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RESUMO

Apresenta-se o estudo preliminar de um
planador ultraleve foot-launched. Alguns projetos
representativos dessa categoria, desenvolvidos nos
ultimos anos, sdo comentados com breve analise de
suas principais vantagens e deficiéncias. Dados
comparativos sdo usados para a estimativa de valores
basicos dos principais parametros de projeto para uma
aeronave dessa classe e, a partir destes valores, sdo
efetuados calculos iterativos visando a defini¢do final
desses valores. Sdo analisadas as dimensdes da asa,
das empenagens, bem como as estimativas de peso
dos componentes e o passeio do centro de gravidade
da aeronave. Sdo discutidas também questdes sobre a
configuracdo final da aeronave, enfatizando-se os
aspectos ergonomicos ligados & decolagem, ao voo e
ao pouso. Algumas solugdes construtivas sdo
apresentadas e discutidas.

INTRODUCAO

Dentro da disciplina Projetos Avangados de
Aeronaves, integrante do Programa de P6s-Graduagao
em Engenharia Mecénica da Universidade Federal de
Minas Gerais, foi proposto o desenvolvimento do
projeto basico de um planador ultraleve foot-
launched. Trata-se portanto de uma aeronave sem
motorizagdo, de baixo peso, capaz de decolar através
do langamento a pé em encostas de montanhas.

A justificativa para o desenvolvimento deste
tipo de aeronave se baseia na necessidade de se ter
uma aeronave com baixos custos de aquisicdo e
operagdo, e que exija um minimo de aparatos para
alcar voo. No caso dos planadores convencionais,
além do elevado custo de aquisi¢do, a necessidade do
uso do avido rebocador torna sua operagdo cara
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impedindo a sua populariza¢io'. As asas-delta, apesar
do seu baixo custo de aquisicdo e operacdo (sua
decolagem ¢ feita de forma semelhante aquela
proposta para esta nova aeronave), ndo podem ser
consideradas aeronaves convencionais ja que seu
controle ¢ feito através do deslocamento do centro de
gravidade do piloto e nd3o de comandos
aerodinamicos.

ESTUDO DAS PRIORIDADES

O estudo das prioridades ¢ de extrema
importancia para o projeto de uma nova aeronave..
Assim, por exemplo, se desempenho e acabamento
sdo prioritarios, dificilmente sera possivel manter
baixo o custo de fabricacédo.

Para o presente projeto, definiu-se como
prioridades:

¢ Decolagem a pé;

¢ Baixo peso; necessario para se ter sucesso
em atender o primeiro item,

¢ Ergonomia, principalmente a ligada a
seguranca do tripulante;

" A palavra popularizagdo neste ponto do texto ndo
significa que a operagdo desta nova aeronave podera
ser feita por qualquer pessoa. Pelo contrario, por se
tratar de uma aeronave com limita¢cdes operacionais
importantes (velocidades, fatores de carga, etc.) sua
operagdo devera ser feita por pilotos com treinamento
especifico para este tipo de aeronave. Neste caso, a
palavra  popularizagdo implica em supor uma
operagdo barata e independente de aparatos adicionais
(aeronave para reboque, etc.).



¢ Baixo custo de fabricacéo;
¢ Desempenho.

Além destes aspectos outros como, aparéncia,
facilidade de reparagdo e manutencdo, vulnerabilidade
em pouso fora de pista, facilidade de transporte no
solo, serdo também considerados durante o projeto.
Entretanto sempre que se verificar algum conflito os

TABELA COMPARATIVA

Das varias tentativas de se desenvolver uma
aecronave deste tipo feitas ao longo do tltimos anos,
poucas obtiveram sucesso. Em sua maior parte isso se
deveu ao excesso de peso, inviabilizando a decolagem
a pé. Em algumas o desempenho foi fortemente
reduzido para minimizar o peso. Alguns dos
principiais projetos desta categoria sdo apresentados
na Tabela 1.

itens da lista de prioridades, deverdo prevalecer.

Tabela 1 - Tabela Comparativa

Swift ULF-1 Carbon Dragon | Super Floater Mitchell Wing Volmer VJ-23
Envergadura 11.58 10.4 13.41 11.6 10.36 9.93
Comprimento (tail less) 5.55 53
Alongamento 10.7 8 12.9 8.4 8 5.88
Afilamento 0.75 0.7 1.0 0.8
Area Alar 12.54 13.4 13.0 15.5 12.63 17
Perfil Raiz ;:;f;gz/; 63137 (18%) Irv Culver Irv Culver
Perfil Ponta i;g;é:ﬁ 63137 (15%) Irv Culver Irv Culver
Peso Vazio 50 65 81 507? 49
Carga Util 100 100 87 100 86 ? 86
Carga Alar Max. 11.19 11.61 11.74 10.8 ? 7.9
Velocidade Estol 40 km/h 32 24
Velocidade Max. 120 km/h
L/D 15:1 16:1 25:1 15:1 @ 56km/h 12:1 @ 32km/h
Vymin 0.76 0.8 0.5 0.9 0.96
Fator de carga +6/-4 +6/-3 +-6
Materiais Al./Tela Mad./Tela Tubo (AL)/ Tela Mad./Tela Mad./Tubo/Tela
Através de uma analise da Tabela 1 pode-se ESTIMATIVAS INICIAIS

estimar os seguintes valores para os pardmetros
bésicos da aeronave.

O Envergadura entre 9me 14 m

¢ Comprimento  entre4.5me 5.5 m

O Alongamento  entre 6e 13

O Afilamento entre 0.7 e 1.0

O Area Alar entre 12 m2 e 17 m2

O Peso vazio menor que 45 kgf

0 Carga Util 86 kgf

¢ Carga Alar. entre 7.7 kgf/im2 e 10.9 kgf/im2
¢ Vel. Estol entre 24 km/h e 32 km/h

Deve-se lembrar que a defini¢ao destes valores
desejados ndo deve ser feita simplesmente através de
uma média dos valores obtidos, € sim fruto de uma
minuciosa analise da provavel faixa 6tima para cada
parametro (Barros, 2001).

Os valores relativos as dimensdes da asa da
aeronave sdo, provavelmente, os de maior
importancia. Por se tratar de um planador, o projeto
da asa sera decisivo na defini¢do das caracteristicas de
desempenho da aeronave. Dois aspectos devem ser
levados em consideragao:

¢ Aerodindmica/Desempenho e
¢ Estrutura/Peso.

Quanto maior for o alongamento da asa maior
sera a sua eficiéncia (relacdo entre sustentacdo e
arrasto, i.e. razdo de planeio). Para aumentar o
alongamento da asa pode-se aumentar sua
envergadura ou diminuir sua area. Caso opte-se pelo
aumento da envergadura, maiores serdo os esforcos
estruturais e consequentemente maior sera o peso da
asa, além dos prejuizos para o transporte da acronave
no solo. Caso opte-se por diminuir a area, maior sera
a carga alar e consequentemente maior serd a
velocidade de estol reduzindo a capacidade da



aeronave de subir em correntes ascendentes. Além
disto, o aumento do alongamento, obtido por ambas
as formas, provoca uma inevitavel diminuicdo do
numero de Reynolds de projeto da asa, o que neste
caso, ¢ um outro fator complicador, ja que ele é

bastante reduzido para este tipo de aeronave, o que
dificulta a obtengdo de altos valores de sustentagdo.
Assim, observa-se que a definicdo da geometria da
asa ¢ uma das questdes mais importantes deste
projeto.
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Figura 1- Exemplos de planadores foot-lauched (Swift, ULF-1 e Mitchell Wing)

De forma a iniciar o projeto da asa, alguns dos

valores estimados anteriormente, foram fixados
formando assim o primeiro conjunto de restrigdes
para o presente projeto, sendo:

O Pesovazio:  igual a 45 kgf

O Vel Estol: igual a 32 km/h

O Carga Util:  igual a 86 kgf

Além destas restricdes iniciais, definiu-se

através de uma pesquisa da literatura, um conjunto de
perfis aerodindmicos adequados ao presente projeto.
Deste grupo de perfis, abandonando-se os de baixo
valor de coeficiente de sustentacdo maximo e os de
grande valor de coeficiente de momento, foram
selecionados os seguintes perfis aerodindmicos com
utilizagdo provavel:

O Wortmann FX 72-MS-150 A
O Wortmann FX 72-MS-150 B
O Selig 1223

Deste grupo descartou-se a utilizacdo do perfil
Selig 1223 devido a sua pequena espessura relativa e
a sua complicada geometria de bordo de fuga (fato
que complicaria bastante as solu¢des construtivas da
asa).

Sendo assim, a escolha deveria ser feita entre
os dois perfis Wortmann de mesma familia. Uma
comparagdo dos valores de C,/ Cp° (que ¢
inversamente proporcional ao afundamento minimo
do planador) auxiliou na escolha do perfil Wortmann
FX72-MS-150 A.

Assim, ap6s definidas as restrigdes iniciais
para pesos e velocidades da aeronave e a perfilagem a
ser utilizada, implementou-se um algoritmo iterativo
de forma a definir a geometria da asa. Este algoritmo
¢ o apresentado na Figura 2.

programa implementado calcula a envergadura
da asa para que sejam atendidas as restricdes de
velocidade de estol. Para o atendimento da restri¢do
de peso devera ser repetido o processo para diversos
valores de alongamento de forma a se determinar o
valor maximo a ser utilizado sem infringir esta
restrigdo.

A Tabela 2 apresenta os valores obtidos pelo
programa para diversos valores de alongamento.

Tabela 2 - Dimensées da asa

‘Alongam‘ Enverga Area ‘ Pesoda | L/D ‘ L*/D?
ento dura alar asa

‘ 4 ‘ 6.27 | 9.82 | 11.7 ’ 10.2 | 82 ‘
‘ 6 ‘ 7.89 | 10.37 | 17.88 ‘ 12.44| 147 ‘
‘ 8 ‘ 9.36 | 10.95 | 24.4 ‘ 14.7 | 222 ‘
‘ 9 ‘ 10.07 | 11.26 | 27.83 ‘ 15.0 | 262 ‘
‘ 9.5 ‘ 10.42 | 11.42 | 29.58 ’ 154 | 282 ‘
‘ 10 ‘ 10.77 | 11.59 | 31.37 ‘ 15.7 | 303 ‘
‘ 10.5 ‘ 11.11 | 11.75 | 33.15 ‘ 16.1 | 324 ‘
‘ 11 ‘ 11.45 | 11.91 | 34.97 ‘ 16.43 | 346 ‘
‘ 12 ‘ 12.13 | 12.26 | 38.72 ] 17.10| 389 \
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Figura 2 - Algoritmo para estimativa das dimensdes da asa

Para um dado um valor de alongamento, o

Ao se admitir o peso da asa como sendo dois
ter¢os do peso da aeronave completa, e para manter o
limite de peso estipulado de 45kgf , o alongamento
maximo a ser utilizado seria de 9.5. Entretanto, por
se tratar de um projeto fora do usual, e que a
estimativa de peso da asa se apoia em dados
estatisticos, optou-se pela utilizacdo um alongamento
igual a 7/, de modo a favorecer melhor eficiéncia
aerodinamica, e executar o projeto estrutural e
construgdo de forma otimizada visando a obtengédo de
uma asa com cerca de 30 kgf.

DEFINICAO DA CONFIGURACAO BASICA

A configuragdo basica de um projeto ,
essencial ao seu sucesso, torna-se de maior
importancia para a categoria da aeronave em questao.
Neste caso, ndo s6 a definigdo de parametros classicos
como forma em planta de asa, posi¢do ¢ forma das
empenagens, etc, sdo importantes. Outros aspectos
como: posicionamento do tripulante viabilizando a
decolagem e o pouso a pé com seguranga, forma da
estrutura para minimizar o peso, forma e posigdo dos
comando, dentre outros se revestem de extrema

importdncia para a viabilizagdo dos objetivos
pretendidos para esta nova aeronave.
Os aspectos ergondmicos ligados a

viabilizacdo do pouso e da decolagem a pé sdo os de
maior importancia neste caso. Varias foram as

configuragdes estudadas para o atendimento dessas
caracteristicas.

A configuragdo final foi fixada em uma
solugdo classica, com o tripulante em posi¢do semi-
reclinada, asa média logo atrds do mesmo, e
empenagens convencionais'. A decolagem a pé com
seguranca foi viabilizada através de um assento
preso ao tripulante e articulado na aeronave. Assim,
em caso de erro da decolagem (tropeco ou
escorregdes) a aeronave ¢ articulada sobre o
tripulante, evitando assim lesdes em sua coluna 1.
Apds a decolagem, o tripulante, recolhe suas pernas
até os pedais e trava o assento na posigao de voo.

Para o pouso, devido a maior velocidade,
optou-se pelo uso de dois patins laterais, com o
tripulante da posi¢do de voo (assentado), evitando-se
assim maiores problemas de seguranga.

Os comandos de guinada serdo instalados nos
pedais e os comandos de arfagem e rolamento serdo
instalados em um manche lateral.

! Esta afirmagdo foi alterada a posteriori, com a

adogdo de uma empenagem da em V.



Figura 3 - Ergonomia do tripulante para as
diversas possibilidades de voo

ESTIMATIVA DE PESO E PASSEIO DO
CENTRO DE GRAVIDADE

Para a estimativa de peso da aeronave proposta
ndo foram utilizados, a rigor, os procedimentos
usualmente encontrados na literatura, devido a
especificidade da categoria. Adotou-se entdo a
estratégia de, para cada componente, definir um limite
e durante o projeto estrutural e a construgdo do
prototipo concentrar esforgos para manter os valores
limites preestabelecidos.

Ap6s a definicdo desses valores limites para o
peso de cada componente, fez-se o estudo do passeio
do centro de gravidade. Neste tipo de aeronave, o
passeio do centro de gravidade é afetado ndo so pelas
variagdes do peso do tripulante, como também por
variagdes na sua posi¢ao, sobretudo na transi¢io entre
a decolagem e o v6o propriamente dito.

Numa primeira analise observou-se que a
variagdo do passeio do centro de gravidade durante o
processo de decolagem tornava inviavel a obtencgdo de
boas caracteristicas ponto de estabilidade e controle.
Isto porque o centro de gravidade com o tripulante na
posicdo de vboo era bem a frente do centro de
gravidade com o tripulante na posi¢do de decolagem.
Se a configuracdo da acronave fosse ajustada para que
o centro de gravidade com o tripulante na posigao de
decolagem fosse coincidente com uma estimativa do
limite traseiro, com o tripulante na posi¢do de voo o
centro de gravidade ficaria muito adiantado. Duas
foram as solugdes propostas para este problema.
Colocar o centro de articulagdo do tripulante com a
aeronave coincidente com o centro de gravidade do
tripulante: assim, durante o processo de transi¢do da
decolagem para o v6o, ndo haveria variagdo do centro
de gravidade. Esta solucdo apesar de ideal dificulta os
aspectos ergonomicos do projeto. Além de piorar as
questdes de seguranga durante a decolagem, fazer
com que o tripulante corra com o peso da aeronave
apoiado em sua cintura é menos ergonomico que faze-
lo correr como o peso apoiado em suas costas. Outra
solugdo ¢ deslocar o tripulante em relacdo a corda
média aerodinamica da aeronave de forma que o
passeio do centro de gravidade durante a transicdo da
decolagem para o vbo fique dentro de limites

aceitaveis. Esta solucdo apesar de ndo ser ideal
(continua-se tendo um passeio de centro de gravidade
muito grande) ndo sacrifica os aspectos ergonomicos
e de seguranca do projeto. Assim, para promover este
ajuste entre a posi¢do do tripulante e a corda média
aerodinamica adotou-se um leve enflexamento
negativo da asa.

Com a adogdo de um enflexamento de 2° o
passeio do centro de gravidade em relagdo a corda
média aerodindmica fica dentro de uma faixa
aceitavel, para um tripulante de 86 kgf como
mostrado adiante:

¢ Posi¢do do centro de gravidade para
tripulante em posicdo de decolagem:
15%cma

¢ Posi¢do do centro de gravidade para
tripulante em posi¢ao de voo:
30%cma

DEFINICAO DA GEOMETRIA DAS
EMPENAGENS E CARACTERISTICAS
PREVIAS DE ESTABILIDADE

Durante a definicdo das caracteristicas das
empenagens diversos fatores foram considerados
como: facilidade construtiva, peso estrutural,
viabilidade de pousos fora de pista e, obviamente,
eficiéncia para estabilidade e controle.

No caso de planadores, é classico atualmente,
a utilizagdo de empenagens em 7. Isto porque, no
caso de pousos fora de pista, ¢ com este tipo de
configuracdo que se minimiza a possibilidade de
quebra da empenagem horizontal. Entretanto, o fato
da empenagem horizontal transmitir os esforgos para
a fuselagem através da empenagem vertical, aumenta
bastante o peso da estrutura, inviabilizando a sua
utilizagdo neste projeto. Por outro lado, a utilizagdo
de uma  empenagem  horizontal = montada
convencionalmente (i.e., abaixo da empenagem
vertical) aumentaria significativamente as chances de
quebra da mesma durante pousos fora de pista. Assim,
tornou-se necessaria a utiliza¢do de uma solugdo
menos convencional.

Optou-se pela utilizacdo de um conjunto de
empenagens em V. Sabe-se que este tipo de
empenagem pode reduzir a estabilidade dinamica da
aeronave, entretanto, para o presente caso, esta
solucdo traz o beneficio da menor chance de quebra
em caso de pousos fora de pista sem elevar muito o
peso estrutural.

A defini¢do do tamanho das empenagens foi
feito através do conceito de coeficiente de volume de
cauda adaptados para empenagens em /e do uso de
tabelas comparativas.



CARATERISTICAS FINAIS

Assim, apo6s os estudos
em desenvolvimento
seguintes caracteristicas basicas.

acronave

apresentados,
apresentara

DIMENSOES BASICAS
Envergadura 11.45m
Area alar 11.91 m’
Alongamento da asa 11.0
Afilamento da asa 0.8
Corda na raiz da asa 1.15m
Corda na ponta daasa 0.92m

Perfil na raiz da asa
Perfil na ponta da asa
Enflexamento Yacma -2°
Diedro 2°

Envergadura da empenagem
Area da empenagem
Alongamento da empenagem
Afilamento da empenagem
Diedro da empenagem

Perfil na raiz da empenagem
Perfil na ponta da empenagem
Comprimento da fuselagem
Largura da fuselagem

Altura da fuselagem

PESOS

Peso vazio

Peso da asa

Peso da fuselagem

Peso da empenagem

Peso dos comandos

Peso do piloto

Peso maximo de decolagem

[

FX 72-MS-150 A
FX 72-MS-150 A

3.74m

3.0 m?

4.66

0.6

47°

NACA 64-009
NACA 64-006
6.24 m

0.67m

1.03m

45 kgf
30 kgf
9 kgf

5 kgf

5 kgf

6 kgf
131 kgf

a
as

DESEMPENHO
Velocidade de estol 32km/h
Velocidade maxima (estimada) 100 km/h
Fatores de carga limite +4.4-2.2

Razdo de planeio (estimada) 17:1
Afundamento minimo (estimado) 0.8 m/s
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Figura 4 - Duas vistas da configuracao final



