da aeronave; influéncia das condi¢cdes atmosféricas no desempenho
da aeronave de acordo com as informac¢®es do manual de voo;

V. operacdo dos instrumentos da aeronave e procedimentos em caso de mau
funcionamento;

VI. uso do piloto automatico e outros sistemas de automacao;

VII. procedimentos para a manutencdo da aeronavegabilidade da aeronave, tais
como verificagcbes pré-voo, inspecbes periddicas, verificacdo dos registros de
manutenc¢éo, boletins de servigo e diretrizes de aeronavegabilidade em vigor;

(.

d) Teoria de voo: principios de voo relativos a aeronave para a qual é solicitada a
habilitagcdo; voo em altas velocidades e recuperacao de atitudes anormais;”

ApoOs o treinamento em solo, tanto para concessdo quanto para revalidacéo, o piloto,
caso considerado apto, prosseguia para o treinamento em voo, o0 qual era dividido em
local e em rota. No conteudo programatico do treinamento em voo local da IS n® 61-005,
constava:

a) procedimentos anteriores ao voo, incluindo planejamento do voo, calculo de

combustivel, abastecimento, calculo de peso e balanceamento, inspe¢bes e
verificacdo da aeronavegabilidade da aeronave;

b) decolagens normais e de alto desempenho;

c) operacdes em aerd6dromos e em circuitos de trafego; precaucdes e
procedimentos de prevencéo de colises;

d) uso de listas de verificacdo durante todas as fases do voo;
e) controle do avido usando referéncias externas e referéncias por instrumentos;
f)voo em baixas velocidades, reconhecimento e recuperacéo de pré-estol e estol;

g) procedimentos anormais e de emergéncia em falhas simuladas de
equipamentos, motores, sistemas e estrutura; e

h) procedimentos para incapacitagdo de um tripulante de voo e coordenacgédo da
tripulacdo, alocacédo de tarefas de pilotagem e cooperacao da tripulacdo, conforme
aplicavel.
O conteddo programético do treinamento de voo em rota abordava assuntos
relacionados a célculo de combustivel, navegacdo, procedimentos de aproximacdo e
pouso, dentre outros.

Apoés concluido o treinamento de voo com aproveitamento, o piloto era considerado
apto para o cheque.

Em simulador de voo, o ultimo registro fornecido de realizacdo de treinamento pelo
piloto envolvido no acidente, datava de 03NOV2005.

O copiloto ndo possuia vinculo empregaticio com o operador e realizava voos sob
demanda. Nao foram encontrados registros de treinamento em simulador de voo, no
modelo da ocorréncia, por parte desse tripulante.

Esse treinamento foi do tipo recorrente. O treinamento de solo incluiu vinte horas,
nas quais foram abordados diversos assuntos dos sistemas da aeronave. O treinamento
de voo incluiu seis horas na fungéo de pilot flying e seis na fungao pilot not flying.
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1.19.Informagdes adicionais.

Em 18FEV2008, houve um acidente, na Venezuela, com caracteristicas
aparentemente similares.

Essa ocorréncia envolveu a aeronave, modelo 650, versdo Citation Ill, de marcas
N385EM.

A diferenca entre a versao Citation Il e a Citation VII consistia, basicamente, na
motorizagdo, influenciando de modo mais significativo questdes relacionadas ao
desempenho. O sistema de comandos de voo das duas versdes do modelo era bastante
similar.

De acordo com o Informe Interino da autoridade venezuelana, provavelmente, o
copiloto tenha dado seu lugar a bordo, momentos ap0s a decolagem, a um passageiro
sem qualificacdo e habilitacdo para operar a aeronave.

Ainda conforme o item Andlisis do Informe Interino, durante a fase de voo em rota,
foi simulada uma falha do sistema primario de compensacéao longitudinal, por meio do
acionamento do sistema secundario, o que teria resultado em uma operagédo anormal do
sistema, seguida de violenta perda de altitude e condi¢do de sobrevelocidade.

Até a data de publicacdo deste relatério, ndo havia sido emitido o relatorio final
referente ao acidente ocorrido com a aeronave matricula N385EM, na data de
18FEV2008.

O TCDS n° EA 8502-02, emitido pela autoridade de aviagao civil brasileira, aprovado
em 15SET1994, descrevia as condicfes e as limitacdes de aeronavegabilidade sob as
guais o certificado de tipo foi emitido.

De acordo com o TCDS, a aeronave foi certificada conforme a secéo 25.255 Out-of-
Trim characteristics, alteracdo niumero 25-42, de 16JAN1978, do Title 14 Code of Federal
Regulations Part 25. Essa secdo tratava das caracteristicas de voo da aeronave nao
compensada.

“§ 25.255 Out-of-trim characteristics.

(@) From an initial condition with the airplane trimmed at cruise speeds up to
VMO/MMO, the airplane must have satisfactory maneuvering stability and
controllability with the degree of out-of trim in both the airplane nose-up and nose
down directions, which results from the greater of -

(1) A three-second movement of the longitudinal trim system at its normal rate for
the particular flight condition with no aerodynamic load (or an equivalent degree of
trim for airplanes that do not have a power-operated trim system), except as limited
by stops in the trim system, including those required by §25.655(b) for adjustable
stabilizers; or

(..

(c) Except as provided in paragraphs (d) and (e) of this section, compliance with
the provisions of paragraph (a) of this section must be demonstrated in flight over
the acceleration range

(1)-1gto+2.5g;or
(2) 0 g to 2.0 g, and extrapolating by an acceptable method to -1 g and +2.5 g.
(--.)

() In the out-of-trim condition specified in paragraph (a) of this section, it must be
possible from an overspeed condition at VDF/MDF to produce at least 1.5 g for
recovery by applying not more than 125 pounds of longitudinal control force using
either the primary longitudinal control alone or the primary longitudinal control and
the longitudinal trim system. If the longitudinal trim is used to assist in producing
the required load factor, it must be shown at VDF/MDF that the longitudinal trim
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can be actuated in the airplane nose-up direction with the primary surface loaded
to correspond to the least of the following airplane nose-up control forces:

(1) The maximum control forces expected in service as specified in §825.301 and
25.397.

(2) The control force required to produce 1.5 g.

(3) The control force corresponding to buffeting or other phenomena of such
intensity that it is a strong deterrent to further application of primary longitudinal
control force.”

No Relatério FT650-7 Vibration, Buffet & High Speed Characteristics de 01JUL1982,
de propriedade da Textron Aviation®, utilizado para demonstragéo de cumprimento desse
requisito, constava o grafico de angulo do estabilizador horizontal pelo tempo realizado
em solo, sem a presenca de cargas aerodinamicas, conforme mostrado na Figura 46.
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Figura 46 - Gréafico de angulo do estabilizador horizontal pelo tempo. Informacgéo de
propriedade da Textron Aviation®.

A demonstracdo do cumprimento da secdo 25.255 foi realizada por meio de
campanha de ensaios em voo e tinha como objetivo demonstrar satisfatéria estabilidade
em manobra e controlabilidade das aeronaves do Modelo 650 tanto na direcéo nariz para
cima quanto na direcdo nariz para baixo.

Foram realizados um total de seis voos para a demonstracdo do cumprimento desse
requisito, variando-se diversos parametros, tais como, altitude, peso da aeronave, posi¢ao
do CG, direcdo de movimentacdo do estabilizador (nariz para cima ou nariz para baixo) e
obtencao de diversos valores de cargas G por meio das manobras realizadas.

A secédo 25.255 nao especificava o sistema de compensacao que deveria ser
utilizado no cumprimento desse requisito. Verificou-se que foi utilizado apenas o sistema
primério de compensacao longitudinal para demonstragdo da secao 25.255.

Para realizar uma avaliacdo das caracteristicas de voo em aeronaves que utilizam
sistemas de aumento de estabilidade, automaticos ou motorizados, as sec¢des do Title 14
Code of Federal Regulations Part 25 relacionadas com esse assunto eram a 25.21, a
25.671 e a 25.672.
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Para a comprovacao dessas sec¢Oes foi fornecido um extrato do Relatério FT650-13
Mechanical and Electrical System Equipment and Furnishings de 19JUL1982, de
propriedade da Textron Aviation®, o qual estava relacionado com sistemas de aumento
de estabilidade, automéaticos ou motorizados, referente a comandos de voo.

Essas secOes traziam informacbes sobre provas de cumprimento dos requisitos
referentes aos sistemas de controle de aumento de estabilidade, automatico e
motorizado.

No relatorio FT650-13 consta a campanha de ensaios em voo para 0 cumprimento
dessas sec0es, realizada com o acompanhamento da autoridade de certificagdo do pais
de projeto e fabricacao.

Nesse relatorio foram consideradas diversas condi¢cdes de falhas de sistemas, a
saber:

- Rudder Jam and loss of rudder bias;
- Rudder Bias Hardover;

- Adverse Trim, Nose Down;

- Adverse Trim, Nose Up;

- Aileron Jam;

- Elevator Jam;

- Nosewheel Steering;

- Spoiler Failure; e

- Trim Runaway - Horizontal Stabilizer.

Para cada condicdo de falha foi realizado pelo menos um voo de teste. As condi¢des
Adverse Trim Nose Down, Adverse Trim Nose Up e Trim Runaway - Horizontal Stabilizer
serdo descritas abaixo.

A avaliacdo da falha Adverse Trim Nose Down foi realizada em um Unico voo. Nesse
voo 0 estabilizador foi compensado na posicdo de nariz totalmente para baixo. A
aproximacao foi realizada com 0° de flapes.

Devido a conflitos de trafego aéreo foi realizada manobra de aproximacdo perdida
sem a compensacao da aeronave e o pouso foi realizado na préxima tentativa. De acordo
com os relatérios de ensaio, uma velocidade de 160kt e configuracdo de 0° de flapes
forneceram adequada autoridade de comando de arfagem. Os procedimentos observados
nesse teste foram incluidos no AFM.

A avaliacdo da falha Adverse Trim Nose Up foi realizada em outro voo de ensaio.
Nesse voo, 0 estabilizador foi compensado na posi¢céo de nariz totalmente para cima com
os flapes totalmente estendidos. Foi realizada a aproximagéo e manobra de arremetida,
incluindo retracdo dos flapes para a posicédo de 20°. Posteriormente, o pouso foi realizado
com flapes completamente estendidos. As forcas para controle da aeronave foram
consideradas aceitaveis e sua controlabilidade boa. Nao foram incluidos procedimentos
no AFM referentes a esta condigé&o.

A avaliacdo da falha Trim Runaway - Horizontal Stabilizer foi realizada em quatro
voos de ensaio variando-se configuracdes de peso e CG. Nesses voos, foram realizadas
manobras em diversas fases de operacdo (decolagem, subida, cruzeiro, descida e
pouso), utilizando tanto o sistema primario de compensacgdo longitudinal quanto o
secundario. As movimentacbes do estabilizador horizontal foram realizadas nos dois
sentidos, nariz para baixo e nariz para cima.
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Os testes foram conduzidos considerando os seguintes aspectos:

- tempo de reconhecimento da emergéncia pelo piloto (trés segundos durante a
fase de cruzeiro e um segundo nas outras fases de voo);

- fator de carga “G” imposta nao ser tdo elevada a ponto de impedir a atuagdo nos
controles primérios, ao mesmo tempo em que pressiona o botdo de interrupgao
(AP/TRIM/NWS);

- as cargas resultantes do mau funcionamento ndo podem exceder o envelope de 0
a 2 G’s. (o limite de carga G positivo pode ser excedido desde que analise
estrutural mostre que nem o mau funcionamento nem a corre¢do subsequente
excedem o limite de carga G da aeronave); e

- 0s pilotos ndo devem ser indevidamente sobrecarregados de tarefas enquanto
temporariamente mantém as forcas de controle, pressionam o botdo de
interrupcdo e localizam a switch do sistema secundario de compensacao
longitudinal para aliviar as forcas de controle ou para desabilitar o sistema
secundario conforme necessério.

Além dos aspectos mencionados acima, também foram avaliadas questdes
relacionadas com o projeto desse sistema da aeronave, como acendimento da luz do
sistema secundario (ao fazer a mudanca do sistema ativo), avaliacdo da intensidade
sonora do aviso de movimentacéo e sobrepujamento dos interruptores de acionamento do
piloto em relagdo ao do copiloto no modo primario.

A Figura 47 mostra os ensaios em voo realizados referente a condicdo de teste de
disparo do estabilizador horizontal. Encontram-se destacadas as condi¢Oes de teste que
serdo mostradas mais detalhadamente neste relatorio.
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Figura 47 - Testes referentes a condi¢do de disparo do estabilizador horizontal.
Informacao de propriedade da Textron Aviation®.
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A seguir serdo apresentados dados dos ensaios em voo realizados para a
certificacdo do modelo da aeronave. Os parametros desses voos de ensaio foram:

- CALT: Altitude de Pressao calibrada (Calibrated Altitude), em pés. Valores dos
gréficos multiplicados por 10*

- MACH: Numero de Mach, adimensional. Valores dos graficos dividido por 10;

- STPOS: Posicdo do Estabilizador Horizontal (Stabilizer Position), em graus.
Valores dos graficos divididos por 10;

- KCAS: Velocidade Calibrada (Calibrated Airspeed), em nés. Valores dos graficos
multiplicados por 10;

- ELFOR: Forca no Profundor (Elevator Force), em libras. Valores dos graficos
multiplicados por 100;

- ELPOS: Posicdo do Profundor (Elevator Position), em graus. Valores dos graficos
multiplicados por 10;

- AOA: Angulo de Ataque (Angle of Attack), em graus. Valores dos gréaficos
multiplicados por 10;

- AOP: Angulo de Arfagem (Angle of Pitch), em graus;
- NACG: Aceleracao Vertical medida no CG, em numero de G; e

- EVENT: Marcagdo de eventos relevantes ao ensaio, como movimentagdo do
estabilizador e o reconhecimento piloto (inicio do aviso aural).

Nos dados de ensaio em voo apresentados ndo havia informacdes sobre o0s
parametros dos motores.

A Figura 48 mostra o ensaio em voo de certificagdo denominado Teste “A” para a
condicdo de falha de disparo do estabilizador horizontal.
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Figura 48 - Ensaio em voo: Teste “A” para a condi¢do de falha de disparo do
estabilizador horizontal. Informacé&o de propriedade da Textron Aviation®.

No Teste “A”, foi possivel observar que o estabilizador se movimentou por cerca de
6 segundos, sendo aproximadamente 1,5 segundo sem aviso sonoro, 3 segundos com
aviso sonoro onde o piloto ja possuia indicacdes para o reconhecimento da situacédo de
emergéncia e 1,5 segundo adicional, onde ainda haveria indicagdo de movimentacao para
0s pilotos.

A posicéo inicial do estabilizador horizontal era +0,5° e a posicéo final, apds a
movimentacdao, foi +1,4° (sentido nariz para baixo). Apos essa movimentacdo, a manobra
foi realizada sem compensar novamente a superficie para a condi¢&o inicial de voo.

Nesse voo de ensaio, iniciado a 34.000 pés, foi possivel observar que a variacdo de
altitude foi inferior a 1.000 pés e que a velocidade maxima atingida foi de
aproximadamente 0,83 Mach ou 290 nos (velocidade calibrada).

A forca no manche atingiu valores em torno de 120 libras, compativeis com os
valores de deflexdo do profundor. A aceleragcdo vertical alcancou valores de
aproximadamente 0,2 G durante a movimentacdo do estabilizador horizontal e de cerca
de 1,8 G durante a manobra de recuperagdo. Os parametros de angulo de arfagem e
angulo de ataque foram compativeis com a manobra executada.

A Figura 49 mostra o ensaio em voo de certificagdo denominado Teste “D” para a
condicao de falha de disparo do estabilizador horizontal.
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Figura 49 - Ensaio em voo: Teste “D” para a condigao de falha de disparo do
estabilizador horizontal. Informacéo de propriedade da Textron Aviation®.

No Teste “D” foi possivel observar que primeiramente o estabilizador se movimentou
por cerca de 8 segundos (entre os tempos em torno de 22 e 30), sendo aproximadamente
2 segundos sem aviso sonoro, 3 segundos com aviso sonoro onde o piloto jA possuia
indicacdes para o reconhecimento da situacdo de emergéncia e 3 segundos adicionais,
onde ainda haveria indicagcdo de movimentacao para os pilotos.

A posicao inicial do estabilizador horizontal era +0,5° e a posicdo final, ap6s a
movimentacao, foi +2,0° (sentido nariz para baixo).

A aeronave voou por aproximadamente 10 segundos com o estabilizador na posicéo
+2,0° e, em 9 segundos (entre os tempos de 40 e 49), levando o estabilizador horizontal
para uma posic¢éao final em torno de +0,4°.

Nesse voo de ensaio foi possivel observar que a variacdo de altitude foi de
aproximadamente 1.200 pés e que a velocidade maxima atingida foi de aproximadamente
0,84 Mach, proximo de 310 nés (velocidade calibrada).

A forca no manche atingiu valores em torno de 140 libras, compativeis com o0s
valores de deflexdo do profundor. A aceleracdo vertical alcancou valores de
aproximadamente 0 G durante a movimentacdo do estabilizador horizontal e de cerca de
1,5 G durante a manobra de recuperacdo. Os parametros de angulo de arfagem e angulo
de ataque sdo compativeis com a manobra executada.

As Figuras 50 e 51 mostram os ensaios em voo denominados Teste “I” e Teste “K”,
respectivamente. A condigcéo de falha de disparo do estabilizador horizontal foi ensaiada
em uma situacéo de voo reto e nivelado a baixa altura (11.000 pés, aproximadamente) e
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foi realizada a movimentagdo do estabilizador horizontal utilizando tanto o sistema
primario de compensacao longitudinal quanto o secundario.

Nessas duas condi¢gOes de teste serdo mostrados apenas os dados de ensaio, sem
a descricdo dos parametros obtidos.
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Figura 50 - Ensaio em voo: Teste “I” para a condigédo de falha de disparo do estabilizador

horizontal. Informacgé&o de propriedade da Textron Aviation®.
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Figura 51 - Ensaio em voo: Teste “K” para a condi¢édo de falha de disparo do
estabilizador horizontal. Informacéo de propriedade da Textron Aviation®.

A campanha de ensaios de certificacao foi acompanhada e validada por membro do
certificador primario (FAA). No relatério com os dados da campanha de ensaio, havia
algumas observacdes sobre as condicdes de falha ensaiadas. Em relacdo a condicao de
disparo simulado do estabilizador horizontal havia as seguintes observagoes:

“a(l) & b(1). The critical trim runaway condition found during malfunction testing at
aft c.g. was repeated at fwd c.g. (secondary trim — 75,000’ PA high speed cruise).

a(2) & b(2). The force/gradient test results were satisfactory. (18 Ibs/sec).

c. Selecting secondary trim caused the PRI TRIM Fail and Master Warning light to
illuminate also, depending upon the clutch engagement status at the time the
secondary trim was selected. The secondary trim must be momentarily engaged to
clear the SEC TRIM FAULT light. This procedure explanation will be included in
the AFM.

d. The aural trim-in-motion warning system was used for the recognition of a trim
runaway during these tests. The minimum trim-in-motion aural magnitude will be
established on the first completed production airplane.

e. The primary trim system will stop when opposing commands are given by the
pilot’s and the copilot’s primary trim switches. The primary trim system will stop if
either the pilot’s or copilot’s master disconnect is held down. This command van be
obtained by switching the secondary trim system ON and using the secondary trim
switch”.

Na época do acidente, estava vigente o RBHA n® 91, emenda 91-12, de 30DEZ2005.
Esse regulamento estabelecia regras gerais de operacao para aeronaves cCivis.

59 de 86




| A-149/CENIPA/2015 | | PT-woH  10NOV2015 |

Em relacdo a critérios de aeronavegabilidade e equipamentos inoperantes,
destacou-se o seguinte:

“91.7 - Aeronavegabilidade de aeronave civil

(a) Nenhuma pessoa pode operar uma aeronave civil, a menos que ela esteja em
condi¢Oes aeronavegaveis.

(b) O piloto em comando de uma aeronave civil & responsavel pela verificagédo das
condi¢bes da aeronave quanto a seguranca do voo. Ele deve descontinuar o voo
quando ocorrerem problemas de manutencdo ou estruturais degradando a
aeronavegabilidade da aeronave.

(...)
91.213 - Equipamentos e instrumentos inoperantes

(a) Exceto como previsto no paragrafo (d) desta secdo, nenhuma pessoa pode
decolar com uma aeronave civil com equipamentos ou instrumentos inoperantes
instalados, a menos que as seguintes condi¢bes sejam atendidas:

(1) exista uma lista de equipamentos minimos (MEL) desenvolvida pelo operador
da aeronave.”

A Lista de Equipamentos Minimos, ou Minimum Equipment List (MEL), estabelecia
critérios para equipamentos que poderiam estar inoperantes antes da decolagem da
aeronave.

Falhas ocorridas em voo n&o estavam relacionadas com essa publicacdo e deviam
ser utilizadas documentacdes especificas para essa finalidade.

A MEL era elaborada pelo operador a partir da Master Minimum Equipment List
(MMEL) e, entdo, submetida para aprovacdo da Agéncia Nacional de Aviacdo Civil
(ANAC), no caso de aeronaves de registro brasileiro.

A MEL, no entanto, ndo era de carater obrigatorio segundo as regras do RBHA 91,
sendo sua elaboragéo facultativa ao operador.

Foi verificado que ndo havia uma lista de equipamentos minimos desenvolvida pelo
operador para esta aeronave.

Dessa forma, nenhum sistema ou equipamento instalado na aeronave poderia estar
inoperante antes da decolagem.

Ainda de acordo com o RBHA n°® 91, emenda 91-12, de 30DEZ2005, havia o0s
seguintes critérios para documentacao a bordo da aeronave:

“91.203 - Aeronave civil. Documentos requeridos

(a) Exceto como previsto em 91.715 e nos paragrafos (b), (c) e (d) desta secao,
nenhuma pessoa pode operar uma aeronave civil brasileira, a menos que ela
tenha a bordo os seguintes documentos:

(1) certificado de matricula e certificado de aeronavegabilidade, validos, emitidos
pelo Registro Aeronautico Brasileiro (RAB);

(2) manual de voo e lista de verificagdes;

(..)
91.503 - Equipamentos de voo e informacgfes operacionais

(@) O piloto em comando de um avido deve assegurar-se que 0S seguintes
equipamentos de voo, cartas aeronauticas e informacdes operacionais, em
versBes atualizadas e em formato adequado, estardo disponiveis na cabine de
pilotos do avido em cada voo:

(.

(2) uma lista de verificagbes da cabine dos pilotos contendo os procedimentos
listados no paragrafo (b) desta secao.
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(b) Cada lista de verificacéo de cabine deve conter os seguintes procedimentos e
deve ser usada pela tripulacdo de voo quando operando o avido:

(1) antes da partida dos motores;
(2) antes da decolagem;
(3) em cruzeiro;
(4) antes do pouso;
(5) ap0s o pouso;
(6) no corte dos motores; e
(7) em emergéncias.
(...)
1.20. Utilizac&o ou efetivacdo de outras técnicas de investigacao.

N&o houve.

2. ANALISE.

A aeronave de marcas PT-WQH, fabricada pela Cessna Aircraft Company, modelo
650 (Citation VII), decolou, no dia 10NOV2015, do Aer6dromo de Brasilia (SBBR) as
20h39min (UTC), 18h39min (horéario local), com destino ao Aerédromo de Congonhas
(SBSP), Séo Paulo, SP, com a finalidade de fazer voo de transporte executivo.

Para a reconstrucdo da sequéncia de eventos que resultou neste acidente buscou-
se associar 0s sons registrados no gravador de voz com possiveis sons caracteristicos da
aeronave, tais como alarmes sonoros, avisos de movimentacao do estabilizador horizontal
(Clacker), switches e circuit breakers, dentre outros.

Durante a subida, aproximadamente na altitude de 36.800ft, foi identificado nas
gravacbes do CVR o som caracteristico de movimentacdo do estabilizador horizontal
(Clacker), com duracéo de 1,6 segundo.

Considerando o intervalo de tempo de 1,2 segundo de atuagcdo sem 0 aviso sonoro,
o tempo total de movimentacdo estimado foi de 2,8 segundos. Uma atuacao no sistema
de compensacao longitudinal com essa duracédo, nessa fase de voo, foi considerada nao
usual.

Em seguida, os radares de trafego aéreo registraram uma trajetéria descendente
acentuada até o impacto da aeronave contra o solo. O tempo estimado foi de,
aproximadamente, um minuto e treze segundos.

Nado foi encontrado nenhum indicio, nas gravacfes do CVR e nhas entrevistas
realizadas, de que a movimentacdo que resultou na trajetéria descendente teria sido
realizada de maneira voluntaria pelos tripulantes.

Assim, é provavel que um movimento inadvertido do estabilizador horizontal tenha
ocasionado a sequéncia de eventos gue resultou neste acidente.

Nesse contexto, foi realizado um levantamento histérico do sistema de
compensacao longitudinal das aeronaves modelo 650 e, especificamente, da aeronave
envolvida nesta ocorréncia, a fim de se identificar fatores que possam ter contribuido para
este acidente.

Em 14JUN2005, a FAA emitiu a AD n°® 2005-13-21 relacionada com as orientacdes
contidas no SB650-27-53, publicado pelo fabricante da aeronave em 11MAR2004. Esse
Boletim de Servico continha informacdes para a troca da ACU, PN 9914197-3 ou
9914197-4, pela ACU PN 9914197-7.
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De acordo com os registros de manutencao, o SB650-27-53 e a AD n° 2005-13-21
foram dados como cumpridos em 28JUL2006. O item 13 do SB650-27-53 previa um voo
operacional de check do sistema.

ApGs o voo operacional de check, o Boletim de Servigo estabelecia uma verificagdo
do sistema de compensacdo longitudinal por meio da Rotary Test Switch na posicao
TRIM/FLAP. Caso o teste indicasse falha, o SB650-27-53 previa a substituicdo do
Horizontal Stabilizer Trim Actuator.

No entanto, no diario de bordo nédo foi identificado o voo de experiéncia
correspondente ao item 13 do SB650-27-53 (voo operacional de check).

Esse voo deveria ser realizado unicamente com essa finalidade, descrevendo as
condicbes observadas e o resultado da verificagdo do sistema de compensacgao
longitudinal por meio da Rotary Test Switch na posicdo TRIM/FLAP, conforme item 14 do
SB650-27-53.

A partir dessas acdes, o Boletim de Servico poderia ser considerado integralmente
cumprido.

Apesar de néo ter sido identificada e registrada formalmente a realizacdo do voo de
experiéncia, verificou-se ndo haver indicios de que a aeronave tenha apresentado mau
funcionamento no sistema de compensacao longitudinal, nos voos subsequentes a data
do registro do cumprimento do SB650-27-53, em 28JUL2006, que demandassem a
substituicdo do atuador PN 9914056-4.

Em 02NOV2007, o fabricante publicou a primeira versdo da ASL650-55-04. Em
010UT2008 e 23ABR2009, foram emitidas, respectivamente, a primeira e a segunda
revisdes desse documento, com pequenas modificagdes. De maneira geral, a ASL650-55-
04 orientava a troca da ACU PN 9914197-7 pela PN 9914197-8.

Tendo em vista que a ACU PN 9914197-7 poderia causar o ndo acendimento da luz
PRI TRIM FAIL, durante a realizacdo do Warning System - CHECK, no pré-voo e no
Rotary Test do pds-voo, o fabricante emitiu a ASL650-55-04.

O néo acendimento da luz PRI TRIM FAIL, durante os testes do pré-voo e do pos-
Voo, poderia representar uma falsa indicacdo de falha, resultando em possiveis acfes de
manutencao no sistema de compensacao longitudinal ndo necesséarias.

Logo, nesse contexto, a emissdo da ASL650-55-04 ndo estaria relacionada
diretamente com questdes afetas a seguranca operacional.

A AD n° 2005-13-21, emitida pela FAA, previa a instalacdo da ACU PN 9914197-7.
Ja a ASL650-55-04 previa a substituicdo da ACU PN 9914197-7 pela ACU PN 9914197-8.

Assim, a FAA emitiu, em 06NOV2007, um método alternativo de cumprimento, ou
Alternate Means Of Compliance (AMOC), que considerava a ASL650-55-04 uma forma
aceitavel de cumprimento da AD n°® 2005-13-21.

Dessa forma, as aeronaves que estivessem equipadas tanto com a ACU PN
9914197-7 quanto com a ACU PN 9914197-8 estariam de acordo com os critérios de
aeronavegabilidade aprovados pela FAA.

A OS n° 68.496, referente ao cumprimento da ASL650-55-04, foi aberta em
03SET2010 e encerrada em 17SET2010. No periodo em que essa ordem de servico
esteve aberta, a aeronave realizou alguns voos, inclusive transportando passageiros.

Nenhum desses voos ocorreu com a finalidade especifica de voo de experiéncia,
tampouco havia descricdo no diario de bordo sobre as condicdes observadas e do
resultado dos testes pds-voo, conforme previsto no item 05 da ASL650-55-04.
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Assim, observou-se que 0s registros e o controle dos voos de experiéncia (voos
operacionais de verificacdo) nao foram realizados de maneira adequada, tanto por parte
da oficina mantenedora (registro nas ordens de servi¢co e liberacdo da aeronave) quanto
por parte do operador (registro nos diarios de bordo).

No campo da descrigdo do servico executado na OS n° 68.496, o item da ASL650-
55-04 referente a verificacdo do sistema, apdés o voo operacional de check, continha a
inscrigao “ok” e descrevia que nao havia sido necessaria a substituicdo do atuador.

Essa condicdo sinalizou a existéncia de informalidades nos processos
organizacionais de ambas as empresas, que comprometeram a manutencao do adequado
histérico das condicbes operacionais da aeronave e prejudicaram seu acompanhamento
ao nivel da superviséo gerencial.

Apesar das condi¢cdes observadas relativas ao cumprimento dos documentos de
aeronavegabilidade continuada (em especial a ASL650-55-04), nao foi identificada
relacdo entre as divergéncias no cumprimento desses documentos e as falhas
observadas no voo do acidente, tendo em vista a quantidade de horas voadas pela
aeronave entre a data de execucdo dos servicos, 17SET2010, e a da ocorréncia,
10NOV2015.

Caso os testes previstos na ASL650-55-04, apés o0 voo operacional de check,
indicassem falha (item 5A da Figura 18), deveria ser realizada a troca do atuador (Primary
Trim Actuator) para o PN 9914056-8 (item 6B da Figura 19). Caso ndo houvesse
disponibilidade do atuador PN 9914056-8, poderia ser realizada a troca por outro atuador
PN 9914056-4.

A oficina que executou a ASL650-55-04 nao identificou a necessidade de troca do
atuador, conforme descricdo do servico executado na OS n° 68.496 (Figura 20). Logo, a
aeronave permaneceu com o mesmo atuador, PN 9914056-4.

Em relacdo ao histérico de acidentes relacionados ao modelo 650, verificou-se a
existéncia de um evento com caracteristicas aparentemente similares, ocorrido na
Venezuela, em 18FEV2008. Essa ocorréncia envolveu a aeronave, modelo 650, versao
Citation 1ll, de marcas N385EM.

Conforme o item Andlisis do Informe Interino, emitido pela autoridade de
investigacdo venezuelana, durante a fase de voo em rota, foi simulada uma falha do
sistema primario de compensacao longitudinal, por meio do acionamento do sistema
secundario, o que teria resultado em uma operacdo anormal do sistema, seguida de
violenta perda de altitude e condi¢do de sobrevelocidade.

Nesse Informe Interino o funcionamento anormal, com caracteristicas de disparo, do
sistema secundario de compensacao longitudinal do estabilizador horizontal, foi apontado
como uma das possiveis causas.

Nesse sentido, verificou-se que ambas ocorréncias possuem caracteristicas
aparentemente similares, quanto a trajetéria descendente, impacto contra o solo e
possibilidade de mau funcionamento do sistema de compensacao longitudinal das
aeronaves.

Na ocorréncia com a aeronave N385EM, a autoridade de investigacdo venezuelana
relacionou o disparo ao funcionamento anormal do sistema secundéario de compensagéo
longitudinal. Nesta ocorréncia envolvendo a aeronave PT-WQH, as evidéncias apontaram
para um possivel funcionamento anormal do sistema primario de compensacao
longitudinal, conforme sera descrito no decorrer desta analise.

Durante a investigacdo da ocorréncia com o PT-WQH, ainda ndo havia sido
publicado o relatorio final referente ao acidente ocorrido com a aeronave matricula
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N385EM. Assim, nado foi possivel realizar uma andélise comparativa mais detalhada entre
as duas ocorréncias.

Com relacdo aos servicos de manutencdo executados proximo a data do acidente,
verificou-se a existéncia de duas ordens de servico, relacionadas com o aviso sonoro do
sistema de compensacéao longitudinal da aeronave.

As tarefas de manutencdo executadas estavam de acordo com as condi¢cdes
relatadas pelo operador nas ordens de servico.

No entanto, observou-se que a redacao do servico solicitado nas OS ficava a cargo
de profissionais sem conhecimentos técnicos aprofundados na area de manutencédo, o
gue poderia favorecer descricbes pouco detalhadas ou inadequadas para 0 servico
requerido.

Essa possivel inadequacdo na descricdo da OS poderia favorecer erros de
interpretagdo pelo mecénico em relagdo ao conteddo ou mesmo a complexidade do
servico a ser executado.

N&o é possivel descartar que uma pesquisa de pane mais completa em todo o
sistema de compensacao longitudinal da aeronave nao tenha sido realizada em razédo do
pouco detalhamento com que as OS n° 81995 de 08SET15 e OS n° 82071 de 21SET15
foram descritas.

A OS n° 82.071, por exemplo, solicitava apenas a substituicdo do “alarme do trim”
(Horizontal Trim Advisory Unit), acdo sobre a qual o mecanico se restringiu a executar.

O relatério de reparo do componente removido da aeronave (Horizontal Trim
Advisory Unit) confirmou a pane do item que motivou a sua remocao.

Nas duas acdes de manutencdo posteriores, registradas nos dias 260UT2015 e
04NOV2015, ndo constava a execucdo de tarefas relacionadas ao sistema de
compensacao longitudinal da aeronave, indicando que o avido ndo apresentou novamente
as discrepancias que motivaram a abertura das ordens de servico executadas em
setembro de 2015.

Dessa forma, néo foi possivel estabelecer ligacdo entre os servicos de manutencéo
realizados na aeronave no més de setembro de 2015 e os eventos que resultaram no
acidente ocorrido em 10NOV2015.

Ressalta-se, porém, que as discrepancias que motivaram a abertura das ordens de
servico ndo foram registradas no diario de bordo, caracterizando informalidades nos
processos organizacionais referentes ao histérico das condicdes operacionais da
aeronave.

Na data da ocorréncia, a aeronave realizou um voo anterior de transporte de
passageiros, partindo do Aerédromo de Congonhas (SBSP) com destino ao Aerédromo
de Brasilia (SBBR).

Conforme descrito na se¢ao 1.11, a trilha de udio de duas horas do CVR registrou
as fases de descida, pouso e taxi do voo anterior ao do acidente. De acordo com as
gravacdes de audio, ndo foi identificada qualquer condicdo ou comentario dos tripulantes
gue pudesse indicar uma condi¢do anormal durante o voo anterior ao do acidente.

Apo6s o pouso em Brasilia, na fase de operacdo da aeronave em solo, relacionada
ao corte dos motores, era prevista a execucdo do Shutdown Checklist. Tal procedimento
foi atualizado em 16MAIO2008, por meio da Temporary Change 65C7FM TC-R10-19.

A Temporary Change 65C7FM TC-R10-19 trazia um novo item (denominado
Stabilizer Trim Backdrive Monitor — TEST) ao Shutdown Checklist que, de maneira geral,
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previa uma verificagdo do sistema de compensacao longitudinal da aeronave, conforme
Figura 39.

O Pilots’ Abbreviated Checklist - NORMAL PROCEDURES, Revisdo 5 de
30SET2001 trazia o Shutdown Checklist sem esse o item Stabilizer Trim Backdrive
Monitor - TEST. Em pesquisa realizada no decorrer da investigacao, constatou-se que
esse manual era disponibilizado para venda, por meio do canal de compras do fabricante,
nessa versao.

De acordo com a legislacdo em vigor a época do acidente, a lista de verificacao era
um documento de porte obrigatério a bordo da aeronave e deveria estar atualizada de
acordo com as ultimas alteracbes do AFM. Além disso, cabe ao piloto da aeronave
verificar se as publicagBes obrigatérias a bordo da aeronave estéo atualizadas.

As listas de verificacOes sao elaboradas de acordo com a ultima versao aprovada do
AFM pela autoridade de aviacdo civil. Dessa forma o Pilots’ Abbreviated Checklist -
NORMAL PROCEDURES, Revisdo 5 de 30SET2001, ndo contemplaria as revisoes
temporérias incorporadas apdés a data de aprovacdo da Ultima revisdo do AFM,
13AG02001.

Vale observar que os manuais da aeronave e todo o conjunto de publicacGes afetas
a operacdo da mesma sao ferramentas que constituem um sistema de apoio aos
tripulantes, fundamentais ao desempenho de suas funcdes. A inadequacao de qualquer
uma dessas ferramentas, nesse caso uma possivel desatualizacao da lista de verificacao,
pode afetar diretamente o desempenho do tripulante, culminando em erros de
planejamento, operacdao ou quando em emergéncia.

A utilizacdo do Pilots’ Abbreviated Checklist somente era recomendada quando a
tripulacdo ja estivesse familiarizada com a aeronave e seus sistemas, uma vez que este
documento apresentava as informacfes de forma resumida.

Ressalta-se que as informacgBes contidas no Airplane Flight Manual deveriam
prevalecer em caso de conflito com os dados contidos no Pilots’ Abbreviated Checklist.

Devido ao fogo pos-impacto, os manuais que estavam a bordo da aeronave néo
foram recuperados, de maneira que nao foi possivel determinar se eles incorporavam as
modificacdes previstas nas Temporary Change 65C7FM TC-R10-18 e 65C7FM TC-R10-
19.

Foi elaborada, para fins de auxilio a investigacdo, uma lista de verificacdo com a
mesma estrutura do Pilots’ Abbreviated Checklist - NORMAL PROCEDURES, Reviséo 5,
contendo as modificacbes da Temporary Change 65C7FM TC-R10-19 (Figura 52).

SHUTDOWN SHUTDOWN
1. PARKING BRAKE - SET 1. PARKING BRAKE - SET
2. AUX HYD PWR - OFF | 2. STABILIZER TRIM BACKDRIVE MONITOR - TEST |
3. DEFOG FAN - OFF 3. AUX HYD PWR - OFF
4. ALL ANTI-ICE SWITCHES/VALVES - OFF 4. DEFOG FAN - OFF
5. AIR CONDITIONER (if installed) - OFF 5. ALL ANTIIICE SWITCHES/VALVES - OFF
6. THROTTLES - CUTOFF 6. AIR CONDITIONER (if installed) - OFF
7. PASS ADVISORY LIGHTS - OFF 7. THROTTLES - CUTOFF
8. STBY ATTITUDE INDICATOR - CAGED/OFF 8. PASS ADVISORY LIGHTS - OFF
9. AVIONICS PWR - OFF 9. STBY ATTITUDE INDICATOR - CAGED/OFF
10. EMERGENCY LIGHTS - OFF 10. AVIONICS PWR - OFF
11. APU (if installed) - OFF 11. EMERGENCY LIGHTS - OFF
12. EXTERIOR LIGHTS - OFF 12. APU (if installed) - OFF
13. BATTERY - OFF 13. EXTERIOR LIGHTS - OFF
14. CONTROL LOCK - ENGAGE 14. BATTERY - OFF
15. EROS OXYGEN MASK (if installed) - REMOVE (-15°C) 15. CONTROL LOCK - ENGAGE

16. EROS OXYGEN MASK (if installed) - REMOVE (-15°C)

Figura 52 - Comparacao entre o Shutdown Checklist contido no Pilots’ Abbreviated
Checklist - NORMAL PROCEDURES, Reviséo 5, de 30SET2001 e uma possivel
atualizacdo conforme Temporary Change 65C7FM TC-R10-19 (marcacéo nossa).
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Com relagcdo a Temporary Change 65C7FM TC-R10-19, a qual se referia ao
Shutdown Checklist, tendo em vista que nas gravacées do CVR ndo constavam falas
referentes as agcbes desse procedimento, foi possivel elaborar duas hipéteses para os
eventos ocorridos no momento do corte dos motores.

A primeira hipotese consistiu na ndo realizacdo por completo do Shutdown Checklist,
uma vez que nao foi possivel identificar nas gravacdes do CVR a realizacdo das acoes
deste procedimento.

Nesse caso, seria possivel considerar uma falta de aderéncia aos procedimentos
operacionais da aeronave por parte dos tripulantes, possivelmente associada a uma maior
autoconfianca do piloto sobre a rotina de operacdo da aeronave, cuja experiéncia
adquirida podia ter Ihe conferido o habito de ignorar alguns procedimentos julgados
menos importantes na fase de concluséo do voo.

A segunda hipétese consistiu na realizacdo do Shutdown Checklist desatualizado,
ou seja, de acordo com o Pilots’ Abbreviated Checklist - NORMAL PROCEDURES,
Revisado 5, de 30SET2001, sem as alteracdes inseridas no AFM pela Temporary Change
65C7FM TC-R10-19, uma vez que nao foi registrada nas gravacdes do CVR o som
caracteristico das posi¢cdes do Rotary Test Switch (item D do novo procedimento).

Nesse cenario, o Shutdown Checklist teria sido realizado sem cotejamento entre 0s
tripulantes, sendo realizada a conferéncia entre a configuracdo da aeronave e os itens da
lista de verificacdo em siléncio.

Em uma aeronave operada por dois pilotos, a verbalizagdo do cumprimento das
listas de verificacdo constitui-se em boa pratica, uma vez que permite uma conferéncia
cruzada das acdes previstas nos procedimentos de cabine, evitando esquecimentos de
itens relacionados & operagéo do equipamento.

Considerando a legislacdo em vigor a época do acidente, a cada revalidacédo anual
da habilitagéo de tipo, a partir do ano de 2009, os novos procedimentos deveriam ter sido
ministrados e, consequentemente, os tripulantes deveriam estar familiarizados com as
alteracdes introduzidas pelas Temporary Changes, caso 0s treinamentos fossem
realizados conforme a IS 61-005.

E possivel que a aeronave tenha sido desenergizada, ap6s o voo anterior ao do
acidente, sem a correta verificacdo de uma eventual condicdo de falha no sistema de
compensacao longitudinal (procedimento Stabilizer Trim Backdrive Monitor - TEST),
conforme previsto na documentacéo técnica atualizada da aeronave.

Considerando a hipotese de que o Stabilizer Trim Backdrive Monitor - TEST néo foi
realizado, a ndo observancia desse procedimento pode ter representado uma condicéo de
risco latente, uma vez que possiveis falhas no sistema de compensacéo longitudinal
podem ter permanecido ocultas.

Durante a preparacdo para o voo em que houve o acidente, ndo foi possivel
identificar, nas gravacdes do CVR, algumas ac¢les relacionadas ao Cockpit Preparation
Checklist, em especial a realizagcéo de todos os passos do item Primary/Secondary Trim -
Check.

O Cockpit Preparation Checklist foi alterado pela Temporary Change 65C7FM TC-
R10-18 de 16MAIO2008.

Foi elaborada, para fins de auxilio a investigacdo, uma lista de verificagdo com a
mesma estrutura do Pilots’ Abbreviated Checklist - NORMAL PROCEDURES, Reviséo 5,
contendo as modificagbes da Temporary Change 65C7FM TC-R10-18 (Figura 53).
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MODEL 650 NORMAL PROCEDURES MODEL 650 NORMAL PROCEDURES
COCKPIT PREPARATION COCKPIT PREPARATION

1. COCKPIT AND EXTERIOR INSPECTIONS - COMPLETE 1. COCKPIT AND EXTERIOR INSPECTIONS - COMPLETE

2. STBY ATTITUDE INDICATOR - TEST/ON/CAGED 2. STBY ATTITUDE INDICATOR - TEST/ON/CAGED

3. GND IDLE SWITCH - NORM 3. GND IDLE SWITCH - NORM

4. IGNITION SWITCHES - NORM 4. IGNITION SWITCHES - NORM

5. ANTISKID SWITCH - ON 5. ANTISKID SWITCH - ON

6. FUEL BOOST PUMPS - NORM 6. FUEL BOOST PUMPS - NORM

7. FUEL COMPUTERS - NORM 7. FUEL COMPUTERS - NORM

8. PAC BLEED SELECT - NORM 8. PAC BLEED SELECT - NORM

9. AILERON/SPOILER DISCONNECT - T-HANDLE IN 9. AILERON/SPOILER DISCONNECT - T-HANDLE IN
10‘ ENVIRONMENTAL KNOBS - 12 0'CLOCK 10. ENVIRONMENTAL KNOBS - 12 O'CLOCK

11. COCKPIT AIR DIST VALVES - AS DESIRED
11. COCKPIT AIR DIST VALVES - AS DESIRED
12. ALL OTHER SWITCHES - OFF/NORMAL 12. ALL OTHER SWITCHES - OFF/NORMAL
13. BATTERY - BATT 13. BATTERY - BATT
; 14. GEAR HANDLE - DOWN/3 GREEN
14. GEAR HANDLE - DOWN/3 GREEN :
2 15. APU - START/GPU - CONNECTED (if desired)

15. APU - START/GPU - CONNECTED (if desired) 16. AVIONICS PWR/AC XOVER - ON/NORM
16. AVIONICS PWR/AC XOVER - ON/NORM 17' EFIS - TEST
17. WARNING SYSTEMS - CHECK/OFF ¥

18. CVR - TEST
:g— (E:CRS ;’::;" 19. STAB POSITION - VERIFY INDICATION
, . 20. PRIMARY/ NDARY TRIM -

20. STAB POSITION - VERIFY INDICATION i Cvimmgssﬁ%?g% Ycl.’éé"x,&':‘f Yt
21. PRIMARY/SECONDARY TRIM - CHECK PILOT'S/COPILOT'S 22. RUDDER BIAS - TEST/NORM
22. RUDDER BIAS - TEST/NORM 23. APU (WITH HYD)
23. APU (WITH HYD) - SPEEDBRAKE/SPOILER - CHECK

- SPEEDBRAKE/SPOILER - CHECK - AUX HYD PWR - NORM

- AUX HYD PWR - NORM - AILERON BOOST - CHECKI/ON

- AILERON BOOST - CHECK/ON 24. AVIONICS POWER - OFF
24. AVIONICS POWER - OFF 25. FUEL TRANSFER - CHECK/OFF
25. FUEL TRANSFER - CHECK/OFF 26. CABIN ALTITUDE WARNING HORNS - CHECK
26. CABIN ALTITUDE WARNING HORNS - CHECK 27. PRESSURIZATION - CHECK/SET
27. PRESSURIZATION - CHECK/SET 28. ENGINE SYNC - OFF
28. ENGINE SYNC - OFF 29. ENG INSTRUMENTS - NO WARNINGS
29. ENG INSTRUMENTS - NO WARNINGS 30. FUEL TEMPERATURE - CHECK

30. FUEL TEMPERATURE - CHECK

Figura 53 - Comparacéo entre o Cockpit Preparation Checklist contido no Pilots’
Abbreviated Checklist - NORMAL PROCEDURES, Reviséo 5, de 30SET2001 (a
esquerda) e uma possivel atualizacéo (a direita), conforme Temporary Change 65C7FM
TC-R10-18 (marcacgdo nossa).

O item Primary/Secondary Trim - Check Pilot's/Copilot's, de acordo com o AFM
Revisado 10, de 13AG02001, previa uma extensa verificacdo do sistema de compensacao
longitudinal da aeronave, tanto no modo primério quanto no modo secundario.

Considerando as gravacdes do CVR, nao foi identificada a realizacdo de todos os
passos do item Primary/Secondary Trim - Check Pilot's/Copilot's do Cockpit Preparation
Checkilist.

Da mesma forma, ndo foram registrados na gravacdo do CVR o0s sons
caracteristicos de alarme de cada sistema, relativos as posi¢des de teste da Rotary Test
Switch. Assim sendo, constatou-se que o item Warning Systems - Check do Cockpit
Preparation Checklist néo foi realizado.

Ainda durante a preparagcdo em solo, aproximadamente trinta minutos antes da
decolagem, houve o seguinte dialogo entre os tripulantes:

- “Eu nem mexi... dessa vez deu de novo. Hoje de manh& ndo deu, mas nem
toquei aqui também”.

- "Ah tira... tira ele um pouquinho ali".

- “Pitch Control. Pitch Power”.

Instantes apods a ultima fala deste dialogo, foi possivel identificar dois sons de baixa
intensidade caracterizados por dois cliques espacados de aproximadamente 1,0 segundo.
Esses sons foram associados & acdo de puxar os Circuit Breakers, Pitch Control e Pitch
Power, considerando o contexto da fala anterior.

Apos cerca de 15 segundos, foi possivel identificar outros dois cliques semelhantes
aos anteriores, espacados de 1,0 segundo novamente. Esses cliques foram associados a
acao de pressionar os mesmos Circuit Breakers.

A acéao de puxar os Circuit Breakers ndo estava previsto nos procedimentos normais
da aeronave. E possivel que a tripulacdo, por conta prépria, tenha realizado essa acao
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visando reinicializar o sistema primario de compensacao longitudinal, apés um possivel
acendimento da luz PRI TRIM FAIL.

Cabe ressaltar que, para realizar uma correta verificacdo do sistema de
compensacao longitudinal, deveriam ser seguidos todos os itens do Cockpit Preparation
Checklist.

O item Primary/Secondary Trim - Check Pilot's/Copilot's mostraria os resultados
guanto & movimentacao e operacionalidade tanto do modo primario quanto do secundario.

J& o item Warning Systems - Check, posicdo TRIM/FLAP da Rotary Test Switch,
mostraria um diagndstico completo de uma possivel falha do sistema primario de
compensacao longitudinal.

Caso constatada falha ou inoperancia do sistema, a preparacdo para o voo deveria
ser interrompida e deveriam ser realizados servicos de manutencdo na aeronave até a
sua devida liberacéo para retorno ao voo.

Por sua vez, os sons registrados aproximadamente um minuto e vinte segundos
apos a fala “Pitch Control. Pitch Power” foram associados as ag¢des de levantar a guarda
de seguranca e modificar a Switch SECONDARY TRIM ON/OFF para a posi¢cdo ON,
tornando o modo secundario de operacao do sistema de compensacéo longitudinal ativo.

Em seguida, foi possivel ouvir o aviso sonoro de movimentacdo da superficie do
estabilizador horizontal (Clacker) por duas vezes. Nesse contexto, essa movimentagcao

estaria associada a atuagdo de um dos tripulantes nos interruptores do sistema
secundario de compensacéo longitudinal, localizado no console central da aeronave.

Da mesma forma, o som gravado cerca de cinco segundos apés o Ultimo aviso
sonoro (Clacker) foi associado ao baixamento da guarda de seguranca, que
automaticamente modificaria a posi¢cdo da Switch SECONDARY TRIM ON/OFF para a
posicédo OFF.

Por volta de 30 segundos apés o término do aviso sonoro Clacker,
aproximadamente 25 minutos antes da decolagem, houve a seguinte conversa entre 0s
tripulantes:

- “Nada né?”
- "Nem acender, ele acendeu".
- “Uhum...Experimenta...Botdo Vermelho”.

- "Quer puxar um pouquinho de novo e deixar uns 2 ou 1 minuto?".

O acendimento das luzes de indicagdo PRI TRIM FAIL e SEC FAULT deveria
acontecer em situacdes de troca dos sistemas. Essas luzes deveriam permanecer acesas
até a movimentagcdo da superficie por meio de um dos modos de operacao (primario ou
secundario).

E possivel, ainda, que o estabilizador horizontal ndo estivesse se movimentando
guando os pilotos acionavam o sistema de compensacdo por meio do modo primario.
Dessa forma, as falas referentes ao “botdo vermelho” poderiam estar associadas ao
AP/TRIM/NWS Disconnect Switch, que, dentre outras, possuia a funcédo de desenergizar
o sistema primario de compensacéo longitudinal.

Ja a ultima fala desse dialogo poderia ser associada a intencéo de puxar novamente
os Circuit Breakers.

Na sequéncia, foi possivel identificar no canal de audio dos tripulantes dois cliques
de baixa intensidade espacgados de, aproximadamente, 0,7 segundo. Esses sons foram
associados a possivel acao de puxar os CB Pitch Control e Pitch Power.
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Aproximadamente um minuto apés o ultimo didlogo, houve uma ligacéo telefénica de
um dos tripulantes solicitando o embarque dos passageiros.

Nesse momento, de acordo com a sequéncia de eventos exposta, a aeronave
possivelmente estaria com os Circuit Breakers Pitch Control e Pitch Power desarmados,
logo, o sistema priméario de compensacao longitudinal estaria inoperante.

Esse cenario sugeriu que havia certa pressao temporal para que a decolagem
ocorresse, mesmo com O sistema de compensagcao longitudinal da aeronave
apresentando funcionamento inadequado.

N&o foi possivel precisar se esse comportamento teria ocorrido por cobranca dos
passageiros ou do proprio piloto, que poderia estar demonstrando uma espécie de
pressdo autoimposta para decolagem, tendo em vista o possivel desejo de evitar conflitos,
seja com 0s passageiros ou com o setor de operacdes da empresa operadora.

Ja com relacdo ao copiloto, verificou-se que este ndo possuia vinculo empregaticio
com o operador e que ainda estava em fase de aquisicao de experiéncia. Logo, é possivel
gue o copiloto ndo se sentisse confortavel para interferir de maneira mais assertiva na
maneira como o piloto conduzia as ac¢des de preparacao da aeronave para 0 VooO.

Dessa forma, relacbes interpessoais podem ter contribuido para a decisdo de
realizar o voo com a aeronave em uma possivel condicdo de inoperancia do sistema
primario de compensacao longitudinal, desconsiderando aspectos técnicos da operacéo
da aeronave.

Por volta de um minuto apos a solicitagdo de embarque dos passageiros, houve o
seguinte dialogo entre os tripulantes:

- "Volta?"

- “Volta”

Em seguida, foi registrado no canal de audio dos tripulantes dois sons de baixa
intensidade e tom grave caracterizados por dois cliqgues espacados de aproximadamente
1,0 segundo. Esses sons foram associados a acao de pressionar novamente os Circuit
Breakers, Pitch Control e Pitch Power.

Pouco mais de dois minutos ap0s os tripulantes declararem a aeronave acionada e
pronta para o taxi, foi possivel identificar um Gnico som, provavelmente associado ao
levantamento da guarda de seguranca da Switch SECONDARY TRIM ON/OFF, seguido
de um dialogo sugerindo que o sistema secundario de compensacdo longitudinal ainda
nao estaria ativo.

No final desse diadlogo, foi possivel identificar um Unico som associado a possivel
mudanca da Switch SECONDARY TRIM ON/OFF para a posicdo ON, tornando o sistema
secundario de compensacéo longitudinal ativo.

Apbés cerca de quatro segundos, houve dois avisos sonoros de movimentacdo do
estabilizador horizontal (Clacker).

Por volta de cinco segundos ap6s o término da movimentacdo, foi possivel
identificar, no canal de audio do microfone de cabine, um Unico som associado,
possivelmente, ao abaixamento da guarda de seguranca da Switch SECONDARY TRIM
ON/OFF, e, consequentemente, a modificacdo da posi¢cdo da Switch para OFF, o que
ativaria, automaticamente, o sistema primario de compensacéao longitudinal.

Cerca de quatro minutos antes de iniciar a corrida de decolagem, os tripulantes
tiveram um dialogo que, possivelmente, estaria relacionado a uma possivel Ultima
tentativa de tornar o sistema primario de compensacdo longitudinal ativo. O dialogo
mostrado abaixo foi relacionado a uma possivel realizagéo do voo sem piloto automatico.

69 de 86




| A-149/CENIPA/2015 | | PT-woH  10NOV2015 |

- “Vai ter que ir na mao.”
_ “Ahn?”
- “Vai ter que ir na mao.”

Cabe ressaltar que a operacéao do piloto automatico dependia do funcionamento do
sistema primario de compensacao longitudinal. Uma possivel falha ou inoperéancia desse
sistema consequentemente levaria a inoperancia do piloto automatico.

Tendo em vista toda a sequéncia de eventos descrita até este momento, foi possivel
estabelecer a hipotese de que a aeronave estava operando com o sistema primario de
compensacao longitudinal em pane.

Portanto, de acordo com o0 RBHA n° 91, emenda 91-12, de 30DEZ2005, secdes 91.7
e 91.213, a aeronave ndo poderia ter prosseguido no voo nessas condi¢oes.

Considerou-se, assim, que 0s riscos de se voar sem 0 correto funcionamento do
piloto automético e do sistema primario de compensacao longitudinal da aeronave nao
foram analisados e considerados adequadamente.

Durante a subida inicial, menos de um minuto ap6s a decolagem, foi possivel
identificar dois sinais sonoros caracterizados por dois cliques espacados de 1,5 segundo.

Esses sons poderiam estar associados as acdes de levantar a guarda de seguranca
da Switch SECONDARY TRIM ON/OFF e de modificar sua posi¢céo para ON, tornando o
sistema secundario de compensacao longitudinal ativo.

Por volta de trés segundos apds esses dois sons, foi possivel ouvir o aviso sonoro
(Clacker) de movimentacdo do estabilizador horizontal em quatro momentos distintos,
totalizando 16,8 segundos de aviso sonoro, em um intervalo de tempo de,
aproximadamente, dois minutos.

Considerando a sequéncia de eventos anteriormente descrita, € possivel que a
movimentacdo do estabilizador horizontal tenha sido comandado pelos pilotos por meio
do sistema secundario de compensacao longitudinal.

O didlogo subsequente corrobora a condicdo de a aeronave estar voando sem 0
piloto automatico acoplado:

- “Aqui vocé tem que botar na cabega que vocé é um piloto automatico.”
- “Uhum.”

Decorridos quatro minutos e trinta segundos de voo, foram identificados trés sons
distintos no canal de dudio do microfone de cabine.

O primeiro clique foi associado com o possivel abaixamento da guarda de seguranca
da Switch SECONDARY TRIM ON/OFF, tornando assim o sistema primario de
compensacao longitudinal ativo.

No intervalo de tempo entre a acdo associada a baixar a guarda de seguranca e a
proxima acéo, € possivel que a tripulagédo tenha tentado movimentar a superficie no modo
primario ou acoplar o piloto automatico, sem obter éxito.

O segundo e o terceiro sons foram associados as possiveis acdes de levantar a
guarda de seguranca e modificar a Switch SECONDARY TRIM ON/OFF para a posicao
ON, respectivamente, tornando novamente o sistema de compensacao longitudinal
secundario ativo.

O didlogo subsequente sugeriu que os pilotos concordaram em manter o0 sistema
secundario ativo:

- “Deixa ele quietinho...né?”
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Com cerca de catorze minutos de voo, ou seja, aproximadamente dez minutos apos
o dialogo apresentado anteriormente, houve o questionamento de um dos tripulantes

sobre a possibilidade de verificarem o funcionamento do piloto automatico, conforme
mostrado abaixo:

- “Yamos ver se o AP esta funcionando?”

- “Yamos.”

Menos de um segundo apOs esse dialogo, foi possivel ouvir, no canal de audio do
microfone de cabine, um som associado a acdo de baixar a guarda de seguranca da
Switch SECONDARY TRIM ON/OFF tornando o sistema de compensagao longitudinal
primario ativo.

O dialogo seguinte entre os tripulantes, conforme descrito na secédo 1.11, indicou
gue nao foi possivel acoplar o piloto automético.

Aproximadamente sete segundos apdés o dialogo anterior, foi possivel identificar
novamente dois sons distintos no microfone de area da cabine associados as ac¢fes de
levantar a guarda de seguranga da Switch SECONDARY TRIM ON/OFF e modificar a sua
posicdo para ON, respectivamente.

Em seguida, decorridos aproximadamente dezesseis minutos de voo, um dos
tripulantes comentou que ja havia passado por situacdo semelhante num voo anterior com
duracéo aproximada de duas horas.

Esse didlogo sugeriu a realizacdo de uma operacdo em condi¢cdes semelhantes. O
éxito na realizacdo daquele voo reforca uma tendéncia natural do elemento humano
apoiar-se no sucesso de experiéncias anteriores para fundamentar atitudes que julga
similares aquelas que foram bem-sucedidas.

Nesse caso, 0 sucesso obtido na realizacdo de um voo anterior sem o auxilio do
piloto automéatico pode ter sido elemento reforcador para a reproducdo desse mesmo
comportamento.

ApOs esse dialogo, os tripulantes comentaram sobre algumas formacdes
meteoroldgicas e sobre realizar pequenos desvios na rota. Com aproximadamente 21
minutos de voo, a tripulacéo solicitou o FL410 como nivel final de voo. Esta solicitacéo foi
autorizada pelo servico de trafego aéreo (ATS).

Decorridos aproximadamente 23min30s de voo, houve o seguinte didlogo entre os
tripulantes:

- " Se quiser que eu tente alguma coisa ai vocé fala. Se quiser que eu va tentando
alguma coisa"

- “Nao, ndo, agora... ja... acabei de... Voltou ao normal (...). Vamos ver se liga”
Imediatamente apds o término dessa conversa, houve a seguinte sequéncia de

eventos, tomando como referéncia de tempo o primeiro evento identificado desta
sequéncia:

- Evento 01 (00mM00,0s): som associado a acdo de baixar a guarda de seguranca
da Switch SECONDARY TRIM ON/OFF tornando o sistema primario de
compensacao longitudinal ativo;

- Evento 02 (00m02,2s): inicio do aviso sonoro de movimentagdo do estabilizador
horizontal (Clacker);
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- Evento 03 (00mO03,6s): fala de um dos tripulantes: “Eita”. Essa fala, associada ao
aviso sonoro Clacker, indicaria um movimento do estabilizador horizontal nao
comandado;

- Evento 04 (00m03,8s): fim do aviso sonoro de movimentacdo do estabilizador
horizontal (Clacker).

O tempo total do aviso sonoro foi de 1,6 segundo. Logo, considerando o tempo de
movimentacao da superficie sem o aviso sonoro Clacker (1,2 segundo no modo primario),
o tempo total de movimentacdo do estabilizador horizontal pode ser estimado em 2,8
segundos.

A interrupcdo da movimentacdo do estabilizador horizontal pode ter ocorrido devido
a esta superficie ter atingido o seu limite de curso, a acdo de um dos tripulantes de
pressionar o botdo AP/TRIM/NWS DISCONNECT SWITCH ou, ainda, a uma interrupcao
sem nenhum comandamento.

- Evento 05 (00OmO03,9s): aviso sonoro associado ao Altitude Alert, relacionado com
a perda de altitude da aeronave;

O aviso sonoro de movimentacdo do estabilizador horizontal (Clacker), o aviso do
Altitude Alert e a perda de altitude registrada pelos radares de trdfego aéreo séo
indicativos de que a aeronave teve um disparo do estabilizador horizontal.

- Evento 06 (00m05,9s): som associado a acao de levantar a guarda de seguranca;

- Evento 07 (00mO06,3s): som associado a acdo de modificar a posicdo da Switch
SECONDARY TRIM ON/OFF para ON.

O intervalo de tempo entre o Evento 07 e os dois proximos eventos, associados a
reducdo dos motores, foi de 6,2 segundos.

- Evento 08 (00m12,5s): fala de um dos tripulantes: “Reduzir?”;
- Evento 09 (00m13,4s): fala do outro tripulante: “Aham.”

Os Eventos 08 e 09 foram associados a um breve didlogo sobre a reducdo dos
motores.

Considerando a ocorréncia de evento de disparo do estabilizador horizontal, existia
um procedimento de emergéncia (Pitch Trim Runaway or Failure) referente a essa
condicao que deveria ser executado assim que os tripulantes identificassem a situacéo de
emergéncia.

O procedimento Pitch Trim Runaway or Failure continha trés itens de memoria que
deveriam ser executados imediatamente apds o reconhecimento da pane. Em traducéo
livre os itens de memaria sdo mostrados a seguir:

1. AP/TRIM/NWS botéo - PRESSIONAR e SEGURAR,;
2. Secondary Trim Switch - ON (levantar guarda de seguranca); e

3. Compensar - Como necessario (A luz SEC TRIM FAULT pode estar iluminada até
a atuacgdo no secundario).

N&o foi possivel verificar se o item 1 do procedimento de emergéncia Pitch Trim
Runaway or Failure foi executado.

Os eventos 06 e 07 foram associados as acdes de levantar a guarda de seguranca e
modificar a posicdo da Switch SECONDARY TRIM ON/OFF para ON, resultando na
mudanca de sistema ativo da aeronave.

Apos esses eventos, nado foi registrado no CVR aviso sonoro Clacker
correspondente a movimentacao do estabilizador horizontal.

72 de 86




| A-149/CENIPA/2015 | | PT-woH  10NOV2015 |

A acdo de modificar o sistema ativo da aeronave e ndo compensar novamente a
aeronave poderia ser considerada pouco natural, tendo em vista que os interruptores de
compensacdo do sistema secundario localizavam-se muito proximos a Switch
SECONDARY TRIM ON/OFF.

Considerou-se ainda que a auséncia de aviso sonoro (Clacker) estaria relacionada
com a nao movimentacdo do estabilizador horizontal. Nao houve indicios de
movimentag&o do estabilizador horizontal sem indicag&o sonora do sistema.

Assim, foram elaboradas as seguintes hipdteses para a auséncia de aviso sonoro de
movimentacdo do estabilizador horizontal (Clacker), apés a troca do sistema ativo de
compensacao longitudinal da aeronave e nos instantes iniciais da trajetéria descendente
descrita pela aeronave.

A primeira hipétese para a ndo movimentacdo do estabilizador horizontal, apés a
troca de sistema ativo da aeronave, consistiu em uma falha do sistema secundério de
compensacao longitudinal ou travamento do estabilizador horizontal, apos a ocorréncia da
condicdo de emergéncia.

Nas gravacfes do CVR, ndo foram identificadas falas ou sons que sugerissem a
ocorréncia dessas possiveis falhas.

O nivel dos danos nos destrocos impossibilitou a verificacdo das condicdes de
operacdo do sistema secundario de compensacao longitudinal, assim como do
estabilizador horizontal quanto a um possivel travamento.

Dessa forma, a hipétese para a ndo movimentacdo do estabilizador horizontal
relacionada a uma falha do sistema secundario de compensacgdo longitudinal ou
travamento do estabilizador horizontal ndo pdde ser confirmada.

No entanto, considerando os dados do Relatorio FT650-13, o Teste “A”, realizado
durante a campanha de certificacdo da aeronave (Figura 48), demonstrou ser possivel
recuperar a aeronave sem executar nova compensacdo, apdés uma movimentagcdo de
aproximadamente 6 segundos, em uma altitude de 34.000 pés e velocidade de 0,82
Mach.

Além disso, a analise da condicdo Adverse Trim Nose Down demonstrou ser
possivel realizar manobras de aproximacgédo, de arremetida e de pouso nessas condicdes
seguindo os procedimentos colocados no Abnormal Procedures Stabilizer System Jam
Checkilist.

Assim, mesmo que tenha ocorrido uma falha do sistema secundario de
compensacao longitudinal ou travamento do estabilizador horizontal, foi demonstrado que
o0 modelo da aeronave fornecia, sob certas condi¢cdes, meios para retornar a uma situagao
normal de voo e prosseguir para 0 pouso com seguranca.

A segunda hipotese para a ndo movimentacdo do estabilizador horizontal, apés a
troca de sistema ativo da aeronave, estaria relacionada com a néo efetividade do sistema
secundério de compensacgdo longitudinal em retornar a aeronave para uma condicao
segura de voo reto e nivelado.

Dessa forma, foram analisados os documentos de certificacdo do modelo dessa
aeronave, a fim de se avaliar a utilizacdo do sistema secundario de compensacao
longitudinal em condi¢des de disparo do estabilizador horizontal.

Primeiramente, analisou-se a se¢ao 25.255 (Out-of-Trim characteristics). De maneira
geral, esse requisito tinha como objetivo demonstrar satisfatéria estabilidade e
controlabilidade da aeronave em condi¢cdes ndo-compensadas.
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A secdo 25.255 n&o previa uma avaliacdo dos sistemas de compensacéo
longitudinal da aeronave e, para a demonstracdo desse requisito, foi utilizado apenas o
sistema primario de compensacao longitudinal. Os dados de ensaio em voo apresentados
demonstraram que o modelo 650 cumpria com as condicfes da secdo 25.255.

Adicionalmente, foram analisados os dados referentes a comprovacao de requisitos
de sistemas relativos a comandos de voo, em especial a condicdo de falha denominada
Trim Runaway - Horizontal Stabilizer, conforme consta no Relatério FT650-13.

O Teste “D” do Relatério FT650-13 consistia em realizar uma movimentacdo do
estabilizador horizontal e, em seguida, uma manobra de recuperacao utilizando o sistema
secundario de compensacéo longitudinal.

Nesse teste ndo havia descricdo detalhada do momento em que houve a troca de
sistema. Assim, foi realizada uma comparacdo da movimentacao realizada no ensaio em
voo com o grafico de movimentacdo do estabilizador horizontal pelo tempo (Figura 46),
realizada em solo, ou seja, sem a presenca de cargas aerodinamicas.

O tempo total de movimentacdo do estabilizador horizontal mostrado na Figura 46
(36 segundos) era condizente com a movimentacao no sistema primario, de acordo com
procedimento de teste da tarefa Horizontal Stabilizer Control System Functional Check do
AMM Reviséo 35, que previa um tempo total de 44 segundos para movimentagcéao de todo
o curso do estabilizador horizontal no sistema primario e 84 segundos no secundario.

No Teste “D” do Relatério FT650-13 (Figura 49), a primeira movimentacdo do
estabilizador horizontal durou cerca de 8 segundos passando da posicao inicial proxima
de +0,5° para a posicéao final de cerca de +2,0°.

Essa primeira movimentacdo observada no voo de ensaio era condizente com o
gréfico de angulo do estabilizador pelo tempo, associado ao sistema primario. No grafico
da Figura 46, a posicao +0,5° foi obtida no tempo de 28 segundos e a posi¢do +2,0° no
tempo de 36 segundos, resultando, portanto, em um intervalo de tempo de 8 segundos
entre as duas posicoes.

A segunda movimentagao realizada no Teste “D” levou o estabilizador horizontal de
uma posicao aproximada de +2,0° até cerca de +0,4°, em um tempo de aproximadamente
9 segundos (Figura 49).

De acordo com a Figura 46, o tempo para movimentar o estabilizador horizontal das
posicdes aproximadas de +2,0° até +0,4° seria de cerca de 9 segundos, ressalta-se que
esta movimentacdo estaria associada ao sistema primario, sem a presenca de cargas
aerodinamicas.

A Figura 54 resume as observacdes descritas acima ilustrando o comparativo das
movimentagdes do estabilizador horizontal observadas no Teste “D” do ensaio em voo e a
movimentagdo dessa superficie em solo e sem cargas aerodindmicas, conforme mostrada
na Figura 46.
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Figura 54 — Compartivo das posi¢des do estabilizador horizontal em movimentagéo
realizada no solocom as posi¢fes observadas no Teste “D” de ensaio em voo. Adaptada
de relatérios pertencentes a Textron Aviation®.

Linha Azul. Posicéo inicial do estabilizador no Teste “D” (em torno de +0,5°).

Linha Laranja. Posicao do estabilizador apds a primeira movimentacgao realizada no
Teste “D” (em torno de +2,0°).

Linha Verde. Posicéo final do estabilizador apds a segunda movimentacgéao realizada
no Teste “D” (em torno de +0,4°).

Considerando o tempo de 84 segundos para movimentacdo do estabilizador
horizontal no solo, em todo o seu curso de atuacdo, no sistema de compensacao
longitudinal secundario (conforme tarefa de manutencdo Horizontal Stabilizer Control
System Functional Check do AMM Revisédo 35), a movimentacdo observada no voo de
ensaio do Teste “D” do Relatério FT650-13 estaria mais proxima das caracteristicas, em
relacdo aos tempos de movimentacao, do sistema primario do que do sistema secundario.

A analise dos dados dos ensaios de certificacdo ficou limitada aos documentos
disponiveis, ndo sendo possivel estimar a influéncia das cargas aerodinamicas na
movimentac¢ao da superficie.

Salienta-se que os ensaios foram acompanhados e validados por representante do
certificador primario (FAA), e foram feitas observacdes a respeito dos ensaios.

As observacfes identificaram o ensaio de mau funcionamento do sistema de
compensacao longitudinal a 15.000 pés como a condicdo mais critica e trazia a
necessidade de repetir o ensaio em diferentes configuracdes de CG.

Além disso, havia observacdes quanto ao acendimento das luzes PRI TRIM FAIL e
SEC TRIM FAULT e interruptores do sistema secundario demonstrando a utilizacdo desse
sistema durante os testes de certificacdo da aeronave.

Portanto, considerou-se que o sistema secundario de compensacao longitudinal foi
utilizado durante os ensaios de certificacdo para a condicdo de disparo do estabilizador
horizontal.

Porém, considerou-se necessario que os dados da campanha de ensaio precisariam
ser revisados a fim de garantir que o sistema secundario forneca um nivel adequado de
seguranca para uma condicdo de disparo do sistema primario de compensacao
longitudinal.

Logo, a segunda hipotese para a ndo movimentacdo do estabilizador horizontal,
relacionada com a nao efetividade do sistema secundario de compensacédo longitudinal

75 de 86




| A-149/CENIPA/2015 | | PT-woH  10NOV2015 |

em retornar a aeronave para uma condi¢gdo segura de voo reto e nivelado, foi considerada
pouco provavel.

A terceira hipdtese para a ndo movimentacdo do estabilizador horizontal, apés a
troca de sistema ativo da aeronave, consistiu em uma nao atuacdo de maneira assertiva
nos interruptores do sistema secundario de compensacao longitudinal.

A situacdo de disparo do estabilizador horizontal (Pitch Trim Runaway or Failure),
aliada a uma possivel mudanca abrupta de atitude da aeronave, poderia ter surpreendido
os tripulantes e inibido algumas acdes imediatas previstas no procedimento de
emergéncia (Pitch Trim Runaway or Failure Checkilist).

Nesse contexto, foi possivel considerar que a troca do sistema ativo de
compensacao longitudinal (do primario para o secundario) tenha sido uma resposta
automatica dos tripulantes a movimentacdo inadvertida da superficie ndo associada ao
procedimento de emergéncia Pitch Trim Runaway or Failure, levando a ndo acdo de
compensar a aeronave por meio do sistema secundario.

A ndo atuacdo nos interruptores do sistema secundéario poderia, ainda, estar
relacionada com a auséncia de treinamento periddico da emergéncia Pitch Trim Runway
or Failure em simulador.

Essa falta de treinamento implicaria em dificuldades para identificar de maneira
rapida e correta a condicdo anormal, o que possibilitaria reacfes psicomotoras imediatas
para sua correcao.

Além disso, mesmo que os tripulantes tenham reconhecido a situacdo de
emergéncia, eles poderiam n&o ter realizado todas as acdes previstas, uma vez que,
possivelmente, sua proficiéncia técnica carecia de reacfes cognitivas e psicomotoras
massificadas para um melhor gerenciamento da emergéncia.

O treinamento em simulador pode ser considerado uma importante ferramenta para
melhorar a resposta dos tripulantes em uma situacdo de emergéncia que somente poderia
ser reproduzida nesse equipamento.

bY

Com relacdo a capacitacdo e ao treinamento dos pilotos, por ndo haver uma
exigéncia especifica afeta a sua temporalidade em simulador de voo pelo RBHA 91, a
empresa operadora ndo possuia um procedimento interno para a realizacdo sistematica
desse tipo de treinamento.

Apesar de os demais tripulantes da empresa considerarem o piloto um profissional
com dominio técnico notavel no modelo da aeronave, € possivel que a auséncia de
treinamentos de situacdes de emergéncia em simuladores de voo tenha prejudicado a
resposta cognitiva e psicomotora da tripulacdo em uma situacéo de emergéncia real.

Apos a troca do sistema ativo de compensacao longitudinal, ndo foram identificadas
falas relativas as acdes requeridas para o gerenciamento da situacdo de emergéncia de
disparo do estabilizador horizontal (Pitch Trim Runaway or Failure) entre os tripulantes.

Adicionalmente, ndo houve didlogos que indicassem que o tripulante ocupando o
assento da esquerda tenha assumido os comandos da aeronave no momento da
emergéncia, uma vez que, possivelmente, o tripulante que ocupava o assento da direita
estivesse conduzindo o0 voo.

Tais fatores indicaram uma coordenagéo de cabine inadequada diante dos eventos
desta ocorréncia, reforcada por uma possivel incompreensdo dos motivos que teriam
levado a aeronave aquela situacao de voo.

76 de 86




| A-149/CENIPA/2015 | | PT-woH  10NOV2015 |

bY

Cerca de 6,2 segundos ap0s a acdo associada a troca do sistema ativo de
compensacao longitudinal da aeronave, houve fala dos tripulantes associada a reducao
da poténcia dos motores.

O gerenciamento da poténcia dos motores e da velocidade da aeronave nesse
cenario sdo essenciais para a realizagdo de uma manobra de recuperacdo bem sucedida.

Considerou-se, ainda, que a atuacdo dos tripulantes poderia ter se restringido
apenas ao comando de profundor nos manches da aeronave. Porém, a utilizagdo apenas
desse comando, sem um adequado gerenciamento da poténcia dos motores e da
velocidade da aeronave, poderia nao ser suficiente para uma manobra de recuperacao
bem sucedida (conforme observada no voo de ensaio denominado Teste “A” do Relatério
FT650-13), sem comandar a movimentagao do estabilizador horizontal.

Os dados do ensaio em voo ndo permitiram fazer uma avaliacdo de como foi
realizado o gerenciamento da poténcia dos motores durante o voo de ensaio.

Também néao foi possivel estimar a posicéo final do estabilizador horizontal, devido a
alta fragmentacéo dos destrocos da aeronave.

Portanto, a hipotese de uma ndo atuacdo de maneira assertiva nos interruptores do
sistema secundario de compensacéao longitudinal foi considerada possivel para a nao
movimentac¢ao do estabilizador horizontal, apdés a mudanca de sistema ativo da aeronave.

Aproximadamente 18 segundos apés o0 primeiro evento, houve a primeira
manifestacdo audivel de esforco fisico de um dos tripulantes. Foram registradas cerca de
dez manifestacbes similares, durante toda a descida, até momentos antes do impacto.
Essa manifestacdo de esforgo fisico era condizente com a agéo de puxar o manche no
sentido de levantar o nariz da aeronave.

O alarme de sobrevelocidade foi registrado, pela primeira vez, aproximadamente, 21
segundos apo6s o término do aviso de movimentagao do estabilizador horizontal (Clacker).

A Ultima deteccdo radar da aeronave ocorreu em uma altitude de 18.700ft. Abaixo
dessa altitude a aeronave nao estaria na area de cobertura dos radares de trafego aéreo.

As duas ultimas deteccdes radar no modo primario indicaram que a aeronave estaria
com uma razao de descida de, aproximadamente, 40.500ft/min.

Os alarmes de proximidade com o solo comecaram a ser ouvidos 56 segundos apés
0 primeiro evento (dezessete segundos antes da interrupcdo da gravacao).

Nesse ponto, devido a condicdo de sobrevelocidade e a altura em relacdo ao solo, ja
nao havia mais possibilidade de recuperar o controle da aeronave.

A interrupgédo da gravacado do CVR ocorreu em consequéncia do impacto contra o
solo, cerca de um minuto e 9,5 segundos apdés o término da movimentacdo do
estabilizador horizontal.

Considerando o tempo total da trajetéria descendente (um minuto e treze segundos),
a altitude da aeronave e a altitude do terreno no local do acidente, a razdo de descida
média calculada foi de, aproximadamente, 30.000ft/min.

A cratera resultante do impacto indicou que a aeronave colidiu contra o solo com
grande angulo de arfagem e alta velocidade.

A aeronave ficou destruida. Os exames indicaram que os trens de pouso, flapes,
spoilers e speed brakes estavam recolhidos. N&o foi possivel estimar a posicdo do
estabilizador horizontal no momento do impacto.

Todos os ocupantes faleceram em decorréncia do impacto.
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3. CONCLUSOES.
3.1.Fatos.
a) os pilotos estavam com os Certificados Médicos Aeronauticos (CMA) validos;

b) os pilotos estavam com as habilitacbes de aeronave tipo C650 e Voo por
Instrumentos - Avido (IFRA) validas;

c) os pilotos estavam qualificados e possuiam experiéncia no tipo de voo;

d) a aeronave estava com o Certificado de Aeronavegabilidade (CA) valido;
e) a aeronave estava dentro dos limites de peso e balanceamento;

f) as escrituracdes das cadernetas de célula e motores estavam atualizadas;
g) as condi¢cdes meteoroldgicas eram propicias a realizacéo do voo;

h) o fabricante da aeronave emitiu, em 11MAR2004, boletim de servico SB650-27-53
que orientava a troca da ACU, com a previsdo de realizacdo de um voo
operacional de check;

i) a FAA emitiu, em 14JUN2005, a Diretriz de Aeronavegabilidade AD n°® 2005-13-21
relacionada com o SB650-27-53;

j) a oficina de manutencao registrou o cumprimento da AD n° 2005-13-21 e do
SB650-27-53 em 28JUL2006;

k) nos registros do diario de bordo, ndo foi identificado voo operacional de check,
apos o cumprimento do SB650-27-53;

[) em 23ABR2009, o fabricante da aeronave emitiu a segunda revisdo da ASL650-
55-04 que orientava nova troca da ACU, com a previsao de realizacdo de um voo
operacional de check;

m) a FAA emitiu carta resposta, considerando a ASL650-55-04 como um método
alternativo de cumprimento (AMOC) da AD n° 2005-13-21;

n) a OS 68.496 relacionada ao cumprimento da ASL650-55-04 foi aberta no dia
03SET2010 e fechada no dia 17SET2010;

0) no periodo em que a OS 68.496 estava aberta, foram registrados alguns voos no
diario de bordo, nenhum deles continha a finalidade especifica de voo operacional
de check;

p) no dia 03SET2015, foi aberta a OS 81.995, solicitando verificacdo no Horizontal
Trim Advisory Unit, além de outras inspe¢fes de manutencdo previstas;

g) no dia 21SET2015, foi feita a substituicdo do item Horizontal Trim Advisory Unit,
conforme descrito na OS 82.071,

r) na data da ocorréncia, 10NOV2015, a aeronave realizou um voo entre SBSP e
SBBR;

S) nas gravacdes do CVR, apoés a realizacdo do primeiro voo do dia 10NOV2015,
nao foi identificada a realizagcdo do item Stabilizer Trim Backdrive Monitor - Test
incorporado ao Shutdown Checklist, por meio da Temporary Change 65C7FM TC-
R10-19;

t) nas gravagdes do CVR, antes da realizagdo do voo que resultou no acidente, ndo
foi identificada a realizagéo do item Warning Systems - Check;
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u) durante a fase de subida, aproximadamente no FL370, houve um aviso sonoro de
movimentacado do estabilizador horizontal da aeronave, registrado nas gravacoes
do CVR,;

V) os radares de trafego aéreo detectaram uma trajetoria de descida acentuada,;

w)durante a trajetoria descendente, foi identificado um didlogo entre os tripulantes
relacionado a reducéo da poténcia dos motores;

X) durante a trajetdria de descida, houve cerca de dez manifestacbes de esforco
fisico por um dos tripulantes iniciadas apos o término da movimentacdo do
estabilizador horizontal (Clacker);

hY

y) o CVR nao registrou o som de Clacker (relacionado a movimentagdo do
estabilizador horizontal da aeronave), apos o Pitch Trim Runway or Failure;

z) aproximadamente dezessete segundos apos o término do aviso de movimentacao
do estabilizador horizontal foi registrado o alarme caracteristico de
sobrevelocidade que permaneceu até a interrupcao da gravacao;

aa) a Ultima deteccao radar da aeronave ocorreu em uma altitude de 18.700ft;

bb) o tempo decorrido entre o término da movimentacao do estabilizador horizontal e
a interrupcéo da gravacédo do CVR foi de um minuto e 9,5 segundos;

cc) arazao de descida média calculada foi de, aproximadamente, 30.000ft/min;

dd) os exames nos destrocos da aeronave indicaram que os trens de pouso, flapes,
spoilers e speed brakes estavam recolhidos;

ee) nao foi possivel estimar a posicdo do estabilizador horizontal no momento do
impacto;
ff) a aeronave ficou destruida; e
gg) todos os ocupantes faleceram.
3.2.Fatores contribuintes.
- Aplicagdo dos comandos - indeterminado.

E possivel que, apds a movimentacdo inadvertida do estabilizador horizontal, os
tripulantes ndo tenham atuado nos interruptores de comando do sistema secundéario de
compensacao longitudinal, uma vez que nao foi registrado outro aviso sonoro (Clacker)
nas gravacoes do CVR.

A acéo prevista nos procedimentos de emergéncia Pitch Trim Runaway or Failure,
item 3, referente a compensar a aeronave por meio do sistema secundario,
possivelmente, néo foi realizada.

A atuacado dos tripulantes pode ter se restringido apenas ao comando de profundor
nos manches da aeronave ou ao comando do estabilizador associado ao modo de
compensacao primario.

- Atitude - indeterminado.

A decisao de realizar o voo sem o adequado funcionamento do sistema primario de
compensacao longitudinal e do piloto automético pode ter sido resultado da autoconfianca

do piloto, em razdo da realizacdo anterior de voo bem-sucedido, sob condi¢bes
operacionais semelhantes.

Considerando a hipétese da nao realizacdo, ap0s o voo anterior ao acidente, do
Shutdown Checklist atualizado, que deveria incorporar o Stabilizer Trim Backdrive Monitor
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- TEST, essa omissao poderia ser considerada uma falta de aderéncia aos procedimentos
operacionais da aeronave.

Essa atitude poderia estar associada a autoconfianca do piloto sobre a rotina de
operacdo da aeronave, cuja experiéncia adquirida podia ter Ihe conferido o habito de
ignorar alguns procedimentos julgados menos importantes na fase de concluséo do voo.

- Coordenacao de cabine - contribuiu.

Durante todo o voo observou-se auséncia de verbalizacdo e cotejamento das acoes
constantes das listas de verificacdo (checklist).

Da mesma forma, diante da situacdo de emergéncia de disparo do estabilizador
horizontal (Pitch Trim Runaway or Failure), ndo foram identificadas falas relativas as
acles requeridas para o gerenciamento dessa situagéo entre os tripulantes.

Essas caracteristicas denotaram ineficiéncia no aproveitamento dos recursos
humanos disponiveis para operacéo da aeronave.

- Capacitacao e Treinamento - indeterminado.

E possivel que a auséncia de treinamento periddico em simulador, em especial da
emergéncia Pitch Trim Runway or Failure, tenha afetado o desempenho da tripulagéo, na
medida em que, o CVR nao registrou falas relacionadas as acdes exigidas pela condicéo
anormal vivenciada.

- Cultura organizacional - indeterminado.

O diario de bordo do PT-WQH néo costumava ser preenchido adequadamente pelo
operador. Essa condicdo evidenciou a existéncia de regras informais referentes ao
acompanhamento das condicfes operacionais da aeronave. Nesse contexto, é possivel
gue o histérico de panes relacionadas ao sistema de compensacao longitudinal tenha sido
omitido.

- Julgamento de pilotagem - indeterminado.

Momentos antes da decolagem foram registradas no CVR falas associadas a
realizacdo do voo sem o piloto automéatico, possivelmente, relacionadas a uma falha ou
inoperancia do sistema primario de compensacéo longitudinal.

A realizacdo da decolagem com uma possivel pane no sistema de compensacdo
longitudinal da aeronave demonstrou inadequada avaliacdo dos riscos envolvidos na
operacéao sob essas condicdes.

- Manutencao da aeronave - indeterminado.

N&o foi possivel estabelecer ligacdo entre os servicos de manutencao realizados na
aeronave no més de setembro de 2015 e os eventos que resultaram no acidente ocorrido
em 10NOV2015.

No entanto, ndo se descartou a hipotese de que tenha sido realizada uma pesquisa
de pane incompleta no sistema de compensacao longitudinal da aeronave, em razao do
pouco detalhamento das ordens de servico.

- Processo decisorio - contribuiu.

N&o foi registrado na gravacdo do CVR o0s sons relativos as posi¢cdes de teste da
Rotary Test Switch, logo € possivel concluir que o item Warning Systems - Check do
Cockpit Preparation Checklist ndo foi realizado.

A decisao pela realizacdo do voo sem a execucdo completa de todos os itens do
Cockpit Preparation Checklist impossibilitou a verificacdo correta do funcionamento do
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sistema primario de compensacao longitudinal da aeronave e refletiu um julgamento
inadequado acerca dos riscos envolvidos naquela operacéo.

- Relagdes interpessoais - indeterminado.

De acordo com os dados do CVR, percebeu-se uma possivel pressa da tripulacdo
para que a decolagem ocorresse, mesmo tendo sido verificado que o sistema de
compensacao longitudinal da aeronave nao funcionava adequadamente.

N&o foi possivel precisar se essa pressa foi motivada por pressdo dos passageiros
ou autoimposta pelo piloto.

- Sistemas de apoio - indeterminado.

E possivel que o Pilots’ Abbreviated Checklist - NORMAL PROCEDURES, a bordo
da aeronave, estivesse desatualizado, sem a incorporacdo do procedimento Stabilizer
Trim Backdrive Monitor - TEST no Shutdown Checklist.

A possivel realizacdo do Shutdown Checklist com procedimentos desatualizados
teria prejudicado a verificacdo sugerida pelo fabricante para identificacdo de
anormalidades no sistema de compensacéo longitudinal da aeronave.

- Supervisao gerencial - indeterminado.

Os registros e controle dos voos operacionais de check, tanto por parte da oficina
mantenedora quanto por parte do operador, previstos em documentacdes emitidas pelo
fabricante (SB650-27-53 e ASL650-55-04) ndo foram realizados de maneira adequada,
indicando possiveis fragilidades na supervisdo das atividades de manutencao.

4. RECOMENDACOES DE SEGURANCA

Proposta de uma autoridade de investigacdo de acidentes com base em informac6es
derivadas de uma investigacao, feita com a intencdo de prevenir ocorréncias aeronauticas e que
em nenhum caso tem como objetivo criar uma presuncao de culpa ou responsabilidade. Além das
recomendacdes de seguranca decorrentes de investigacdes de ocorréncias aeronduticas,
recomendacgdes de seguranca podem resultar de diversas fontes, incluindo atividades de
prevencao.

Em consonancia com a Lei n°® 7.565/1986, as recomendacgdes sdo emitidas unicamente
em proveito da seguranca de voo. Estas devem ser tratadas conforme estabelecido na NSCA 3-13
“Protocolos de Investigacdo de Ocorréncias Aeronduticas da Avia¢do Civil conduzidas pelo
Estado Brasileiro”.

Recomendacgfes emitidas no ato da publicacao deste relatorio.
A Agéncia Nacional de Aviag&o Civil (ANAC), recomenda-se:
A-149/CENIPA/2015 - 01 Emitida em: 08/04/2019

Atuar junto a TAM Aviacdo Executiva e Taxi Aéreo S.A. de forma que a organizagédo de
manutencdo implemente melhorias nos processos de controle e registros de voo de
experiéncia (voos operacionais de verificacdo) requeridos apos as a¢bes de manutencao.

A-149/CENIPA/2015 - 02 Emitida em: 08/04/2019

Atuar junto ao Banco Bradesco S.A. de forma que o operador aprimore 0S processos
referentes aos registros em diario de bordo, notadamente no que se refere a execucao de
voos de experiéncia (voos operacionais de verificacao).

A-149/CENIPA/2015 - 03 Emitida em: 08/04/2019
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Atuar junto a Cessna Aircraft Company (fabricante da aeronave), a fim de que seja
revisado o AFM das aeronaves modelo 650, de modo que as mudancas de
procedimentos operacionais introduzidas por meio de Temporary Changes possam ser,
igualmente, incorporadas aos seus checklists condensados (Pilots' Abbreviated Checklist).

A-149/CENIPA/2015 - 04 Emitida em: 08/04/2019

Verificar junto ao certificador primério da aeronave, Federal Aviation Administration (FAA),
a necessidade de revisar os documentos de certificagdo da aeronave modelo 650 quanto
a utilizacéo do sistema secundario de compensacéao longitudinal em condi¢des de disparo
do estabilizador horizontal.

5. ACOES CORRETIVAS OU PREVENTIVAS ADOTADAS.

O operador implementou estas agOes: um programa anual de treinamento em
simulador, uma lista de equipamentos minimos (MEL) aprovada pela ANAC para outra
aeronave de sua frota, um programa de avaliacdo de risco e um Manual de
Procedimentos Operacionais Padrdes (SOP - Standard Operating Procedures).

A ANAC revisou o0 RBAC n° 61, por meio da emenda n° 07, de 21DEZ2017,
prevendo que a revalidacdo da habilitacdo de tipo deveria ser realizada em Centro de
Treinamento de Aviacdo Civil (CTAC) aprovado por aquela Agéncia.

Em, 08 de abril de 2019.
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ANEXO A

Comentarios recebidos do NTSB

A seguir, sdo listados todos os comentarios encaminhados pelo National Transportation Safety
Board (NTSB) no relatério do acidente com a aeronave PT-WQH.

Texto a ser

C - p cc_vrr|q|do Texto proposto pelo NTSB / Comentarios do
omentario| Capitulo (primeira ... =
Gltima Argumentacgcao CENIPA
BETEVIC))
Faltando a histéria do voo anterior,
na manha do acidente, bem como a
1. 1.1 A... faleceram. | conversa na cabine antes do Incluido
movimento do estabilizador
horizontal.
2 1.6 6507063 O nimero de scTICREEEIOLLENC Ja estava correto.
’ ) 650-7083
3. 1.6 TFE731-4 Modelo dos motores TFE731-4R-2S Alterado
Por favor, verifique o nimero de série
do motor esquerdo e do direito. De
O motor acordo com a Uultima manutengdo | Os nUmeros de série
4, 1.6 esquerdo...dat | realizada, os nUmeros de série dos | estdo de acordo com
a do acidente | dois motores nao estdo de acordo | a documentagao.
com as informacdes dos registros dos
deles.
O modelo foi . C e
5. 1.6 feito Utllp=ligg modelo € feito. O CENIPA utiliza como
padrao em seus
6. 1.6 consistia Alterar para consiste. relatérios os verbos
no passado.
A Acreditamos que essa
movimentagao pratica ndo cause
do Alterar para a movimentagdo do | alteragdo no
7. g estabilizador | estabilizador horizontal é realizada entendimento das
horizontal era informagdes.
realizada
Os
mstrun.wentos Os instrumentos de cabine para o
8. 1.6 de cabine do ; ~ Alterado
. sistema de compensacgao
sistema de
compensacao
a posicdo do O CENIPA utiliza como
estabilizador | a posicdo do estabilizador horizontal | padrao em seus
9 1.6 horizontal era | é controlada relatérios os verbos
controlada no passado.
Acreditamos que essa
O movimento pratica ndo cause
da superficie | O movimento da superficie é | alteracdo no
10. 1.6 era comandado entendimento das
comandado informacgoes.

84 de 86




| A-149/CENIPA/2015

Comment

Chapter

Page

Text to be
corrected
(first ... last

" PT-WQH

10NOV2015 |

Text Proposed by NTSB /
Argumentation

CENIPA s comment

word)

Integravam o

11. 1.6 10 sistema Integram o sistema primario
primario
12. 1.6 10 O limite era O limite é
13. 1.6 10 Havia Ha
A alternancia
entre os
modos A alternéncia entre os modos
14. 1.6 10 .
primario e primario e secundario € realizada
I = O CENIPA utiliza como
realizada o
padrao em seus
. relatérios os verbos
O sistema
o . - . no passado.
secundario O sistema secundario possui o0 .
15. 1.6 10 , Acreditamos que essa
possuia o mesmo 2B ~
pratica ndo cause
mesmo x
alteracgao no
entendimento das
Era . ~
. . . informacgdes.
16. 1.6 10 aproximada- | E aproximadamente
mente
SEC PITCH
17. 1.6 10 TRIM estava | SEC PITCH TRIM esta relacionado
relacionado
18. 1.6 10 Havia um Ha um
19. 1.6 10 Tinha a fungdo | Tem a fungao
20. 1.6 10 Haviauma | 0 ima falha
falha
E uma
21. 1.6 10 indicagdo de E uma indicacao de falha parcial Alterado
falha total
22, 1.6 10 b i SEC TRIM FAULT Alterado
FAIL
X . . Um texto foi
Vocés podem explicar os motivos de . .
. adicionado explicando
23. 1.6 10 acendimento da luz de falha para .
. 0 acendimento da luz
melhor entendimento.
de falha.
24, 1.6 11 SEC TRIM SEC TRIM FAULT Alterado
FAIL
o Horizontal .
25. 1.6 12 Remover tudo depois de Actuator Alterado

Trim Actuator
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Text to be
Comment Chapter Page (Eorrected e by_ UL CENIPA s comment
(first ... last Argumentation
word)
ey Alterar para.., se o Part Number
26. 1.6 12 dependendo instalado  fosse 9914056-7 ou Alterado
do... 9914056-8.
27. 1.6 13 Trim Engine Trim Motor Alterado
.o Trim .
28. 1.6 13 . Trim Motor Alterado
Engine...
29, 1.6 13 Compensagdo | Trim Alterado
Foi Adcionar... e foi instalada uma
30. 1.6 16 . unidade reparada 9914287-1EX Alterado
confirmado. .
Serial Number 9924069.
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