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RESUMO

BARRETO, C. D. Projeto conceitual de uma aeronave de voo a vela. 2024. 141p.
Monografia (Trabalho de Conclusdo de Curso) - Escola de Engenharia de Sao Carlos,
Universidade de Sao Paulo, Sao Carlos, 2024.

Neste trabalho é apresentado um estudo sobre um cenario hipotético para a construcao
de uma aeronave de voo a vela na Escola de Engenharia de Sao Carlos. Entao, é feito o
projeto conceitual da aeronave proposta, utilizando métodos de analise paramétrica para
obter as estimativas de peso e dimensao iniciais. Finalmente, a performance da aeronave

projetada é estimada.

Palavras-chave: planador. projeto. Analise paramétrica. xflr5. layout de cabine. ergonomia.

voo a vela. aeronave.






ABSTRACT

BARRETO, C. D. Conceptual Design of an Academic Sailplane. 2024. 141p.
Monograph (Conclusion Course Paper) - Escola de Engenharia de Sao Carlos,
Universidade de Sao Paulo, Sao Carlos, 2024.

In this thesis, a case study is presented on a hypothetical scenario for the design and
manufacture of a two-seat sailplane at the Sao Carlos School of Engineering. Then,
a conceptual design of the proposed aircraft is carried out, using parametric analysis
methods for the initial weight and dimension estimates. Finally, the aircraft’s performance

is estimated.

Keywords: Sailplane, Glider, Design, Parametric analysis, XFLR5, Cabin layout, Cabin

ergonomics, soaring, aircraft
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1 INTRODUCAO

@
SC-1 rriineryA -
)

7

Todo projeto de uma nova aeronave comega com a definicdo de um problema -
como por exemplo, a identificacdo de uma lacuna no mercado para um determinado tipo
de aeronave, ou uma mudanca de paradigma na aviagao militar levando a necessidade de
uma nova aeronave de combate. E necessario que uma aeronave tenha um propésito bem

definido antes de ser projetada.

Segundo a metodologia proposta por Raymer, o projeto de uma nova aeronave
pode ser dividido em trés fases: O projeto conceitual, o projeto preliminar, e o projeto

detalhado. A figura 1 exemplifica as fases do projeto.

O projeto conceitual é focado em definir os requisitos que guiardo o projeto, a
configuragao da aeronave, seu peso, a analise dos tradeoffs envolvidos e quais materiais
e tecnologias serao utilizados. Caso os resultados apontem para uma aeronave viavel, o

projeto pode entao seguir para a fase preliminar. (RAYMER, 2018)

No projeto preliminar, a configuracao da aeronave definida durante o projeto con-
ceitual é congelada, as superficies sdo definidas, os componentes principais sdo projetados,
e sao conduzidas andlises mais refinadas de performance e custo. O projeto detalhado entao
consiste no desenho das pecas que serao efetivamente fabricadas, envolvendo a preparagao

de material e maquinario de manufatura.

Esta monografia aborda a definicdo do problema e a fase de projeto conceitual.

Sera apresentado um cenario hipotético onde é proposta a construcao de uma aeronave de
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Definicao do Problema

!

Projeto Conceitual N

!

Projeto Preliminar

!

|

+ tempo
+ custo

Projeto Detalhado

!

Fabricacao

Figura 1 — Visualizagao das fases do projeto de uma aeronave. Elaborado pelo autor.

voo a vela na Escola de Engenharia de Sao Carlos, e com base nesse cenario, a missao e
requisitos de projeto da aeronave serao definidos, diferentes configuragoes possiveis serao

analisadas, e entao um projeto conceitual seré criado e analisado.

Deve-se ter em mente que o objetivo desta monografia nao é a otimizagao do
projeto da aeronave, e sim a sua proposta inicial. Também ¢é dada grande atencao para a

caracterizagao do problema para o qual a aeronave é proposta.

O nome escolhido para a aeronave, SC-1 Minerva, referencia em sua designagao
(SC) a cidade de Sao Carlos, aonde reside a EESC-USP e o Departamento de Engenharia
Aeronautica; e a deusa romana Minerva, figura mitologica protetora da sabedoria e simbolo

da Escola de Engenharia de Sao Carlos.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA: VISAO GERAL

2.1 Uma breve histéria das aeronaves de voo a vela

Pode-se tracar a historia do voo planado até o préoprio comeco da aviagdo como
ciéncia. Uma década antes dos voos motorizados de Alberto Santos-Dumont e dos irmaos
Wright, Otto Lilienthal atirava-se de colinas com seu planador, muito provavelmente o

primeiro aparato mais pesado do que o ar tripulado por um ser humano a alcar voo.

Aqui vale, portanto, explorar uma distingao que, na lingua portuguesa, nao tem
uma conotacgao tao distinta quanto na linguas estrangeiras dos principais materiais de

referéncia na area: a diferenca entre um planador e uma aeronave de voo a vela.

Embora seja costumeiro associar a palavra "planador'a aeronaves de voo a vela
(nomenclatura também correta e que sera utilizada neste trabalho onde for conveniente
por brevidade), um planador é qualquer aeronave que nao disponha de meios para sua
propria propulsao. Uma asa-delta também é, por definicao, um planador. Por outro lado,
uma aeronave de voo a vela é um planador especificamente projetado para a pratica do
esporte de voo a vela. Nas linguas inglesa e alema, este tipo de aeronave é conhecido
como Sailplane e Segelflugzeug, respectivamente; é esse tipo de aeronave que este trabalho

procura discutir.

O voo a vela como pratica esportiva ganhou popularidade no continente europeu
no periodo pés-Primeira Guerra Mundial. J& em meados dos anos 1920, fabricantes e
projetistas alemaes, ingleses, franceses e poloneses, entre outros, projetavam aeronaves
especificamente para competicoes ou quebra de recordes de voo planado. Na Alemanha,
onde o tratado de Versalhes impedia o desenvolvimento de aeronaves motorizadas, estu-
dantes criaram grupos académicos para a pesquisa e construcao de aeronaves de voo a
vela de alta performance - as Akafliegs (Akademische Fliegergruppe, lit. Grupo de Voo
Académico). Estes grupos tiveram um papel primordial no desenvolvimento tecnolégico do

voo a vela.

Durante estes primérdios e até os anos 60, a madeira era o material preferido para
a construcao de aeronaves de voo a vela. Planadores com estrutura metalica trelicada e
entelada também eram comuns: O Neiva Monitor B, mostrado na figura (4), possui uma
estrutura trelicada metalica e o tchecoeslovaco L-13 Blanik possui uma fuselagem metalica
monocoque; mas no geral, para aeronaves de voo a vela de alta performance, pinheiro,
bétula e compensados especialmente preparados para uso aeronautico eram os materiais
estruturais mais comuns. A figura 2 possibilita a visualizacao de uma estrutura alar tipica

de um planador de madeira dos anos 1930.

No Brasil, o freijé era a madeira preferida para esta aplicacdo. Uma aeronave
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Figura 2 — Condor IV, exemplo tipico de um planador dos anos 1930. Note a estrutura da
asa, com um D-Boxz de madeira no bordo de ataque e revestimento em tela.
Fonte: Tobias Knorr via Wikimedia Commons

Figura 3 — KW-1 Quero-Quero, um exemplo de planador construido em madeira no Brasil.
Fonte: Sérgio Lousada Jr. via Wikimedia Commons

construida com esse material foi o KW-1, apresentado na figura 3. O revestimento das
asas era normalmente feito em tela, mas especialmente apés a Segunda Guerra Mundial,
asas completamente revestidas em compensado ou finas laminas de bétula tornaram-se
comuns. Um exemplo de aeronave com revestimento de asa em madeira, apresentado na

figura 5, é o britanico Slingsby Dart.
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Figura 4 — Neiva B Monitor, um exemplo de planador construido em estrutura tubular
trelicada metdlica e revestido em tela. Fonte: Sérgio Lousada Jr. via Wikimedia
Commons

Figura 5 — O Slingsby Dart, exemplo de um planador de alta performance construido em
madeira nos anos 60. Fonte: Adam Hunt via Wikimedia Commons

Em meados dos anos 50, um grupo de estudantes da Akaflieg de Stuttgart - entre
eles o futuro Prof. Dr. Richard Eppler - desenvolveram um perfil de fluxo laminar para uso
em aeronaves de voo a vela. No entanto, para obter fluxo laminar na asa, era necessario um
nivel de precisao e acabamento de superficie que nao era possivel com um revestimento em
compensado. Motivados por este problema, esses estudantes projetaram e construiram a

primeira aeronave de voo a vela em material composto - o fs 24 Phéniz, mostrado na figura
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6, que voou pela primeira vez em 1957. Feito em estrutura sanduiche de balsa revestida

com fibra de vidro, os métodos de manufatura desenvolvidos para esta aeronave continuam

em uso até hoje. (MEYER, 2017)

Figura 6 — Fs 24 Phoniz. Fonte: John McCullagh via Wikimedia Commons

Com as portas para asas de fluxo laminar e estrutras em compédsito abertas, o
cenario do voo a vela foi transformado rapidamente. Alguns dos prototipos das Akafliegs
foram até mesmo adaptados para producao em série, como o Glasfliigel BS-1, exibido na
figura 7 e baseado no SB-6 Nizope da Akaflieq de Braunschweig. Dentro de uma década, a

maior parte das aeronaves de voo a vela era fabricada em fibra de vidro.

Figura 7 — Glasfliigel BS-1, uma aeronave de voo a vela baseada no SB-6 Nizope. Fonte:
R. Schider via Wikimedia Commons
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Entao, em 1972, 0 SB-10 da Akaflieg de Braunschweig foi construido com a estrutura
principal da asa em CFRP (Carbon Fiber Reinfoced Plastic), um material relativamente
novo na época. O pioneirismo na utilizacao deste material na aviagao civil deu frutos -
hoje, a grande maioria das aeronaves de voo a vela de alta performance é construida em
fibra de carbono, e o material também encontrou vasta aplicacdo na aviacdo comercial de

grande porte.

Apés um periodo de restauracao, o SB-10 voa até hoje (MEYER, 2017), apesar de
sua asa extremamente alongada (29 metros de envergadura, AR = 36.6 (BRAUNSCHWEIG,
), como pode ser visto na figura 8) e mais de 50 anos apds seu voo inaugural - prova da

robustez de seu projeto.

Figura 8 — SB-10 em voo. Fonte: Akaflieg Braunschweig e.V.

2.2 Introducdo ao projeto de aeronaves de voo a vela

A primeira vista, o projeto de uma aeronave de voo a vela pode parecer mais
simples do que aquele de uma aeronave convencional, dada a auséncia do motor e sistemas
de combustivel adjacentes. No entanto, esta aparente simplicidade esconde um complexo

conjunto de tradeoffs tinicos as aeronaves de voo a vela de média e alta performance.

Uma aeronave de voo a vela nao é projetada simplesmente para descer lentamente,
mas sim para utilizar a energia de fenémenos atmosféricos para ganhar altitude e manter-se
em voo por longos periodos de tempo. Utilizando-se de correntes de ar ascendente geradas
por diferencas em temperatura (térmicas) ou relevo, o piloto de voo a vela experiente

consegue manter-se no ar por horas, dadas condigoes climaticas favoraveis.

Para que seja capaz de aproveitar tais correntes de ar, o planador deve ter uma razao
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de descida minima muito baixa e carga alar reduzida. Entretanto, quando for necessario
encontrar a proxima térmica, a aeronave deve ser capaz de atingir velocidades e razoes
de planeio altas, sendo para tal necessario uma grande razao de sustentacao por arrasto

(L/D) e uma carga alar elevada. Estes requisitos contraditérios estao no cerne do projeto
de aeronaves de voo a vela. (THOMAS, 1999)

Para a analise de performance de uma aeronave de voo a vela, é utilizado um
grafico chamado polar de velocidades (Speed Polar, Geschwindingkeitspolare). Trata-se
de um plote da razao de descida pela velocidade da aeronave; esta abordagem resulta em
um grafico que pode ser facilmente utilizado para obter a melhor velocidade de planeio,
mesmo em condi¢oes de vento. A figura 9 mostra como obter a razao de descida a partir
de uma dada velocidade de planeio utilizando a polar de velocidades, e as figuras 12 e 13

mostram os efeitos do vento na velocidade de melhor planeio.

V =120 Km/h

T

|

|

1
|
1 ;
|
|

Vs=14m/s -——-—————————f - =

Sink {m/s)

2

TAS (Km/h)

Figura 9 — Exemplo 1: polar de velocidades genérica. Elaborado pelo autor.
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Figura 10 — Exemplo 2: encontrando velocidades de referéncia na polar de velocidades.
Elaborado pelo autor.
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Figura 11 — Exemplo 3: Impacto do peso na velocidade de planeio. Elaborado pelo autor.
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Figura 12 — Exemplo 4: Calculando nova velocidade de melhor planeio em uma condi¢ao
de ar ascendente. Elaborado pelo autor.
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Figura 13 — Exemplo 5: Calculando nova velocidade de melhor planeio em uma condicao
de vento de proa. Elaborado pelo autor.
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A polar de velocidades sintetiza essencialmente todas as informagoes de interesse ao
piloto de uma aeronave em voo planado em um s6 grafico. A figura 10 mostra como obter
as velocidades de referéncia a partir desta ferramenta. EE comum que, em manuais de voo

de aeronaves de voo a vela, este seja o Unico grafico apresentado na secao de performance.

Com o auxilio destes graficos, é possivel explorar os tradeoffs mencionados anteri-
ormente em maior detalhe, conforme o exemplo da figura 11. Note que, com o aumento do
peso, a razao de planeio maxima (representada pela linha tangente) mantém-se constante,
pois é uma caracteristica aerodinamica da aeronave; entretanto, a velocidade de melhor
planeio aumenta; portanto, o planador percorre a mesma distancia em um intervalo de
tempo menor. Uma aeronave com maior carga alar também é menos suscetivel a rajadas
de vento. Portanto, em competicoes, é vantajoso ter uma aeronave mais pesada durante o

planeio.

Por outro lado, o maior peso e carga alar resultard em um aumento da razao de
descida, piorando o desempenho da aeronave em térmicas, particularmente em condicoes
de "tempo fraco'com correntes de ar ascendente de baixa velocidade. Portanto, para esta
condigao de voo em térmica ( Thermaling), é vantajoso ter uma aeronave leve e com baixa

carga alar.

Portanto, é desejavel que a area alar ou o peso da aeronave possa ser ajustado
para adaptar-se a diferentes condig¢oes. Flapes estendiveis e até mesmo asas telescépicas
ja foram testadas como soluc¢oes para variar a area de asa em aeronaves de voo a vela,
porém estas solu¢oes nao sao comuns, sendo encontradas principalmente em protétipos ou

aeronaves de alta performance com custo elevado.

Mais comum ¢é o uso de lastro como forma de variar o peso da aeronave. Existem
trés tipos de lastro utilizados em aeronaves de voo a vela conforme definido pela CS-22:
(EASA, 2021)

» Lastro Fixo: Lastro permanente aplicado & aeronave para corrigir alguma deficiéncia

de projeto em peso e balanceamento.

o Lastro Removivel: Lastro ajustado em solo, nao alijavel em voo. Normalmente
utilizado para garantir o balanceamento adequado da aeronave em casos especificos
(por exemplo, no caso de um piloto muito leve) ou para alterar caracteristicas de
performance ou estabilidade da aeronave (por exemplo, alguns treinadores dispoem
de lastro removivel na cauda para forcar um CG traseiro e permitir treinamento de

entrada e saida da manobra parafuso.)

o Lastro Alijavel: normalmente consiste em tanques de agua, instalados nas asas,
dotados de valvulas que podem ser abertas pelo piloto, efetivamente permitindo

reduzir o peso da aeronave em voo. Este tipo de lastro é utilizado exclusivamente para
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controle de carga alar, sendo proibido seu uso para o balanceamento da aeronave.
Também requer cuidados especiais no projeto: caso a agua contida nos tanques
congele em voo, por exemplo, as consequéncias para o revestimento da asa podem

ser catastréficas.

A pratica do esporte de voo a vela é regulada pela Fédération Aéronautique

Internationale, que define as seguintes categorias para aeronaves de voo a vela: (FAI, 2023)

e Open Class: Sem limitacoes.

o 20 Metre Class: Envergadura maxima de 20 metros. Sao permitidas somente aeronaves

biplace; durante a competicado, a aeronave deve estar ocupada por dois tripulantes.
o 18 Metre Class: Envergadura méxima de 18 metros.
e 15 Metre Class: Envergadura maxima de 15 metros.
o 13.5 Metre Class: Envergadura maxima de 13.5 metros.

o Standard Class: Envergadura méxima de 15 metros; flapes, bem como quaisquer outro
método de alteragdo da area ou perfil da asa, sdo proibidos. Os freios acrodindmicos

nao devem ser capazes de aumentar a performance da aeronave.

e Club Class: Categoria destinada a competi¢coes de modelos mais antigos ou de
performance mais baixa, com um sistema de handicaps projetado para normalizar a

performance de varios modelos distintos de aeronaves.

A existéncia destas classes explica porque a maior parte das aeronaves de voo
a vela possuem envergaduras similares, correspondendo a maior envergadura possivel
em uma determinada classe. Estas restri¢coes de envergadura sao uma maneira eficiente
de normalizar o desempenho em uma determinada categoria: como serd discutido mais

adiante, existe uma relacao direta entre o alongamento da asa e a razao de planeio.

Outro ponto interessante sobre o voo a vela é o sistema de medidas. Ao contrario
da aviagao geral ou comercial, os parametros de voo sao geralmente dados no sistema

métrico.

Portanto, a velocidade é medida em quilometros por hora; a altitude é dada em
metros; razoes de subida ou descida sao dadas em metros por segundo, e pesos sao dados

em quilos.

Nao se trata de um padrao universal; nos Estados Unidos, Inglaterra e outros
paises anglofonos, os instrumentos utilizados em planadores sao normalmente graduados

no sistema imperial, como na aviacao geral. Entretanto, fora dos Estados Unidos, e em
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particular na Alemanha, maior fabricante de planadores e instrumentos para voo a vela, o

sistema métrico é predominante.

No Brasil, como muitos dos planadores em operacao em aeroclubes sao comprados
de segunda mao do exterior, é possivel encontrar uma utilizacao simultanea dos dois
sistemas de medida, por vezes dentro de uma mesma aeronave. Nesta tese, sera utilizado

exclusivamente o sistema meétrico.
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2.3 Cross-Country Theory

( poss— Couray THeory

A-B . Puanero [ Gunt)
B -C: Sueioa (CUM%\

VC'- Razao o Sunion (rlm oF Cuna\
VS: Rpzao or Drscop (i Rat)

Vo : Vivocoon ve Prantio (Guot Sore)

D Disntin oe Puawaro (Guot Digtanct)

H: Avriruse  CRNMA (Aaium Lam)

/)/: Awma o Puawtin (Gron Aved

Figura 14 — Esbogo dos segmentos idealizados do voo Cross-Country. Elaborado pelo
autor.

Como aeronaves de voo a vela nao dispéem de motorizagao, a abordagem usual de
segmentos de missao contendo decolagem, cruzeiro e pouso nao ¢ aplicavel. Em seu lugar,
utiliza-se uma modelagem idealizada do voo Cross-Country, o tipico perfil de voo em
planadores onde, apés utilizar uma térmica para ganhar altitude, o piloto sai da térmica
(por decisao propria, por dissipagdo da térmica, ou simplesmente por ter chegado a altitude
maxima alcangavel naquela térmica em particular, dado que este fendmeno meteorologico
tende a perder magnitude conforme a altitude aumenta) e percorre em voo planado até

encontrar a proxima térmica, repetindo o processo.

Na abordagem idealizada, a altitude H ganha no segmento de subida em térmica é
igual a altitude perdida no segmento de voo planado, no qual é percorrida uma distancia D.
A razdo H/D é chamada Razio de planeio, normalmente designada L/D (Lift-over-Drag) e

que ¢ igual a razao entre o coeficiente de sustentacao e o coeficiente de arrasto da aeronave
(CL/Cp).

Nos segmentos idealizados, exemplificados na figura 14, durante o segmento de
planeio, a aeronave estard voando em sua condi¢gao de melhor planeio, L/D,,... Nesta
condigao, ¢ razoavel assumir que o angulo de planeio v é pequeno, e portanto a velocidade
de planeio, V;, é aproximadamente igual a velocidade horizontal da aeronave, e dada a

razao de descida V; temos:

TR Vi/Vy (2.1)

Durante o segmento de subida em térmica, a aeronave estara voando na condigao
de menor razao de descida, V,,. Sendo V; a velocidade do ar ascendente na térmica, a

razao de subida V. do planador é dada por:
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Ve=Vi = Vs (2.2)

A velocidade média no voo Cross-Country, V., € a distancia percorrida D dividida
pelo tempo necessario tanto para percorrer essa distancia mais o tempo necessario para

recuperar a altitude perdida. Expressando esta relagao em termos das velocidades, temos:

VeVe

Viwg =
VeV,

(2.3)

Entretanto, a natureza das térmicas torna esta andalise consideravelmente mais
complexa do que aparenta ser a primeira vista. Trata-se de um fenomeno meteorolégico
efémero, varidvel e de geometria complexa: a velocidade de ascensao do ar em uma térmica
varia com a distancia de seu centro e com a altitude, e sua magnitude e distribuicao
varia com o tempo e de térmica para térmica. Um estudo conduzido pela Universidade do
Tennessee no qual foram coletados dados de térmicas utilizando-se uma aeronave de voo a

vela possibilita uma melhor compreensao do fenomeno. (CHILDRESS, 2010)

De maneira extremamente simplificada, pode-se pensar em uma térmica como um
cilindro de ar ascendente, onde a velocidade de ascensao do ar é maxima no eixo central e
diminui ao longo do raio., conforme o esbogo da figura 15. Embora térmicas reais possam
possuir niicleos de ar descendente, estes niicleos normalmente sao pequenos demais para
o raio de curva de uma aeronave. Portanto, para fins praticos, quando mais fechada a
curva, maior sera a velocidade de ascensao do ar na térmica. Entretanto, deve-se lembrar
que, para uma mesma aeronave, uma curva mais fechada implica em um maior angulo de
rolagem ¢, que por sua vez implica em uma maior taxa de descida minima. Portanto, faz-se
necessario conhecer tanto a distribuicdo de velocidade da térmica quanto as caracteristicas

aerodinamicas do planador para determinar a condi¢do de melhor subida.

Modelagens empiricas de térmicas sao apresentadas por K. H. Hortsmann e discuti-
das por G. Weibel. (WEIBEL, 2013) (HORSTMANN, 1976) Entretanto, como a andlise da
performance da aeronave nos segmentos Cross-Country requer parametros aerodinamicos
que sO serao obtidos ao término do projeto conceitual, nao poderemos utilizar esta analise
para o dimensionamento inicial da aeronave, fazendo-se necessario o uso de uma analise

paramétrica.

De acordo com Gudmundsson (GUDMUNDSSON, 2013), as caracteristicas aerodi-
namicas dos planadores modernos, como aerofélios de fluxo laminar natural e superficies
extremamente lisas, trazem uma complicagao adicional para o projetista de aeronaves de
voo a vela. As modelagens de arrasto e métodos de andlise de performance normalmente
utilizadas no projeto conceitual de aeronaves nao mais se aplicam; dessa forma, faz-se

necessaria a utilizagdo de métodos de analise construidos especificamente para o voo a
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Figura 15 — Esboco demonstrando a idealizacao da térmica. Elaborado pelo autor.

vela, j& que muitas das formulagdes presentes em Roskam (ROSKAM, 2002) e Raymer
(RAYMER, 2018) nao podem ser utilizadas.

Embora algumas das formulagoes paramétricas apresentadas por Raymer e outros
possuam coeficientes para aeronaves de voo a vela, estes dados refletem em grande parte
uma geracao mais antiga de planadores, dos anos 60-70, abrangendo a ultima geracao de
planadores de madeira e tela e os primeiros planadores de fibra de vidro. Dessa forma, para
utilizar-se uma abordagem paramétrica no projeto conceitual de um planador moderno,

faz-se necessaria a construgao de um banco de dados atualizado.

2.4 Ergonomia

A ergonomia de cabine de uma aeronave de voo a vela deve ser pensada desde o
projeto conceitual. A posicao do piloto ird influenciar diretamente a area molhada e secao
transversal frontal da fuselagem, fatores importantes no arrasto na condi¢ao de melhor

planeio.

Uma posicao extremamente reclinada do piloto reduz a secao frontal, trazendo uma
reducao do arrasto; no entanto, tais configuracoes limitam a visibilidade do piloto e sao

menos confortaveis, prejudicando o desempenho da tripulacao.

Conforme descrito por Thomas (THOMAS, 1999), apesar do menor arrasto, pla-
nadores com posi¢oes de pilotagem demasiadamente reclinadas apresentam, na pratica,
uma reducao no desempenho em competigoes se comparados a planadores com segoes

transversais de fuselagem maiores, porém com cabines mais confortaveis.

Além disso, cabines confortaveis, ergonomicamente adequadas e com boa visibili-
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dade proporcionam maior seguranga de voo, especialmente em voos Cross-Country, que
podem durar por mais de cinco horas, tornando-se a fadiga do piloto uma consideracao

imprescindivel.

A figura 16 apresenta um esbogo das diferentes configuracoes abordadas, permitindo

a visualizacao dos efeitos de cada configuracao na visiblidade do piloto e na area frontal
de cabine.
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Postero  SEMI - REUINRIA

/ /
— ARgA FRoNTAL  MEDIA °

— Bon VISIgILOAOR ~
- BoA ErooNOMIA v

Posicao “Conven cionmL’

/
- haen FrowTay aLTA X
= Visiniunann  EXCELENTE ~/

~ Ron  ERLONONIA Vv

Figura 16 — Esbog¢o demonstrando os efeitos das diferentes configuracdes de cabine. Ela-
borado pelo autor.
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3 OBJETIVO E MOTIVACAO

3.1 O caso por um Grupo Académico de Voo A Vela

Uma das lacunas identificadas pelo autor durante a sua formacao no curso de
Engenharia Aeronautica da Escola de Engenharia de Sao Carlos, e uma queixa comum
entre os alunos do curso (esta afirmagao é substanciada na segao 3.1.1) é a falta de contato

direto com a aviacao.

Nao se trata de uma questao de facil resolucao. A aquisicdo de uma aeronave pela
Universidade de Sao Paulo é improvavel por questoes financeiras e legais, e os custos
elevados da hora de voo, junto a realidade economica brasileira, significam que apenas
uma fragdo praticamente insignificante de alunos (vide 26) tem condigdes de buscar esse

contato por conta prépria.

Este trabalho busca propor, como um exercicio hipotético para a definicao dos
requisitos de missao da aeronave a ser projetada, um caminho para proporcionar um
contato direto com a aviacao de forma acessivel aos alunos e viavel para a universidade:
A criacao de um grupo académico de voo a vela, onde as aeronaves seriam construidas,

mantidas e operadas pelos alunos, dada a devida supervisao.

N

Tais grupos existem no exterior, em paises como Alemanha, Reino Unido e Japao. A
primeira vista, pode parecer inviavel adaptar esse modelo a realidade econdmica brasileira;
entretanto, deve-se considerar que um dos motivos dos altos custos do voo a vela no
Brasil é o combustivel utilizado para se operar a aeronave rebocadora, ja que o método de

lancamento por reboque ¢ utilizado de maneira praticamente exclusiva no pais.

Embora o reboque seja também utilizado por grupos de voo académicos, para
as operagoes esportivas ou de treinamento o método de lancamento mais utilizado é
o Winch Launch, ou langcamento por guincho, conforme o exemplo da figura 17. Neste
tipo de operagdo, uma esta¢ao em solo (como na figura 18) ou caminhao provido de um
guincho especialmente projetado, puxa a aeronave por meio de um cabo longo, conferindo

a aeronave velocidade suficiente para a decolagem e subida.
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al

Figura 17 — Um Schleicher ASK-13 sendo langado por guincho. Note que o cabo esta
acoplado na posicao ventral. Fonte: Olga Ernst via Wikimedia Commons

Figura 18 — Exemplo de guincho utilizado para o lancamento de planadores. Fonte: Kai-
Martin Knaak via Wikimedia Commons

Entao, o piloto da aeronave solta o cabo - ou, em caso de falha do mecanismo, um
fusivel mecanico se rompe - e a aeronave encontra-se tendo sido efetivamente arremessada

até uma altitude de cerca de 600 metros. O passo-a-passo deste procedimento é apresentado



47

na figura 19. Este tipo de lancamento resulta em voos geralmente mais curtos (por conta
da baixa altitude de langamento se comparada a um reboque por aeronave motorizada),
porém mais baratos e com uma frequéncia de operacao maior, sendo a opcao ideal para
operagoes esportivas ou de treinamento onde busca-se maximizar a quantidade de pilotos
que possam voar em um dado dia. Este método pode ser utilizado mesmo em campos de

voo curtos, com pistas de terra ou grama.

Figura 19 — Langamento por guincho. Fonte: FAA(FAA, 2013)

Outro método de langamento em solo, outrora comum nos EUA mas que hoje caiu
em desuso (FAA, 2013), é o lancamento por automdével, exemplificado na figura 20. Neste
método, um automével (provido de poténcia suficiente para a tarefa) dirige sobre a pista
em alta velocidade e reboca o planador. Este método requer grande coordenacao entre o

piloto e motorista, além de uma pista relativamente longa.

F Tow speed correct: Glider climbs to altitude safely

Figura 20 — Lancamento por automdvel. Fonte: FAA(FAA, 2013)

Tendo estes métodos de lancamento em mente, pode-se ver que é possivel operar
planadores de forma consideravelmente mais barata do que uma aeronave convencional, e

sem a necessidade da operacao de uma aeronave motorizada para o reboque.

Planadores tornam-se ainda mais financeiramente atraentes do que aeronaves
motorizadas quando se leva em conta o custo de hangaragem. Ao contrario de uma

aeronave convencional, que nao pode facilmente ser transportada por rodovia e portanto
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precisa de um hangar em um aerédromo para seu acondicionamento, a grande maioria
dos planadores modernos é projetada com asas desmontaveis, e estas aeronaves sao
rotineiramente transportadas em trailers rebocados por carros ou picapes até o local de

VOO.

Dessa forma, é possivel acomodar o planador em um espaco reduzido dentro
da universidade e transporta-lo para um aerédromo somente quando forem realizadas
operagoes de voo, eliminando assim um dos principais custos em se manter uma aeronave

operacional: o custo de aluguel de um hangar em um aerédromo.

Vale ressaltar que o campus ja conta com extracurriculares técnicas (como o EESC-
USP Aerodesign, TOPUS Projetos Aeroespaciais, e o Grupo de Manutengao de Aeronaves)
que dispoem de alunos com experiéncia em manuseio de ferramentas, materiais compdsitos,
e técnicas de construcao aeronautica em pequena escala. Portanto, o departamento ja
conta com uma massa critica de know-how que, com o devido apoio, poderia ser capacitada

para um projeto de escala maior.

Para além de proporcionar um maior contato dos alunos com a aviagao, ter acesso
a uma aeronave de voo a vela também traria beneficios tangiveis para o Departamento
de Engenharia Aeronautica na area de pesquisa. Seria possivel utilizar a aeronave para a

realizacao de ensaios em voo, ou para estudos atmosféricos, por exemplo.

3.1.1 Pesquisa de campo

Para averiguar a opiniao dos alunos em relacao ao nivel de contato com a aviagao
oferecida pelo curso de Engenharia Aeronautica, determinar qual seria o interesse em se
uma aeronave operacional na universidade, e ter uma ideia inicial da disposi¢ao dos alunos

em fazer parte de um grupo académico de voo, foi conduzida uma pesquisa de campo.

O questionario, enviado aos alunos via Google Forms, consistiu em 12 perguntas:

o Figura 21: Em que ano entrou no curso?

» Figura 22: Faz ou ja fez parte de uma extracurricular técnica? (Topus, Aerodesign,
GMA, etc.)

o Figura 23: Participou de alguma atividade académica no exterior? (Intercdmbio,

duplo diploma, etc.)
o Figura 24: Como vocé avaliaria o nivel de contato com a aviagao no curso?

« Figura 25: Vocé gostaria de ter (ou ter tido) um maior contato pratico com a aviagao

no curso?

o Figura 26: Vocé tem interesse em aprender a voar?
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o Figura 27: Vocé acredita que o Departamento de Engenharia Aeronautica deveria

possuir uma aeronave tripulada operacional?

o Figura 28: Na sua opiniao, a existéncia de uma aeronave operacional no campus

teria qual impacto na motivacao dos alunos da Engenharia Aerondutica?

o Figura 29: Vocé apoiaria o projeto e construcao de um planador no campus?

o Figura 30: Conhece a existéncia de grupos académicos de voo a vela no exterior?

o Figura 31: Caso existisse um grupo académico de voo a vela na EESC-USP, teria

interesse em participar?

o Figura 32: Vocé acredita que a existéncia de um grupo académico de voo a vela na

universidade traria um impacto positivo para o curso de Engenharia Aeronautica?

Onde as 6 primeiras perguntas tem o objetivo de caracterizar o perfil das pessoas
que responderam ao questionario, e assim tornar possivel identificar um possivel viés de

selecao, caso apenas pessoas de um determinado perfil respondessem ao questionario.

Entéao, alunos que responderam "sim'"para a 11* pergunta (Caso ezistisse um grupo
académico de voo a vela na EESC-USP, teria interesse em participar?) foram direcionados

para uma ultima pergunta:

o Figura 33: Neste cenario onde existe um grupo de voo a vela na universidade, estaria
disposto a dedicar o equivalente a 10 créditos-aula (150 horas) por semestre nas

atividades do grupo (voos, manutengao e construgao)?

No total, 76 respostas foram obtidas. Dos 76 respondentes, 44 responderam a tltima
pergunta. Considerando-se que a cada ano entram cerca de 40 alunos no curso de Engenharia

Aerondutica, considera-se este um espago amostral suficientemente representativo.

Os graficos apresentados nas figuras 21 a 33 mostram os resultados da pesquisa:
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Em que ano entrou no curso?

Figura 21 — Pergunta 1.

® 2018

2019
® 2020
® 2021
® 2022
® 2023
® 2024

@ Antes de 2018

Faz ou ja fez parte de uma extracurricular tecnica? (Topus, Aerodesign, GMA,

etc))

Figura 22 — Pergunta 2.

® sSim
® nao
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Farticipou de alguma atividade académica no exterior? (Intercambio, duplo
diploma, etc))

® Sim
® Nao

Figura 23 — Pergunta 3.

Como vocé avaliaria o nivel de contato com a aviacdo no curso?

® Excelente
@ Bom

0 Suficiente
@ Insatisfatorio

@ Muito Insatisfatorio

Figura 24 — Pergunta 4.



52

‘océ gostaria de ter (ou ter tido) um maior contato pratico com a aviagao no
curso?

® Sim
® Mo

Figura 25 — Pergunta 5.

Vocé tem interesse em aprender a voar?
® Sim
® HNao

0 Ja sou piloto / estou em
treinamenta

Figura 26 — Pergunta 6.
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Vocé acredita gue o Departamento de Engenharia Aeronautica deveria possuir
uma aeronave tripulada operacional?

® Sim
® Nao

Figura 27 — Pergunta 7.

Ma sua opinido, a existéncia de uma aeronave operacional no campus teria qual
impacto na motivac&o dos alunos da Engenharia Aeronautica”?

® Aumentaria muito a motivagéo

® Aumentaria moderadamente a
mativagao

0 Aumentaria pouco a motivagao

@ Ma3o teria impacto na motivagao

Figura 28 — Pergunta 8.
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‘océ apoiaria o projeto e construcao de um planador no campus?

@® Sim, e estaria disposto a participar
de sua construgao

® sSim
® Mo

Figura 29 — Pergunta 9.

Conhece a existéncia de grupos académicos de voo & vela no exterior?

® sim, e estou familiarizadao(a) com a
atuagéo desses grupos

® Sim
® Nao

Figura 30 — Pergunta 10.
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Caso existisse um grupo académico de voo a vela na EESC-USP, teria
interesse em participar?

@ Sim - me interesso por todos os
aspectos, tanto o voo quanto projeto
e construgao

@ Sim - me interesso pelas operagdes
de voo

@ Sim - me interesso pela parte de
projeta/construcéo

® Mao

Figura 31 — Pergunta 11.

‘océ acredita gue a existéncia de um grupo académico de voo a velana
universidade traria um impacto positivo para o curso de Engenharia
Aeronautica?
@ 5Sim - e acredito que seja viavel
@ 5Sim - mas nao acredito que seja
viavel
® nNao

Figura 32 — Pergunta 12.
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Meste cenario onde existe um grupo de voo a vela na universidade, estaria
disposto a dedicar o equivalente a 10 créditos-aula (150 horas) por semestre
nas atividades do grupo (voos, manutencao e construcao)?

® Sim
® Mo

Figura 33 — Pergunta 13.

Como ilustrado na figura 21, as respostas obtidas representam um espaco amostral
diversificado quanto aos anos de ingresso no curso, abrangendo alunos tanto em seus
primeiros quanto ultimos anos de curso com representatividade semelhante para todas as
turmas desde 2018.

Os resultados se mostram amplamente favordaveis a um grupo de voo a vela na
universidade, com cerca de 97% dos alunos entrevistados respondendo que a existéncia
de tal grupo traria um impacto positivo para o curso de Engenharia Aeronautica; 59%
respondendo que teriam interesse em participar de tal grupo, e, dentre estes 59%, trés
a cada quatro respostas indicam que este interesse continuaria mesmo com uma carga

horaria de 150 horas semestrais para as atividades do grupo.

E razodvel assumir que em uma situacao real, a taxa de adesao seria menor do
que a indicada pelo questionario, ja que os alunos teriam de administrar a quantidade de
tempo investida no grupo juntamente com a carga horaria elevada do curso, especialmente
aos finais de semestre - um fator que afeta negativamente as taxas de adesao de todos
os grupos extracurriculares adjacentes ao curso de Engenharia Aerondutica. Entretanto,
mesmo caso a taxa de adesao real seja consideravelmente menor do que a indicada pela
pesquisa, ainda teria-se uma quantidade significativa de alunos dispostos a investir o tempo

e esforco necesséarios para a criacdo e manutencao de um grupo académico de voo a vela.
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3.2 Um caso de sucesso: As Akafliegs

Uma das inspiragoes por tras deste trabalho, as Akademische Fliegergruppen sao
um exemplo de como grupos extracurriculares de voo a vela, com o devido apoio da
universidade, podem se tornar nao apenas uma atividade para os alunos, mas também
fontes valiosas de pesquisa, desenvolvimento e formacao de conhecimento para a academia

e industria local.

Figura 34 — Membros da Akaflieg Miinchen preparando um molde negativo de fuselagem.
Foto por Eirik Albretsen. Fonte: Akaflieg Miinchen e. V.

O impacto de tais grupos no desenvolvimento tecnolégico do voo a vela e aviagao
civil em geral ja foi discutido na secao (2.1); agora procuramos descrever como esses grupos

operam nos dias de hoje.

As figuras 34 e 38 mostram o processo de construcao da fuselagem de uma aeronave
moderna de voo & vela, conduzido pelos alunos membros da Akaflieg Minchen - note a
presenca de equipamento de protecao pessoal, necessario para o trabalho em materiais
compositos. A figura 37 mostra o nivel das atividades de manutencao realizadas pelos
grupos, chegando até mesmo a manutencao de grupos motopropulsores - embora aeronaves
de voo a veja sejam o foco das Akafliegs, existem excecOes a regra, como a aeronave

acrobatica com capacidade de reboque Mii 30, mostrada na figura 36.

O grande diferencial das Akafliegs em relacao a outros grupos de voo académicos
é que possuem uma funcao dupla: além de treinar alunos para a pratica do voo a vela
como qualquer grupo deste tipo, também tem como objetivo o projeto e construcao de
aeronaves experimentais, buscando testar novos conceitos de projeto e métodos de ensaio.

A figura 35 mostra o ensaio estrutural de uma asa em fibra de carbono, exemplificando o
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Figura 35 — Ensaio estrutural de uma asa. Foto por Mathias Bacher. Fonte: Akaflieg
Miinchen e. V.

alto nivel dos métodos de ensaio empregados por estes grupos.

Como tais aeronaves buscam explorar o limite da performance atingivel e avancar o
estado da arte, a vasta maioria das aeronaves experimentais construidas pelas Akafliegs sao
aparelhos monoplace. Para o treinamento de novos pilotos, normalmente sao empregadas

aeronaves de voo a vela disponiveis comercialmente, como o Schleicher ASK 21.

Espera-se que o membro de uma Akaflieg dedique cerca de 300 horas anuais
as atividades do grupo, divididas entre operacoes de voo, construgao, e manutencao.
Isto possibilita que o grupo se mantenha operacional sem cobrar taxas de admissao ou
associagao; os unicos gastos incorridos aos membros sao em fatores externos ao grupo,
como o servigo de lancamento ou reboque em um aerédromo para cada voo. No geral, o

custo do treinamento de voo completo para cada aluno gira em torno de 800 a 1000 euros
(MUENCHEN, ).

Via de regra, a operacao e manutencao das aeronaves é realizada pelos préprios
membros do grupo, tanto para os prototipos experimentais quanto para os treinadores -
para este fim, os alunos regularmente passam por cursos de qualificagdo em manutencao.
Certas atividades, como grandes reparos, também sao inspecionadas por engenheiros

qualificados.

Estes sao grupos centendarios, remontando aos anos 1920. O alto nivel de suas
atividades é sustentado por um vasto conhecimento institucional construido ao longo de
geracoes. Nao se pretende sugerir as Akafliegs como um modelo a ser seguido a risca; mas

sim, como um exemplo do que é possivel.
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Figura 36 — Embora raro, algumas das Akafliegs também constroem e operam aeronaves
motorizadas, como este Mii 30 Schlacro. Foto por Felix Feuchtner. Fonte:
Akaflieg Miinchen e. V.

Figura 37 — Um membro da Akaflieg Minchen inspeciona o motor Lycoming AEIO-540
da aeronave acrobatica experimental Mi 30. Fonte: Akaflieg Miinchen e. V.
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Figura 38 — Processo de laminacao da fuselagem do Foto por Joscha Lowe. Fonte: Akaflieg
Miinchen e. V.
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3.3 O voo a vela em universidades brasileiras

O projeto e constru¢ao de um planador dentro de uma universidade brasileira nao
¢ uma ideia sem precedentes. Em 1963, o Centro de Estudos Aeronduticos da Escola de
Engenharia da Universidade Federal de Minas Gerais (CEA-EEUFMG) construiu o CB.1
Gaivota, um planador basico de asa alta e fuselagem construida em superficies planas,
semelhante em aparéncia aos planadores dos anos 1930. Entao, em 1969, comeca o projeto

do CB.2 Minuano, uma aeronave de voo a vela de alta performance, que voou pela primeira
vez em 1975, mostrado na figura 39.(CEA-EEUFMG, a)

Figura 39 — CB-2 Minuano. Note os flapes e porta do trem de pouso retratil. Fonte: Paulo
Iscold via Wikimedia Commons

Dotado de flapes, trem de pouso retratil, e construido primariamente em madeira,
aluminio e honeycomb de acetato de celulose, o CB-2 foi utilizado pelo entao nascente
curso de engenharia aeronautica da UFMG para a realizacdao de ensaios em voo. Com um
alongamento de AR =22 e L/D = 38, é até hoje a aeronave com a maior razao de planeio
ja projetada e construida no Brasil. (CEA-EEUFMG, b)

Embora o CB-2 Minuano tenha sido a ultima aeronave de voo a vela produzida
pelo CEA, o centro continua ativo até hoje, tendo projetado, construido e operado com
sucesso motoplanadores, ultraleves, e aeronaves acrobaticas. Estas conquistas provam a

viabilidade da construcao de aeronaves em universidades brasileiras.
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3.4 Consideracoes praticas

Um ponto importante a se ter em mente é o periodo de tempo necessario para a
construcao de uma aeronave deste tipo em um ambiente universitario. O autor entrou em
contato com membros das Akafliegs em busca de estimativas (bem como outras questoes
relevantes a este projeto), e as respostas recebidas estdo em consenso de que, enquanto
no século passado aeronaves eram construidas nas universidades em poucos meses, hoje
a construcao de uma nova aeronave ¢ uma empreitada que envolve geragoes de alunos,
podendo demorar 10 anos ou mais. Isto se deve tanto ao aumento da complexidade das
aeronaves (vale aqui lembrar que as aeronaves construidas pelas Akafliegs geralmente
buscam testar novos conceitos) quanto por conta ao maior rigor das autoridades reguladoras

aeronauticas.

Como o projeto e construcao da aeronave se dao em um periodo de tempo tao
longo, e como muitas pecas sao por vezes reaproveitadas de outras aeronaves ou recebidas
como doagoes (trens de pouso, por exemplo), é dificil estimar o custo da construgao de
uma aeronave de voo a vela no ambiente académico. Portanto, nao sera realizada uma

analise de custo neste trabalho.
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4 FILOSOFIA DE PROJETO

4.1 Missdao da aeronave

Agora que o cenario estd bem definido, pode-se definir a missdo da aeronave a ser

projetada.

A aeronave SC-1 Minerva tem como missao prover ao Departamento de Engenharia
Aeronautica da EESC-USP uma aeronave para a pratica do esporte de voo a vela e para a
condugao de ensaios em voo. Também tem como objetivo prover aos alunos o conhecimento

pratico e experiéncia necessarios para a construcao de uma aeronave em material composto.

A aeronave deve ser projetada e construida na Escola de Engenharia de Sao Carlos.
Para tanto, tendo em vista a falta de experiéncia prévia com a construgao de uma aeronave

deste tipo, ¢ desejavel que sua construcao seja relativamente simples.

A aeronave deve ser capaz de ser instrumentada para ensaios em voo e outras
atividades académicas. Seu custo de operagao e manutencao deve ser o mais barato possivel,
e a aeronave deve ser robusta o bastante para ser transportada, montada e operada por

pessoal pouco experiente.

E desejavel, porém nao necessario, que a aeronave possa ser utilizada para o
treinamento de pilotos (j4 que esta atividade é normalmente realizada com planadores

comerciais ja provados como plataforma de treinamento).
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4.2 Propostas de configuracao
4.2.1 Configuragdo A: Microplanador

O esboc¢o da configuragao A é mostrado na imagem 40:

CONHQ, AT cwie -sear MicRoCLIDER

= FIAED GEAF _ WiNesean: 12 M
 FLAPS (NBCEssaRy FOR Goep AR AT This SiZE) BEW: >100 Ko
1 a CF - EroxY Con$TRUCTION L/bE 32

Figura 40 — Esboc¢o da configuragao A. Elaborado pelo autor.

A opc¢ao mais barata, planadores ultraleves com peso vazio abaixo de 100 kg
ocupam pouco espaco, requerem menos material para construgao, e podem ser construidos
em menos tempo. Entretanto, trata-se de uma aeronave necessariamente monoplace e de
performance reduzida. O baixo peso maximo de decolagem também limita a instrumentacao
da aeronave para ensaios em voo. A seguranca do piloto em caso de queda na estrutura

necessariamente leve é questionavel.
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4.2.2 Configuracao B: Treinador biplace, Classe 18 Metros

O esboc¢o da configuragao B é mostrado na imagem 41:

‘ 2 WINGSPANT 18 M
C . 2 - Semir, 1% M- ass
e E REW: ~ 400 Kkt
o Fixro Lawoimg  birr L/D 21
; < NO  Fyafs
r « CF - Eroxy consinvciion

- MODERATE AR, SINPLE WING GEOMETRY

Figura 41 — Esboco da configuragao B. Elaborado pelo autor.

Uma configuracao de dois lugares, com trem de pouso fixo e média performance.
Com uma envergadura de 18 metros, esta configuragao oferece um bom equilibrio entre
alongamento, caracteristicas estruturais e aeroelasticas, bem como boas caracteristicas de
manuseio em solo. A asa, com bordo de ataque reto, é projetada para facil construcao.
Os dois assentos possibilitam que a aeronave seja utilizada para treinamento de pilotos e
proporciona amplo espaco para a instalacao de equipamento de ensaio em voo. No entanto,

sua constugao é um pouco mais cara do que a de um aparelho monoplace, e ocupara mais

espago.



66

4.2.3 Configuracao C: Monoplace de alta performance, Classe 15 Metros

O esboco da configuragao C é mostrado na imagem 42:

(/ON,F\(;. c T MG -PERtopmpNCE  stnai-sErt, 15 M Cunss
Winesean: 15 M

s RETRACHARLE  LawoiNe  GErR

BEW. ~ 250 Ko
* Camein - CHAnuine Fuaps L/Dg 45
[~ o CF -Eroxy  CowsTRUCTION
o Mot - Taverey “Crescint! WiNG , HIGH AR
| \ o 130 K& WATER BALLAST

A

Figura 42 — Esbogo da configuragao C. Elaborado pelo autor.

A opcao mais adequada para uso em competi¢oes, uma configuragdo monoplace
com trem de pouso retratil e flapes praticamente garantiria um recorde nacional de maior
razao de planeio. Este é o tipo de projeto preferido pelas Akafliegs. Entretanto, trata-se
de um projeto mais caro e cuja complexidade requer construtores experientes; portanto,
embora seja um projeto interessante a longo prazo, nao trata-se necessariamente da melhor

escolha para uma primeira aeronave.
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4.2.4 Configuracao D: Motoplanador biplace

O esboco da configuragao D é mostrado na imagem 43:

‘ COMFI - D SIDE-BX- sibE TWO - 5EAT  MoToR LLipk R

> Retrpcinele  OIAR WINGSPAN: 14 M

» FLAPs BEW: ~ 620 ko, MTOW:~ &50 Kb
b FIBERGLASS / MIXED Cons TRY CTION
P 4 cruNDER AR - (0OLED pisign b

» 100 L FUEL CAPRCVTY

Go 1 e L/DZ %0 PowirpPiani: 30 HP 4-CYi,

Figura 43 — Esboc¢o da configuragao D. Elaborado pelo autor.

Um motoplanador permite dispensar os métodos de lancamento ou reboque neces-
sarios para a operacao de aeronaves de voo a vela convencionais; entretanto, a presenca do
motor e a necessidade de combustivel para sua operacao elimina praticamente todas as

vantagens do planador em relagao a uma aeronave de aviacao geral.
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4.2.5 Configuracao E: Biplace de alta performance com sustentador elétrico, Classe 20
Metros

O esbocgo da configuragdo E é mostrado na imagem 44:

- ‘ 2- SEAT FLECTRIC PowiRED, 20 M - CLASS
Hieh - PErformanCE 2~ SEATER, E
ONFIC E
| » RETRACTABLL Ladowb (AR S o
HAN G FLaPs

et s o BEW! ~ 500 Kb (50 Ko ®ATTERY PACK)
B CF - Epoxy consTRUCTION e o
b mULTL - TaPERED “Cersctar ! Wb, vere o AR L/pZ 50 POVIERPLANT . 20 -20 MW Fuec,
b 00-20 MW ELECTRIC SUTANER MoToR

RETRACTARLE ProPrLLER  BLPOES

Figura 44 — Esbogo da configuracao E. Elaborado pelo autor.

A opcao estado-da-arte, um planador biplace de alta performance com um motor
elétrico e hélice rebativel no nariz traz a maior flexibilidade de operacao - e o maior custo
e complexidade. Atualmente este tipo de configuragao propulsiva é produzido apenas
por uma empresa na Eslovénia (LZ, ), embora outros fabricantes estejam desenvolvendo

sistemas similares.

4.3 Escolha de configuracao

A configuracao B é escolhida por aliar um custo de operacao e construcao relativa-
mente baixo com maior flexibilidade operacional, podendo ser utilizado para o treinamento

de pilotos.

Embora ocupe mais espago de hangar do que um planador monoplace, a aero-
nave pode ser desmontada e acondicionada em um trailer como normalmente feito com

planadores para traslado.
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A envergadura de 18 metros (e, portanto, a classe FAI 18 metros) é escolhida
por uma questao de praticidade de construgao e manuseio: uma asa mais longa implica
na necessidade de maior espago para construc¢ao, e sera mais suscetivel a fendmenos
aeroelasticos. Além disso, de acordo com Thomas, envergaduras maiores do que 18 metros

resultam em uma piora significativa das caracteristicas de manuseio em solo da aeronave.

(THOMAS, 1999)

A empenagem em T é escolhida por conta de uma cldssica questao de operacao
de aeronaves de voo a vela: empenagens horizontais em posi¢oes baixas tendem a sofrer
impactos com o solo durante o pouso ou manuseio em solo, sendo portanto a empenagem
em T a mais comum em aeronaves de voo a vela, apesar da necessidade de reforgo estrutural

da empenagem vertical trazida por esta configuracgao.
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5 REQUISITOS DE PROJETO

5.1 Base de certificacao

Para garantir que a aeronave possa ser operada apods o término do processo de
projeto, é importante ter uma base de certificacao robusta ja durante o a fase de projeto
conceitual da aeronave, para que o resultado final seja certificavel junto & autoridade

aeronautica vigente.

No Brasil, a agéncia reguladora relevante é a Agéncia Nacional de Aviagao Ci-
vil (ANAC), que por meio do RBAC 21 define regras para a certificacio de produtos

aeronauticos.

Da segao 21.17, Determinacao dos requisitos aplicaveis:

(b) Para classes especiais de aeronaves (planadores, dirigiveis e outras aeronaves
nao convencionais), incluindo motores e hélices instalados nas mesmas, para
as quais nao existem requisitos de aeronavegabilidade emitidos, sao aplicadas
partes dos requisitos de aeronavegabilidade contidos nos RBAC vigentes que
sejam considerados pela ANAC como apropriados para a aeronave e aplicdveis
ao projeto de tipo em questao, ou outros critérios de aeronavegabilidade

considerados convenientes para prover um nivel de seguranca equivalente ao

estabelecido pelos referidos RBAC. (ANAC, 2024)

Como nao existem requisitos de aeronavegabilidade emitidos pela ANAC para
planadores, e como o processo de certificacdo para estas aeronaves nao é bem definido pelo
RBAC 21, opta-se por utilizar a regulamentacao europeia para aeronaves de voo a vela

como principal base de certificagdo do projeto.

A European Union Aviation Safety Agency (EASA) regula a certificagao de plana-
dores por meio do regulamento CS-22 - Certification Specifications, Acceptable Means of
Compliance and Guidance Material for Sailplanes and Powered Sailplanes. Trata-se de
uma base de certificacdo robusta e exigente, vigente no continente em que residem o maior

numero de fabricantes de aeronaves de voo a vela no mundo.

O fabricante deve escolher a categoria sob a qual a aeronave sera certificada, entre
a categoria "Utility" e "Acrobatic'. Para este projeto, opta-se pela categoria "Utility", mais
restrita do que a categoria acrobatica, mas que ainda permite a execucao de algumas

manobras acrobaticas caso estas sejam demonstradas com seguranca em teste.

A grande maioria dos requisitos descritos na CS 22 referem-se a componentes,

sistemas ou caracteristicas de voo que s6 seriam analisados no projeto preliminar ou
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detalhado. Entretanto, alguns dos requisitos, especialmente os que se referem a performance
ou qualidade de voo, necessitam de um projeto cuidadoso desde a fase conceitual para que

sejam atendidos pela aeronave final.

Do requisito CS 22.25, Weight limits:

(a) Mazimum weight. The mazimum weight must be established so that it is: (2)
Not less than the weight which results from the empty weight of the sailplane,
plus weight of occupant(s) and parachute(s) of 110 kg for a single seat sailplane
or 180 kg for a two seat sailplane, plus the required minimum equipment, plus
any expendable ballast and for a powered sailplane sufficient fuel for at least

half an hour of flight at maximum continuous power. (EASA, 2021)

Portanto, a aeronave a ser projetada deve ser capaz de levar, no minimo, 180 kg

além de seu peso vazio.

Do requisito CS 22.49, Stalling speed:

(a) VSo is the stalling speed (CAS), if obtainable, or the minimum steady
speed at which the sailplane is controllable, with: (1) landing gear extended;
(2) wing-flaps in the landing position; (3) air brakes retracted or extended
whichever position results in the lowest value of VS0; (4) mazimum weight;

and (5) c.g. in the most unfavourable position within the allowable range.

(b) The stalling speed in the landing configuration must not exceed: (1) 80 km/h
with: (i) air brakes retracted; and at (i) mazimum weight with water ballast
tanks empty. (2) 90 km/h with: (i) airbrakes retracted, and at (i) mazimum
weight with water ballast. (3) 95 km/h with: (i) airbrakes fully extended; and
at (it) mazimum weight with water ballast. (EASA, 2021)

Como a aeronave a ser projetada nao terd provisao para lastro alijavel, a velocidade

de estol em todas as configuracoes deve ser inferior a 80 km/h.

5.2 Objetivos de performance

Definimos com base nos requisitos de certificacdo e na missao da aeronave os

objetivos de performance descritos na tabela 1:

Tabela 1 — Objetivos de Performance

Parametro L/D (Glide Ratio) | Minimum Sink | Vg (Stall Speed) VNE

Objetivo Minimo 38 1m/s (CS 22) | 80 km/h (CS 22) | 270 km/h

Objetivo Desejado 39 0.6 m/s 70 km/h 280 km/h
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6 BASE DE DADOS

6.1 Aeronaves escolhidas

Foram escolhidas 11 aeronaves de voo a vela biplace, sendo a maior parte delas ae-
ronaves de trem de pouso fixo, com alguns outliers incluindo aeronaves de alta performance
com asa flapeada e trem de pouso retratil (ASG 32, Arcus) e um planador acrobético
com razao de planeio relativamente baixa (MDM-1 Foz). As figuras 45 e 46 mostram
as aeronaves do banco de dados em plotes que permitem a visualizacao de sua razao de

planeio, alongamento, envergadura e peso vazio.
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Figura 45 — Dados de L/D por alongamento das aeronaves da base de dados. Elaborado
pelo autor.
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Figura 46 — Dados de envergadura por peso vazio das aeronaves da base de dados. Elabo-
rado pelo autor.

A planilha do banco de dados esta inclusa na secdo de anexos. Entre as aeronaves
escolhidas, o G103, SZD-50 e ASK 21 sao de particular interesse como pardmetros de
referéncia, por se tratarem de aeronaves com configuracdo e missao muito similares a
aeronave projetada: treinadores biplace com trem de pouso fixo e asas sem dispositivos
hipersustentadores. As figuras 47, 48 e 49 apresentam as aeronaves G103, SZD-50 e ASK
21, respectivamente. Note a configuracao similar das aeronaves, em particular a asa média

e o trem de pouso fixo com trés rodas.
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Figura 47 — Grob G103. Foto do autor.

Figura 48 — SZD-50 Puchacz. Foto do autor.
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Figura 49 — Schleicher ASK 21. Fonte: Steve Foster via Wikimedia Commons

Os dados utilizados nesta secao foram coletados a partir de documentagcao disponivel
publicamente, como os certificados de tipo dos planadores junto & EASA. (EASA, 2007a)
(EASA, 2011) (EASA, 2020) (EASA, 2022c) (EASA, 2022a) (EASA, 2022b) (EASA, 2009)
(EASA, 2017) (EASA, 2007b)

Entretanto, alguns dos dados coletados no banco de dados nao sao facilmente
encontrados, como por exemplo, dimensionamento de superficies de controle. Para a
estimativa de tais dados, foram procurados desenhos em trés vistas disponiveis publicamente
para cada aeronave: por exemplo, a fabricante Alexander Schleicher GmbH disponibiliza
os desenhos em trés vistas de suas aeronaves em seu website. (AS, ) Entao, utilizando-se
a envergadura como dimensao de referéncia, os outros parametros de referéncia foram

calculados a partir dos desenhos.

Como a qualidade dos desenhos utilizados varia, nao é possivel garantir a precisao
dos dados coletados; entretanto, sao boas aproximacoes que servem ao propoésito de
alimentar uma anélise paramétrica. Na planilha disponivel na secao de apéndices, os dados

obtidos desta forma estao sob a se¢ao marcada na cor laranja.
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7 ANALISE PARAMETRICA

7.1 Areadaasa ( S, ) e Alongamento ( AR )

Comecamos a analise paramétrica com uma estimativa de area de asa. Como a
envergadura do projeto é fixa em 18 metros, a area alar serda definida ajustando-se o

alongamento.

O alongamento é o pardmetro com maior influéncia na performance da aeronave;
conforme explorado por Thomas e Gudmundsson, existe uma relacao empirica praticamente

linear entre o alongamento e a razao de planeio em aeronaves de voo a vela.

Entretanto, como estamos projetando uma aeronave sem flapes, nao podemos
escolher um AR excessivamente alto porque é necessaria uma area de asa relativamente

grande.

Optou-se por um AR = 19.4, um pouco maior do que as principais aeronaves de
referéncia (ASK 21, G 103, SZD-50), porém ainda fornecendo uma area de asa de 16.7
m?, ligeiramente maior do que a média do banco de dados. A figura 50 mostra o ponto

escolhido em relagao ao banco de dados.

@ Base de Dados R*=0.9 @ Aeronave Projetada
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Figura 50 — Ponto escolhido de razao de planeio por alongamento. Elaborado pelo autor.
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Para esta area de asa e envergadura, tem-se uma corda média aerodinamica de
cvac = 0.93m. Foi escolhido um afilamento de 0.42, dando uma corda na raiz de 1.31 m,

e uma corda de ponta de 0.55 m.

7.2 Carga alar ( 1W/S ), Peso vazio( . ) e Peso bruto ( W, )

A CS 22 estipula que o peso bruto para um planador biplace nao deve ser menor
do que o peso vazio mais 180 kg. Portanto, definimos o peso bruto como o peso vazio mais

dois tripulantes equipados com para-quedas, de 100 kg cada, para um total de 200 kg.

Thomas propoe a existéncia uma razao direta entre o alongamento e o peso vazio,
o que ¢ corroborado pelo banco de dados - quanto maior a envergadura de asa e quanto
maior seu alongamento, mais pesada € a estrutura necessaria para suportar o carregamento
atuante na asa. Desta forma, ajustamos o peso com base na envergadura e alongamento
de tal forma que este esteja ajustado a tendéncia do banco de dados. A figura 51 mostra o
ponto escolhido de alongamento por peso vazio. A figura 52 mostra o ponto escolhido de

envergadura por peso vazio.
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Figura 51 — Ponto escolhido de alongamento por peso vazio. Elaborado pelo autor.

Chegamos em um peso vazio de 370 kg, peso bruto de 570 kg e, com uma area
de asa de 16.7 m?, temos uma carga alar de 34.13 kg/m?. A figura 53 mostra o ponto

escolhido de alongamento por carga alar.
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Figura 52 — Ponto escolhido de envergadura por peso vazio. Elaborado pelo autor.
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Figura 53 — Ponto escolhido de alongamento por carga alar. Elaborado pelo autor.
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Um peso vazio de 370 kg é ligeiramente otimista em relacdo aos planadores da
mesma classe no banco de dados, porém a maior parte destas aeronaves foi projetada nos
anos 1970 e 1980 em fibra de vidro. Como a aeronave projetada utilizard uma estrutura
toda em fibra de carbono, é esperada uma reduc¢ao no peso vazio e portanto julga-se esta

uma boa estimativa.

7.3 Peso maximo de decolagem ( W, )

Definimos o peso maximo de decolagem como o peso vazio mais dois tripulantes de
115 kg cada. Portanto,

W, = 600 kg

7.4 Dimensionamento da fuselagem

Com base no banco de dados, escolhemos arbitrariamente um comprimento de 8.4
metros, proximo da média do banco de dados e similar aos planadores ASK 21 e SZD-50,

aeronaves muito similares ao SC-1 Minerva (sem flapes e com trem de pouso fixo).

Para a largura e altura maximas da fuselagem, na area da cabine, tomamos valores
um pouco maiores do que a média do banco de dados, porém proximos dos parametros da

aeronave Grob G 103: 0.75m de largura e 1.05m de altura.

7.4.1 Posicao da longarina

A posicao onde a longarina passa pela fuselagem foi estimada para cada aeronave
do banco de dados como sendo a posi¢ao de 1/4 da corda de asa na raiz. Este pardmetro é
relevante para determinar quanto espaco estara disponivel para a cabine, e também para

o calculo do brago de empenagem.

Escolhemos a média do banco de dados, uma posicao de 2.9 metros em relacao ao

nariz.

7.5 Dimensionamento da empenagem

Para o dimensionamento da empenagem, sera utilizado o método do coeficiente de

volume de cauda. Para tal, é necessario saber o braco da empenagem em relagao a asa.

7.5.1 Determinagao do brago de empenagem

Sabemos a posicao da asa em relagdo ao nariz da aeronave; portanto, para o calculo
do braco de empenagem, basta tomar o comprimento da fuselagem atras da longarina e

subtrair 3/4 da corda da raiz do estabilizador desejado.
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Entretanto, a corda da raiz depende da area, do afilamento e do alongamento do
estabilizador. Podemos fixar um alongamento e afilamento, mas a area depende diretamente
do brago de empenagem; portanto, se o comprimento da fuselagem é fixo, este torna-se

um processo iterativo.

Para o estabilizador vertical, um alongamento AR = 1.5 foi escolhido conforme a
recomendagao dada por Thomas (THOMAS, 1999). Da mesma maneira, um alongamento
de AR = 6 foi escolhido para o estabilizador vertical. Os afilamentos de ambas as superficies
foram escolhidos com base no banco de dados: 0.65 para o estabilizador vertical e 0.56

para o estabilizador vertical.

Dados estes valores, o brago da empenagem horizontal é de Ly, = 4.97 metros; e o

brago da empenagem vertical ¢ de L,; = 4.62 metros.

7.5.2 Area do estabilizador horizontal ( Sy )

Cvt Sw Cmac

Sy =
ht Lut

O valor do coeficiente do volume de cauda escolhido para o estabilizador horizontal

foi de O, = 0.590, resultando em uma area de Sy, = 1.84 m?2.

7.5.3 Area do estabilizador vertical (Sut)

O valor do coeficiente do volume de cauda escolhido para o estabilizador vertical

foi de C,; = 0.022, resultando em uma &rea de S,; = 1.43 m?.

7.6 Dimensionamento das superficies de controle

Para o dimensionamento das superficies de controle, utilizou-se a razao entre a
area da superficie de controle e a area da superficie aerodinamica onde aquela se encontra,

escolhida a partir da base de dados.

7.6.1 Area dos ailerons ( S, )

A 4rea de ambos os ailerons é de 1.09 m?, e seu ponto de articulacao estd a 16%

da corda da asa a partir do bordo de fuga.

7.6.2 Area do profundor ( S, )

A 4rea do profundor é de 0.59 m?, e seu ponto de articulacdo estd a 32% da corda

do estabilizador horizontal a partir do bordo de fuga.
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7.6.3 Area do leme ( S, )

A 4rea do leme ¢ de 0.52 m?2, e seu ponto de articulacao estd a 37% da corda do

estabilizador vertical a partir do bordo de fuga.

7.7 Freios aerodinamicos

Optou-se por utilizar freios aerodinamicos off-the-shelf, os mesmos utilizados pelo
Grob G 103. Portanto, o comprimento de cada freio aerodindmico é de 1.4 m e a area
frontal é de 0.504 m?.
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8 ESCOLHA DOS PERFIS AERODINAMICOS

Para a analise inicial dos perfis aerodinamicos, serd utilizado o software XFLR5,

que emprega o Xfoil (DRELA, 1989) para a anélise dos perfis 2D.

Embora os resultados computacionais obtidos a partir desse programa nao possam
ser considerados definitivos, o loop IBL (Interactive Boundary Layer) implementado pelo
Xfoil para o calculo de efeitos viscosos em perfis 2D o tornam uma ferramenta adequada
para a analise inicial de perfis de fluxo laminar e em Reynolds relativamente baixo, onde

os efeitos viscosos sdo importantes.

Com base na estimativa inicial das velocidades de estol e de melhor planeio obtidas
parametricamente pelo banco de dados, estimamos os nimeros de Reynolds para cada
uma das superficies aerodinamicas para as analises de perfil 2D. Também podemos estimar
o coeficiente de sustentacao necessario para que a velocidade de estol na condiggo MTOW

(peso méaximo de decolagem) seja 70 Km/h:

2L 2% 9.81 % 600

. _ = 1.53
Ltarget pV2S,er 122 (70/3.6) * 16.7

Esta sera considerada a condi¢do minima para garantir que a velocidade de estol
da aeronave final esteja dentro dos parametros certificaveis, e para que a decolagem da

aeronave seja possivel em uma velocidade razoavel.

8.1 Perfis aerodinamicos da asa

Foram selecionados diversos aerofélios ja utilizados em aeronaves de voo a vela a
partir tanto de exemplos dados por Thomas (THOMAS, 1999) quanto a partir da Incomplete
Guide to Airfoil Usage (LEDNICER, ), uma lista de aerofélios por aeronave mantida pelo

grupo de aerodindmica aplicada da Universidade de Illinois Urbana-Champaign.

Entao, estes perfis foram analisados no XFLR5 e comparados com base em uma
série de fatores, mas com foco em dois pardmetros principais: seu Cp, . na condi¢ao
de estol (Re = 1.47 % 10°%) e seu C,/Cp na condigao estimada de melhor planeio (Re =
2.48 % 10°). A figura 54 mostra as curvas de Crza dos perfis selecionados, e a figura 55

mostra as curvas C,/Cpzra para os mesmos perfis.
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Figura 54 — Comparacao da curva C; x « dos perfis 2D analisados, Re = 1.47 * 10°.
Elaborado pelo autor.

Figura 55 — Comparagio da curva Cf/Cp x a dos perfis 2D analisados, Re = 2.48 * 10°.
Elaborado pelo autor.

Entao, foi feita a andlise dos dados em uma planilha, aonde os parametros de

interesse foram calculados conforme mostrado na figura 56:
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Figura 56 — Dados de interesse dos aerofélios analisados. Elaborado pelo autor.

As células da planilha estao coloridas de tal forma que uma célula verde indica que
aquele aerofélio possui o melhor valor para um parametro especifico, e laranja significa
o pior valor para aquele parametro. Os aerofélios Eppler 603 e Eppler 508 apresentam
células em vermelho porque nao chegaram a condicdo de C; = 1.53 para Re = 1.47 x 106.
"Alpha Margin" foi o nome dado a distancia entre o angulo de ataque de estol e o angulo
de ataque necesséario para atingir C; = 1.53 - um parametro qualitativo para estimar a

margem de erro disponivel, j& que na asa tridimensional os valores de (), . tendem a cair.

A escolha do perfil da asa é determinada por diversos fatores: Obviamente, queremos
um L/D,,q. elevado, porém como descrito por Thomas (THOMAS, 1999) isto nao é
suficiente: deseja-se também que este L/D,,,, seja atingido no menor dngulo de ataque

possivel. Também queremos um alto C; _ para que as velocidades de estol e de decolagem

sejam reduzidas, porém também desejamos que durante a decolagem, o alto C; nao venha
com uma penalidade demasiada grande de arrasto, e desejamos ainda que o angulo de
ataque durante a decolagem seja o menor possivel, um fator importante para planadores

com trem de pouso fixo.

Também é desejavel para este projeto que o aerofélio tenha uma espessura relativa-
mente alta. A escolha da espessura do perfil é uma questao complexa que envolve diversos
tradeoffs: perfis de maior espessura sdo mais suscetiveis a contaminacao, e a tendéncia
para aeronaves de voo a vela de alta performance para competicao é o uso de aerofélios
mais finos. Entretanto, perfis mais espessos conferem a vantagem de proporcionar mais
espago para componentes internos (como o freio aerodindmico) e resultam em estruturas

mais leves e robustas. Aqui, opta-se pela reducao de peso oferecida por esta opcao.

Para facilitar a escolha, foram elegidos os trés parametros mais importantes e

montada uma matriz de decisdo, exibida na figura 57:
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desta lista sdo aceitaveis em todas as caracteristicas: o Eppler 587 e o Hortsmann & Quast
HQ-300. Ambos possuem razoes L/D,,.. relativamente elevadas, e ambos oferecem vasta
margem de erro para a condicao de decolagem. Embora o Eppler 587 possua a maior razao
L/ D4, entre os dois, a diferenca é pequena, e a razao L/D na condigdo de decolagem
do HQ-300 é a maior entre todos os perfis considerados. Portanto, o perfil Hortsmann &
Quast HQ-300 foi escolhido para a asa.

Rirfoil | ey | MTOW /o | AlPha Margin | )32

DFVLR R-4 134 | 87 | 6.9 P15 |
Eppler582 | - 148 | 34 23 : 173

Eppler583 | - 165 N/A N/A 180
Eppler587 | - 16.7 60 6.3 179
Eppler603 | - 190 N/A N/A 174
FXx61-147 | - 148 | | 2.7 P53
FX73K-17022 | 171 USATEE 49 e
'HQ-300GD | - 16.6 122 79 i 176
FX60-126 | - 126 : 100 | 42 P23

Figura 57 — Matriz de decisao do perfil da asa. Elaborada pelo autor.

as curvas de interesse do perfil 2D obtidas a partir do XFLR5.

Com esta visao de escopo reduzido, é facil identificar que apenas dois aerofélios

A figura 58 mostra o perfil escolhido para a asa. As figuras 59, 60 e 61 apresentam

Figura 58 — Perfil Hortsmann & Quast HQ-300.
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Figura 59 — Curva C'p x a do perfil HQ-300 para as duas condi¢des de Reynolds. Elaborado
pelo autor.

Figura 60 — Curva C1,/Cp x « do perfil HQ-300 para as duas condigoes de Reynolds.
Elaborado pelo autor.
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Figura 61 — Polares do perfil HQ-300.

8.2 Perfis aerodinamicos da empenagem

Diferentemente dos perfis de asa, informacgoes sobre quais sao os perfis utilizados na
empenagem em aeronaves ja existentes sao escassas. Os perfis simétricos da série NACA
4-digitos seriam escolhas 6bvias, porém gostariamos de utilizar um perfil de fluxo laminar

se possivel.

Para o perfil do estabilizador horizontal, Thomas (THOMAS, 1999) apresenta o
Wortmann FX 71-1-150/20 como um bom candidato para esta tarefa, sendo empregado
em diversas aeronaves. Sua espessura maxima de 15% também se encaixa na estimativa
paramétrica do banco de dados. Portanto, este sera o perfil escolhido para a empenagem

horizontal.

A figura 62 mostra o perfil escolhido para o estabilizador horizontal. A figura 63
apresenta as curvas de interesse do perfil 2D obtidas a partir do XFLRS5.

Figura 62 — Perfil FX 71-L-150/20.
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Figura 63 — Polares do perfil FX 71-L-150/20, escolhido para a empenagem horizontal.
Elaborado pelo autor.

Para o estabilizador vertical, escolhe-se arbitrariamente o Wortmann FX 79-L-120,

um perfil da mesma familia do FX 71-1-150/20, porém com 12% de espessura méxima.

A figura 64 mostra o perfil escolhido para o estabilizador vertical. A figura 65
apresenta as curvas de interesse do perfil 2D obtidas a partir do XFLR5.

Figura 64 — Perfil FX 79-L-120.
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Figura 65 — Polares do perfil FX 79-1-120, escolhido para a empenagem vertical. Elaborado
pelo autor.
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9 LAYOUT DE FUSELAGEM E CABINE

9.1 Dimensionamento da cabine

Como a aeronave serd empregada por um grupo de voo académico, ¢ desejavel que
a aeronave seja acessivel ao maior nimero de pessoas possivel. Portanto, a cabine sera
projetada para acomodar tripulagoes com altura variando desde o 5° percentil feminino

até o 952 percentil masculino.

A referéncia utilizada para as dimensoes antropométricas é o NASA-STD-3000
Man-Systems Integration Standards. (NASA, 1995) Com base nos dados ali apresentados,

foram desenhados os manequins mostrados na figura 66:

95 Percentil masculino 5 Percentil feminino

190 cm

165 cm

Figura 66 — Manequins antropométricos confeccionados para o dimensionamento da cabine.
Elaborado pelo autor.

Entao, a condicao mais critica - com os dois assentos ocupados por manequins
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do 959 percentil - é colocada dentro das dimensoes estimadas da cabine, e o formato da

fuselagem é desenhado em volta dos tripulantes, como mostrado na figura 67:

@ Painéis de Instrumentos
@ Piloto
@ Instrutor

Figura 67 — Estimando o tamanho de cabine para a condicao mais critica. Elaborado pelo
autor.

Entao, a linha do canopi, os controles e painel de instrumento sao desenhados, e os
assentos sao projetados para serem ajustaveis de tal forma a garantir que tripulantes do 5°
percentil sejam capazes de ter a mesma linha de visada sobre o painel de instrumentos e

acessar os comandos de voo, como mostrado na figura 68:
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@ Painéis de Instrumentos @ Alavanca do Speedbrake @ Assentos Ajustaveis
@ Piloto ® Alavanca de Trimagem S . .
L P L (A
@ Instrutor @ Coluna de Controle N Longarina Principal (Asa)
Paraquedas @ Pedais do Leme % Longarina da Cabine

Ajuste Maximo - 95° Percentil Masculino

S

N

3M

Figura 68 — assentos ajustaveis nas duas posicoes extremas. Elaborado pelo autor.

Note que, por conta do canopi em bolha, uma longarina ¢é posicionada entre os dois
tripulantes para garantir a rigidez estrutural da fuselagem. Para acomodar tripulantes
do 95° percentil, esta longarina precisa ser posicionada em um local relativamente alto,
forcando o canopi a ter uma pequena "curva'na juncao com a fuselagem. Entretanto, isto

nao afeta a visibilidade lateral do instrutor.

9.2 Trem de pouso

Para o trem de pouso, assim como feito com os freios aerodinamicos, serao utilizados
componentes off-the-shelf, neste caso o mesmo conjunto de rodas utilizadas no Grob 103.
Obtemos o modelo e dimensao das rodas a partir do catalogo da Tost, uma fabricante

alema de rodas para planadores. As dimensoes sao mostradas na tabela 2. (TOST, )
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Tabela 2 — Dimensoes das rodas do trem de pouso.

Didmetro (mm) | Largura (mm)
TP Nariz 260 85
TP Principal 380 150
Bequilha 210 65

9.3 Angulo de incidéncia da asa

Conforme descrito por Thomas (THOMAS, 1999), planadores com trem de pouso
fixo precisam que seja aplicado um angulo de incidéncia na asa em relacao a fuselagem
para melhorar as caracteristicas de pouso e decolagem. Portanto, serd empregado um
angulo de incidéncia de 2.5 graus, escolhido por ser o mesmo utilizado no Grob 103. Na

figura 69, é possivel visualizar o angulo de incidéncia e o diedro da asa:

SC-1 MINERVA
SIDE VIEW

Figura 69 — Vista lateral do SC-1 Minerva. Elaborado pelo autor.

Além disso, como a aeronave é de configuracao asa média, por motivos de estabi-
lidade estatica foi adotado um diedro de 4 graus, também o mesmo angulo utilizado no
Grob 103.

A figura 70 mostra o layout da cabine em corte lateral, possibilitando identificar

elementos como os comandos de voo e as distintas posi¢oes dos assentos ajustaveis.

A figura 71 mostra o desenho em trés vistas da aeronave SC-1 Minerva.
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9.4 Desenho da fuselagem

. Painel de Instrumentos . Alavanca do Speedbrake . Assento Ajustéavel § Longarina Principal (Asa)
. Console Central & Bussola . Alavanca de Trimagem . Caixa p/ Lastro Fixo % Longarina da Cabine
. Assoalho da Cabine . Coluna de Controle . Ganchos de Reboque

. Bagageiro & Painel de Acesso . Pedais do Leme
a longarina

Figura 70 — Layout completo da cabine. Note os pontos de gancho para lancamento.
Elaborado pelo autor.
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SHILIN S |

1NOAV1 NIBYO

ONIMVIA MIIA-E
VAY3ANIN L-0S

Figura 71 — Desenho em trés vistas da aeronave SC-1 Minerva. Elaborado pelo autor.
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9.5 Modelo em CAD

A partir do desenho em 3 vistas, foi confeccionado um modelo em CAD da aeronave
utilizando o software Onshape. Este modelo serd utilizado para a segunda estimativa de
peso da aeronave, bem como para a estimativa de arrasto da fuselagem (drea molhada).
As figuras 72, 73, 74 e 75 exibem o modelo em CAD desenvolvido. O desenho do modelo

em trés vistas esta disponivel na secao de anexos.

Figura 72 — Vista isométrica do modelo em CAD. Elaborado pelo autor.

Figura 73 — Vista em detalhe do modelo simplificado da cabine. Elaborado pelo autor.
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Figura 74 — Vista isométrica sem linhas de contorno e com o modelo simplificado da cabine.
Elaborado pelo autor.

Figura 75 — Vista lateral traseira do modelo em CAD, mostrando as linhas do cone de
cauda. Elaborado pelo autor.
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10 ANALISE AERODINAMICA

10.1 Metodologia

Para a andlise aerodinamica da asa e empenagem, sera utilizado o software XFLR5.

O modelo desenvolvido neste software é apresentado na figura 76.

Isto sera feito porque, conforme descrito em Raymer, os métodos convencionais de
estimativa dos coeficientes de eficiéncia de Oswald nao sdo validos para as grandes razoes

de alongamento utilizadas em aeronaves de voo a vela.

Figura 76 — Modelo da asa no XFLR5. O bordo de ataque da asa ¢ reto; o enflechamento
aparente é devido ao diedro. Elaborado pelo autor.

Este software utiliza a metodologia do Xfoil para calcular os coeficientes de sus-
tentagao e arrasto dos perfis 2D, e entao é possivel estimar os parametros de uma asa
3D.

O Xfoil possui um solver IBL (Interactive Boundary Layer) e modelos de turbuléncia
e transicao da camada limite 2D, o que o torna bem adaptado para fornecer uma estimativa
inicial dos coeficientes de sustentacao e arrasto dos perfis utilizados no voo a vela, onde os

efeitos viscosos sao importantes.

No entanto, apesar de o método LLT (Lifting-Line Theory) utilizado pelo XFLR5
para a solucao do problema tridimensional utilizar os dados viscosos da andlise 2D, ele

acaba subestimando o arrasto viscoso (ou de perfil).
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Portanto, deve-se levar em consideracao que esta analise aerodinamica trata-se de

uma estimativa, e o valor de L/D estard superestimado.

Ainda assim, este método de anélise é escolhido ao invés do método estatistico
proposto por Raymer por estar mais bem adaptado a andlise dos perfis de fluxo laminar

encontrados em aeronaves de voo a vela, e por ter limita¢oes conhecidas e bem definidas.

Esta discrepancia no célculo do arrasto de perfil diminui conforme o Reynolds
aumenta e o angulo de ataque se aproxima de zero. Portanto, é razoavel admitir que esta
analise nos dara uma estimativa inicial aceitavel para o voo na melhor condi¢ao de planeio,

e portanto para L/D ..

10.2 Analise aerodinamica da asa

Optou-se por um washout de dois graus na ponta da asa para garantir que o estol
comece na raiz, a fim de melhorar as caracteristicas de controlabilidade da aeronave em
angulos de ataque elevados. Além disso, como descrito anteriormente, a asa é provida de

um diedro de 4 graus.

E importante também lembrar que a asa analisada é a asa de referéncia da aeronave,
sem interferéncia da fuselagem. Portanto, na aeronave completa, a asa sofrera efeitos que

acarretarao em uma reducgao de sua performance em relagdo a este modelo idealizado.

Os resultados obtidos a partir do XFLR5 sao mostrados nas figuras a seguir: a
figura 77 apresenta a curva de C'rxa; a figura 78 apresenta a curva de CraxCp; a figura
79 apresenta a curva de C1,/Cp x «; a figura 80 apresenta a curva de Ci/Q/C’D X o € por

fim, a figura 81 apresenta um sumario dos resultados obtidos.

Figura 77 — Curva de Cxa para a asa 3D. Elaborado pelo autor.
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Figura 78 — Curva de CzCp para a asa 3D. Elaborado pelo autor.

Figura 79 — Curva de C1,/Cp x « para a asa 3D. Elaborado pelo autor.

Figura 80 — Curva de CE/Q/C'D x o para a asa 3D. Elaborado pelo autor.
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Figura 81 — Polares para a asa 3D. Elaborado pelo autor.

10.2.1 Explorando configuracoes alternativas: A asa de Schiimann

O planforme da asa escolhida para o SC-1 Minerva é, por necessidade, simples: o

bordo de ataque reto e o afilamento constante resultam em uma asa de facil manufatura.

Entretanto, por conta da distribuicao de sustentagao diferente da distribuicao
eliptica ideal, o tradeoff desta simplicidade é um aumento do arrasto induzido. Este efeito
pode ser mitigado de diversas formas, como, por exemplo, pelo uso de winglets; nesta
secao, sera explorado um planforme de asa alternativa e serd avaliado seu impacto no

arrasto induzido.

Utilizaremos o planforme descrito por Gudmundsson (GUDMUNDSSON, 2013)
como "Asa de Schiimann', em referéncia ao projetista que adaptou um planador ASW-12
com uma asa de tal tipo, em 1982. (THOMAS, 1999)

Este tipo de planforme é caracterizado pelo bordo de fuga reto e por se¢oes discretas,
cada uma com afilamento distinto, obtidas variando-se o enflechamento do bordo de ataque
para cada secao. Tal abordagem resulta em uma distribuicdo de sustentagao proxima da
eliptica, porém como a asa é dividida em se¢Oes discretas de afilamento constante, sua
manufatura é mais simples do que a de uma asa de planforme eliptico. A figura 82 mostra
a comparacao entre o planforme de Schimann e o original; a figura 84 mostra uma vista

isométrica da asa com o novo planforme.

Para este teste, a asa sera dividida em quatro se¢oes. Para garantir uma comparagao
valida, cada se¢ao foi ajustada de tal forma a manter a mesma area alar e torcao da asa

original. A planilha utilizada para o ajuste é mostrada na figura 83.
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Figura 82 — Comparacao entre os planformes de asa; acima, afilamento constante, e abaixo,
o planforme de Schiimann. Orientacao: bordo de ataque para cima. Elaborado

pelo autor.

ALTERNATE WING
Station 0: 0 mm Chord: 1310 mm  Washout: 0 deg Area:
Station 1: 4200 mm Chord: 1025 mm  Washout: deg Area:
Station 2- 7800 mm Chord: 580 mm  Washout deg Area:
Station 3: 8880 mm Chord: 350 mm  Washout: deg Area:
Station 4: 9000 mm Chord: 200 mm  Washout: -2 deg Area:
Total Area: m"2
Target Area 835 m*2

15

1.0

0.5

0.0

-0.5

0 2 4 6 8

Figura 83 — Planilha utilizada para o ajuste da asa de Schiiemann, com os valores de
corda, torgao e area para cada secao individual. Elaborado pelo autor.

Os resultados obtidos mostram que, de fato, ocorreu uma redugdo no arrasto
induzido e, portanto, um aumento da razdao de planeio com o uso do planforme de
Schiimann, resultando em um aumento de 1.16% de L/D,,... A figura 85 apresenta

uma comparacao das curvas de Crxalpha e a figura 86, uma comparacao das curvas de
C1/Cpzalpha.

Entretanto, tendo em mente a missao da aeronave de ser construida em um ambiente
académico sem experiéncia prévia na construcao de aeronaves de voo a vela, trata-se de
um aumento muito pequeno para justificar o aumento da complexidade de manufatura
e, portanto, este projeto continuara utilizando o planforme original. A tabela 3 mostra a

comparacao dos resultados para os dois planformes.
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Figura 84 — Modelo da asa de Schimann no XFLR5. Elaborado pelo autor.

Figura 85 — Comparacao das curvas de Crxalpha para os dois planformes.

Tabela 3 — Resultados da comparacgao entre o planforme convencional e o planforme de

Schiimann.
600 kg MTOW | CL/CD Vy CL™(2/3) @ Vel. | Sink Rate
LLT max @ Alpha (Km/h) | /CD max @ Alpha (Km/h) (m/s)
Schumann: 52.1 0.5 119 42.5 4.1 91 0.59
Original: 51.5 0.5 120 41.9 4.5 89 0.59

Vale destacar que nao foi realizada qualquer otimizacao do planforme; as se¢oes

foram ajustadas "a olho", e portanto ha um grande espaco para melhoria, seja na otimizacao

da corda e envergadura das se¢oes individuais, seja na torcao de cada secao. Portanto, é

possivel que o aumento da razao de planeio justifique o aumento de custo em uma asa
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Figura 86 — Comparagao das curvas de Cr/Cpzalpha para os dois planformes.

otimizada. Em uma eventual continuacao do projeto desta aeronave, é recomendéavel que
esta configuracao de asa seja estudada em maior detalhe; também é possivel testar novas
configuracdes de asa apés a aeronave ja ter sido construida. E comum que fabricantes
oferecam modelos de asa intercambidveis para uma mesma aeronave. A figura 87 mostra a

aeronave SC-1 Minerva com os dois diferentes planformes.
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SC-1 MINERVA TOP VIEW
CONVENTIONAL PLANFORM

SC-1 MINERVA TOP VIEW
' SCHUMANN' PLANFORM

Figura 87 — Comparagao da aeronave SC-1 Minerva com o planforme original e com o
planforme de Schiimann. Elaborado pelo autor.

10.3 Analise aerodinamica do estabilizador horizontal

Para o estabilizador horizontal, foi adotada uma geometria simples, sem washout.
E importante notar que o estabilizador horizontal est4 sendo analisado independentemente
do estabilizador vertical; portanto, os efeitos de interferéncia entre as duas superficies

aerodindmicas nao sao considerados.

Além disso, para garantir a livre atuacao do leme e dos profundores, o estabilizador
vertical real conta com um pequeno corte (notch) no bordo de fuga, que nao é considerado

neste modelo idealizado.

A figura 88 apresenta as polares aerodinamicas obtidas para o estabilizador hori-
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zontal.

Figura 88 — Polares para o estabilizador horizontal 3D. Elaborado pelo autor.

10.4 Anadlise aerodindmica do estabilizador vertical

Por conta da configuracao de empenagem em T, o estabilizador vertical terd uma
influéncia benéfica do estabilizador horizontal em altos dngulos de ataque, reduzindo o
arrasto induzido (End-Plate Effect. Como os estabilizadores vertical e horizontal estao
sendo analisados de forma independente, este efeito nao esta representado no modelo. A

figura 89 apresenta as polares aerodinamicas obtidas para o estabilizador vertical.
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Figura 89 — Polares para o estabilizador vertical 3D. Elaborado pelo autor.

10.5 Estimativa do arrasto parasita

Para a estimativa dos arrastos parasitas da fuselagem e componentes miscelaneos,
utiliza-se a metodologia descrita em Raymer para o calculo do arrasto parasita na condigao
de cruzeiro de uma aeronave convencional. Portanto, este método esta bem adaptado para
a estimativa de arrasto de um planador na condicao de melhor planeio, onde os angulos
de ataque sao pequenos; mas resultard em uma estimativa demasiadamente otimista para

condicoes de angulo de ataque elevados.

Esta estimativa sera suficiente para nossos propositos, pois esta bem ajustada para
a estimativa de nosso principal indicador de performance, o L/D; e durante condigoes
como a de pouso e estol, onde o angulo de ataque é elevado, é razoavel assumir que a

maior parte do arrasto sera proveniente do arrasto induzido na asa.

Para obter o coeficiente de arrasto parasita, primeiro calculamos o coeficiente
de arrasto de cada componente, e entao dividimos a area do componente pela area de
referéncia (da asa). Dessa forma, todos os coeficientes de arrasto estardao sendo descritos
em relacao a mesma area de referéncia, e poderemos somé-los para obter a polar de arrasto

da aeronave completa.

misc

— E(OchFCQCSwetC) + CD

C
Po Sref

Desconsideraremos o arrasto por protuberancias e vazamentos, ja que planadores
normalmente nao dispoe de grandes antenas, e conforme descrito por Raymer esta con-

tribuicao ao arrasto pode ser reduzida a quase zero com uma preparagao cuidadosa da
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superficie da aeronave, o que deve ser esperado na construgao de uma aeronave de voo a

vela.

O fator de forma FF é dado por:

5
fl‘5+ﬁ)

onde f é a esbeltez da fuselagem, ou seja, sua area frontal dividida pelo comprimento.

FF = (0.9 +

Conforme sugerido por Gudmundsson (GUDMUNDSSON, 2013), para a analise
conceitual de arrasto da fuselagem de um planador, desconsidera-se toda a fuselagem a
frente de % da corda da asa. Para realizar uma analise mais conservadora, iremos aplicar a
formula do coeficiente de friccao laminar dado por Raymer na parte da fuselagem a frente
de 4 da corda, e a formula do coeficiente de friccao turbulento na area da fuselagem atras

da posicao de ' da corda.

Cflaminar = 1328/\/§

. 0455
fturbulent - (logloR>258

Onde R é o nimero de Reynolds. Como estamos utilizando material compésito
com superficie lisa, 0 Recuofr descrito por Raymer estd duas ordens de magnitude acima

do Reynolds da fuselagem em cruzeiro.

A estimativa de arrasto de componentes como o trem de pouso é feita utilizando-se
os coeficientes equivalentes de placa plana fornecidos por Raymer. Os céalculos foram

realizados utilizando-se a planilha apresentada na figura 90.

‘ Attainable laminar flow (Raymer): | Reference Areas Fuselage Reynolds Estimate PARASITE DRAG COEFFICIENTS
‘Fusetage: 35 % | 'Wing Ref. Area (S_ref): 167 m"2 Cutoff Re 1.49E+08 Fuselage: Cd f=
Hstab Ref. Area: 1.84 m"2 Best Glide Re 1.60E+07 Nose Landing Gear: Cd_nlg= 00012
Cd n for components (Raymer): Vstab Ref. Area: 1.43 m"2 Main Landing Gear: Cd mig= 2
Streamlined Wheel: 0.18 AR: 19.4 ‘ Fuselage Fineness Ratio (Raymer): ‘ Tailwheel: Cd_tlg=
Wheel w/ Fairing; 0.13 | f= 43 | Wingtip Wheels: Cd_wig= 1
Speedbrake: 1.6 Aircraft Component Data TOTAL: Cd t 0= 0.00170
Total Wetted Area: 5325 m"2 ‘ Fuselage Form Factor (Raymer): ‘
[ k for Re cutoff (Raymer): | Fuselage Frontal Area: 0623 m"2 | FF= 109 | | AIRBRAKE PARASITE DRAG COEFFICIENT
|Smooth Composite: 5.20E07 m | Fuselage Wetted Area: 13.68 m"2 |Airbrake Extended: Cd_ab- 97|
NLG Frontal Area: 0.0157 m"2 Skin Friction Drag Coefficient (Raymer):
‘ Fuselage Interference Factor (Raymer): | MLG Frontal Area: 0.0315 m"2 Pure Laminar: 4
| Q- 10 | TLG Frontal Area: 0.0072 m*2 Pure Turbulent: 2790
'Wingtip Wheels Area: 0.0012 m"2 Cf = 1406
Fuselage Drag Area (Gudmundssan): Airbrakes Frontal Area: 1.0080 m*2
Wet area behind 1/4 chord: 6.81 m*2 Fuselage Length: 84 m ‘ Fuselage Drag Coefficient (before Sﬁref}:‘
Ignored Wetted Area: 6.87 m*2 Fuselage Max. Width: 105 m | Cdl_fuse= 15 |

Figura 90 — Planilha utilizada para o calculo do arrasto parasita. Elaborado pelo autor.

Dessa forma, temos um coeficiente de arrasto parasita (fuselagem + miscelanea)
de Cp,, = 0.00170.
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11 PESO, BALANCEAMENTO, E INERCIAS

11.1 Estimativa de peso

Para a segunda estimativa de peso, Fred Thomas oferece dados empiricos para a
estimativa do peso de asa. E sugerida uma razio peso/drea alar de 11 a 13 kg/m?. Como
as aeronaves da classe 18m estdo mais proximas do limite inferior, escolhemos uma razao
de 11.5 kg/m?.

Para a estimativa do peso da fuselagem, é utilizado o modelo em CAD anteriormente
desenvolvido. Assumimos uma espessura de 0.5 mm de fibra de carbono para a fuselagem,
com um assoalho de igual espessura representando o reforco na fuselagem em volta da

cabine. Por fim, assumimos um canopi de acrilico, de mesma espessura.

Podemos obter o peso das rodas e pneus diretamente do catalogo de produtos da

Tost, e da mesma maneira podemos obter o peso dos instrumentos do catalogo de produtos
da Winter. (TOST, ) (WINTER...,)

A tabela 4 apresenta o peso de cada componente considerado.

Tabela 4 — Peso calculado de componentes.

Componente | Peso (Kg) | Quantidade
Asa: 192.05 1
Estabilizador
Horizontal: 16.48 1
Estabilizador
Vertical: 21.16 1
Fuselagem: 87.9 1
Reforco da
Cabine: 15.87 I
Canopi: 15.15 1
Instrumento,
T6mm 0.23 9
Instrumento, 0.105 7
57Tmm
Total 361.35

Por conveniéncia, e como é costumeiro fornecer o peso de uma aeronave em nimeros

inteiros, arredondaremos o peso vazio da aeronave para cima, para 362 kg. Portanto,

BEW = 362 kg
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11.2 Passeio do CG

A posigao do centro de gravidade (CG) da aeronave é bastante critica em aeronaves
de voo a vela, especialmente em planadores bipostos com cabine em tandem, ja que a
tripulacdo consiste em uma fracao consideravel do peso bruto destas aeronaves. E comum
que o planador biposto apresente um CG demasiadamente traseiro na condi¢ao de peso

vazio; a tripulacao é essencial para manter o CG em uma posicao aceitavel.

Para possibilitar o balanceamento em condicoes especiais - por exemplo, no caso de
um piloto muito leve ou para forcar um CG traseiro para o treino de entrada e recuperacao
de parafuso - é comum que aeronaves de voo a vela treinadoras disponham de meios para
fixacdo de lastro no nariz e na cauda. Este lastro ajustavel, porém fixo, ndo deve ser
confundido com o lastro de agua alijavel utilizado em planadores de competicao. Para o

SC-1 Minerva, serao utilizadas duas caixas de lastro conforme a figura 91:

N
Caixa de lastro dianggjﬁrfq//xff”

e

Figura 91 — Posicao das caixas de lastro no SC-1 Minerva. Elaborado pelo autor.

Para determinar o centro de gravidade da aeronave, primeiro precisamos saber o
centro de gravidade de cada componente individual. Para certos componentes, como o trem
de pouso, esta posicao ¢ facilmente deduzida a partir do desenho da aeronave; entretanto,
para componentes de formato mais complexo, como a fuselagem, utilizamos o modelo
em CAD anteriormente desenvolvido para obter o centro de gravidade da peca. Para os
estabilizadores verticais e a asa, considerando que a longarina é a principal contribuinte
do peso, assumimos que o centro de gravidade no eixo X esta localizado a um quarto da

corda média aerodinamica. A figura 92 mostra a orientagdo dos eixos:
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Figura 92 — Orientagao dos eixos X, Y e Z.

Tendo os pesos de cada componente e sabendo das posi¢oes de seus respectivos

centros de gravidade, podemos calcular a posi¢ao do centro de gravidade da aeronave em

cada eixo a partir das seguintes equagoes:

XWX,
Xcg — ’L—IWA i
S0 WY,
Yoo = 1W- :
Y WiZ.,,
ch — ’L—lW i

(11.1)

(11.2)

(11.3)

Onde W; é o peso individual de cada componente em quilos, e o termo seguinte é a

posicao deste item no respectivo eixo: por exemplo, X, € a posi¢cao do componente no

eixo X.

O ponto de referéncia (Datum) para os eixos X (horizontal, ao longo da fuselagem)

e Z (vertical) serd o bordo de ataque da asa, conforme demonstrado pela figura 93. Como

a aeronave ¢ essencialmente simétrica, assume-se que o CG da aeronave no eixo Y estard

em Y., = 0 e portanto o eixo Y serd desconsiderado. A tabela 5 mostra a posi¢ao do CG

para cada componente.
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DATUM

WATERLINE

Figura 93 — Posicao do Datum. Elaborado pelo autor.

Tabela 5 — Tabela de CG para cada componente.

PESO E POSICAO POR COMPONENTE
Componente Peso (Kg) | Pos X (m) | Pos Z (m)

Asa 192.05 -0.328 0.271
Estab. Horizontal 16.48 -4.975 0.610
Estab. Vertical 21.16 -5.393 1.393
Fuselagem 87.9 -0.856 -0.099
Reforgo da Cabine 15.87 1.216 -0.216
Canopi 15.15 0.847 0.289
Painel Instr. Dianteiro 1.57 1.660 0.100
Painel Instr. Traseiro 1.235 0.600 0.170
TP Nariz 2.13 1.730 -0.503
TP Principal 6.9 -0.370 -0.473
Bequilha 0.9 -5.223 -0.085

Para a tripulagao, consideraremos trés casos para os quais desejamos que a aeronave

tenha um CG aceitdvel sem a necessidade de lastro:

o« GW 1 - Single Pilot Operation. Um tunico tripulante, no assento dianteiro da

aeronave, pesando 100 kg equipado (com paraquedas).
e GW 2 - Dual Pilot Operation. Dois tripulantes, de 100 kg cada (equipados).

e MTOW - Maximum Takeoff Weight. Dois tripulantes de 119 kg cada, levando a

aeronave ao seu peso maximo de decolagem de 600 kg.

A tabela 6 mostra a posigdo do CG destes componentes variaveis para cada condigao.

Antes de calcular a posigao e passeio do CG para cada condigdo, é importante ter
uma referéncia de quais valores de passeio de CG sao aceitaveis. Portanto, foram escolhidas
aeronaves de voo a vela similares ao SC-1 Minerva e, a partir dos certificados de tipo de

tais aeronaves, foram extraidas as posi¢does minimas e maximas do CG, adimensionalizadas
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Tabela 6 — Tabela de CG para a tripulacao nas trés condi¢oes consideradas.

Componente | Pos X (m) | Pos Z (m) PeGsc\)N(lig) P(é(\)}\/(l;g) P&STO (gl\{]%)
Tripulante, 1P 1.075 0.095 100 100 119
Tripulante, 2P -0.133 -0.105 N/A 100 119

Lastro Dianteiro 2.293 -0.163 0 0 0
Lastro Traseiro -5.280 0.198 0 0 0

com base na corda média aerodindmica (MAC, Mean Aerodynamic Chord). A tabela 7

apresenta o passeio do CG para estas aeronaves.

Tabela 7 — Limites de CG para aeronaves de referéncia.

Limites de CG em porcentagem da MAC

Acft: Limite Dianteiro (%) | Limite Traseiro (%) | Passeio (%)
G 103 Twin 1I 25 45 19
G 103 Twin III 28 49 22
DG 500T 20 52 32
ASG 32 20 49 29
Perkoz 22 46 24
Puchacz 24 44 20
ASK 21 22 44 22
Média 23 47 24

Optou-se por um passeio de CG de 22% ao invés dos 24% obtidos com a média
das aeronaves; portanto, os limites de CG para este projeto conceitual serao conforme

apresentados na tabela 8:

Tabela 8 — Limites de CG para o SC-1 Minerva. Elaborada pelo autor.

Limite Dianteiro CG | Limite Traseiro CG | Passeio CG
(% MAC) (%MAC) (% MAC)
25 47 22

Por meio da equagao (11.1), podemos entao calcular a posicao do CG para as
trés condigoes propostas, com os resultados sendo apresentados pela tabela 9. A planilha

utilizada para o célculo do CG ¢ exibida na figura 94.
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REFERENCE DATUM: WING LEADING EDGE
MAC (m) s

[ DYNAMIC WEIGHT COMPONENTS -FOSTION___|

[ LEMAC Pos x: ¢ [] C Pos X (m) Pos Z (m) Fwd Limit (%) _ Rear Limit (%) Range (% MAC)

| LEMACPos Y- 0 Crew, 1P 1.075 0.095 | 2% 47 22 |

Crew, 2P -0.133 -0.105

EMPTY WEIGHT COMPONENTS Nose Ballast 2293 -0.163

Weight (Kg)  Pos X (m) Pos Z (m) Tail Ballast -5.280 0.198 Weight (Kg)
192.05 -0.328 0.271 | w13
16.48 0610 SINGLE PILOT CONFIGURATION - Weight (Kg)

Component X Pos (m) Z Pos (m)

0.837 021 |

Wings
Horizontal Stabilizer

Vertical Stabilizer 2116
Fuselage 879
Cabin Reinforcement 15.87
Canopy 15.15
Instrument Panel, Front 1.57
Instrument Panel, Rear 1235
Nose Landing Gear 213
Main Landing Gear 69
Tailwheel 09

1393
-0.099

Crew, 1P
Crew, 2P

100 Nose Ballast [
] Tail Ballast ]

CG POSITION

c i CG X Pos (m) _CGZ Pos (m)

CG%MAC _ Weight (Kg)

-0.216

0288

DUAL PILOT CONFIGURATICN - Weight (Kg)

Crew, 1P
Crew, 2P

100 Nose Ballast 0
100 Tail Ballast ]

MAXIMUM TAKEOFF WEIGHT CONFIG - Weight (Kg)

Crew, 1P

Crew, 2P

119 Nose Ballast 0
119 Tail Ballast 0

Single Pilot
Dual Pilot
MTOW

-0.422
-0.3711
-0.317

0.194 45
0.140 40
0.131 34

461.3
5613
599.3

X (m) 0.105
% MAC: il

Figura 94 — Planilha utilizada para o calculo do CG do SC-1 Minerva.

Tabela 9 — Posicao do CG para as trés condigoes consideradas.

POSICAO DO CG
Configuragao | CG X Pos (m) | CG Z Pos (m) | CG % MAC | Peso (Kg)
GW 1 -0.422 0.194 45 462
GW 2 -0.371 0.140 40 562
MTOW -0.317 0.131 34 600

Portanto, as trés condigoes consideradas resultam em um CG dentro da faixa de
limites de CG proposta com base nas aeronaves de referéncia, sem a necessidade de lastro.

Desta forma, consideramos o passeio do CG aceitavel para a condigao de voo.

Entretanto, a configuracio GW 1 resulta em um CG atras do trem de pouso
principal, o que nao é aceitavel para as condi¢oes de pouso e decolagem. Isto poderia ser
sanado com a adi¢ao de lastro frontal; porém, como a posi¢ao do trem de pouso principal
foi baseada em uma estimativa a partir do banco de dados, pode-se deduzir que o trem
de pouso principal encontra-se demasiadamente a frente. Para uma segunda iteragao ou

revisao do projeto conceitual, o trem de pouso principal deve ser posicionado mais atras.

11.3 Estimativa dos momentos de inércia

O calculo preciso dos momentos de inércia depende de um modelo em CAD contendo
os componentes da aeronave em um alto nivel de detalhe, o que nao é o caso do modelo em
CAD simplificado que foi confeccionado para este projeto conceitual. E possivel estimar os
momentos de inércia de acordo com a metodologia proposta em Raymer (RAYMER, 2018),
a partir de dados estatisticos de raios de giracao para diferentes categorias de aeronaves;

entretanto, tais dados nao estao disponiveis para aeronaves de voo a vela.

Por conta do elevado alongamento deste tipo de aeronave, nao é possivel utilizar
dados de uma categoria diferente como placeholders. Portanto, apesar de seu baixo grau

de fidelidade, utilizaremos o modelo em CAD apresentado anteriormente para a obtencao
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dos momentos de inércia, calculados diretamente pelo software CAD utilizado para sua

confecgao, o Onshape.

I, = 4268 kg m?

I, = 1745 kg m?

I.. = 5855 kg m?

Estes valores devem, em medida ainda maior do que outros parametros calculados

neste projeto conceitual, ser tratados como estimativas.
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12 ANALISE DE DESEMPENHO

Como nao foi feita uma analise de trimagem, para a analise aerodindmica da
aeronave considera-se que em todos os pontos a aeronave esta perfeitamente trimada e
o estabilizador horizontal estd em C, = 0. Portanto, a analise ser4& um pouco otimista;

porém, a aproximacao é suficiente para a condi¢ao de melhor planeio.

Dadas as polares aerodinamicas obtidas anteriormente, e considerando um fator de
carga N, = 1, é possivel calcular a velocidade da aeronave para cada angulo de ataque,

dada uma condicao de peso, conforme demonstrado na figura 95:

Maximum L/D Condition Minimum Sink Rate Condition Maximum CL Condition | Tailwheel Lim. WEIGHT CONDITIONS
CL/CDMax | ®@Alpha: | CLA(2/3)/CDMax | @ Alpha: CLMax | @Alpha: | Landing e BEW 3621kg
4062813 § -0.8 37.45832662 3.3 1.648891 | 159 35 Empty Weight 3551.22:N

Gwi1 462 kg

Weight: Best Glide Speed Minimum SU'IKSM Stall Speed Takeoff Speed Single-Pilot Gross Weight 4532.22:N
V_g (Km/h) mis V_ba (km/h) :SinkRate (m/s)] - V_s (Km/h) m/s V_r (Km/h) GW2 562ikg

Gwi 95 204 73 0.54 16.4 59 18.9 68 Dual-Pilot Gross Weight 5513.22:N
Gw2 104 22.5 81 0.60 18.1 65 20.8 75 MTOW 600:kg
MTOW 108 23.2 84 0.62 18.7 67 216 78 Maximum Take-Off Weight 5886iN

Figura 95 — Planilha utilizada para o célculo de performance da aeronave SC-1 Minerva.
Elaborada pelo autor.

Portanto, obtém-se uma razao de planeio maxima de L/D,,q, = 40.63, bem como
uma razao de descida minima de 0.6 m/s e uma velocidade de estol Vs = na condigao
Dual Pilot, atingindo os objetivos de performance desejados estabelecidos ao comego do
projeto (conforme a tabela 1). A tabela 10 resume os principais dados de performance

obtidos, e a tabela 11 apresenta as velocidades de referéncia calculadas para a aeronave.

Tabela 10 — Dados de performance da aeronave SC-1 Minerva.

C./Cp, = 40.63
¥ cp = 37.46
CLpes = 1.649

Tabela 11 — Velocidades ( V-speeds) da aeronave SC-1 Minerva.

Condig¢ao | Melhor Planeio Menor Descida Estol | Decolagem
(Peso) VG Sink Rate VBS VS VR
(Km/h) (n/s)  (km/h) | (Km/h) | (Km/h)
GW 1 95 0.54 73 39 67
GW 2 104 0.60 81 65 74
MTOW 108 0.62 84 67 76

As figuras 96 a 100 apresentam as curvas, ou polares aerodinamicas da aeronave

completa. A figura 96 apresenta a curva C x «; a figura 97 apresenta a curva Cp x a; a
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figura 98 apresenta a curva C, x Cp; a figura 99 apresenta a curva C,/Cp x «, diretamente
relacionada a condi¢ao de melhor planeio; e a figura 100 apresenta a curva C’g/ 2 /Cp x
a, diretamente relacionada a condigao de menor razao de descida. O angulo de ataque «
apresentado nessas figuras é o angulo de ataque de referéncia da aeronave; vale lembrar

que a asa possui um angulo de incidéncia de 2.5 graus relativo a fuselagem.

SC-1 Minerva - Cl X «

1.5

Cl

0.5

-5 0 ] 10 15 20 25

Alpha

Figura 96 — Curva C, x a da aeronave completa. Elaborado pelo autor.



121

SC-1 Minerva - Cd X «

= D CDviscous CDinduced
0.25
0.2
0.15
=
&)
0.1
0.05
_—-—---
0
-5 0 5 10 15 20 25
Alpha

Figura 97 — Curva Cp x o da aeronave completa. A curva azul representa a parcela do
arrasto de perfil, e a curva laranja representa a parcela do arrasto induzido.
Elaborado pelo autor.

SC-1 Minerva - Cl x Cd

1.5

Cl

0.5

0 0.05 0.1 015 0.2 0.25

Cd

Figura 98 — Curva C';, x Cp da aeronave completa. Elaborado pelo autor.
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SC-1 Minerva - Alpha x Cl / Cd

45
40
35
30

25

chcd

20

Alpha

Figura 99 — Curva C/Cp x a da aeronave completa. Elaborado pelo autor.

SC-1 Minerva - Alpha x CI*2/3) / Cd

40
35
30
25

20

CIM2/3) i Cd

Alpha

Figura 100 — Curva C’f/ %) /Cp x a da aeronave completa. Elaborado pelo autor.
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12.1 Polar de velocidades

De posse dos dados de peso e aerodinamica, podemos calcular as polares de
velocidades para a aeronave. A utilizacao de tais graficos para determinar parametros de
performance de uma aeronave de voo a vela em diferentes condigoes foi explorada na se¢éo
2.2.

A figura 101 apresenta a polar de velocidades para a condicao Single Pilot; a
figura 102 apresenta a polar de velocidades para a condi¢do Dual Pilot; a figura 103
apresenta a polar de velocidades para a condicdo de maximo peso de decolagem; por fim,
a figura 104 apresenta as trés polares anteriores sobrepostas, possibilitando a comparacao

da performance da aeronave para as trés diferentes condigoes de peso.

Speed Polar - SC-1 Minerva - Single Pilot

3.00
2.00
1.00

0.00

-1.00

Sink (mis)

-2.00

-3.00

-4.00

-5.00
-50 0 50 100 150 200

TAS (Kmih)

Figura 101 — Polar de velocidades para a aeronave SC-1 Minerva com um tripulante.
Elaborado pelo autor.
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2.00

1.00

0.00

-1.00

Sink (m/s)

-2.00

-3.00

-4.00

-5.00

Speed Polar - SC-1 Minerva - Dual Pilot

-50

TAS (Kmih)

Figura 102 — Polar de velocidades para a aeronave SC-1 Minerva com dois tripulantes.

3.00

2.00

1.00

0.00

-1.00

Sink (mis)

-2.00

-3.00

-4.00

-5.00

Elaborado pelo autor.

Speed Polar - SC-1 Minerva - MTOW

-50

TAS (Kmih)

Figura 103 — Polar de velocidades para a aeronave SC-1 Minerva na condigao de MTOW.

Elaborado pelo autor.



125

Speed Polar - SC-1 Minerva

3.00

@ Single Filot (462 kg) @ Dual Pilot (562 kg) @ MTOW (600 kg)
200

1.00

Sink (m's)

-2.00

-4.00

-5.00 \

-50 0 50 TAS (Km/h) 100 150 200

Figura 104 — Comparacao das polares de velocidades para a aeronave SC-1 Minerva nas
trés condicoes de peso. Elaborado pelo autor.
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13 LIMITACOES E CONSIDERACOES FINAIS

Nao foram realizados estudos de trimagem e estabilidade, o que prejudica a anélise
de performance. Também nao foram estudados métodos para otimizar o desempenho da
aeronave apos a primeira iteragdo do projeto conceitual. Algumas melhorias identificadas
e propostas ao longo do trabalho, como a translacao do trem de pouso principal mais para
tras, nao foram realizadas. Portanto, o projeto esta em uma fase inicial e apresenta grande

espago para otimizacao, refinamento e melhora.

Durante a revisao bibliografica para este trabalho, identificou-se também um possivel
caso de emprego de uma aeronave de voo a vela para pesquisa académica: a modelagem de
térmicas disponivel na literatura é geralmente focada nas condigoes climaticas encontradas
no continente europeu, havendo portanto uma falta de dados empiricos e modelagens
ajustadas as condi¢oes meteoroldgicas encontradas no Brasil. O emprego de uma aeronave
de voo a vela para a coleta de dados de térmicas possibilitaria o futuro projeto de aeronaves
de voo a vela otimizadas especificamente para as condigoes brasileiras, uma potencial

vantagem em competigoes locais.

13.1 O SC-1 Minerva como base para trabalhos futuros

O projeto SC-1 Minerva, da maneira como definido neste trabalho, apresenta grande
espago para desenvolvimentos futuros. Seguem abaixo alguns exemplos de possibilidades

de melhoria e expansao do projeto que podem ser exploradas.

Nesta monografia foi realizada apenas uma primeira iteracao do projeto conceitual;
trabalhos de otimizagdo podem ser desenvolvidos sobre esta base, rodando novas iteragoes
do projeto conceitual, preferencialmente utilizando-se as modelagens de Cross-Country
Theory propostas por Thomas para otimizar a performance da aeronave para uma dada
condicao climatica esperada. Além disso, podem ser desenvolvidos trabalhos nas areas de

estabilidade estatica e dinamica.

Apos ter-se um projeto conceitual satisfatorio, pode-se entao partir para o projeto
preliminar da aeronave, possibilitando a abertura de uma vasta gama de estudos nas areas
de estruturas e aeroelasticidade. Podem ser estudados os efeitos de novas configuragoes

aerodinamicas e melhorias como fairings e dispositivos de ponta de asa.

Uma area que necessita de grande melhoria, nao apenas neste projeto como sim no
voo a vela como um todo, é a parte de crashworthiness, ou seja, o projeto da estrutura da
cabine para que os tripulantes possam sobreviver ao impacto durante pousos de emergéncia.
Dado o impacto positivo que estudos nesta area podem trazer para a pratica do voo a

vela em ambito global, trata-se de area de estudos altamente recomendavel.
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14 CONCLUSAO

Foi realizado com sucesso o projeto conceitual de uma aeronave de voo a vela,
construido em volta de um cenario definido com base em uma pesquisa de campo realizada

na universidade e uma extensa revisao bibliografica.

Primeiro, foi identificada a necessidade do projeto da aeronave, e a motivacao para
o projeto foi bem estabelecida. Entao, a partir desta necessidade, a missao e base de

certificacao foram definidas, sobre as quais foram elaborados os requisitos de projeto.

Entao, a configuracao da aeronave foi escolhida, e o dimensionamento inicial foi
realizado por meio de uma metodologia paramétrica, com base em um banco de dados

construido a partir de aeronaves ja existentes da mesma categoria.

O dimensionamento inicial da cabine foi refinado a partir de uma analise de
ergonomia, dimensionando-se a cabine para garantir que a acronave possa ser operada

com seguranca por tripulantes de uma vasta gama de dimensoes.

Foram realizadas estimativas aerodinamicas 2D e 3D da asa e dos estabilizadores,
e o arrasto parasita dos demais componentes da aeronave foi estimado com base em
metodologia bem estabelecida na literatura. Entao, as caracteristicas de performance da

aeronave foram estimadas.

Os resultados obtidos excedem os objetivos de performance estipulados ao comego
do projeto. Mesmo levando em consideracao as simplifica¢oes e limitacoes das andlises
realizadas, é razoavel afirmar que a aeronave projetada ira alcangar, ou a0 menos aproximar-
se dos objetivos desejados, especialmente quando leva-se em conta que esta é a fase inicial
do projeto e portanto ainda nao foi realizado nenhum estudo de otimizacao. Portanto,

conclui-se que o objetivo desta monografia foi alcangado.
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ANEXO A - BANCO DE DADOS PARA ANALISE PARAMETRICA

Length Wingspan Height Wing Area Em Grs Weight MTOW Ballast . Vne

Year Seats ST T ) (m2) Wikg) ke ke ke GLmIt*  (kmin)
G103 Twin Il 1980 2 8.18 17.5 1.55 17.8 17.21 390 580 580 none 32.58 53 250
G103C Twin Il 1989 2 8.18 18 1.55 17.5 18.51 400 600 600 none 34.29 6 260
SZD-54 Perkoz 1991 2 8.25 20 2.05 17.82 22.45 379 590 615 none 33.11 5.3 240
DG-500T 1987 2 8.66 18 1.8 16.6 19.52 390 615 615 none 37.05 5%} 270
Duo Discus 1993 2 8.73 20 1.6 16.4 24.39 410 500 700 200 30.49 263
ASK 21 1979 2 8.35 17 1.55 17.95 16.10 360 600 600 none 33.43 6.5 280
ASG 32 2014 2 9.07 20 1.7 15.7 25.48 490 725 850 125 46.18 270
ASH 25 1986 2 8.97 25.6 1.7 16.5 39.72 478 630 750 120 38.18 53 280
Arcus 2009 2 8.73 20 15.6 25.64 430 585 750 165 37.50 280
MDM-1 Fox 1993 2 7.38 14 12.3 15.93 350 525 530 none 42.68 9 281
SZD-50 Puchacz 1979 2 8.38 16.67 2.04 18.16 15.30 370 570 570 none 31.39 5%3) 215
1991 2.00 8.44 18.80 1.73 16.58 21.84 404 593 651 153 36.08 6.00 263

2 8.4 18 1.72 16.7 19.40 370 570 600 30 34.13 obj: 270

Vg Sink Rate Max  Stall spd Mnvr Spd
(km/h) (mis) Glide (km/h) (km/h)

G103 Twin Il 1980 105 0.64 365 74 170 1.02 282 026 038 021 083 298 082
G103C Twin Il 1989 95 0.64 38 71.1 175 0.97 283 026 038 021 08 303 0765
SZD-54 Perkoz 1991 102 0.58 42 65 194 0.89 282 029 034 019 09 323 066
DG-500T 1987 110 0.51 40 75 205 0.92 202 022 040 022 076 299 075
Duo Discus 1993 100 0.58 46 72 180 0.82 306 021 034 016 081 28 075
ASK 21 1979 90 064 34 65 200 1.06 204 029 036 014 092 3.2 (I
ASG 32 2014 104 0.6 52 75 0.79 308  None 039 022 None 2.8 0.73
ASH 25 1986 92 042 60 75 0.64 284  Nome 0.38 021 None 258 071
Arcus 2009 110 0.56 50 70 180 0.78 305 018 040 021 081 28 073
MDM-1 Fox 1993 130 1 30 84 214 0.88 270  Nome 037 022 None 244 065
SZD-50 Puchacz 1979 85 07 32 60 150 1.09 308 025 035 023 092 337 065
1991 | 102 062 418 71 185 0.88 292 025 037 020 08 293 072
0bj: 100 obj: <0.6  obj: ~39 | obj: ~70 0.93 290 026 038 021 08 301 0.75

G103 Twin II 1980  1.07 26 0.51 1.47 216 4.4 462 1.09 0.65 0.52
G103C Twin lll 1989 = 1.02 25 049 145 207 424 451 133 058 051
SZD-54 Perkoz 1991 1.02 212 048 1.86 218 419 489 0.84 0.67 0.48
DG-500T 1987 = 1.03 2.4 047 15 19 48 4% 112 065 052
Duo Discus 1993 1.03 245 048 1.49 1.36 485 5.13 1.22 0.44 0.45
ASK 21 1979 = 1.05 2.29 045 135 178 468 487 114 052 043
ASG 32 2014 1.0 2.44 0.5 1.39 1.22 554 55 1.04 0.31 0.42
ASH 25 1986 = 10 218 043 163 127 513 552 08 040 052
Arcus 2000 1.04 243 048 1.54 1.37 491 5.14 0.56 0.44 0.47
MDM-1 Fox 1993 | 1.01 2.14 039 12 167 393 38 136 08 066
SZD-50 Puchacz 1979 1.07 221 046 1.95 272 461 4.47 094 093 1.02
1991 1.03 233 047 153 179 467 4.86 1.04 058 055
1.05 25 0.5 1.43 1.84 4.62 4.97 1.09 0.59 0.52

Fonte: Elaborado pelo autor.
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ANEXO B - BANCO DE DADOS PARA ANALISE PARAMETRICA -

CONTINUACAO
>
Year
G103 Twin Il 1980 | 3.41 1.42 13 06 0.84 047 1.13 0.87 3.54 1.705
|G103C Twin Il 1989 | 3.39 1.41 1.28 0.375 0.824 0.46 1.25 0.86 4.00 1.695
SZD-54 Perkoz 1991 332 1.86 1.28 0.54 0.77 0.58 1.52 0.62 2.95 1.66
'DG-500T 1987 = 347 1.70 1.15 0415 0.78 0.418 1.21 0.59 4.00 1.585
Duo Discus 1993 312 1.49 1.05 0.30 0.61 0.30 1.29 0.71 455 1.56
(ASK 21 1979 | 3.06 1.42 1.45 0.50 0.75 0.4 1.19 0.8 279 1.53
ASG 32 2014 325 1.61 0.97 0.35 0.50 0.22 1.02 0.72 5.39 15
'ASH 25 1986 = 3.15 1.55 0.82 0.30 0.55 028 151 0.74 460 1.49
Arcus 2009  3.12 1.49 0.96 0.31 0.60 0.28 1.32 0.74 3.14 1.46
'MDM-1 Fox 1993 = 3.8 1.38 1.27 047 0.65 043 1.16 0.52 405 1.54
SZD-50 Puchacz 1979 = 3.68 1.84 1.59 0.55 0.89 0.62 1.51 0.65 3.00 1.75
1991 3.26 1.56 1.19 043 0.71 041 1.28 071 3.82 1.59
332 1.47 1.31 0.55 0.71 0.40 1.18 0.77 3.6 1.66
Year
G103 Twin Il 1980 1.42 14 029 0.21 0.12 0.551 0.021 0.061 0.30
|G103C Twin Il 1989 141 17 023 0.18 0.10 0.549 0.020 0.076 0.28
SZD-54 Perkoz 1991 1.18 1.42 023 0.25 0.15 0.671 0.022 0.047 0.31
'DG-500T 1987 170 15 021 0.14 0.12 0.616 0.024 0.067 034
Duo Discus 1993 1.49 1.41 0.19 0.16 0.10 0.519 0.022 0.074 0.32
|ASK 21 1979 142 141 028 015  0.116 0.457 0.021 0.064 0.29
ASG 32 2014 1.61 15 017 0.14 0.09 0.544 0.025 0.066 0.25
|ASH 25 1986 155 125 0.6 0.18 0.08 0.659 0.020 0.050 0.31
Arcus 2009 1.49 1.53 017 0.16 0.10 0.579 0.024 0.036 0.32
'MDM-1 Fox 1993 133 139 022 0.17 0.09 0.597 0.027 0.111 049
SZD-50 Puchacz 1979 1.84 1.31 0.28 0.19 0.13 0.615 0.030 0.052 0.34
1991 149 144 022 0.18 0.1 0.596 0.023 0.063 033
1.47 1.40 0.24 0.15 0.11 0.590 0.022 0.065 0.32
Year
G103 Twin Il 1980 0.35 5.38 1.37 046 | 056 | 0.77 | 40 100 | 100 15 29 36.6
|G103C Twin Il 1989 035 5.55 1.37 029 | 056 | 069 | 44 100 | 100 17 27 343
SZD-54 Perkoz 1991 0.26 5.06 1.86 042 | 075 | 041 | 30 100 63 16 30 38.0
DG-500T 1987 0.35 5.29 1.93 036 | 054 | 049 | 44 100 | 100 15 34 34.0
Duo Discus 1993 0.30 7.16 1.49 029 | 049 | 055 | 46 100 | 100 16 31 30.2
|ASK 21 1979 032 5.26 1.49 034 | 053 | 067 | 33 100 | 100 19 30 304
ASG 32 2014 0.30 8.66 1.86 036 | 044 | 071 | 54 92 100 12 29 300
|ASH 25 1986 0.32 7.81 1.47 037 | 051 | 049 | 36 95 100 14 32 29.8
Arcus 2009 0.31 7.11 1.44 032 | 047 | 056 31 94 100 11 34 30.6
MDM-1 Fox 1993 0.55 6.06 1.59 037 | 066 | 045 58 97 96 19 49 59.1
SZD-50 Puchacz 1979 0.52 498 1.74 035 070 | 043 | 36 95 100 14 35 51.3
1991 036 503 | 159 |o036| 057 [055] 41 | o7 96 15 33 36.6
0.36 6.00 1.50 042 | 056 | 065 | 40 100 100 16 32 37.0

Fonte: Elaborado pelo autor.
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ANEXO C - DESENHOS TECNICOS DA AERONAVE SC-1 MINERVA

Os desenhos a seguir serdao providenciados como folhas inteiras, ao invés de utilizar

a formatacado padrao, a fim de manter as escalas dos desenhos técnicos.
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