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0. Geometria de alas

0.1. Introduccién

Empecemos considerando el caso mas general. Sea un ala genérica, no necesariamente simétrica y con una
geometria no habitual. Tomaremos unos ejes OXYZ centrados en un punto arbitrario. El eje X ird segun el eje de
simetria del fuselaje, y el eje Y, perpendicular a este y apuntando a la semiala derecha. Se pueden definir las
siguientes magnitudes:

e b (envergadura): Distancia segiin “y” entre extremos del ala

Ymax
e S, (Superficie alar): S, = I c(y)dy

Ymin

ymax
e CMG (Cuerda media geométrica): CMG = 1 J‘ c(y)dy= Sy
b Ymin b
e CMA (Cuerda media aerodinamica): CMA = ! yTX c? (y) dy = i yTX c? ( y) dy
' bCMG Su .

Siendo C( y) la longitud de la cuerda segun el eje X situada en y. Si tomamos unos ejes paralelos a éstos centrados

en cualquier otro punto, las expresiones van a ser las mismas.

0.2. Ala con simple estrechamiento

= Si tenemos un ala simétrica (lo habitual) con simple _ '0 -
estrechamiento, las expresiones se pueden simplificar. Si R Y
consideramos un sistema de referencia centrado en el borde
de ataque de la cuerda en la raiz, con el eje X dirigido segun
el eje de simetria y el Y perpendicular y apuntando a la ©

semiala derecha, las expresiones anteriores seran:
b/2

2
e CMG :E!c(y) dy

2 b/2 [
e CMA=—|c*(y)dy
SW£ ) X

3 Figura 1
= Ademas:

e C,: Cuerda del perfil situada en el plano de simetria (Prolongar el borde de ataque y el borde de salida,

desde el encastre con el fuselaje hasta el plano de simetria).
e C,: Cuerda en la punta (Si el ala cuenta con winglet o termina redondeada, supondremos una cuerda en la

punta de referencia basandonos en la vista en planta).
=1 (sin estrechamiento)

C, , .
e 1 =— parametro de estrechamiento .
=0 (triangular)

r

e A:Flecha

Sw =2(£9c, +190 j=bﬁ—bc (1+4)

22 22"

2 r2



2
o b2 bacys b j Xba ( y) dy b2
CMG = '[ c , b/°2 —->CMG == j (Xes (V)= %ea (Y)) AY =X = %o
’ bSeuc _B j Xos (y) dy °
0
b/2
baCMA . J. Xba
W 0
2 02 b/2 5 b2
CMA:g J(; c (y) d bSCMA - W .‘!J. - CMA:g _([ C sz Xba (y)) dy = XbSCMA - XbaCMA
b/2
yCMA I
w 0

= Podemos expresar tanto la cuerda media geométrica como la aerodinamica en funcion de la cuerda en la raiz y del
parametro de estrechamiento para un ala con simple estrechamiento:

. CMG:cr+ct:Cr1+)L
2 2
A2+ 2+1
. lomas2, A
3 (/1+1)

Desarrollo que conduce a la expresion CMA = CMA(Cr : ﬂ) :

5 b2 2 C(y)zcrﬁb;;ry b/2 2y 2
ma=&- [ oy a omas g [ 0 oo
"2
. 1y 2y° by2 e
CMA = G - (A | == (22 a4l
” ba+z{y+3w( A ﬂo %ﬂ+®( )

= Se demuestra que siempre CMA>CMG. Para ello nos valemos de la siguiente inecuacion:
b/2

1 j (C —CMG)2 dy >0 Expresion que siempre se cumple por ser el integrando siempre positivo:
w —b/2
1 b/2 2 b/2 b/2 /Z b/2
< [ (c-cmG) d =S—j (c +CMGZ—2chG)dy_—jcdy+ CMG/ 2C|\/|G—jcdy—>
W —b/2 w 0 w
e ran i ———
=CMG =-2CMG

—->CMA-CMG >0— |CMA>CMG

=>» Expresiones que proporcionan las coordenadas x e y del borde de ataque de la cuerda media aerodindmica en
funcionde b, A y A,,:
_bl+22
Yoma _g 144
_bl+22
)

tan A,



Ct
El desarrollo de estas expresiones puede partir de la definicién de R
Youa » 0 del método grafico que se desarrolla en la Figura 2: T

Abn

XbaCMA

2 b/2 2 b/2 2
2 Yowa :S_'[ yC(y)dy=—j ycC, (1+E y(/l—l)de—> \

) 2¢ Lyz 2(1—1)y_3j

RN =—r\Z 4
yCMA S 2 b 3

v 0 Bl CMA Ic‘
Yowa _ b/2~ Yeoun ... c' 1 b/2
C,+2¢c, C +2¢

b) Tridangulos semejantes:

M6 1+ 4 youma &
Se demuestra que para un ala con simple estrechamiento, la Vx Figura 2
CMA coincide con la cuerda del ala que tiene el mismo tamario.

Para demostrar esto hay que comprobar que C( Yoo, ) =CMA 'y
aue Xy (Y = Youn) = X -

(/12 + A+ l)
"(24+])

=CMA

11 2 b1l+24 2
° (_:(y)ZCr (1“‘ yW]_>C(ybacMA):C'(1+E(i_1)g 1+ 4 J EC
bl+24

o Yoo (Yowa)=tan Ay, 1 Sorom

0.3. Ala con doble estrechamiento

En un ala con simple estrechamiento, el borde de ataque y "5
salida del ala se expresan como la ecuacion de una recta,
mientras que en un ala con quiebros, se expresan como
funciones a trozos (uniones de diferentes rectas).

Pretendemos hallar la expresion de la cuerda media b/2 b3 L}t
aerodindmica y geométrica para un ala con doble . '
estrechamiento en funcion de las cuerdas medias )
aerodinamicas y geométricas (respectivamente) de las dos ‘X
alas con simple estrechamiento en las que se puede
descomponer.

b/2

Figura 3

1 2 o b2 by/2 , by /2-+b, /2 i
— jc (y)dy+ I c’(y)dy |[—
0 by/2



- CMA=S£(%CMA1 +%CMA2) - (_‘,MA:%CMA1 +%CMA2

w w

w

[c(y)ay+ | C(Y)dY}:E(%CMG1+b—22CMG2]—)

2 2
CMG == [ ¢(y)dy== [ c(y)dy=
i " b5 by/2

1% b/2 by/2 by /2+b, /2
b2

~|cMG =5c:|\/|<31+b—2<:|v|(32
b b

10



1.Proyecto de avion

1.1.

1.2.

1.3.

Aeronaves

Definicion: Todo artefacto que se mueve por el aire sustentdndose en él.
Clasificacion: Aerostatos (mas ligeras que el aire) y aerodinos (méas pesadas que el aire). Dentro de los
aerodinos se puede distinguir entre ala giratoria y ala fija. Estos Gltimos se clasifican en aviones (si tienen

motor), y planeadores (si no lo tienen).
Categorias de aviones:

o0 Civiles (Comercial, general, regional, de negocios,...)

o Militares.

Causas para el inicio de un proyecto de avidén

Peticion expresa de un cliente lo suficientemente importante como para cubrir una necesidad no cubierta

por ningln otro producto en el mercado.

Resultado de un estudio de mercad realizado por una consultora o por el departamento de prospectiva de
mercado de la propia compafiia (si esta es grande), en el que se predicen el tipo y nimero de aviones que

van a ser demandados en afios subsiguientes.

Fases

Disefio conceptual: La oficina de proyectos de la
compafiia destina a un grupo reducido para proponer
multiples configuraciones teniendo en cuenta
factores fundamentales como los requisitos de disefio
(alcance, capacidad, actuaciones en pista...), la
experiencia previa (tanto de la propia compafia
como del mercado), los requisitos  de
aeronavegabilidad, y la idea o filosofia dominante
(alguna caracteristica particular del disefio que
condicione todo lo demas). Hay una modificacion
continua de pardmetros basicos, generalmente
mediante estimaciones répidas. Finalmente se
seleccionan unas pocas configuraciones, las que mas
se ajustan a lo que se busca.

Disefio preliminar: Sobre las configuraciones
generales sélidas de la fase de disefio conceptual, se
llevan a cabo estudios paramétricos, y se optimizan,
pero sin modificarlos drasticamente. Finalmente se
elige la que se considera que mejor se va a adaptar al
mercado. Esta configuracion congelada se oferta y se
espera respuesta; si encuentra aceptacion, se pasa a la
fase de disefio detallado, si no, se abandona sin
apenas perjuicios para la empresa, porque hasta el
momento la inversion ha sido minima.

Disefio detallado: Varios equipos (que suelen
suponer miles de personas), trabajan sobre distintos
aspectos de la  configuracion  congelada,
definiéndolos claramente y afinandolos con métodos
de célculo mucho més precisos (y costosos) que en

(SRR

[T

Especificaciones
iniciales (mercado)

Experiencia previa

100

Requisitos de
aeronavegabilidad

Sintesis de la
configuracion

Idea o filosofia
dominante

Figura 4

Military Aircraft
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las fases anteriores. Cuando esta fase esta lo suficientemente avanzada, puede comenzar la fabricacion para
efectuar los primeros ensayos. Estos llevan finalmente a la obtencidn del certificado de tipo, en el que se
demuestra la aeronavegabilidad del modelo.

Vida del producto: Una vez obtenido el certificado de tipo, el avidon puede empezar a venderse de
inmediato, aunque lo habitual es que haya plazos de entrega prolongados. Cada unidad debe obtener un
certificado de aeronavegabilidad de forma individual. La campafia de marketing habra empezado al
congelarse la configuracion, y terminard cuando el avién deje de fabricarse. El servicio post-venta
empezard al entregarse la primera unidad, y deberd prolongarse hasta que la Gltima termine su vida
operativa.

Fases del Provecto de un Avion

Comienzo
Desarrollo Diaan Configuracion
de Ia conlse t" ! i congelada
configuracion .
Disefio preliminar
........... Aceptacion por 7 vuelo
el cliente
Estudios detaflados i do uﬁ;do
Disefio B
detallado febicadn
Ensayos g
Comienzo de
......................................................... fas enfregas
Ingenieria
de servicic Disefio de apoyo {

tiempo

Figura 6



2.Aspectos econdmicos

2.1. Factores que influyen en la adquisicion de un avion

» Economicos
e Precio del avion
e Coste directo de operacion
» Actuaciones del avion
e Diagrama PL-R y su flexibilidad
e Velocidad de crucero (repercusion en el tiempo bloque (calzo a calzo), tanto mayor cuanto mas
larga sea la ruta (en rutas cortas, las fases de crucero y descenso ocupan gran parte del tiempo
bloque)
e Actuaciones en pista
e Actuaciones con fallo de motor (En aviones bimotor, el aeropuerto alternativo debe encontrarse a
menos de una hora en cualquiera de las fases de vuelo. Cualquier avién que quiera hacer vuelos
transatlanticos necesita las certificaciones ETOPS (Amplia a 3 horas de vuelo con fallo de motor
para biturbofanes)
» Fabricante
e Servicio post-venta
e Condiciones de financiacion (renting, leasing...)
e Plazos de entrega
e Experiencia previa (Si ya se tienen otros modelos de la misma familia, se compartira utillaje,
piezas, tripulacion...)
» Otros
e Atractivo para el pasajero (Buen disefio, cémodo...)
e Capacidad evolutiva (posibilidad de sacar de un avion otros modelos mediante modificaciones)
e Presiones politicas
¢ Ruido/emisiones

2.2. Ingresos y costes asociados a la explotacion comercial de un avion
=> Ingresos
e Transporte regular de pasajeros (75%)
e Transporte regular de carga (12%)
e Servicios no regulares (10%)
e Correo (1%)

=>» Costes directos: Aquellos que dependen directamente del tipo de avion elegido, es decir, serian distintos si
fuera un avién distinto
e Tripulacién
e Combustible y aceite (mas importante cuanto mas larga sea la ruta)
e Mantenimiento
e Ayudas a la navegacion (suelen depender del MTOW)
e Tasas aeroportuarias (suelen depender del MTOW)
e Servicios de pasajeros
e Handling (del avion y operativo)
e Seguros (dependiente del precio del avion)
e Intereses por préstamos (dependiente del precio del avion)
e Depreciacion y amortizacion (dependiente del precio del avion)



Coste directo de operacién (DOC: Direct Operating
Cost): Antes de hablar del DOC, es importante hablar
de estos dos parametros:

e Tiempo bloque: Tiempo que transcurre
entre que se quitan los calzos en el
aeropuerto de origen, hasta que se ponen
en el aeropuerto de destino.

e Velocidad bloque: Distancia recorrida
dividida por el tiempo bloque

El DOC son aquellos relacionados de forma directa
con la utilizacion de un avion por parte de una
compafiia aérea en una ruta determinada y durante un
periodo de tiempo dado, normalmente un afio. El
DOC de las distintas rutas supone aproximadamente
la mitad de los costes operativos de la compafiia, y el

10C la otra mitad. Suele distribuirse en distintas areas.

Formas de reducir el DOC

> Disminucion del consumo de combustible
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¢ Reducir el OEW (mejores materiales, motores mas ligeros...)
e Reducir el consumo especifico de los motores

e Mejorar la eficiencia aerodinamica

E, “D

o Aumentar la velocidad de vuelo podria ser una alternativa, pero esta relacionada con la eficiencia

aerodindmica

Disminucion del precio del avién: Las contribuciones mas importantes al precio del avién son los

motores, los equipos y la mano de obra; cada uno de ellos con aproximadamente el 20%, seguidos de
los gastos de gestion (15%), materiales (10%), intereses (10%). 1+D supone un 5%, y es complicado de
regular. Un gasto suficiente en 1+D es beneficioso para el coste directo de operacion del avién a costa
de aumentar el precio del mismo. Posibilidades:

0 Reducir el numero de piezas, normalizarlas y asegurar su intercambiabilidad izquierda-derecha

o Utilizar tecnologias, plantas propulsoras y materiales conocidos
0 Cuidar los controles de calidad y certificacion
o]

Combinar pruebas de ingenieria

14

Disminucion de los costes de tripulacion (puede reducirse el nimero, o bien el tiempo bloque)
Disminucion de los costes de mantenimiento
Disminucion de las tasas: Dificil, puesto que dependen del MTOW



=>» Costes indirectos (IOC: Indirect Operating Cost): Son los costes relacionados con la explotacion de una
ruta por parte de una compania aérea, pero no atribuibles directamente a la utilizacion de un avion:
e Promocion
e Comercializacion
e Gastos generales y de administracion
e Handling de la carga de pago

2.3. Precio del avién

Es uno de los factores de mayor peso en el coste directo de operacion, e influye notablemente en la decision de
adquirir el avién.

Contribuciones: Grupo motopropulsor (20%), equipos (20%), materiales (9%), costes de personal (20%),
amortizacion de los costes comunes (investigacion, disefio, prototipos, ensayos, infraestructura de produccion)

(10%), beneficios (10%), intereses (10%).

El flujo de caja de un fabricante sigue el esquema
de la Figura 8, el cual muestra claramente que la
compafiia fabricante soporta todos los gastos de
disefio y produccién. El abandono del proyecto en
un instante avanzado del desarrollo puede ser
fatal para la compafiia ya que implicaria unas
pérdidas inadmisibles. También se puede apreciar
gue es una inversion a largo plazo, ya que para
conseguir el objetivo de “no mas pérdidas” hace

(=]
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falta alrededor de 15 afios. Este proceso se puede ﬂ_a ]
acelerar si la moneda aumenta su cotizacion, o
ademas de aumentar los beneficios ain con
menos produccion, por el contrario, puede ser
catastrofico si ésta se devalta pudiendo alargar la
consecucion de dicho objetivo hasta mas alla de
los 20 afios.

Source: on long-term k& for & civil aircralt programma™
by Dr W.Zabka, MBB. AGARD CP-424 (May 87)

Fig.1-15 EHfects upon a hypothetical civil aireraft production/sales programme
of variations in exchange rate of the US dollar (1984 figures)

Figura 8

(Ver Figura 9) Si duplicamos el porcentaje dedicado a investigacién y desarrollo, pasamos del 5% al

1
—0100 9.5% del coste del avidn; pero es que el avidn, que antes costaba 100 ahora cuesta 105, y en el total del

DOC, en vez de costar 40, ahora cuesta 401.05=42. Es decir, un aumento del 100% en I+D influye en
multiplicar por 1.05 el precio del avién, y por 1.02 el DOC (100%-0.05-0.4 = 2%).

Si reducimos los costes de mano de obra un 25% (es decir, pasan de ser el 20% al 15%), el coste total del avidn
sera 95 en vez de 100: Se habra reducido un 20%-0.25=5%. En el DOC en vez de 40 pasamos a tener

40% =38%, (y el DOC ahora sera 98) es decir, hemos reducido un 2%.
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3.Configuracion general de un avion de transporte
subsonico

Mo peglas
: Sintesis No eritica
Pensamienio creativo : S T
[ Asociatival creatva LLIETEI
Alternativos
Reglas rigidas
Pensamiento de juicio T e Critica
{Deduceitn) Anilisis l'oma de Racional

decisiones Lagica
Convergencia

Figura 10: Esquema de los elementos presentes en el disefio conceptual

Selecciodn inicial de la forma y caracteristicas globales del ala, fuselaje, superficies de cola, planta propulsora y tren
de aterrizaje, asi como la posicién relativa entre ellos. Se basa en requisitos de disefio y de aeronavegabilidad, la
experiencia previa y la idea o filosofia dominante del disefio.

3.1. Fuselaje

= Seccion aproximadamente rectangular: No permite la
presurizacion del fuselaje (aunque si su acondicionamiento), con
lo que se emplea casi siempre en aviacién general (20-30 pax).
Barato y facil de fabricar.

=>» Seccidn circular, eliptica 0 combinacién de ambas: Necesaria si
se pretende presurizar el fuselaje

Figura 11: Vista frontal de dos aviones en los
que se aprecia la seccion del fuselaje. Arriba:
32 Ala seccion rectangular. Abajo: seccion circular

= Forma en planta

e Rectangular: Barata y facil de fabricar, pero mala desde el punto de il
vista aerodinamico (elevada resistencia inducida) y estructural e S crc Vo
(momento flector elevado en el encastre) (como la cuerda en la
punta del ala es tan grande, la sustentacion en dicha zona también =
lo sera, creando un gran momento que podria doblar el ala hacia
arriba)

e Rectangular con estrechamiento: Algo mas compleja de fabricar,
pero posee mejore caracteristicas aerodindmicas y estructurales
(Disminuye la resistencia inducida en un 25%, y el momento
flector en un 10% respecto a la FEP rectangular). Necesidad de
refuerzo en las costillas del quiebro.

e Con flecha y doble estrechamiento: Més cara, pero mejor que las
anteriores. La flecha es necesaria para volar en régimen subsénico
alto.

=>» Posicién longitudinal

e Debe perseguir siempre al centro de gravedad del avion completo,
para evitar que el par generado por peso y sustentacion no sea
compensable por medio de los estabilizadores.

4],

1§

=> Posicidn vertical . i .
. . L. Figura 12: Vista en planta de un avién con
e Ala alta. Ventajas: Se gana ligeramente en limpieza alade FEP rectangular (arriba), con FEP

aerodinamica, no hay problemas de espacio para albergar los rectangular con estrechamiento (centro), y
con flecha (abajo)



3.3.
= Tipo

=>» Posicion

motores, y facilita el movimiento de vehiculos
alrededor del avion.
Inconvenientes: La sujecidn del ala al fuselaje suele
dar lugar a un abombamiento en el interior de la
cabina de pasajeros (molesto), y hay problemas para
albergar el tren de aterrizaje.
El ala alta nos ayuda a disminuir el efecto suelo que
pudiera producirse durante el aterrizaje (bueno para
aterrizaje ya que no tenemos sustentacion afadida,
pero malo para despegue ya que no tenemos ayuda).
Es la solucion predominante en aviones cargueros.
Ala media-baja. Ventajas: se aprovecha la estructura
del ala en el encastre como suelo de la cabina, y ) )

. Figura 13: Arriba, Vista en alzado de un BAe 146-300, con
para albergar el tren de aterrizaje sin apenas afectar ala alta. Abajo, vista en alzado de un 737-300, con ala
a la aerodinamica. media baja
Inconvenientes: El poco espacio hasta el suelo puede limitar el tamafio de los motores.
Solucidn tipica en aviones de pasajeros.
Ala baja: Si necesitamos la cabina totalmente diafana.

Planta propulsora

Motor alternativo: Por debajo de 300-350km/h vy
pequefias potencias. Por encima de 250 CV, la relacion
potencia-peso cae rapidamente y se sustituye por el
turbohélice.

Turbohélice: Hasta M=0.6, tiene mejor consumo
especifico que el turbofan.

Turbofan: Régimen subsénico alto. Suelen ser de alta
relacion de derivacion (A > 5)

e
>

STRAIGHT JET

.
N
T

TURBOPROP

o

TURBOFAN

HOURLY FUEL CONSUMPTION/DRAG ~ LB/H/LB

Bajo el ala. Ventajas: sin ser demasiado perjudicial
aerodindmicamente, permite aligerar el ala (al compensar 2
en parte el momento flector de la sustentacion), y el

fuselaje (no necesita refuerzos adicionales como cuando se % 2 - 5 s 10
colocan adheridos a él). _ . WO W
Inconvenientes: Tren de aterrizaje en general més alto, Cz'r?]lézastliéiei%r:Efﬁ:ﬁ’;gﬂ;&]ﬁ?g:&
posibilidad de ingestion de tierra, piedras... diferentes plantas propulsoras

En la parte trasera del fuselaje: Solucion empleada

frecuentemente en reactores pequefios. Ventajas: reduce el problema de ingestion de elementos
extrafios al operar en tierra, reduccién de ruido en cabina (excepto en la parte trasera) y posibilidad
de acortar el tren. Inconvenientes: Refuerzo del fuselaje para soportar las cargas concentradas
resultantes, ala mas pesada, ya que con esta configuracion los motores no ayudan a compensar el
momento flector de la sustentacion.

=>» NuUmero

El minimo es dos para cumplir con las normas de aeronavegabilidad para aviones de
MTOW >5700 kg . Cuanto menor sea el nimero de motores, menor sera el coste de

mantenimiento (que depende mucho menos del tamafio), pero mayor T /W|To necesitaremos para

cumplir los requisitos de 7%,.;, con fallo de motor. Actualmente, gracias a la certificacion ETOPS,



es posible utilizar aviones bimotores para rutas transoceanicas, lo que ha hecho que sea ésta la
solucion dominante. Si se emplean tres motores, el tercero debe ir en el eje de simetria, lo que
suele ser problematico: es una configuracion cada vez menos frecuente. Finalmente, aviones de
gran capacidad, emplean generalmente cuatro.

3.4. Superficies de cola

= Cola baja [A-1]: Los estabilizadores horizontal y vertical se unen estructuralmente de forma separada e
independiente. Configuracion predominante en aviones de transporte con motores bajo el ala.

= Colaen T [A-3]: Se utiliza en aviones con motores en el fuselaje para evitar que el chorro incida sobre el
estabilizador horizontal. Requiere un importante refuerzo estructural del estabilizador vertical. (También
evita que la estela del ala incida sobre el estabilizador horizontal, aumentando la controlabilidad a baja
velocidad)

=>» Cola cruciforme [A-2]: Es una alternativa a la cola en T, que permite un refuerzo menor del estabilizador
vertical, y mantiene el estabilizador horizontal fuera del chorro de los motores.

= La configuracion [B-1] se ha empleado en algunos casos por problemas de tamafio: si se tuviese que
colocar un unico estabilizador vertical, éste seria demasiado grande. También se emplea en aviones de
combate, por su mayor maniobrabilidad, y en aviones destinados a operar en porta-aviones. Las
configuraciones [B-2] y [C] practicamente no se han usado.

(® FUSELAGE- OR FIN-
MOUNTED STABILIZER

Figura 15: Esquema con los distintos tipos de configuracion para las superficies de cola

3.5. Tren de aterrizaje

=>» Tren triciclo: Tipico de aviones comerciales. Tiene una pata en el plano de simetria del avion cerca del
morro, y luego dos (minimo) en la zona de las semialas (tren principal)

=>» Con rueda de cola: Tipico de avionetas. Las ruedas del tren principal son las situadas en las alas, y la
auxiliar esta en la cola.
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4.Arguitectura de aviones

4.1.

Introduccion

=>» ldentificar arquitectura con estructura es incorrecto, pues aquella engloba ademas la disposicion de los equipos
y el acondicionamiento interno.

=>» La arquitectura esté relacionada con los aspectos estructurales esenciales.

=>» Elementos arquitectonicos principales: fuselaje, ala, superficie de cola, planta propulsora, tren de aterrizaje.

4.2,

Arquitectura del fuselaje

=>» Propdsito de un avidn: transportar una carga de pago comercial (pasajeros, equipajes, mercancias), 0 una
carga atil militar.

= Transporte de pasajeros con seguridad y confort: fuselaje calefactado, ventilado y presurizado; vuelo agradable
donde se minimicen ruidos y vibraciones, mobiliario suficiente y comodo...

=>» Diferencias de concepcion de los fuselajes dependiendo de la mision del avion, sobre todo desde el punto de
vista no estructural. Ademas de la carga de pago y la tripulacién, el fuselaje alberga los sistemas de
acondicionamiento de cabina y bodegas, navegacién, eléctrico... Se debe tener en cuenta el espacio que
ocupan y las servidumbres que imponen.

=> Cargas sobre el fuselaje:

Aerodinamicas: Poco importantes comparadas con las del ala.

Presurizacion

Inerciales: Equipos y carga de pago sujetos a su interior.

Concentradas: Reacciones del ala, tren de aterrizaje, superficies de cola, motores...

=>» Elementos constructivos:

4.3.

=>» Cargas sobre el ala

Revestimiento: Absorbe los esfuerzos de cortadura debidos a la torsion y los esfuerzos debidos a la
presurizacion y cargas transversales.

Larguerillos: Elementos longitudinales de seccidn reducida que evitan el pandeo del revestimiento.
Pueden fabricarse mecanizadas junto con el revestimiento y su espaciado no depende mucho del avion.
En algunos casos, ademas de larguerillos, el fuselaje tiene largueros.

Cuadernas: Elementos transversales que dan forma al fuselaje (cilindrica), evitan el pandeo de los
larguerillos y soportan cargas concentradas. Aquellas cuadernas que deben estar especialmente reforzadas
(por ejemplo, en el encastre del ala) se denominan marcos. Al igual que en el caso de los larguerillos, el
espaciado entre cuadernas depende poco del tamafio del fuselaje ( suele estar en torno a 0.5 m).

Mamparos de presidn: Separan las zonas presurizadas de las no presurizadas. Si es posible, se construyen
con forma de casquete esférico (Si fueran planos necesitarian refuerzos adicionales). Hay dos muy
habituales: El anterior (colocado en el morro, donde se alojan equipos como el radar), y el posterior
(situado en el cono de cola, donde se alojan el APU, cambiadores de calor...)
Refuerzos adicionales: Por ejemplo, cada vez que es necesaria

una abertura en el fuselaje (ventanillas, puertas, registros,

hueco para el cajén de torsion...).

Arquitectura del ala

Stringer 43

Sustentacion:  En  disefio  conceptual se  considera Seat track / D

L~MTOWn, 1.5 el
-7 - ﬂ 7

Presion del combustible PR et o

Cargas debidas a los dispositivos de borde de ataque y salida el
Cargas concentradas debidas al tren de aterrizaje, motores...

Figura 16: Esquema de los elementos
estructurales que componen el fuselaje



=>» Elementos constructivos

e Revestimiento: Recibe las cargas aerodinamicas y las transmite a las costillas. El estradds se disefia a
compresion (hay que prevenir problemas de pandeo) y el intradds a traccion (el material debe tener buena
resistencia a traccion, buen comportamiento a fatiga y tenacidad de fractura elevada). El revestimiento
supone del 50% al 70% del peso del ala, por lo que hay que elegir el espesor con cuidado

e Cajon de torsion: Es el elemento estructural mas importante. En alas de gran alargamiento estd

constituido por:

o Largueros: Soportan el momento flector debido a la sustentacion, y cargas procedentes de elementos
ajenos al cajon de torsion (como los dispositivos de borde de ataque y de borde de salida). Lo normal
es que haya dos largueros rectos limitando anterior y posteriormente al cajon de torsidén en
posiciones del orden del 10% y el 60% de la cuerda respectivamente. A veces se afiade un tercer
larguero auxiliar para reforzar la zona de unién con el tren de aterrizaje.

0 Costillas: Dan forma al perfil, soportan cargas inerciales (combustible, equipos, motores...),
transfieren y distribuyen las cargas de cortadura entre los largueros, y previenen el pandeo de los

larguerillos y el revestimiento.

Las costillas sufren compresion en su propio plano y
cargas de tension diagonal en el revestimiento (estado

critico para determinar el alma del larguero).

En alas sin flecha, se posicionan de forma paralela al eje
de simetria del avion. En alas con flecha, van variando
progresivamente su orientacion del encastre (paralelas al
plano de simetria) a la punta (perpendiculares a la linea de

torsion).

o Larguerillos: Elementos longitudinales paralelos a los
largueros, cuya misién fundamental es evitar el pandeo del

revestimiento.

e Tanque integral de combustible: Se aprovecha el interior del
cajon de torsidn para albergar el combustible. Para aprovechar
mejor su efecto de alivio sobre el momento flector de la
sustentacion, los tanques se vacian del encastre a la punta,

ubicéndose los tanque de reserva en la punta.

4.4, Arquitectura de la cola

Es parecida a la del ala. Al no haber dispositivos de borde de
ataque, el cajon de torsion se acerca mas al mismo. Por otra
parte, las Unicas cargas concentradas importantes son las
transmitidas por las articulaciones de los timones. Ademas hay
gue tener en cuenta que en las superficies de control es
especialmente importante la rigidez (no sélo la resistencia), para
evitar problemas de flameo.

Cuando la cola es convencional (cola baja), el estabilizador
horizontal se construye generalmente con sus dos mitades unidas
entre si a través del interior del fuselaje, con posibilidad de
pivotar alrededor de dos puntos unidos a una cuaderna.

= Trailing
Exterior L2nding  gqqq

Center plate gear
wing  goupler fitting

Inboard flap
Flap vane
Spoiler
Inboard aileron
QOutboard flap
Flap vane

Front Faarespdr
SI:aStI l:ack nt spar Slat track can i
al

Flap

Figura 17: Esquema de los elementos
estructurales presentes en el ala

Figura 18: Esquema de los elementos estructurales
presentes en la cola

Cuando se trata de una cola en T, el estabilizador vertical y el amarre del horizontal a aquél, deben construirse con
gran rigidez para evitar problemas de flameo (1.5 veces mas rigidez en el encastre y 40 veces mas en la punta
respecto a una cola baja). Esta rigidez deberd ser mayor cuanto méas pesado sea el estabilizador horizontal, por lo
gue éste tiende a aligerarse. Ademas, se le puede dotar de diedro negativo para aumentar la velocidad de flameo.



5.Diseno del fuselaje

5.1. Introduccion

=>» Principales misiones del fuselaje
0 Albergar y proteger la carga de pago.
o0 Alojar la cabina de la tripulacion.
0 Alojamiento de equipos y servicios.
o Estructura central del avion, a la que se acoplan las demaés.
= Geometria: Para fuselajes presurizados, la seccion es siempre circular. En cuanto a la esbeltez

(ﬂf =|f/af)suele estar entre 8 y 12, lo cual obedece a una solucion de compromiso entre la

minimizacion de la resistencia aerodinamica y la necesidad de volumen interior.

I, :longitud del fuselaje A, <8:cuerpo demasiado romo (T resistencia)
a, :anchura en su zona mas ancha A¢ >12: problemas de flexion

Hay distintas formas de adimensionalizar la resistencia sk
aerodinamica: con el area frontal, con la superficie mojada, con el
C

volumen...: D
.08 cylindrical
center sectiol

transition at the
nose; Re=10"

> Conoma - (D=1/2,0U2S C. ) el término de resistencia mas

importante es el de presion, predomina la superficie que se 061
opone al paso del aire. Importante en cuerpos romos.

> Coue  (D=Y20U°S, Co): el término de resistencia  .os-
mas importante es el de viscosidad. Importante en cuerpos

CD (volumE)m

aerodinamicos. o
2/3 . _ 2\ 72/3 213
> c:Dvol : (D —]/ZpUOOV CDvoI )
0 L 1 L | % |
Para un mismo valor de D, si lo que nos interesa es maximizar la 0 2 4 6 8 10

LENGTH,/ DIAMETER

superficie mojada, buscaremos caracteristicas geométricas que
minimicen c,,,; Si nos interesa maximizar el volumen interior, ~Floural: REprese”t;%gEe‘ie la resistencia con la

. .. 2/3
intentaremos minimizar Cp,,,

. . . Lo . 2/3 :
En el disefio de fuselajes, se considera un criterio combinado de c,,., ¥ Cpy due proporciona A4, =8 —12

5.2. Distintos factores que afectan a la disposicion de la cabina
=» Duracidn del vuelo (Ver Figura 20). plush comfortable
=>» Disefio y distribucion de los asientos.
= Impresion estética: tipico de aviones de negocios. g ! h_cﬁrrzpr’;”jeét;f_“fpo”s G
S.S.t.»
> Accesos. éso- or first class 8
=>» Servicios a bordo. g ﬁran;po,twcoach i
. . . 3 o .
> T“pUIaCIOn auxiliar. 240 e tryns ort~compresseld coach
s [long-distance |pus
- - - - - - ]
Lo primero que se ha de hacer para configurar la disposicion en cabina B
. , . . . o private a/c :
es analizar el numero de pasajeros y de la cantidad de mercancia por la  § FSL:V“WWMJ-:
que voy a dimensionar. 2 khomodnzed beote

0 2 4 6 8

typical trip duration~hrs
Figura 20: Sensaciones de los pasajeros con la
duracién, modo de transporte y volumen por
pasajero



5.3.

NP <200 — 1 pasillo (narrow body)
200 < NP > 500 — 2 pasillos (wide body)
NP > 500 — 2 pisos o configuraciones no convencionales

Distribucion general

Entre la pared y un pasillo se pueden colocar un maximo de tres

1= 2”(25-'5_5:}!)
see
fig.3-10

25"(64cm)

asientos, de forma que en aviones con un uUnico pasillo, el nimero  [NUMBER OF SEATS | A minimum | B minimum

, - . . . . . ., 10 OR LESS 12 in. ,305mm | 15in. ,381 mm
maximo de asientos por fila es seis. Entre pasillo y pasillo, también se 1 THROUGH 19 |12 in. ,305mm | 20in. 508 mm

. . , . . 20 OR MORE 15in. ,381 mm | 20in. ,508 mm
pueden colocar seis asientos (tres evactan hacia un lado y tres hacia el
otro), por lo que contando los seis asientos de los laterales, el nimero :
méaximo de asientos por fila con dos pasillos es doce. L\a/ —~ 7
o

Una vez determinado en nimero de asientos por fila, pasamos a / 1[ » a 1
calcular el nimero de filas, que vendra determinado por el paso entre ¥ :

ellas. Las normas establecen un paso minimo de 0.76m; a partir de
ese valor, y en funcion del tipo de ruta a cubrir y del tipo de oferta
gue se va a realizar, se calcula el paso definitivo entre filas para cada
clase que se va a alojar en cabina. La distribucién es seleccionada por
el operado a partir de las opciones que le da el fabricante.

5.4,

=>» Lacarga se puede llevar de dos formas:

Bodegas: Situada debajo del piso de la cabina de pasajeros en aviones de ala media-baja.

Cabinas en diafano: El volumen de carga se aloja en un Unico hueco. ldeal para mercancias

voluminosas.

=» Estandarizacion del transporte de carga mediante contenedores normalizados (en bodegas)

Rapidez y facilidad en el manejo (minimizacion del tiempo en tierra del avion).

Integridad de las mercancias.

Bajas primas (en cuanto a seguros), lo que permite ofertar un transporte mas barato.

Mejor aprovechamiento del espacio.

Intercambiabilidad en aeropuertos.

=>» Mercancia a granel (bulk cargo): mercancia no alojada en contenedores. En el cono de cola.

=>» Los contenedores normalizados se clasifican en funcion de su tamafio, y todos tienen un rebaje que permite
un mejor acoplamiento al fuselaje.

5.5.

La distribucion de asientos en cabina y el numero de accesos han de
permitir efectuar la evacuacion completa de la aeronave en las
condiciones especificadas en norma. Estas condiciones se plasman en la
regla de los 90 segundos, que hace referencia al ensayo normalizado de
evacuacion: Se hace de noche, con iluminacion de emergencia, con un
50% de las salidas bloqueadas y obstaculos en los pasillos, y se exige
para cualquier avion de mas de 45 pasajeros, la evacuacion se haya
completado en 90 segundos.

" SRR R

Figura 21: Arriba: Distribucion de asientos por fila
en un narrow body. Abajo: Esquema de un par de
asientos

Transporte de la carga

Accesos y evacuacion. Servicios del avion en tierra

i

= )

TYPE IAND I

floor level

A

by

Para ayudar a cumplir con la regla de los 90 segundos, las normas
FAR25 y JAR25 dan recomendaciones con filosofias distintas, pero que
conducen esencialmente a los mismos resultados:

wing level y

-

TYPE Il AND I¥

Figura 22: Clasificacion de puertas de
emergencia segun JAR25



e La norma FAR25 hace una clasificacion de las salidas en funcién de sus dimensiones, y adjudica cierto
nimero maximo de pasajeros a cada par de salidas de cada tipo (se asume que el avién es simétrico, no
obstante, las salidas no tienen por qué estar enfrentadas a ambos lados del fuselaje).

¢ La JAR25 da una tabla con configuraciones de salidas recomendadas para distintos margenes de capacidad
y después especifica qué incremento de capacidad proporcionan distintos pares de salidas adicionales.

Tipo Anchura | Altura Radio max. de Altura max Alturamax. | Asientos de
minima | minima las esquinas sobre el piso sobre el ala pasajeros*
A 42in 72in 7in 0 - 110
(nivel suelo) (107cm) | (183cm (18cm)
B 32in 72in 6in 0 - 75
(nivel suelo) (81 cm) (183cm (15cm)
C 30in 48in 10in 0 - 55
(nivel suelo) (76cm) (122cm (25.4cm)
| 24in 48in 8in 0 - 45
(nivel suelo) (61cm) (122cm (20.3cm)
Nivel 0 - 40
11 | suelo 20in 44in 7in
Sobre (51cm) (112cm (18cm) 10in 17in
el ala
- - 35
HI | sopre 20in 36in 7in 20in 271in
el ala (51cm) (91cm) (18cm)
1V (Sobre 19in 26 in 6.3 291in 36 in 9
alaconesc) | (48cm) | (66cm) (16cm)
Ventral (A través de mampara posterior y parte baja) Igual capacidad de evacuacion que Tipo |
Tail cone (A través de mampara posterior cono de cola)

Tabla 1: Clasificacion de las puertas de emergencia segiin FAR25

Accesos de pasajeros, mercancias, equipajes y servicios.
e Importancia de una buena distribucion de accesos para dar rapidez y seguridad en los servicios en tierra.
e Puertas para la carga de la bodega de un tamafio suficiente.
e Intentar optimizar la distribucion para reducir tiempos en tierra.

5.6. Dimensionado de cabina y fuselaje

El dimensionado inicial de anchuras y longitudes de cabina y fuselaje se realizan en base al nimero de pasajeros y
a la informacién disponible de aviones semejantes.
=> Anchura de cabina (a,)
a, = (NCasientos por fila)-(anchura asientos) + (N ° apoyabrazos)-(anchura apoyabrazos) +

+ (N° pasillos)-(anchura pasillos) + (106 20cm de margen)

Hay que tener cuidado al contar los apoyabrazos, pues entre dos asientos, el apoyabrazos es unico (2
asientos — 3 apoyabrazos). EI margen se deja como holgura entre asiento y pared.

Dimensionado répido: a, = (n°asientos +n° pasillos )}0.5m+(0.1— 0.2m de margen)
= Anchura del fuselaje (8;) Se tienen tres modelos de estimacion que lo que hacen es incrementar la
anchura de la cabina por la cuaderna, el revestimiento, el aislamiento térmico, los paneles de decoracion...
a, =a_ + (10 — 50cm)
a; =a.(1+a)
a, =a_ +(0.02a, +1linch)
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=> Longitud de cabina de pasajeros

N°total pasajeros .
= : —-paso filas [k
N°asientos por fila

Ic

k. ~1.1—1.35: (huecos para galleys, aseos... se estima con aviones semejantes) Incremento un 20%-
35% segun tipo de avion (20% aviones pequerios y corto alcance y 30%-35% para grandes y largo alcance)

=> Longitud del fuselaje

=1, +(a k)

Incremento un nimero de diametros de fuselaje (2 — 4) analizando aviones semejantes
= Volumen de bodegas
_ 2
Ve = kB 'If as
e k; deaviones semejantes

o Asemejo el fuselaje (las bodegas) a un cilindro
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6.Polar del avion

6.1. Introduccion

La polar es la funcion que liga el coeficiente de resistencia con el coeficiente de sustentacion, y en la que, en
general intervienen otros parametros como M, Re o la configuracion.

Co =C5 (€., M, Re, config)

6.2. Polar parabdlica

Se comprueba que, en configuracion de crucero, y para los valores tipicos de ¢, en dicha configuracion (que

suelen estar entre 0.3 y 0.6), la polar puede aproximarse muy bien mediante una funcion parabolica de c, de la

forma:
Cp, = Ccoeficiente de resistencia sin sustentacion
) c? k = parametro de resistencia inducida unitaria
CD:CDO+CDi=CDo+k'CL:CDo+ - 2 2 .
7hp A=b?/S,, =b?/b-CMG = Alargamiento alar
¢ = factor de eficiencia aerodinamica
=>» Una polar genérica tiene la forma Cp = a+bC,_ +Ccf solo que G,

nosotros trabajaremos con la simplificacion explicada anteriormente

(c, =a+cc?). \ﬂ
= ElIC de vuelo se obtiene trazando una tangente a la curva polar i .

Lopt ! Coo 5
desde el origen de coordenadas (Figura 24). ( 9

= El dls_eno de un avidn se hace en torno al punto minimo de la curva. Figura 24: Coeficiente de resistencia de un
=>» Considerando vuelo de crucero: ! avion en funcién del coeficiente de
sustentacion (Polar)
c - D
D ™ 2 _
2pV°S d (c d (c c c 1 CLopt =/ Cpo7 AP
]7/ W ->— 2 |=0=—+| 04 L —)—%+—:O—> *
c W W/s, de | ¢, dc, \ ¢, 7Ap c. 7Ap Col, = 2Cp
L = 2 = 2 Lopt
V2pV°s,  7/2pM
La eficiencia maxima es entonces:
E _ CLOpt _ 1 7Z'A§0
max A
Co 2\ Cp

Clopt

Si comparamos el modelo de polar parabdlica que vamos a utilizar con la polar real del avion, a primera vista se
observa una discrepancia importante: el c,_.. no se alcanza para ¢, =0 en la polar real. Los disefiadores buscaran

que ese minimo se alcance para un ¢, proximo al de crucero. Por lo demas, la polar parabdlica es una buena

aproximacion en vuelo de crucero, siempre que nos encontremos en C, 6[0;1—>1.5]. Valores tipicos de los

parametros de la polar pueden ser ¢, =0.02 y ]/(ﬂA(D) =0.04.

L pV?=pM?a®=pM?*RT =M?py



Las contribuciones a la resistencia aerodinamica que se han de tener en cuenta son:

=>» Resistencia de friccion: Es la fundamental cuando no hay desprendimiento de la capa limite, y es méas
importante cuando ésta es turbulenta que cuando es laminar. En general puede suponer hasta un 50% de la
resistencia total en un avion subsonico de transporte.
=>» Resistencia de presion: Tiene su origen en el desprendimiento de la capa limite, lo que provoca que no se
cumpla la paradoja de D’ Alembert (aun sin considerar la viscosidad). Es poco importante en comparacion
con la de friccion y la inducida. Un caso particular es la resistencia de base, debida al desprendimiento de
la corriente en el cono de cola.
=>» Resistencia inducida: Inducida por la sustentacion. Tiene dos términos aunque algunos autores soélo
considera uno de ellos (supone en torno al 35% de la total)
0 Debido a la disminucion del angulo inducido como consecuencia de la aparicion de una velocidad
inducida hacia abajo por la estela de torbellinos.
o0 Al modificarse L cambia la distribucion de velocidades y por tanto el coeficiente de friccién del
perfil: Al modificar ¢, se modifica c .

=» Resistencia parasita: En general, la resistencia parasita depende poco del coeficiente de sustentacion, pero
si una cierta medida. Por ejemplo, la variacion en la sustentacion modifica la distribucion de velocidades y
con ella el coeficiente de friccion del perfil. Por otra parte, al aumentar « , puede crecer la zona de
desprendimiento en el perfil, y por tanto la resistencia de presion.
Por esta razdn, aunque algunos autores sélo consideran como resistencia inducida por la sustentacién a la
asociada a la velocidad inducida por la estela de torbellinos, en realidad hay una cierta contribucion de

resistencia paréasita al coeficiente Cp, = CE /ﬂA(D. El resto de la resistencia parasita se denomina resistencia
sin sustentacion y constituye c,, .

=>» Resistencia de onda: Asociada a la aparicion de zonas supersonicas en los perfiles. En aviones subsonicos
bien disefiados (M < M, ) es muy pequefia.

= Resistencia de interferencia: Aparece por la modificacion en el campo de velocidades de la corriente en
torno a un cuerpo por efecto de otro préximo.

6.3. Determinacion de los coeficientes de la polar parabolica

La forma mas sencilla pero menos precisa de hacerlo es coger directamente valores tipicos de aviones semejantes
(Tabla 2). La alternativa es calcularlos.

Coo ¢
High-subsonic jet aircraft 0.014 -0.020 | 0.75-0.85
Large turbopropeller aircraft 0.018 - 0.024 | 0.80-0.85
Twin-engine piston aircraft 0.022 -0.028 | 0.75-0.80

Small single engine aircraft retractable gear | 0.020-0.030 | 0.75-0.80

Small single engine aircraft fixed gear 0.025-0.040 | 0.65-0.75

Agricultural aircraft (spray system removed) 0.060 0.65-0.75

Agricultural aircraft (spray system installed) | 0.070-0.080 | 0.65-0.75
Tabla 2: Coeficientes de la polar para diversos tipos de aeronaves

=> Calculo del término de resistencia sin sustentacion (c,) y \I_‘/'/_x
’\?I—/_'

Contiene las partes no dependientes de ¢, de la resistencia de friccion y de

forma de los distintos elementos del avion, asi como la contribucion de las
interacciones entre ellos. Se estima mediante la analogia de la placa plana; la




resistencia de friccidn de una placa plana (b>>c con V paralela a la cuerda) se puede calcular como:

1
2
D == V S C rresditon Turbulent boundary layer
2 p wet ™~ f Laminar boundary layer Q/—’%Ei
==

e S,. =2b-c:superficie mojada de la placa, esto es, el area

de la placa en contacto con el aire (extrad6s e intrad6s)
e C;: Coeficiente de friccion medio; depende de los

nimeros de Mach y de Reynolds y del caracter laminar o
turbulento de la capa limite. Para calcularlo se puede
recurrir a la Figura 25 o bien utilizar las siguientes

expresiones (Valores tipicos de C; pueden ser 0.003 ¢ g i T T S Y T TR

0004) Table 4.3 Typical Total Skin Friction Coefficient Values for Different Air-
; . l 328R _1/2 plane Configurations
: :c. =1 e
o Reglmen Iamlnar f Airplane Configuration Cr Range at Low Mach Numbers
(0] Rég|men turbulento: Propeller driven, fixed gear 0.008-0.010
065 Propeller driven, retractable gear 0.0045-0.007
—-2.58 0. Jet propelled ines pod d 0.0035-0.0045
C, = O455(|og Re) (1+ 0.144M 2) Jet propelled, engines internal 0.0030-0.0035

El Re empleado para el calculo de C; es el menor entre el

. Figura 25: graficas para la determinacion de
de vuelo y el de corte: coeficiente de friccion

0 Reynolds de vuelo: Re =cV /v

0 Reynolds de corte: tiente en cuenta la rugosidad: Re :49(C/k)1'06 siendo

k=20um — 25um.

El coeficiente de friccién correspondiente al régimen laminar es claramente menor que el de turbulento.
Desgraciadamente, en la mayoria de los aviones el régimen laminar s6lo se presenta cerca de los bordes de ataque
del ala y de las superficies de cola, siento la capa limite turbulenta en el resto de estas superficies y en

practicamente la totalidad del fuselaje.

Cuando en lugar de una placa plana se tiene un cuerpo con volumen, se corrige la expresion anterior multiplicando
el C; de la placa plana por un factor de forma que tiene en cuenta:

e Geometria del cuerpo y su influencia sobre el campo de velocidades (Las velocidades en extradds son
mayores que en la placa plana fuera de la capa limite)

e Desprendimiento de la capa limite en la zona de salida.

e S, delperfil por unidad de envergadura es en realidad mayor que 2c.

Los valores usuales de FF estan comprendidos entre 1y 1.35.

1 1
D= 5 V ?’S,.c FF =Epv2 (2bc)c, FF
Para tener en cuenta el efecto de la interaccion de otros cuerpos adyacentes, se multiplica por un factor de
interferencia (F1), con lo que la resistencia sin sustentacion de un elemento cualquiera sera:
1 2
D =2 PV *S,uc, FFFI

Dicho factor (FI) puede ser muy préximo a la unidad si se adoptan precauciones especiales, como carenar
adecuadamente la union ala-fuselaje. La resistencia sin sustentacion del avién completo en crucero, y en esas
condiciones de Re y M seré:
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1
D= Zipvzsweticfi FF-FI,

Para obtener c, se divide por una superficie de referencia propia del avion, por ejemplo, la superficie alar S .

S
Coy =Zcfi é“ FF -FI,

i w

Un valor tipico de c,, puede estar en torno a 0.020, y la contribucion a este valor de los diversos elementos se

reparte entre un 50% para las alas, un 40% para el fuselaje y las gondolas y el resto (10%) es debido a la cola. A la
vista de la enorme contribucién a este término del ala, interesara reducir el area en planta tanto como sea posible, lo
gue conduce a que la configuracion éptima es la que tiene cara alar maxima.

=> Calculo del término de resistencia inducida (c,,).

Cuando la sustentacion del avion no es nula, aparece una resistencia adicional. Dicha resistencia tiene dos
contribuciones principales: una debida a la variacion de la friccion sobre las superficies como consecuencia de la
modificacion del campo de velocidades que la generacion de sustentacién induce, y otra procedente de los
torbellinos del borde marginal del ala. Conviene tener en cuenta que algunos autores, al hablar de resistencia
inducida por la sustentacion quieren referirse exclusivamente a esta ultima. Una condicién adicional, pequefia en la
mayoria de los casos, procede del reparto de la sustentacién entre el ala y el estabilizador horizontal, reparto
obligado para conseguir el equilibrio del momento de cabeceo, por lo que a esta contribucién se le denomina
resistencia de equilibrado. Se habla entonces de polar no equilibrada (simplificacidn consistente en suponer que la
cola no sustenta), y de polar equilibrada (La cola sustenta lo necesario para volar en equilibrio de momentos de
cabeceo).

e Las contribuciones que son achacables a la estela turbillonaria se estiman a partir del valor de c, para un

ala con sustentacion eliptica corregido con el parametro de Oswald:

o

T Ae

El factor de Oswald suele tener un valor proximo a la unidad. € =1 corresponde a un ala con distribucion
de sustentacion eliptica, que minimiza la resistencia inducida.
e Las que tienen origen en la resistencia de friccidon y de presion, pueden calcularse a partir de la polar de los

Coi =

perfiles: C; =Cy, + kpC,2 , integrando el sumando kpC,2 a lo largo de la envergadura (el sumando c,, yaha

sido tenido en cuenta implicitamente en el calculo del ¢, del avion completo):
b/2

1
k. c’ =5 _[ k,cicdy

p

W —b/2
_ c2 2
Queda finalmente Cj, = kpcf +—=—=—L— donde el pardmetro de eficiencia ¢ agrupa ambos términos.
nAe rmAp

6.4. Efectos de compresibilidad

Para bajos numeros de Mach, c, depende muy poco de M, pero cuando para una cierta velocidad de vuelo
(subsonica) se alcanza M=1 en algin punto del extradds del ala, c, empieza a crecer rapidamente con M. Es lo
gue se denomina divergencia de la resistencia. Dos criterios para determinarla:



= Que se alcance %o =0.1
oM

=> Que se produzca un Ac, =0.0020 respecto de c,, (M < 1). (20 unidades de cuenta).

Para volar a nimeros de Mach proximos a la unidad sin llegar a alcanzar el Mach de divergencia se recurre al
empleo de perfiles aerodinamicos supercriticos, flecha en el ala y reduccion del espesor relativo de los perfiles.
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Figura 26: (Izquierda) Variacion del coeficiente de resistencia con el nimero de Mach y del &ngulo de ataque. (Derecha) Gréfica
para la determinacion del Mach de divergencia.

6.5. Reduccion de la resistencia aerodinamica

Las dos componentes mas importantes de la resistencia aerodinamica
son la de friccion y la inducida, por lo que es muy importante el
esfuerzo que se hace para disminuirlas.

=>» Reduccion de la resistencia de friccion: La capa limite pasa
de laminar a turbulenta si el Reynolds basado en el espesor
de capa limite sobrepasa un cierto valor, y por perturbaciones
tridimensionales. Una capa limite turbulenta es capaz de
retrasar su desprendimiento debido a que las particulas
fluidas que la componen cuentan con mayor cantidad de
movimiento, no obstante, produce mas resistencia de friccion
gue la capa limite laminar, por lo que se unas métodos para
retrasar la transicion tanto como sea posible
e Revestimientos con forma dentada que conducen el
flujo en la pared segun la direccion de la corriente
incidente. Presenta problemas de contaminacion de
los canales; ademas, la direccion del flujo en la unién
ala-fuselaje depende mucho de la condicion de

Flat—plate friction

Profile (ACp,)

Roughness

Excrescences

Interference
Three—dimensional effects

Compressibility (ACpy)

Induced (C,?/mAR)
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% of total cruise drag

Figura 27: Relacion de los tipos de resistencia, y su
contribucion a la total

vuelo, por lo que no seria viable utilizar este tipo de revestimientos en esta zona.
¢ Disefio de perfiles que minimicen los gradientes de presion adversos que provocan la transicion de

la capa limite
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e Succion de la capa limite para impedir que se produzca la transicion a turbulento mediante la

colocacion de microrranuras que no permitan desarrollar los microtorbellinos que desencadenan el
cambio de régimen.

Boundary layer thins and becomes fuller across slot

Suction slot 30

e ;
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\.,- > Quter skin :' 0= T'::ﬁ"':'m
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Y2772/ 72777 % : 1 : : e 12
Inner skin Range, thousands of nautical miles

Figura 28: (Izquierda) Esquema del funcionamiento del método de succion de capa limite. (Derecha) Comparacion de prestaciones
de alas en régimen laminar y turbulento

=>» Reduccidn de la resistencia inducida: Reducir la resistencia de friccién es complicado, luego se intenta
reducir la otra gran componente (inducida) mediante el empleo de aletas de borde marginal. Son
dispositivos que producen una componente de sustentacion que compensa la resistencia, no obstante,
también aumenta en momento flector en el ala, luego habrd que construir el ala mas pesad para

contrarrestar este efecto. Es por eso que los winglets s6lo son beneficiosos para aviones que realicen vuelos
de largo alcance.

Basic tip Tip extension
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Figure 4.36 NACA model of first-generation jet transport with tip-mounted LS
winglets. E Winglet 10% =0k
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Figura 29: (Izquierda): Esquema con la geometria aproximada de un winglet. (Derecha) aumento del momento flector (abcisas) con
el aumento del parametro de eficiencia aerodinamica (ordenadas)
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7.Actuaciones en vuelo horizontal
7.1.

El perfil de vuelo tipico de un avion de transporte incluye las etapas de despegue, subida, crucero, descenso y
aterrizaje, pudiendo ser necesario abortar el aterrizaje y esperar o ir a un aeropuerto alternativo. El conocimiento de
las actuaciones del avion en las distintas etapas nos permitira establecer diagramas de carga de pago-radio de
accion.

Introduccién. Naturaleza de los métodos rapidos

Trip Fuel (TF) Reserve Fuel (RF)

Crucero

Crucero

Descenso

Subida Descenso

i Aceleracion Espera Atraque
Aceleracion Espera Spers y ue

2° Segmento STl )
Taxi in  Espera

2° Segmento I" Segmento

eDespegue

Taxi out

1” Segmento
Despegue

Toel | Atrague Aterrizaje  Estacionamiento
—_p—y- axiimn 2 = J
Embarque Aterrizaje

Figura 30: Perfil de vuelo con contingencia en la aproximacion que obliga a aterrizar en el aeropuerto alternativo

Los métodos rapidos se basan en modelos simplificados, optandose por la sencillez de aplicacion frente a la
precision de los célculos. Los modelos no suelen tener en cuenta detalles del avion ni algunos fenémenos; todas
estas incertidumbres se absorben en factores numéricos que se obtienen de aviones semejantes.

Fase del disefio Precisién requerida | Tiempo necesario Coste Métodos
Conceptual Aproximada £10% Insignificante Insignificante Manuales y
calculadora
Preliminar Buena £5% Rapido Bajo Semiempiricos
Detallado Alta £0.5% - £1% Razonable Moderado Anadlisis completo
Tabla 3: Métodos de estimacion segun las fases de disefio
7.2. Condiciones de crucero
Ecuacion de Breguet para el alcance, en funcién de parametros de disefio del avion.
t
e R= j\/ dt ¢, : Consumo especifico del turbofan
b C, : Consumo especifico del turbohélice
dw . . ; 2
———=c,gT para turbofan donde: < T : Empuje
. d?/tl P, =TV/n,
T C-gP, paraturbohélice 1, = Rendimiento propulsivo (7, = 0.8 — 0.85)

El siguiente analisis se efectuara para un avién turbofan (se puede hacer un desarrollo analogo para un avion
turbohélice).

% Hay que prestar atencion a como se define el consumo especifico y, por tanto, en qué unidades va expresado. Tomando las
expresiones anteriores y sustituyendo valores expresados en el S.I. (pesos en Newtons, empuje en Newtons y potencia en

Watios), las unidades son C, =[s/m] y ¢, = [(s/m)ﬂ
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Hay que tener presente que el namero de motores no influye en la ecuacién del alcance, en la autonomia, o en el
diagrama PL-R, s6lo influye el empuje (Independientemente que se consiga con 2 0 4 motores).

R t Wy W W
R={ds =[Vdt =——gr—azr—>=—[V aw =[v LAWW__ (v iladWw Vo W
R BTTTTRT T atgT W ©OT w GIW T 1o GG W cgc (W

Valores
medios

R=Kin| M| >
Wf

Donde K es el pardmetro de alcance de Breguet. K =(VL)/(gc,D)

7.3. Optimizacion de la K de Breguet

Para obtener las condiciones de crucero se va a maximizar el alcance utilizando diferentes hipétesis tanto para el
comportamiento de la planta propulsora como para la altitud y el Mach de vuelo.

a_ 7RT _
V =Ma—2 i

R:Kln% - R < Ko B
W, M
C; =Cher | T —
ef

V =Ma,\0

M

r

K

_ \ C_L_ aOM\/gc_L[Mref jﬂ _ ao\/g
gCJ CD gCJref CD M gCJref

c

5 C
M,@(M”}—LJ Para una altura dada, & =cte, con lo que
CD

N , - 4 L M £~ D
KoM Para optimizar este parametro se utiliza: KmaXQ(I“Ilﬂ Dj ( . ) e
max L min

|
lw) [

optimizacion de este parametro conduce a: ¢ | = %Cwm siendo C,,, =+/Cpp7 A el valor de maxima
eficiencia aerodinamica. Desarrollo:
D ¢, Cp . C . W/s, W/s, . odc, w/s, 1 c,
—_ ———+—, CL: 2: > :—2 2—:—2
L ¢ ¢ 7hAp 1/2pV?  y/2pM?’ oM 7/2pM? M M

> 2 Mﬂ*EJ:Mﬂ-li(9j+2i(ml-ﬂ)=o
L L oM
)

. _(Ejzi Coo |, @[ G |_ 0 (Co|de, 0 c ) _[ Co (_ZC_L}L(_ZC_LJ
M\ L) M c | aM\zAp) oc ¢, JoM oM | zAp c’ M) zAp M

3 - -7 _p= - 7 - -
Obviamente, en la ecuacion de equilibrio w =1/2 pU?s ¢, hay 3 parametros que podemos variar a lo largo del recorrido para
cumplirla (U,,p.c)- Pero en problemas no nos preocuparemos de eso. Cogemos la K de Breguet sin preocuparnos de como

se ha obtenido (O como mucho, usaremos un valor medio de (U,L)/(gc, D)) Y punto. Obviamente es cierto que en la realidad
podemos considerar infinitas leyes de pilotaje, en las que podemos cambiar 2 pardmetros, y el 3° vendra dado por la ecuacion
de equilibrio. Para mantener C, y Ui constantes, como W va disminuyendo, o también debe disminuir (aumentar la altura)



c c c 1 c c c
> 0=M"?(p-1)| 22y L |y M/H| B0y — (—Z—LJ:MH —14+2) 20 (p-1-2)—=%
% )[ C, ﬁAgoj ( c zqupJ M % ) C, % )ﬂAgo

1+ 1+
K. = —lBCDoﬂ.A(D = —ﬁCLopt
w 3-8 3-8

. :i M el Mach de vuelo
Lopt \/g }/pOCLOpt

1-p (3_'8)2 Clopt s -1
} 1+ 8 _3—ﬂ(3—ﬂ] : (MJZM s

1+ 2 \1+p 1+4) 2c,, oo
37 CLopt
\3-4) "

0—|c,

> (/;+1)‘%L0+(ﬁ-3);;¢:

3—ﬂM
1+ 4

siendo M

CLop!

De la expresion L=W se obtiene M| _ =«

correspondiente al vuelo con C

VES S I VER ) R O i Y
Cp k max Co max 1+ﬂ

—p-1
Smeele| Z3ZB(328) ¢ [l
Co Jemax 2 \1+p Co

e En lamecénica del vuelo clasica, se considera g =0:

CLopt

Ve ~1.1398| M** S : C|_|Kmax:icl_ot; |\/||Kmx={1/§|\/|C =1.316M,
Cp /K max Cp B=0 \/é P B=0 Lopt Lopt

ﬂ=0 CLopl
e Laaproximacion mas realista para un turbofan, correspondea f=0.5:

VIS ~1.0321| M+ & © G lkmax = _3(; © Mlkmex = 4 _5|\/| —1.136M
L Lopt ¢ ¢
Cp Jkmax Co p=0.5 5 £=05 3 Ciom Lopt
=05

Clopt

e Para un turborreactor, tomaremos g =1

Por tanto, si calculamos K, . con el criterio de la mecanica del vuelo tradicional, estamos obteniendo un valor
demasiado optimista, que ademas se consigue volando a un M mayor que el que logra K para f=0.5.Y

obviamente, si encima de que K, <K . ,volamosa M . <M ni siquiera estaremos logrando K

max ' max ’ max ?

B=05 B=0 $=05 B=0 B=05
105 Co |k max c
sino que: M [k max 0 M Por otra parte
p=0 CD|Kmax CD K max
= =05
s ! 1-p
K :aOMref \/53_;3(3_ﬂ] ‘ i ZW/SW CLopt
i CJref g 2 1+ ﬂ \/g Y pOCLopt 2CDO
Es decir, una vez fijados ¢, y M Optimos para cada altura:
. el 1
2 o(-1+8)/2 _ —148 N 2( " 2R ) .
Ky o 0V26C72 = (0577 s K 07 = Th=0I=TK,,,
a.:‘9g/Rga $=05 - 2Rga



Es decir, que la K, de las maximas se da para la maxima altura (hasta llegar a la tropopausa)

Por ejemplo, consideremos el caso de un avién que debe transportar una determinada carga de pago a una
segdn la teoria clasica (8 =0) volariamos a 1.316M

CL/CD

opt L/ D |Opt

determinada distancia. Si tratamos de conseguir E,__ , opt

que daria una mejora del 13% en el pardmetro (respecto a la curva real (ﬂ = 0.5) ).

Sustituyendo en las formulas de Breguet los valores necesarios para estas condiciones, obtendriamos que
necesitamos menos combustible del que en realidad haria falta, ya que estamos volando con g =0.5 y la mejora

del pardmetro es del 3% solo.

Sobre la grafica, estariamos sobre el punto B, cuando hemos hecho los calculos pensando que nos encontrabamos
en el punto A. Al dar el M correspondiente a # = 0, estamos dando una eficiencia menor que la que es maxima en

lacurva f=05.

p ST
BF i)
ul8 w/o),,

1.13 A

B=0

Teoria Clasica

1.03

1.0 =
Curva Real |8=0.5
Aproximacion
Parabélica B=1
|
e ; I 1.316
1.136 . 1.4
0.8 170 1.2 M/M ot

Figura 31: Pardmetro de alcance adimensional, frente a el nimero de Mach, para tres valores de B.

Para el caso de un avién turbohélice, los razonamientos hechos para la velocidad no son ciertos, y si los que nos
apunta la teoria clasica, pues el tnico efecto es el de la resistencia aerodinamica

ty Wy

RZJth W aw _I _.[ = UPM_)RZQC_LM%
t; :_chPmi_chTv P c gT Wi CPgD L gCP CD Wf

K

K . S€ obtiene para C ,, y M

Clopt

=>» Curvas de nivel

4 C . ) )
Las curvas M*# =L = cte se denominan curvas de nivel, para representarlas, despejamos el Mach:
CD
1 1 )
C, VP c c,. ¥/ C c
M =| cte-2 =cte| 2%+ —— para 8 =0.5—> M =cte| 2%+ L
C, c,. rwAp c, nAgp
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>

Estas curvas alcanzan su minimo para ¢, /c, minimo, o sea, en V[ 4
Cpopt - LOs puntos de las mismas que representan situaciones de
vuelo posibles (para la h y el peso medio W considerados) seran cte
los de corte con la ligadura M = \/(Z\N)/(;/ pS.C. ) cc ¥’ La

: . 4 C 4 C . PLa
curva de nivel correspondientea M*” =L =| M/ 2% |  ser4
CD CD '
max
cortada por M :\/(Z\N)/(ypSWCL) en un Unico punto : "
0 CLopl cL

+f , .
——Con S€gUN lo obtenido en la  Figura 32: Esquema de las curvas de nivel. Se aprecia que
3- IB todas ellas alcanzan el minimo para Cjopt

correspondiente a

optimizacién anterior. En realidad, debido a los efectos de
compresibilidad, las curvas de nivel se cierran. En el caso de no considerar efectos de compresibilidad, no existen

. c . .
limites para el valor de 7—=, y se podria obtener cualquier alcance deseado aumentando M.
CD

1000 FT

ALTITUDE ~

| o
N < b
20l \\,\Q/ [ t Nj,r_——-—

Vg L\ |
L Pal \@)IE'@T k
15L % of (ML/Dlim“ l

15

|
14} | I [
|

b [ALTITUBE 25,000 FT | i g
10} 10}
g 1 | 1 1 1 I 1 ] I 1 1 1 1 1 ]
B 7 8 E) 6 : g
MACH NUMBER MACH NUMBER

Figura 33: (Izquierda) Curvas de nivel considerando efectos de compresibilidad en la resistencia (Derecha) Sin efectos de
compresibilidad *

Las curvas de nivel son Unicas para cada avion. Vamos a explicar las curvas que aparecen en la Figura 34:

e (I) Lugar geométrico de los puntos de tangente vertical a una curva de nivel. Si volasemos a M=cte, el c_ al

que se deberia volar para obtener el maximo alcance nos lo proporciona el punto de tangente vertical a la
curva de nivel para ese valor de M.

Fijada la curva de nivel, nos indica donde tenemos que volar:

¢ - W/S, D= W/S, _ p(h)
Y 2 Y 2
EpM EcLM

* Noétese que los ejes ¢.-M se pueden sustituir por unos M-h, pues fijados M y c., se puede determinar h con

M =(2W/S,)/(7p,c.8) =5 =h
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En un instante determinado, W /S, =cte,
luego las curvas de p=cte son las de

c,M?=cte. En el punto en que estas

curvas sean tangentes a las curvas de nivel,
tenemos la mayor aproximacion al 6ptimo.

e (I) Lugar geométrico de los puntos de
tangente horizontal a las curvas de nivel.
Proporciona el Mach al que hay que volar
para un c¢. dado de forma que nos
encontremos lo mas préximo posible al
alcance optimo.

e () Lugar geométrico de los puntos que -
dan el alcance 6ptimo con h=cte.

e (IV) Lugar geométrico de las tangentes a
las curvas de nivel para las que

0.2 F

0.4 0.5

¢, M?=cte.

T B T
V2V7S, " 7/2pM’S,

Vuelo de crucero: T=D —> ¢, =

0.6 0.7

Figura 34

=cte

: T .
Si ¢, M?=cte=—=cted

p P/ Py

lo que corresponde a una situacion de palanca de gases en posicion fija.

7.4, Empuje necesario para el crucero

La ley del equilibrio de fuerzas en sentido horizontal en crucero se va a expresar en funcién de los parametros de
disefio del avidn, especificaciones iniciales y datos de aviones semejantes. Se representara la anterior condicion en
el diagrama empuje-peso al despegue frente a carga alar en despegue, obteniendo la zona de disefio posible.

Para el vuelo de crucero:

L=W| T _D_C G, & _ G _2W . T
T=D] W L ¢ ¢ 7Ap S 2W/S, 7zApoV’S, W
2 2
= l —TT_O CDOPV +20LWTO/SW W
Who T (We/S, 7AppV® Wy,

e T,,/T se obtiene de aviones semejantes, y lo normal es que

sea del ordende 4 605
e W/W,, habré que tomar el valor més desfavorable, es decir,

en el crucero inmediatamente posterior del despegue, donde

W /W, = 0.95
e Vy p:especificaciones iniciales
e A: de aviones semejantes
e S, : Aproximaciones

38

_ T Tro Wi _ Wio [ CpopV " 2CLW2/WTO

Tro Weo W W W, /S, 7AppV°S,
4 Tro
W'l'()

argas alares
elevadas

W'I‘U
S\\'
-

Figura 35
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8.Actuaciones en pista y en subida
8.1. Despegue

RUNWAY | ' STOPWAY

sSTOF
i E DISTANCE
LiET-0FE

e—— DISTANCE
ENGINE FAILURE o]
i

il |
1 P =

i
1

&

TAKE _OFF FIELD LENGTH
SToFL

Figura 36: Distancias de despegue segiin FAR-25

En un despegue normal, se definen las siguientes velocidades:

e V,; (Velocidad de decision): Aquella por encima de la cual, el despegue debe continuar en caso de fallo de
motor

e Vg (Velocidad de rotacién): Aquella en la que el avion levanta el morro y contindia la carrera de despegue
rodando s6lo sobre el tren principal

e V,or: Velocidad en que el avion deja de estar en contacto con el suelo. Debe ser V. >1.15V

e V,: Velocidad con que el avion supera los 35 ft y se da por terminada la maniobra de despegue. Debe ser
V,>1.2V

STO

e Vg1o: Velocidad de entrada en pérdida con configuracién de despegue.

takooll climb final takeoff

a. All-engine takeoff distance =

inertis_distance distance to 35 ft x 1,15
atandetill

T3, powr 1 Fossisgton] olimb : required
uc. down 5 ek |
requirsd gross climb y g
TAKEOFF WITH ENGINE FAILURE] dacision_paint (V) Sﬂfx‘,m:fﬂm thop )
u.c. retraction compiated i Somolesed
snging_fallure
. second MC.
.| Initiation_of rotation (Vi) sagment climb | power
time_dela T.0. power :
N ] speed a
s litroit (Vi ge) =
— JES—p———— R
8%
feaf™ 40011 net sccaleration
36 equivalent lo!rou
gradient - .8
I’ 128, P ;
: |l /2 8y /2 S ————&= DISTANCE
takeotf run requirad 1y
tokaeofi distance ragquired Ii
P e e T NOTES:
| airborna dlaunc-(BA'

2 |
|

b. all-engine takeoff run =

e s w distance to point equidistance
| sceelerate - stop distance between liftoff and 35 ft,

factored by 1.15

roquired _runway _langth

sto

stopway ond clearway svailsble
cloarway
required runway length when no clearwsy s  present takeoft flight path

takeoff path

Figura 37: Distancias de despegue con fallo de motor y de aceleracion-parada
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Estimacion de la distancia de despegue (Método rapido)

L thzz + —gh, >

2
VP oL i Wy

NTi0S10 =7
2 g V,21.2Vgr0 =12 \/# W;o
'w¥L max TO
<

N TTO > 1.44 WTO/SW

Wi - 179 FS10C, maxto
—_—

KTO

Ahora bien, la longitud de campo de despegue establecida en
las normas es S;or, =Max{1.15Sy, Sioer s Sps )+ Sroer €5
la distancia de despegue con fallo de motor, y S, la

distancia de aceleracion-parada. En caso de fallo de motor.
S;oer SEra mayor cuanto menor sea V,,y S,; sera mayor

cuanto mayor sea V,. Puesto que S,,, Vva a estar
determinada (en general) por el maximo de las dos, V, se fija
de modo que S, =S,s. Asi se obtiene la denominada
longitud de campo compensada.

Si, en el desarrollo anterior, queremos trabajar con S;,., (en
vez de con S, ), lo que se hace es modificar la K., nominal
para tener en cuenta tanto el factor 1.15 como un posible fallo
de motor (S;ogr; Sps ) - Esta correccion implica que K., va

= > -
2gﬂsTO 2g77STO pOGSWCLmaxTO

BALANCED FIELD LENGTH CONCEPT

AIRFIELD 2 :
DISTANCE BFL = BALANCED FIELD LENGTH

IMPROVED
BRAKING
PERFORMANCE

BFL [ == o e

3=

1,15 X ALL-ENGINES
TAKEOFF DISTANCE ,__,«D‘

—3=— POWER FAILURE SPEED
Figura 38: Concepto de la longitud de campo compensado

a ser s6lo compartida por aviones semejantes, puesto que por ejemplo, para un bimotor un fallo de motor es mucho
mas grave que para un tetramotor, de modo que tendra una K., mayor a igualdad del resto de parametros de la

ecuacion. Quedara finalmente:

T W SW Nenqines KTO
-2 Koo SL 2 [0.260
Wi 10FL O CL maxTo0 3 0.247
4 0.227

A Tro g

S

T Sio-Cimn-ar

FAR 25 TAKE-OFF FIELD LENGTH ~ S

Sy i i o e

loo 200 3c0
TAKE - OFF PARAMETER ~ TOPg ~ (W/S),,

O /S CC iy /WY
TO

Figura 39: (Izquierda) Para realizar un despegue seguro, el disefio ha de ser tal que para mi carga alar, T/W sea
suficiente, esto es, esté por encima de la linea representada. (Derecha) Representacion de la distancia de despegue frente
a la carga alar para distintos aviones
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8.2. Subida en segundo segmento con fallo de motor

Se considera que el avidn continGa en configuracion de despegue (flaps...), pero con el tren recogido. Se ha de

ascender manteniendo una velocidad V,, con un angulo y superior a uno minimo indicado por la norma, en el caso
de que uno de los motores esté parado.

T=D+Wsiny T=D+yW T Cp Tro = NeTrose
— -S> —==—4y en situacion de fallo de motor
L =W cosy 4 L=W W C, Tzz(Ne _1)T21e
S
C, )

Esta condicion supone un limite inferior al empuje peso, independiente de la carga alar (Figura 40). T,q,. /T, 10

daré el fabricante (=1/0.85); W, /W, =0.95 51, ¢ _/Cy|, es incégnita de disefio, y y, viene especificado en

normas (Figura 40). 4 Tio
Wio
NumBer oF EnGINES ., Ng 2 5 4
MIN., CLIMB GRADIENT", vo (R) 2.4 2l 5.0 S
(T/W) ;o REQUIRED ’ 0,318 0.244 0.221
SLS THRUST REQ'D » T1o(N) 349800 268400 243100 _y
SLS THRuST/ENGINE  , (N 174900 89467 60775 " S,

Figura 40: (1zquierda) Valores del angulo de ascenso en segundo segmento con el nimero de motores. (Derecha)
Representacion en un diagrama empuje-peso/carga alar de la condicién de ascenso en segundo segmento

Hemos estudiado la subida a velocidad constante. Lo haremos ahora con aceleracion:

V—Vd—V:T—D—Wsiny
g dt W dV dh W dh T_ D 1dv 1dh
b L Y LY S s

dh . g dh dt Vdt W W gadt Vdt

—=Vsiny

dt

=> Turbohélice
M'

:&_’_7/2 _)H: D2V +}/2V N Uppejez =V C_D +7/2 _ I:,ejeTO _ Ne PejeTOle W2 Z\NTO Wz C_D +]/2 i

L, W, L, W, Cl, Wi N, -1 PejeZle Wi VPSWCLZ Wi, { € 2 My

W, / 2W,
* Pejez :(Ne _1) l:)eje21; PejeTO = NePEjeT01e; W2 :WTO W2 ; V= ,OS c :|
TO wrL2

15

I:zjeTO >i Ne PejeTOle ( W2 J 2 ( TOJ(C_D +7/ J
= 2min

Wi, UM N, -1 PejeZle Wio PCL S, C|,

=
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8.3. Aterrizaje

El aterrizaje comienza a una altura de 50 ft, a la que debe llegarse con V, >1.3V, (Velocidad de entrada en
pérdida en configuracion de aterrizaje).

V=13V,

TE : S = S L6
HE FL L/

Estimacion de la distancia de aterrizaje: iy TOUCHDOWN
1W, > L . o J = '
E—Vg + gh =nW_S,_ (trabajo de la fuerza de friccion) =

g g B

< Figura 41

1 1.69 8w, W 1 W. 1 W
——=nS —>nS, > L — >—Lt<—pgnS,c —-—2< _ S.c —
20V s 8y pS 0, S, 1697 Il 775 "= gg W, IO e

W. W. W. W.
——>< 207 T TS Clpaxt. > o= <KL 208, C 1

S, 1.69 W, S, L

%,—J
KL

Se define la distancia de aterrizaje S, =1.67S , Estoseincluyeen 4 T,

K, (analogamente a lo que se hacia en despegue). Se deja mucho Wro

margen de seguridad porque los ensayos se hacen en pista seca, lisa y
dura; si esta mojada se tarda mas en frenar.

WTO WTO
S <K, O S e Clmaxt
w L
_ _ Wro
e W,,/W, : De aviones semejantes 0 S.
>

e o :especificaciones iniciales 6 o =1
Figura 42: Representacion en un diagrama

®  ClpaL- incognita empuje-peso/carga alar de la condicién de
e S, : Especificacion directa (lo impongo), o aterrizaje
indirecta (aviones semejantes) Ik
e K, : Aviones semejantes (es el parametro de E
ajuste del modelo) L; =
No influye la planta propulsora (Figura 42), pues en el = 1o

aterrizaje, los motores estan en ralenti.

FAR 25 LANDING FIELD LENGTH ~ &

“f 1 i ! N G i
0 u & 12 le 20 24 28 g
SQUARE OF AFPFPROALH 5?51—:13.“\,:: v KTS <10

Figura 43: Representacion de la distancia de aterrizaje frente a la
velocidad de aproximacion para distintos aviones
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9.Pesos del avion

9.1.

Introduccion

=>» La minimizacion del peso de un avion es un tema de gran importancia por su impacto en el DOC, alin a pesar
de incrementar el coste del proyecto
=>» Imposicién de limitaciones a los pesos caracteristicos por requisitos de aeronavegabilidad (actuaciones,
controlabilidad, estabilidad, resistencia estructural, etc), especificaciones y condiciones de vuelo. De cara a las
posible limitaciones, los pesos mas importantes son:”
MTOW (Peso méaximo al despegue) La limitacion puede tener origen en las caracteristicas del
aeropuerto (longitud de pista disponible, resistencia del pavimento,...) en las exigencias de
aeronavegabilidad (gradiente de subida en segundo segmento con motor inoperativo,...), 0 en la
resistencia estructural del avién (a mayor peso, mayor sustentacioén y por tanto mas carga sobre las

9.2.

alas)

OEW (Peso vacio operativo): En un avién de
transporte comercial incluye todo lo
necesario para la operacion (cualquier
elemento salvo el combustible y la carga de
pago).

MPL (Méxima carga de pago): Esta
limitacion suele ser cuestion de espacio, no
de tipo estructural

MZFW (Maximo peso sin combustible): La
razén de este limite es que en ausencia de
combustible, desaparece el alivio que éste
gjerce en el momento flector originado en las
alas debido a la sustentacién, y ésta debe por
tanto moderarse.

MFW (méximo peso de combustible): Esta
determinado por la capacidad de los tangues.

Estimacion inicial de pesos

1
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Figura 44: Clasificacion de pesos segiin Torenbeek

El peso del avion se divide en distintos bloques para un estudio mas sencillo. Los bloques principales son:

e Combustible (Pre-despegue, despegue, subida, crucero, aproximacion, adicional, de reserva,...)
e Carga de pago (pasajeros, mercancias,...)
e Avibn (Operacionales, fijos, variables, motores, estructura,...)

=>» Carga de pago: Una estimacion de la carga de pago puede hacerse de la siguiente forma:

16kg/ pa
MPL = N° pax- 77kg/pax+{ g/p X} F Prercancias”
—

18kg/ pax
%/—J

Wequipajs/N ° pax

Wpaxtotal /N ° pax

0.85
——

factor de
llenado

Vol

Bodega

Wequipaje

pequipaje

Donde

® El peso maximo en rampa es ligeramente superior al MTOW, pero no sera un peso considerado en el disefio

OPERATING WEIGHT
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e 16kg/pax — Vuelos de corto/medio alcance

e 18kg/ pax — Vuelos de medio/largo alcance

e Factor de llenado: Da una idea de la fraccion de volumen de bodega ocupada por carga de pago
e 160kg/m’®< Peguipajes < 200kg /m® En vuelos de largo alcance.

e 120kg/m’< Pequipaies <160kg /m® En vuelos de medio/corto alcance.

=>» Peso en vacio operativo: (OEW=TOW-PL-FW).
e Existen expresiones para predecir el OEW a partir de ciertos datos. Por ejemplo:

OEW =0.2MTOW +W,,, + AW, +500kg dénde AW, = f (I;,a,,h; )

mot

El valor de AW, se extrae de la grafica de la Figura 45. s 2 4 s e 7896 2 3 4 s rr?
ol 9 A
No obstante, no vamos a utilizar esta misma ecuacion, ya = 3 f
que es el resultado de observar aviones que ya son § sf 1 3
. - . 5 B
antiguos, y que, aunque bastante precisa en su tiempo, 'jﬂa 51;’58
’ - - -
ahora habria que retocar (modificar la constante, o rehacer ‘s e
. & °F ] e
la gréfica de AW, ). s [ 5 Jox
-, , . o 2F - h
Roskam propone una funcion logaritmica con el MTOW: iq, 3 7 1* &
— < E o cl>
Iog’OEW = A+- E-’,’Iog MTOW . ; i T B“E:
Segun la precision que se quiera obtener, pueden o ; 1z B
emplearse diversas expresiones. La méas sencilla es ] s ]
. 8 ]
emplear' sE s © JET AIRPLANES | ] |
OEW =ao-MTOW SE o/, a? PROP AIRPLANES Eéo
5 3 ? ——m STRETCHING 15
Y estimar « de aviones semejantes: calculo para cada E 1
E o i
OEW. = ok
uno de ellos o; = ———— Yy obtengo la media « 7 i
i 20 30 40 60 80 100 200 300 400 500 M?
. I _brl'*_he.
=>» Peso de combustible Figura 45
h
~1/2h

TF RF~ 200nm

Figura 46: Perfil de vuelo tipico de aviones comerciales

El peso de combustible se divide en dos partes, el peso del combustible para el viaje (TF) y el peso del
combustible de reserva (RF)

FW =TF +RF

Utilizaremos el método del perfil de vuelo para estimar el peso total de combustible necesario, para ello
dividiremos el combustible en partes, cada una de ellas correspondera a un tramo del perfil de vuelo. Cada una de
las fracciones la estimaremos de una forma:

1 1 10 9 8 H,L 6 H,ihvi' 3 R’EJ_VL

—_—
*

*
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e El peso en el punto 1 (peso en rampa) es el peso del avion antes de arrancar motores. Es algo mayor que el
TOW, aunque en ocasiones se desprecia esta diferencia.

e Para estimar el peso de combustible en etapas muy cortas comparadas con la duracién del vuelo (en la
ecuacién anterior, las marcadas con * rodadura, despegue, ascenso...) se emplean tablas estadisticas
obtenidas de aviones semejantes.

Table 3 Suggested weight fractions for several mission phases (Fig. 1)

Engine Landing,
start, Take taxi,
warmup, Taxi off, Climb Descent, shutdown,

Airplane type phase 1 phase 2 phase 3 phase 4 phase 7 phase 8
Homebuilts 0.998 0.998 0.998 0.995 0.995 0.995
Single engine

piston/props 0.995 0.997 0.998 0.992 0.993 0.993
Twin-engine

props 0.992 0.9%96 0.996 0.990 0.992 0.992
Agricultural 0.996 0.995 0.996 0.998 0.999 0.998
Business jets 0.950 0.995 0.995 0.980 0.950 0.992
Regional turboprops 0.9%0 0.995 0.995 0.985 0.985 0.995
Transport jets 0.990 0.9%0 0.995 0.980 0.990 0.992
Military trainers 0.9%0 0.990 0.9%0 0.980 0.950 0.995
Fighters 0.990 0.990 0.990 0.96-0.90 0.990 0.995
Military patrol,

bomb, and transports 0.990 0.9%0 0.995 0.980 0.990 0.992
Flying boats, am-

phibious and float 0.992 0.990 0.956 0.985 0.990 0.990
Supersonic cruise 0.990 0.995 0.995 0.92-0.87 0.985 0.992

Note: Numbes are averages based on experience. If better data are available, they should be used!
Figura 47
e Para los tramos de crucero, se emplean las ecuaciones de Breguet, pues el consumo de combustible es

funcion del alcance. No se considera el alcance total del vuelo, se le descuenta una cierta cantidad, que es
lo recorrido durante ascenso y descenso:

W kv
_ _ _ 3
Rcruise =R Rdescuento =Kin - C; Cp
4 . H -
V,c, datos; c,,c, aviones semejantes
Tabled Suggesied values for L/D, €y, €p, and 7y, for several mission phases (Fig. 1)
Cruise, phase 5 ° Loiter, phase 6

Airplane type L/D 7] <y M, L/D ] c, Ny
Homebuilts 8-10 - 0.6-0.8 0.7 10-12 — 0.5-0.7 0.6
Single-engine

piston/props 8-10 - 0.5-0.7 0.8 10-12 = 0.5-0.7 0.7
Twin-engine

props 8-10 — 0.5-0.7 0.82 9-11 —_ 0.5-0.7 0.72
Agricultural 5-7 - 0.5-0.7 0.82 8-10 — 0.5-0.7 0.72
Business jets 10-12 0.5-0.9 - -_ 12-14 0.4-0.6 — —
Regional .

turboprops 11-13 — 0.4-0.6 0.85 14-16 — 0.5-0.7 0.77
Transport jets 13-15 0.5-0.9 — — 14-18 0.4-0.6 — —
Military

trainers 8-10 0.5-1.0 0.4-0.6 0.82 10-14 0.4-0.6 0.5-0.7 0.77
Fighters 4-7 0.6-1.4 0.5-0.7 0.82 6-9 0.6-0.8 0.5-0.7 0.77
Military patrol,

bomb, and

transports 13-15 0.5-0.9 0.4-0.7 0.82 14-18 0.4-0.6 0.5-0.7 0.77
Floating boats,

amphibious,

and float

airplanes 10-12 0.5-0.9 0.5-0.7 0.82 13-15 0.4-0.6 0.5-0.7 0.77
Supersonic

cruisc 4-6 0.7-1.5 - — 7-9 0.6-0.8 — —

Note: Numbers are averages based on experience. Il better data are avalable, they shouid be used!

Figura 48

45



e El peso del combustible de reserva RF se da como una fraccion del peso de aterrizaje LW:

RF = aLW = o (OEW + PL+RF) - RF =1L(OEW +PL)

24

obien RF =aoMTOW LW =agMTOW | 1- TF
MTOW MTOW

También se puede calcular si suponemos el aeropuerto
alternativo a una determinada distancia (p.ej 200nm), o si
consideramos que el combustible de reserva es aquel que
permite prolongar el crucero durante 45 minutos mas. Sea
como sea, al final obtendremos el FW como una funcion del
tipo:

FW__TF+RF (0 W'} W' A
Wl

= = +a—=1—(1—a)—
MTOW  MTOW

1 Wl

Para estimar MFW, podemos tomar una cierta fraccion del
volumen del ala MFW = gV, = 8S¥* ¢
MFW = 'S ,CMA

] 100 200 300 HP/H 400

LB.NM

T T —T T T o

o
/ o HIGH-SPEED CRUISE
C

/'. © LONG-RANGE CRUISE

RESERVE FUEL

1 L 1 L |

L 1
4] 100 200 300 KMKG

CPR/\/A HP/H

Figura 49: Estimacion de la fraccion de peso de
combustible para turbohélices

Una vez estimados PL, OEW y FW, podemos pasar a calcular MTOW. El peso maximo al despegue viene dado por
la expresion:

MTOW >OEW +PL+FW — MTOW 2>

46

PL

FW OEW

1— —
MTOW MTOW

e Estimacion de carga de pago
e OEW-=f (MTOW)

e FW= FW MTOW
MTOW

MTOW > f (MTOW )+ PL+| —
MTOW

resolver, pero que su Unica incdgnita es MTOW.

j MTOW | Tenemos una ecuacion que sera mas o menos dificil de



10. Dimensionado inicial

10.1.  Seleccion del punto de disefio

Representacion en el diagrama empuje-peso al despegue (o potencia-peso en el caso de turbohélices) frente a carga
alar al despegue, de las actuaciones ya vistas (crucero, despegue, aterrizaje y subida en segundo segmento)

e  Objetivos de disefio Vh, TT—O, A Cpoo, 0, N, Cawror €
TO

C

LmaxL? L max
—_—

aviones de
combate

. . .« - . Wcr W WL
o Especificaciones iniciales ) ) , 0,0, S0, S, N
WTO WTO WO

—
0.8=largo alcance
0.95=corto alcance

—

. T T
e Factores adicionales /%, » , n ,cT,_I_T—o
o -~
2 angascenso rend helice cr
~1.15 456

=> Despegue: Son rectas que pasan por el origen, cuya pendiente depende de c, ..o, (Cuanto mas c ..o

menos pendiente), el resto, o son especificaciones iniciales o variables de disefio: (C, im0 =1.7 —2.2)
To sk, WiofS

TO OC maxt0 OTORL

=>» Segundo segmento: Son rectas horizontales, cuya ordenada depende del valor de C, / CD|2. Cuanto mayor sea

s6lo cambia el haber recogido el tren. (CL/CD|2 =8 —)11)

este valor, menor valor de T, /W, . CL/CD|2 ha de ser coherente con el de despegue, pues respecto a éste
TTO > Ne TTOle W2 (CD

+7 min
WTO Ne -1 T21e WTO ) i J

=> Crucero: Se representa como una curva tipo parabolica. Aumentar el valor de c,, desplaza la curva hacia

CL

arribpa, y aumentar Ag hace que la curva se tienda menos respecto al eje horizontal
(A=10(TF); A=12(TH))

2 2
TT_OZTT_O 12 pe, oV n 2 (Wcr } Wro |. izi V_ Cy +![MJ Wio /S
Wi To | Wi /S, APV ? Wio Wio ) QA

Sy Wio Tl 7We/S, 7
=> Aterrizaje: Se trata de una recta vertical, cuya abscisa depende de c .., ; @ mayor valor de este parametro,

mas alejada del origen estara (A mayor c .., sustento mejor, luego puedo ir a cargas alares mayores)
c =25->3

Lmax L
TTO
WTO
=>» En aviones militares, existen mas condicionantes, como por ejemplo el viraje sostenido con factor de cargan
TT_OZTT_OWcr ( Cpo WTO +n? WTO/S Wcr J
Wio  To Who WTO/ S W, a7 Ap Wi,

Wi

> K, S 1 Clmaxt.

L

Las lineas que delimitan las condiciones de despegue y subida en 2° segmento, han de ser coherentes como hemos

visto. Por ello, en la representacion, se relaciona CL/CD|2 CON C\ axto -



A continuacion, se representaran en el mismo diagrama, las lineas T, /W,, = cte (horizontales) para cada planta

propulsora disponible (esto ya es posible porque se dispone de una estimacion de W)

e Un grupo motor que (en el diagrama de la Figura 50) i e
se site por debajo del corte entre la curva de crucero T, fwt,‘;’,::';:ig’;;q Laoms_orstance R pisTaNes
.. , 4 W c =29 2
y la de aterrizaje, quedara descartado, ya que no serd "o | .. canse soeen b / 2L
capaz de llevar a cabo (al menos) las actuaciones e /v'%%ﬁ
. 2.5
impuestas para crucero. | e <’
MAX
e Un grupo motor situado excesivamente por encima e =1a
. 1 < 2.2
de estg corte, tampoco _sera valido, yfi que i e =
proporciona unas caracteristicas muy por encima de f
las reque’rldas, lo q_ue |mpI|cfara mayores consumaos, y 2E - = - o = o
motor mas pesado innecesariamente. Wyo/S
e También se podrian representar lineas de DOC  Figyra 50: Representacion de las misiones requeridas para un
constante. avion de transporte comercial en un diagrama empuje-

. . ., . . peso/carga alar
o Elegiremos una configuracion que nos permita situar

el punto de disefio en la zona inferior derecha (dentro de la zona de validez obviamente), ya que ahi se
sitban los puntos de menor MTOW y menor DOC; ademas, eso puntos tienen las mayores cargas alares,
que presentan un buen comportamiento del avion ante rafagas (vuelo méas comodo para el pasajero).

10.2. Dimensionado inicial del ala

Una vez seleccionado el punto de disefio, tengo los valores de T, /W;, y W,,/S,, ; por tanto, y como ya habiamos
obtenido una estimacion de W, , tengo el grupo motor necesario T, , lacargaalar S,y ademas €, ..70 ¥ C_ max.

si estos fueran limitantes. Si la limitacion en vuelo de crucero es muy significativa, obtengo del gréafico el valor del
alargamiento necesario; si no, se tomara de aviones semejantes. Valores como la flecha, el pardmetro de

estrechamiento y la posicion relativa del ala (ICMA/If ) ®, se obtendra de aviones semejantes.

10.3. Dimensionado inicial de las superficies de cola

Analogamente a como se hace en el ala, se toman los pardmetros necesarios de aviones semejantes:

2 pV°S | S|
e Coeficiente de volumen de la cola horizontal: Cy,,,;, =]/;/ \728 Cr;I\h/IA: S (gl\h/IA
PV Oy w

_ Y2 pV°S|, _ Sphy — Gvoriz
YV2pV3S,b S,b 10

e Coeficiente de volumen de la cola vertical: C

10.4. Dimensionado inicial del tren de aterrizaje

=>» Posicidn: el tren principal se colocara un poco retrasado frente al c.d.g. Respecto a las dimensiones del tren, se
tendré en cuenta que T/b = B/lf Siendo T la via (Distancia entre patas del tren principal) y B la batalla
= Si MTOW>200 Tm, re requieren mas de dos patas principales, y si MTOW>130 Tm, cada pata del tren

principal constara de cuatro ruedas (Generalmente se colocan 2).
=>» La configuracion (Triciclo, rueda de cola,...) dependera del tipo de avidn y sus caracteristicas

® lua Tepresenta la distancia desde el morro hasta % de la CMA. |, es la distancia entre el centro aerodinamico de ala y el de

la cola horizontal. |, es la distancia horizontal entre el centro aerodinamico del ala y el de la cola vertical. Estos tres valores

(adimensionalizados con la longitud del fuselaje I ¢ , Se toman de aviones semejantes)



11. Diagrama de pesos-alcances
11.1. Diagrama TOW-R 350

=>» El gréafico viene limitado por dos lineas: La W
linea inferior horizontal corresponde al peso [~ <Su
vacio operativo que, obviamente corresponde a
un valor constante e independiente del alcance.
La linea superior (también horizontal)
corresponde al valor de MTOW; esta Gltima,
aparece en ciertos tramos como una linea
discontinua, esos tramos corresponden a valores
del alcance a los que no se puede llegar con
MTOW, bien por limitaciones del peso de 250
aterrizaje, bien por limitacion de volumen en
los tanques.

= EIl area gris comprendida entre la recta del
OEW vy la quebrada del peso sin combustible
(ZFW) corresponde a la carga de pago (PL). El
valor maximo de la carga de pago MPL
corresponde al tramo horizontal inicial (Entre

MAX. TAKEOFF WEIGHT
A i e ey

LANDING WEIGHT

(45}
o
o

1
ADDITIONAL FUEL™\I
e
: ] . o
AJMAX.ZERO FUEL WT.(B B

WEIGHT ~ 1000 LB

1
e LANDING
\{WEI(IEHT

RESERVE™.
FUEL K

' |

o (I

O) USEFUL FUEL CAPACITY

MAXIMUM USEFUL LOAD

200

los puntos A y B). La linea recta inicial que lo Rg
delimita corresponde al maximo peso sin e
combustible MZFW=0OEW+MPL) Bp_ MAX. RANGE
= La distancia comprendida entre la quebrada c L = l =555 L 30'0 5
correspondiente al MZFW, y su paralela RANGE ~NM

inmediatamente  superior, corresponde al _ . _
. j Figura 51: Gréafico TOW-R. En gris se representa la carga de pago PL de la
combustible de reserva. Ambas lineas son aeronave en funcién del alcance de la misma (diagrama PL-R)

paralelas porque, en primera aproximacion,
tomaremos la cantidad de combustible de reserva como independiente de la distancia que vaya a recorrer el avion.

= Encima de la recta que limita RF se encuentra otra recta horizontal. Esta corresponde al peso méaximo de aterrizaje.
Obviamente, se debe encontrar por encima de la que delimita el combustible de reserva; de encontrarse por debajo,
significaria que, para esas determinadas condiciones de carga de pago y alcance, seria necesario consumir parte del
combustible de reserva para poder aterrizar.

= La quebrada que nace del corte de RF con el eje vertical corresponde al peso de despegue. El tramo A-B es
puramente una representacion de la ecuacion de Breguet para el alcance, sin ser simplemente una limitacion al peso
de despegue de la aeronave (es decir, el avién podria cargar mas combustible y despegar con un TOW mayor, pero
para llegar al alcance especificado en las abscisas no seria necesario). El resto de tramos ya son limitaciones: Entre
B-C esta limitacion es el propio MTOW, y entre C-D, el volumen méximo de los tanques.

=>» El peso de combustible del vuelo (TF) es el delimitado por la quebrada del TOW y la del RF, por lo tanto, el peso
total de combustible (FW), serd el comprendido por la linea del TOW y la del ZFW. Como se puede apreciar, a
partir del punto C, los tanques van al maximo de su capacidad; lo que se hace para aumentar el alcance entonces es
reducir la PL

=>» El alcance en C (Rc), corresponde al méximo alcance con MTOW. El alcance en B (Rg) corresponde al maximo
alcance con MPL. Podriamos representar otro punto (E) (ficticio), resultado del corte de la linea de combustible
reserva con el eje horizontal. Re representaria el maximo alcance de la aeronave consumiendo las reservas.

=>» Por Gltimo, existe una linea por encima de la de TOW en el primer tramo. Representa el maximo peso de despegue
de la aeronave si pretende llegar a un alcance R. Por encima de ese peso, y llegando s6lo a ese alcance, superaria
MLW, por lo que no podria aterrizar.
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= R.=KlIn TOWB =Kln MTOW RF=alW  a~0.05->0.06 R =Kln MTOW (1—0{)
° W OEW £ PL. + RF.  LWo—0RW+PLy salwLw, - OEW Pls 270 | T8 TVZEW
° — B ZFWg =OEW +MPL=MZFW La l-a

=MPL

~ TFB

Otro desarrollo: R, =Kn MTOW j emon > |Re =K MTOW

KIne———— = —
LW, MTOW —TF,

TOW, MTOW K In(l— TR

El problema de este ultimo desarrollo es que da el alcance es que da el alcance en funcién de una variable (TF) que
no es un peso de disefio (Como lo son OEW, MTOW y MZFW)

2> R. =KlIn TOWC —Kln MTOW OEW +PLe=MTOW -MFW=2FWe | _ K |n MTOW (1—0()
¢ W, OEW +PL, +RF,  tWe-zPug+atwstwe=2" | € MTOW — MFW
5> R —kinTWs _ o OEW +MFW Jr _ ki (CEW +MFW)(1-a)
° LW, OEW + P! ZD +RF, LWD:OEW+aLWD—>LWD:OfW D OEW
=0

El segundo desarrollo hecho para el alcance Rg, no se puede extender a los dos restantes, ya que, para largos
alcances, el peso de combustible es del orden de MTOW.

11.2. Diagrama PL-R

Si del diagrama de pesos-alcances nos 280
guedamos con la parte correspondiente a la i
carga de pago, obtenemos el diagrama PL-R. Su w20l A e e B
aspecto habitual es el representado en la Figura "o R
P P 9 AN -

52, el de una linea quebrada con tres tramos: -
| ml A S

=> El primero (A-B) es una recta horizontal que \b\\\\\i\~
representa la méaxima carga de pago. La g L
ordenada de esta recta estara limitada por el
MZFW, es decir, por motivos estructurales. Sl b

= El tramo B-C es una recta de pendiente
negativa que indica que, si queremos aumentar
el alcance por encima de Rg, ho podemos volar
con MPL, por eso a medida que se llenan mas ol
los tanques de combustible para lograr un 1og - : < 3 3

1,000 NAUTICAL MILES

mayor alcance, debemos desalojar carga de Figj';';s“z'“ RANGE
pago.

=>» El tramo C-D tiene también pendiente negativa, y mas acusada que en el anterior. En este tramo el avién volara con
la maxima carga de combustible, por lo que el Unico medio para aumentar el alcance sera disminuir el peso del
avion, y por tanto la carga de pago.

=» Un determinado diagrama PL-R, preparado para un avién concreto, con una configuracion definida y plan de vuelo
establecido puede sufrir variaciones si se modifica algun factor.

0 Unaumento en la velocidad de crucero hara disminuir el alcance retrasando el punto de maximo alcance
con MPL y con MTOW (B y C).

o Si se aumenta MTOW (A igualdad de MPL), la linea de TOW cortara a la recta limitadora de MTOW
en una abscisa mayor aumentando el alcance correspondiente al punto B. No obstante, el alcance
maximo no se vera modificado ya que, a pesar de contar con mayor capacidad de combustible, tendra
que Mover un peso mayor.

OEW — 182,900 LB (82,960 KG)

1,000 POUNDS

OEW PLUS PAYLOAD
{1,000 KILOGRAVS)
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0 Un cambio en el plan de vuelo, como un aeropuerto alternativo mas lejano, o un cambio en las
condiciones atmosféricas que hagan que aumente la temperatura, modifica el diagrama del mismo modo
gue un aumento en la velocidad de crucero.

o Aumentar la capacidad de combustible retrasard el punto que marca el inicio de la limitacién por
capacidad de combustible (C) aumentando el alcance maximo. Hay que resaltar que, para que esa
modificacidn del avién se traduzca en una modificacion como la del diagrama representado en la Figura
53, no puede incrementarse MTOW ni MPL, es decir, se tratarian de unos tanques adicionales en cabina
gue no restasen espacio a la carga de pago.

o0 Una disminucion del OEW sin variar MZFW, hara que aumente el valor de MPL. Como conservamos
MZFW y llevamos la misma cantidad de combustible, los alcances correspondientes a MTOW (Rg y
Rc) permaneceran constantes, no asi el alcance maximo (Rp) que aumentard, ya que su peso de
aterrizaje solo depende del OEW. Se trata, en definitiva, de un desplazamiento hacia arriba del
diagrama.

0 Unaumento de MZFW a igualdad de MTOW y OEW, conlleva un aumento de MPL

P/L 1 P/L ! Aumento P/L {
de MTOW Cambio en
\\-\ \\\ Aumepto N b Plal:iyrii
] N v de U, Camibios atmosféricas con T+
\‘\ \\ \ Amn;nto dela
\ \ \ velocidad de vuelo
\ L] - - o
R = R = ‘ R e
A 1 Disminucion
P/L P/L de OEW P/L
Mayor
Capacidad de
&nbustib[e
N
\\ <= - B
R R R

Figura 53: Variacion del diagrama PL-R con ciertos factores

Lo habitual es que el diagrama PL-R tenga el aspecto visto hasta
ahora, pero puede ocurrir que un avion pueda operar a la vez con
MPL y MFW (cosa que habitualmente no ocurre); en este caso,
los puntos B y C colapsarian en uno solo, dando lugar a un
diagrama con dos tramos, uno horizontal y uno de pendiente
negativa. Puede ocurrir también que, entre los puntos A y B, la
linea de TOW, corte a la linea de TOW limitado por MLW, en ese
caso existirian cuatro tramos en el PL-R: (1: limitacién por
MZFW, 2: Limitacién por MLW, 3: Limitacién por MTOW, 4:
Limitacion por MFW).

Habitualmente, nos interesard calcular el alcance de un punto
interior “H”, en funcion de la carga de pago:

TOW, _, , OEW +PL, +FW, _

R, =Kln =
W, OEW +PL, +RF,

PL

A

PLu

T

*H

0 Rs

Ru

A 4

Figura 54: Carga de pago y alcance para un punto

interior H

OEW +PL,

_(OEW +PL, +FW, )(1-a)
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Seria interesante conocer el punto de maxima productividad en el diagrama PL-R. La productividad se define como
el producto del peso de la carga de pago por la distancia a la que es transportada (P =PLx R). Es evidente

entonces que el punto de méxima productividad estara en el contorno (ya que si elegimos cualquier punto del
interior, seremos capaces, tirando una paralela por él a uno de los ejes, de encontrar un punto del contorno con una
productividad “P” mayor). Habitualmente se encontrara entre los puntos B y C (Entre A y B descartado, ya que
cualquier punto de esa recta tiene menos productividad que B. Por otra parte, la recta C-D tiene una pendiente muy
acusada que hace que para intentar aumentar la productividad a base de aumentar el alcance, se pierda mucha PL,
por lo que previsiblemente, de la recta C-D serd el C el

punto de mayor productividad). APL

Para calcular la maxima productividad, dividiremos la
funcion PL-R en tres tramos, cada uno de ellos lo
multiplicaremos por la funcion PL =R. Gréaficamente,
extenderemos el tramo B-C hasta que corte con los ejes, i
al multiplicarlo por PL=R dard como resultado una
parabola que cortara al eje horizontal en el origen y en un e
punto que denominaremos Ro; alcanzard su maximo en A =

R,/2. Procederemos igual con el tramo C-D, el cual B

dara lugar a otra parabola que cortara al eje horizontal en  PLmasprodf - e
el origen y en R,'<R,. A su vez alcanzara su maximo

en R,'/2. Por Gltimo, el tramo AB, al multiplicarlo por

R s b or IR Sy e
- x

PL=R dara como resultado una recta que pasa por el 0 Rg R'2
origen con pendiente MPL. Esta dltima recta, y las dos Ro/2 =Rumasprod
parabolas representan la funcion productividad en sus respectivos tramos de abscisas (La recta en A-B), la primera

parabola en (B-C), y la dltima en (C-D). El maximo de  Figura 55: Calculo gréfico de la productividad (Gréfica en rojo)
esta funcién productividad se proyectard para obtener

Rmax prod y PLrnax prod *

Dependiendo de donde se sitde el maximo de la primera parabola (RO/Z) , el maximo de productividad se situara

en tres puntos:

e SiR,/2<R, Elpuntode maxima productividad (P,,, ) corresponde a B

e SiR;<R,/2<R_. Entonces P,

e Si R,/2>R. Entonces P, correspondeaC

corresponde a un punto situado en B-C con abscisa R, /2

X

APL APL APL

1
L Mo, Mt bl
~ / A Y \‘i E E Al
WO A BN -
A_ _____ 3 :\_":__:B E PLmasprod - **L«***J:**, C
- e NG L %
iy C - S
R'v/2 Ro2 TN _ L D - N
0 i  Rc Ry, R "R o Re X | Rc R. R K 0
Re=Rmasprod Ro/2 =Rmaxprod

Figura 56: (Izquierda) EI maximo de la productividad se produce en el punto B. (Centro) EI maximo de la productividad se produce
en un punto intermedio entre B-C. (Derecha) El maximo de la productividad se produce en el punto C

52



PL

PL-R=cte

También podemos calcular el punto de méaxima productividad si [A
representamos las curvas PL-R=cte en el grafico PL-R ’. Estas

. PLmaxprod :
curvas aparecen como una familia de curvas, con la recta B-C como  [---- e R T
tangente a una de ellas. Ese punto de tangencia correspondera al : ;
punto de méxima productividad. ! |
Lt \p___
0 Rs Rmaxprnd Rc VR

Figura 57: Esquema del método de las curvas
PL-R=cte para maximizar la productividad

Conociendo R; y R., se puede determinar la K de Breguet:

Rs ~Re = KIn(MTOW (1-@))~ K In(OEW + MPL)~K In(MTOW (1-a))+K In(MTOW —~ MFW ) -

— R, —R. =KIn MTOW =MFW _ 1 2FWe 1y~ Ra—Re.
OEW + MPL ZFW, i ZFWe
ZFW,

Hemos utilizado los puntos B y C para este desarrollo, pero valen cualesquiera dos puntos de ese tramo. Que un
gréafico defina una K y viceversa implica que K es constante para cada grafico.

CURRENT AIRPLANE CAPABILITY

12 |-
10 HEAVY ROU
747  DESIGNS
-200 /
400+ e DENOTES
PASSENGER
PLaND ONLY PAYLOAD
LBS =&

4
300410 " g

PASSENGERS LIGHT ROU

DESIGNS
200 4
1004 2

(STOL & AIR BUSES CTRANSONIC & SUPERSDNIC AIRPLANES D
o+ 0 f T " e 1 NN FNGN A o
0 1 2 3 4 _ 5 6 7
ATA RANGE, N.ML xz 10
<> POLAR
ﬁ " <==>U.S. W.COAST - TOKYO

U.S. TRANS- <> NORTH ATLANTIC
CONTINENTAL

Figura 58: Diagrama PL-R para algunos aviones de transporte actuales

" Podria parecer que en el método gréfico que se ha desarrollado, también se han representado las curvas PL-R=cte en un
grafico PL-R, pero no es asi. Las parabolas se han pintado como ayuda grafica, pero estas deberian estar representadas en un
gréafico productividad-alcance, no en el PL-R
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Por dltimo, si queremos comparar dos diagramas PL-R, serd necesario conocer las pendientes de sus tramos B-C y
C-D

Pendiente correspondiente al tramo B-C: dPL = 1 =— ZFW Que viene de
dR  dR/dPL K
PL; — PL
OEW + —2 ¢
MTOW (1- -
R—KIn (l-e)) JdR K K _PL-PL
OEW +PL dPL OEW +PL ZFW Rs —R¢ K
Pendiente correspondiente al tramo C-D: dPL = ! =— ZFW (MFW +ZFW j =— ZFW (1+ ZFW j
dR | dR/dPL K MFW K MFW

Con este resultado vemos que hay una gran diferencia entre las pendientes de ambos tramos (la de C-D es mucho
mas pronunciada)



12. Disefno de alas para regimen subsonico

12.1.  Introduccion

Debido al hecho de que los aviones vuelan en diferentes condiciones segun categorias y tramos de vuelo,
dedicaremos tres temas al disefio del ala:

e Aspectos fundamentales a resolver para un disefio efectivo
e Aplicacion de los criterios anteriores en soluciones constructivas
¢ Disefio de dispositivos hipersustentadores

El ala es el elemento sustentador principal del avion, y su disefio esta relacionado con tres aspectos del proyecto:

e Actuaciones del avion
e Cualidades de vuelo
e Disefio estructural

12.1.1. Actuaciones del avion

Directamente vinculadas a la carga alar, tal y como se aprecia en las limitaciones en la seleccion del punto de
disefo: crucero, segundo segmento, despegue y aterrizaje, asi como influencia de la eficiencia aerodindmica y la
polar. Influencia de pardmetros geométricos (p.ej: alargamiento), y seleccion adecuada de la forma en planta y
perfiles.

12.1.2. Cualidades de vuelo

a) Comportamiento frente a rafagas: El incremento de factor de carga debido a una rafaga instantanea es
inversamente proporcional a la carga alar.

b) Comportamiento frente a bataneo y su aparicion: Para M > M, (Mach para el que una pequefia region del

flujo alcanza M=1), aparecen en el extradds ondas de choque intensas que engrosan la capa limite y hacen
crecer la resistencia. A partir de aqui, si aumentamos el Mach, eventualmente llegaremos a la aparicion del
Mach de divergencia de la resistencia (MDD), punto a partir del cual, la resistencia crece rapidamente.

Aumentar el Mach a partir de este punto llevaria a la aparicion de inestabilidades longitudinales y ondas de
choque en el intradés que dan lugar a la aparicién del Mach de divergencia de la sustentacion

(M >My =dc /oM <0).

c) Entrada en pérdida: Es imprescindible que el avién tenga tendencia a picar (Cma < O) , por lo que el disefio

de la cola horizontal ira acorde con este requerimiento; esto ha de ser demostrable mediante ensayos en
vuelo. La velocidad de entrada en pérdida es dificil de predecir de forma analitica, pero esta relacionada
con la carga alar. La forma en planta y la torsion del ala desempefian un papel importante para fijar la
situacion del punto de inicio de la pérdida en el ala (primer perfil de los que la componen que entra en
pérdida), y de su progresion.

12.1.3. Disefo estructural

Localizar los elementos que introducen cargas importantes (géndolas de la planta motriz, tren de aterrizaje...), y
colocarlos adecuadamente para evitar formas complicadas de transmision de cargas. Repartirlas con el fuselaje,
evitar problemas aeroelasticos...



12.2.

a) Modelo de réfaga instantanea:
¢ Incremento del factor de carga inversamente proporcional a la carga alar
e Validez del modelo para torbellinos muy pequefios

Comportamiento frente a rafagas

AL
Una rafaga es un torbellino caracterizado por un tamafio y una intensidad. __i
Cuando el tamafio de la rafaga es pequefio, su efecto se siente de forma ——» @ >D
instantanea en el avién. Consideremos una réafaga vertical (u) en un vuelo Tu T
rectilineo equilibrado y uniforme (Figura 59); entonces, el efecto que ve el yw

Figura 59: Elementos que intervienen en el

avion debido a la rafaga es un incremento de su angulo de ataque (Aa < 1) modelo de rafaga instantanea

_1 0 Ac_=a-Aa 1 u_puva
AL—EPV SWACL W)AL_EPV Swav— 2 SW
. puVa 1
El factor de carga que soporta la aeronave es N=1+An siendo An= 2 WS , el cual, como se ha

demostrado, aumenta cuanto mayor sea la intensidad de la rafaga, y disminuye cuanto mayor sea la carga alar.
b) Modelo de rafaga instantanea equivalente y factor de atenuacién de rafagas

Cuando el tamafio de los torbellinos no permite aplicar el modelo de rafaga instantanea, se recurre a una

estimacion: se calcula An como si se pudiese aplicar y se corrige mediante una funcion de la carga alar, de forma
que si ésta es lo suficientemente grande, se pueda considerar esa funcién como una constante:

An=kgAr1msta,m,;meal Siendo kg <1 un parametro que representa que la rafaga no se manifiesta de forma
: . _ 2W/S,, 0.88u _
instantanea en todo el ala. Se puede modelizar como ¢ =——= con kg =———"— Habitualmente toma los
pcag TH
valores k, =0.6 —0.8
= -~
12.3. Bataneo c . -~
1 e
La presencia de ondas de choque intensas puede dar lugar a separacion T < > ':.gv\/ lift divergance
. . ., .. . . . maximum W. 2
del flujo y grandes fluctuaciones de presion que originan vibraciones atamaximl\:_r::d &= \

- - cruise aititude .
fuertes sobre el ala (interferencia de una onda de choque con la capa | ‘)\ggﬁg;m
limite desprendida en subso6nico alto). A la hora de seleccionar el | ! '\Xsp
perfil, hay que tener en cuenta las condiciones que dan lugar al minimum W/S \! %ffs‘;, ~

L at minimum r

bataneo:

e Overshoot in speed: Maniobra de aceleracién a n ~ cte . Hay
gue demostrar mediante ensayos en vuelo el cumplimiento
con requisitos de estabilidad y maniobrabilidad hasta V.

cruise altitude

V..., limi .o drag divergence
(Mo timit) ¢ pdme 9 ]

|
— MACH NUMBER
high-speed
cruise

long-range
cruise

Figura 60

Problemas con intensidad de ondas de choque, flujo separado
y ondas de choque en la cola horizontal causan bataneo. Estas aceleraciones se pueden ver muy limitadas si
hay rapido incremento de D.

e Girosy maniobrasa M ~cteen los que aumenta el ¢, considerando ademas rafagas.

e Para N<1.3, no se produce bataneo. Para 1.3<n<1.6 o rafagas de 12.5 m/s y 4 =33m existe una
pequefia cantidad de bataneo, siendo ésta la condicion de maxima penetracion en régimen de bataneo.
e Sustentar una cierta cantidad mas que el ¢, de disefio.



La frontera del bataneo debe sentirse como una ligera vibracion cuando la capa limite comienza a desprenderse.

12.4. Entrada en pérdida de perfiles y alas

Necesidad de demostrar un comportamiento aceptable en pérdida tanto en vuelo rectilineo como en giro, para
distintas posiciones de flaps, posiciones del centro de gravedad, tren fuera y dentro y valores especificados de
potencia. Asimismo existen requisitos para motor inoperativo. Todo esto con el fin de minimizar las posibilidades
de entrar inadvertidamente en pérdida y asegurar su recuperacion si ello ocurriese.

El aviso de entrada en pérdida es necesario; se permiten como avisos un aumento de fuerzas en los mandos
acompafiado de vibraciones, asi como sefiales acusticas y luminosas caracteristicas (las sefiales se activan en torno

al.1V,).

La entrada en pérdida es dificil de predecir con un cierto nivel de aproximacién, debido a la limitada validez de los
ensayos en tunel (Re, rugosidad, detalles externos,...). Nosotros estimaremos la velocidad de pérdida a partir del
equilibrio de fuerzas verticales con ¢

Lmax *

inpVZSWCLmaX =W = |V, = /M
2 PCL max

El lugar donde se inicia la pérdida, asi como su progresion depende del tipo de perfil, de la forma en planta y de la
torsion.

12.4.1. Perfiles
Tipo I: Grueso t/c ~18% (Para régimen subsonico bajo)

La pérdida se inicia en el borde de salida y va TYPE L TRAILING EDGE STALL
desplazdndose hacia el borde de ataque. Cuando se
alcanza ¢ (punto C), se comprueba que

i
L max
practicamente el 50% de la cuerda se encuentra en
situacion de pérdida. A partir de aqui, y mediante una
caida suave de la sustentacion, si  seguimos
aumentando el angulo de ataque, sucedera que toda la
cuerda en el extradés estard bafiada por zona de

pérdida (punto D).

Figura 61: Entrada en pérdida de perfiles tipo |

Tipo I1: Espesor medio t/c~6% —>12% (Para
régimen subsoénico alto)

TYPEN LEADING EDGE STALL

b |
Es una entrada en pérdida “desagradable”, ademas de ser la
mas peligrosa por su formacion y evolucién. Se forma una
burbuja de recirculacion que avanza hacia el borde de ataque

segun aumenta « Yy que deja tras de si una capa limite : i
turbulenta. La capa limite permanece completamente

adherida hasta que, al sobrepasar un cierto angulo o Yy sin

aviso previo, ésta se desprende desde el borde de ataque toda ™

de una vez, haciendo que la sustentacion caiga de manera brusca. Figura 62: Entrada en pérdida de perfiles tipo 11
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Tipo I11: Espesor delgado t/c < 6% (Régimen supersonico)

Ahora la burbuja se forma enseguida y TYPEE THIN AIREOIL STALL
permanece anclada al borde de ataque. A
medida que aumentamos « , la burbuja
aumenta de tamafio ocupando cada vez un
porcentaje mayor de la cuerda. La pérdida se
produce cuando esta burbuja se rompe. Se trata
de una entrada en pérdida no tan suave como la
de los perfiles gruesos, pero con un
comportamiento definitivamente menos brusco
que la de los perfiles tipo II.

B . Figura 63: Entrada en pérdida de perfiles tipo 111
A la complejidad de predecir la entrada en

pérdida, hay que afiadir las modificaciones que introducen la forma del borde de ataque, y el Re de vuelo, que dan
lugar a posibles diferentes comportamientos de entrada en pérdida para un mismo perfil (Figura 64).

3107

Forma en planta

X X X
Teailing adga stsll |\ . h - ’\‘ >
Yy i i 4

Distribucion de sustentacion
CLa CLa CLa
Combined lesding edge

&nd trailing adge stsll Crox : Stall

N i |

Thin sirfoil
stall

Leading
adge stall

Reynolds number

S 1 L L L L I il ! ] >

o 8 18 24 az () y (b) Ty

Uppsr-surface ordinate st 0.0126 chord, percent chord

Figura 64: (Izquierda) Comportamiento de entrada en pérdida de perfiles con la variacion del Reynolds. (Derecha) Distribucién de
sustentacién para un ala con forma en planta eliptica (a — todo el ala entra en pérdida a la vez), un ala con estrechamiento (b — los
perfiles de una seccion media inician la pérdida), y un ala con un estrechamiento méas acusado que el anterior (¢ — en ala entraen
pérdida por la punta).

12.4.2. Forma en planta

Con este factor podemos controlar la forma de la distribucion de sustentacion. Cuanto mayor es el estrechamiento
del ala la entrada en pérdida se produce mas cerca de la punta del ala, donde estan los alerones. Por este motivo,
debemos evitar utilizar perfiles del tipo Il (con entrada en pérdida brusca). Un estrechamiento medio hace que la
entrada en pérdida se produzca s6lo en una zona mas o menos controlada en el semiala. Al afiadir flecha, la regién
de pérdida se desplaza hacia la punta del ala.

“Qndas" de progresién de la d
pérdida H'ﬁe}q" o m;e;mni.

Ligeramante shuzads B >
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<
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L 1 | |
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Semi-envergadura % (e = - e Y
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12.4.3. Torsion

La torsion modifica la distribucién de sustentacion a lo largo de la envergadura, luego puede aprovecharse para
retrasar la entrada en pérdida (generalmente de recurre a torsiones negativas).

12.4.4. Progresion de la pérdida en el ala
=> Cuando aumenta el angulo de ataque, cada ACL
3
perfil incrementa su ¢, (se mueve por la curva fo—————————————

¢ (@)), de forma que toda la curva se

desplaza hacia arriba (cada perfil parte de un
punto diferente por la torsién).

=>» Si seguimos aumentando el angulo de ataque,
eventualmente algin perfil del ala (B)

y a
alcanzara c,, . Aumentar ligeramente o Figura 65: (Izquierda), distribucion de sustentacion de un ala tipica, en la que se

han marcado dos secciones (A, B). (Derecha) Representacion de la situacion de esos
dos perfiles en la curva ci-a

ahora, llevard a ese perfil a la pérdida. En este
momento no ocurre nada, pues es ese perfil el
Unico gque no sustenta. (Figura 66)

=>» Si seguimos aumentando el &ngulo de ataque
del ala, los perfiles proximos a B También
entraran en pérdida, aunque sigue habiendo
perfiles que continGian aumentando su c, .

= Se considera que el ala entra en pérdida,
cuando el ancho de la region definida por los
perfiles que ya han entrado en pérdida es del
orden de una cuerda. En ese momento se Figura 66
considera que el ala ha alcanzado su ¢,

=
g

s ~c b 4

=>» En alas hay que evitar que se produzca la entrada en pérdida por las puntas, pues en esa zona se ubican los alerones
y perderia el control lateral. Asimismo, si la pérdida es por el encastre, se producira una estela muy intensa (debido
al mayor espesor de esos perfiles) que alcanzard a la superficie horizontal de cola, perdiendo el control
longitudinal. Trataremos que la region de pérdida se sitle en el centro de la semienvergadura, aunque dependera
del avion y la situacion de sus timones y dispositivos.

=> Si el parametro de estrechamiento y la torsion no son suficientes para colocar la region de pérdida en el lugar
apropiado, se puede recurrir a combinaciones de diferentes tipos de perfil segin la posicion que ocupan en la

envergadura.
(
12.5. Comportamiento de alas en subsonico alto :

12.5.1. Secuencia de sucesos encontrada a medida que crece el Mach en perfiles

2> M =M, aparece un punto en el extradds con M=1 s
2> M > M, existe toda una region con M > M (zona supersonica rodeada de flujo | <4
subsonico). Tras ella se forma una onda de choque, con el consiguiente aumento de REEEERES B | R
resistencia. A: critical pressure - M,
, . .. . . B: drag-divergence - Mch
2 M =M, rapido crecimiento de la resistencia C: lift~divergence- Mg,

o Boeing — Ac, = 0.0020 Figura 67
o Douglas — oc, /oM =0.1
2 M =M, : Mach de divergencia de la sustentacién. A partir de esa velocidad dc,/dM <0 (caida de la
sustentacion). Aparece una onda de choque en el intradds.

59



=>» Perfil convencional con distribucion de presiones plana (p. ej: NACA®6): Se caracteriza por

2>

7

7

L2 7 20 7 2

12.5.2. Evolucion del disefio de perfiles en régimen transénico: Intentamos que se retrase lo
mas posible la aparicion de la zona sénica sobre el perfil

una zona supersonica bastante amplia, onda de choque intensa (M =1.2 —>1.4)y M, bajo.

El centro de presiones se retrasa dando tendencia a picar. Se puede mejorar el M alargando

DD < .
a. Conventional section

la zona plana hacia el borde de salida. (Instalados en el Caravelle)
Perfil con distribucion de presiones picuda: Se generan fuerzas de succion intensas con

compresion casi isentropica y onda de choque débil. EI M__  se incrementa de 3 a 5

with roof-top- pressure
distribution

DD
centésimas respecto a los convencionales para el mismo espesor. (Instalados en BA-111, VC-
10, DC-9..))

Extradds supercritico: Extradds plano con zona supersénica mas grande y valores de Mach de
1.05 a 1.1. Onda de choque menos intensa debido a la escasa curvatura del extradés, de forma
que las aceleraciones son menores. Tendencia a picar (se retrasa CP). Aumento de M, .

Perfiles con carga retrasada: Se genera sustentacion en la zona final del perfil al aumentar la
curvatura del intradés. Aumento del M . Limitaciones dadas por la tendencia a picar, ya que ~ P+ Feaky upper surface

pressure distribution

el centro de presiones estd muy retrasado; como consecuencia, se necesita una alta resistencia

de equilibrado (hay que poner mucha cola horizontal: mayor consumo de combustible). ¢
Dificultad de instalar dispositivos hipersustentadores, pues el perfil queda muy afilado en el )
borde de salida. T

12.5.3. Alas en flecha :
e Efectos ———

Se retrasan los efectos de compresibilidad ya que, para un ala infinita, el campo de velocidades

y presiones sélo dependen de la componente de velocidad normal al borde de ataque.

C. Supercritical upper

surface pressure dis-

o t/cy & aumentan como COS™(A) "

)
o ¢'=c(cosA) siendo ¢ el del perfil normal |

upper surfaca

o M, pasaaser M, cos™(A)

rear loading
iy conventional

o Si se tienen en cuenta los efectos de envergadura finita, fuselaje y géndolas,
los cos™ (A) que aparecen, pasan a ser €os ¥*(A) 1

lower surface

Aparicién de efectos tridimensionales en punta y raiz. Estos efectos ademas inclinan las
isobaras; las mas proximas al borde de salida tienden a colocarse perpendiculares a la
corriente normal, de forma que se reduce el efecto de la flecha

La flecha reduce la pendiente de la curva ¢, —«

d. Rear loading airfoil
compared with conventional

airfoil (lower surface)

P . . Figura 68: Distribucién de
Empeora la entrada en pérdida, ya que comienza por la punta dando un momento a encabritar.  ,.Gones nara cuatro tipos de

Ademas, provoca un barrido de capa limite hacia la punta, engrosandola. perfiles
Aumento del peso del ala por requerir de una construccion mas compleja
e Soluciones para mejorar el comportamiento de alas en flecha
Aumento de la curvatura de los perfiles de la punta del ala y, en caso de necesitarlo, dotarle de torsion negativa
(Aumento de la complejidad de fabricacion)
Modificaciones del borde de ataque
Dispositivos hipersustentadores para posponer la pérdida
Barreras para el flujo que dificulten el barrido de la capa limite hacia la punta “fences”.
Discontinuidades en el borde de ataque
Generadores de torbellinos frente al aleron
En el caso de motores bajo el ala, instalar “pylons”, que desprenden un torbellino estabilizador a elevados angulos
de ataque (aumenta la energia de la capa limite de forma que se desprenda mas tarde)



13. Seleccion de parametros geométricos del ala

13.1.  Introduccion

Superficie alar “S ,” Envergadura “b” Formaen Planta | Alargamiento “A” | Flecha“ A ™ | Espesor relativo t/c

Perfil Estrechamiento “ A Torsion “8” Diedro “I"” CMG CMA

13.2.  Formaen planta

Figura 69: Esquemas de tres semialas con forma en planta rectangular (lzquierda), con estrechamiento (Centro), y Mixta (Derecha)

=>» Rectangular: (/1 :1) , de muy facil construccién

=» Con estrechamiento: (/1 < 1) es mas compleja en cuanto a construccion, pero presenta ciertas ventajas como:

0 Aerodindmica: Se puede conseguir una distribucion de sustentacién casi eliptica.

0 Ahorro de peso: Para una misma carga alar, cuanto mayor sea el estrechamiento, menor seré el
momento flector, y por tanto menos necesidad de rigidizar.

o Disminuye la cuerda en las zonas que originan un mayor momento flector.

0 Mejores caracteristicas de resistencia inducida.

o Valores tipicos: A =0.2— 0.4 para subsonico alto,y 4 =0.4— 0.6 para subsoénico bajo.

= Mixta: Muy empleada en aviones turbohélice. Rectangular desde el encastre hasta un cierto punto y de ahi en

adelante con cierto estrechamiento.

13.3.  Alargamiento

A= bz/SW = b/CMG funcidn de la proporcidn entre las cuerdas y la envergadura del ala

Al aumentar el alargamiento, aumenta la eficiencia aerodindmica y mejora la resistencia inducida
CZ
Cp = Cpo +—+ TA=lc, =dc, =TE
TAp
Pero también aumenta el peso del ala y el momento flector (a igualdad de caga alar, el momento flector sera
mayor), originando problemas aeroelasticos. Ademas aumenta el efecto suelo y disminuye la maniobrabilidad en
balance. Se ha de llegar a una solucién de compromiso que conduce a los siguientes margenes tipicos:

e Aviones de transporte para régimen subsénico alto: A=7 —10
e Aviones de transporte de hélice: A=9—>12

e Avioneta bimotora: A=7—>9

e Avioneta monomotora: A=55—>8




13.4.  Flecha, espesor y perfil

= Flecha: La flecha se hace necesaria para volar en subsonico alto, pero se procura elegir pequefia (menor de 30°)
para evitar sus efectos adversos. Ello conduce al empleo de perfiles con espesores medios relativos usuales de 0.09
a 0.10, es decir, reducidos pese a ser supercriticos.

= Espesor y perfil: Se ha de tener en cuenta sus efectos sobre la capacidad de los tanques, el tipo de entrada en
pérdida, la eficiencia de los dispositivos hipersustentadores y el peso del ala.
Lo normal es que los perfiles sean diferentes segun su ubicacion en el ala, y segin tengan dispositivo

hipersustentador o no:
e Sin flaps o alerones t/c ~12—-16%

e Conflaps t/c ~14—20%
e Cuando se vuela en subsonico alto, la resistencia comienza a ser muy critica y se utiliza t/c ~9-12%

2/3
2 \35 |/ 2
Estimacion de Torenbeek para t/c: t/c=0.3{|1- S+ M 1-M Donde:
5+ M *? M?

e M =M,, dedisefio del perfil
1.0 para perfiles convencionales con espesor maximo
e M*=:1.05 para perfiles con distribucion picuda
1.12-1.15 para perfiles supercriticos

13.5. Estrechamiento

A se fija atendiendo a la zona del ala por la que se quiere que se inicie la pérdida, al aprovechamiento estructural, y
a la mejora de la eficiencia aerodinamica. Dependera del valor de la flecha que tengamos, ya que ambos influyen
en la zona de inicio de la pérdida. Valores tipicos son: A =0.4—0.6 para alas sin flecha, y A =0.2—0.4 para alas

con flecha. Como dato, se considerara que el punto de c, ., se situara aproximadamenteen y=1-A.

O jet transports and executives
# propeller aircraft
A subsonic delta wings

e jet trainers

MINIMUM VORTEX-INDUCED DRAG,
UNTWISTED WINGS (NACA TR 921)

Figura 70: (Izquierda) Distribucién de sustentacion a lo largo del ala para diferentes valores de estrechamiento. (Derecha) Pares de
valores estrechamiento-flecha para distintos tipos de aeronave
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13.6. Torsion

Es un pardmetro geométrico del ala que consiste en variar la linea de sustentacion nula de los perfiles. Su efecto es
la variacion del angulo de incidencia de la corriente. Se emplea principalmente en alas con flecha para alejar el

comienzo de la entrada en pérdida de la punta del ala.

Para ello se emplean valores de torsion negativos®, con
distribucion habitualmente lineal. La torsion negativa
reduce el ¢, en la punta del ala, teniendo cuidado de no

dar torsiones grandes, que pueden dar lugar a
incrementos de la resistencia inducida inaceptables.

La torsion centra la zona de entrada en pérdida del ala
(Figura 71), pero solo se utilizara si es necesario, ya que
complica mucho la construccion del ala, y por tanto la
encarece. Valores tipicos son de 2° a 6° de torsion lineal
negativa hacia la punta

13.7. Diedro

3

CL

= Distribucion de la sustentacion

en el ala sin torsion

= Distribucion de la sustentacion

derivada de la torsion negativa

= Distribucion de la sustentacion

A 4

Figura 71

en el ala con torsion

En disefio conceptual no se puede decir nada, pues es un parametro que se selecciona analizando la estabilidad
lateral-direccional del avidn. Se estimara de aviones semejantes y se fijard en etapas posteriores.

Como resumen se presenta una tabla con los valores tipicos de algunos de los parametros estudiados:

A Agzs t/C A= Ct/cr
TF subsonico alto 7-10 ° 200-37° 9-12% punta 0.2-04
12-15% encastre
TH subsonico bajo 9-12 0° 12-15% punta 0.4-0.6
15-20% encastre
Avionetas 559 0° 16-20% 0.6-1

® Torsion negativa: los perfiles proximos al encastre ven un mayor angulo de ataque que los de la punta, esto es asi para que, al
aumentar el angulo de ataque, el de la punta (donde estan los alerones) sea menor que el del encastre, pudiendo este Gltimo

alcanzar el angulo de entrada en pérdida del ala sin afectar a los controles.

® En los Gltimos afios se tiende a 9.5-10. Boeing suele utilizar un menor alargamiento que Airbus.
19 Este valor es mayor porque los TH no tienen flecha. Ademas, como en los TH la carga alar es menor, se puede tender a

alargamientos mayores.

1 En las avionetas, el mantenimiento es escaso, asi que hay que ser muy conservadores.
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14. Dispositivos hipersustentadores y superficies de
mando en el ala

14.1.  Consideraciones generales

La entrada en pérdida del ala limita el coeficiente de sustentacion del avion a un valor méximo, ¢ gue no

Lmax !

puede superarse mediante el incremento del angulo de ataque. Durante el vuelo horizontal uniforme el peso del
avion es equilibrado por la sustentacion (W =L =]/2pVZSWCL), por tanto, la existencia de dicho coeficiente de

sustentacion maximo, impide mantener el vuelo

con velocidades inferiores a una minima, T TGN OF DIRECCIGH
denominada velocidad de entrada en pérdida.
Tanto para aterrizar como para despegar, se debe
disponer de una pista con una longitud suficiente
como para permitir, en el primer caso, que el
avion se detenga por completo y, en el segundo,
que alcance la velocidad necesaria para poder
despegar 0 que pueda detenerse por completo si
se produce fallo de motor antes de haber
alcanzado la velocidad de decision. Cuanto menor

SEGMENTOS SUPERIOR E
INFERIOR TIMON DE
DIRECCION

SEGMENTOS T
DE PRGFUND\D&\I‘JON

ESTABILIZADCR
HORIZONTAL

SPOILER 1

S SLATS (8 EN CADA BORDE DE ATAQUE)

Figura 72: Situacion de los mandos de vuelo en un DC-10

sea la velocidad de entrada en pérdida (Vs ), tanto

menor podrd ser su velocidad durante las
maniobras de despegue y aterrizaje y, como
consecuencia, tanto menor sera la longitud de
pista necesaria para realizarlas, lo que permitira al
avion operar en un mayor namero de
aeropuertos.

Como la velocidad de entrada en pérdida de los aviones en configuracion de crucero suele ser excesivamente alta,
hay que idear dispositivos que al ser desplegados permitan reducirla cuando el avion se dispone a despegar o
aterrizar: Su mision sera aumentar el c Estos dispositivos también se emplean en las fases de vuelo

Lmax *
inmediatamente posterior al despegue (subida en segundo segmento), y anterior al aterrizaje (aproximacion final),
pero no en las fases de subida, crucero y descenso, puesto que su utilizacion lleva aparejado un incremento de
resistencia aerodinamica que no esta justificado en las fases de vuelo donde es posible alcanzar el coeficiente de
sustentacion apropiado sin recurrir a dispositivos hipersustentadores.

El accionamiento de los dispositivos de mando del avion produce las fuerzas aerodindmicas necesarias para la
maniobra. En el ala encontramos los alerones y los spoilers, que proporcionan momento de balance.

Alerones: Segun el régimen de vuelo podemos encontrar un solo juego de alerones en la punta del ala (ideal) o dos
juegos. En subsénico alto, la flecha y el pardmetro de estrechamiento (menor rigidez del ala) provocan una
distribucién de sustentacién que conducen a una tendencia a picar cuando se deflectan los alerones (efecto contrario
al que se busca), fenémeno denominado “inversion de mando”. Por ello, se coloca un segundo juego de alerones
(mas cerca del encastre), que se manejan sélo a altas velocidades.

Spoilers: Son chapas ubicadas en el extrados que se levantan por su lado mas retrasado. Su eje suele coincidir con
el larguero posterior. Los spoilers de vuelo proporcionan control de balance junto con los alerones, asi como ayuda
para la reduccion de velocidad en descenso. Los spoilers de tierra se sitan cerca del encastre y ayudan al frenado
rompiendo la sustentacion, y evitando que la sustentacion que aun gqueda favorezca el rebote de la aeronave. No se
emplean en vuelo pues desprenden torbellinos que pueden perjudicar mucho a los estabilizadores de cola.



Las expresiones que relacionan el coeficiente de sustentacion con la longitud de pista necesaria para despegue o

aterrizaje son:

L=W =12V2S,C .. =W =cte; V,i=Ac T
T. W, /S, W, /S,
° 10 _ Ko L = Sror = Kio TO/
Wi OCp a0 STORL o1 /WTO CLmaxTo
* WTO = KLO-CLmaxFL lSLFL = SLFL = WTO/SW
Su W, KioW; /WL Cl maxL
14.2.  Dispositivos hipersustentadores *

Una primera clasificacion de los dispositivos hipersustentadores distingue entre los pasivos y los activos. Estos
Gltimos dependen para su funcionamiento de una fuente (generalmente motores) que comunique energia al aire y se
emplean casi exclusivamente en aviones de despegue corto (STOL: Short Take-Off & Landing) de de despegue
vertical (VTOL.: Vertical Take-Off & Landing). Los dispositivos pasivos, en cambio, son con diferencia los mas
utilizados, y se basan en el uso de uno o varios de los siguientes principios:

Aumento de la curvatura de los perfiles.

Control de la capa limite. Bien inyectando cantidad de movimiento en la subzona de baja energia cinética,
0 succionando esta subzona.

Aumentando el area efectiva del ala mediante superficies sustentadoras auxiliares que se desplazan al
mismo tiempo que se deflectan, con lo que se aumenta la cuerda del perfil.

20 IT FLAP 35
SPLIT F & \\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\
X
ACdp 30l \\\\\\\\ \FLAPs FULLY DEFLECTED
PLAIN FLAP \\\\\\\\
—
231 \\\ [DOUBLE SLOTTED FLAPS]
a5 . REYNOLDS NUMBER 25 TO 6x10°
SINGLE SLOTTED FLAP . ‘
C BASIC AIRF
. 15} \\‘\\\\\\\\.\\\\\\\\\\\\\\\
50 DOUBLE SLOTTED FL_A; \\%\\\\\\\\ \\\\\\\\\\\\\\
i \ \\\\\\\\\ te- %
10g ) 76 2 13 618 20 2z
FLAP
il HIGH-LIFT DEVICE TIPICAL FLAP ANGLE| ¢ /cosh ,¢
e max i
) 30} TRAILING EDGE LEADING TAKEOFF | LANDING TAKEOFF l LLANDING
05+ EDGE
20 mﬁ;ﬂﬁ:ﬁfm PLAIN - 20° 60° 1.40-1.60( 1.70-2.00
iﬁf;cmmess SINGLE SLOTTED = 20° 40° | 1.50-1,70| 1.80~2.20
MECHANICAL FOWLER™ - 15° 40° 2.00-2.20| 2.50-2.90
& 20 COMPLEXITY DOUBLE SLOTTED*™| - } o } sg° | 1-70-1.95( 2.30-2.70
SLAT 2.30-2.60| 2.80-3.20
00 E 1.|0 1_'5 2"0 2"5 35 TRIPLE snorran"“ SLAT 20° 40° 2.40-2.70| 3.20-3.50
C
B » SINGLE SLOTTED

Figura 73: (Izquierda) Variacion de la eficiencia aerodindmica al desplegar distintos dispositivos hipersustentadores. (Derecha-
arriba), variacion de ¢, para perfiles con y sin dispositivos hipersustentadores. (Derecha-debajo) angulos de deflexion y aumento
del cimax para diferentes dispositivos hipersustentadores.

2'El nombre no es del todo correcto. No existe un aumento de la sustentacion, ya que se sigue cumpliendo L=W. Lo que
aumenta es C, permitiendo volar mas despacio, pero manteniendo la misma L.
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14.2.1. Dispositivos de borde de salida
= Flap simple (aumento de curvatura): Basicamente consiste en
construir el perfil de manera que la parte posterior del mismo

pueda girar alrededor de un eje. El angulo que dicha parte
posterior, esto es, el flap propiamente dicho, gira alrededor del
T

eje es la deflexion del flap J; . EI aumento de curvatura que

1))

introduce esta deflexion acarrea un aumento del coeficiente de #— //

sustentacion (Figura 74). En la misma figura se observa que,

ademas del desplazamiento de la curva de sustentacion hacia Figura 74: Curvas de sustentacién para un perfil con flap

arriba, se produce un aumento del valor maximo del coeficiente simple

de sustentacion y una variacion del &ngulo de ataque al que dicho f
4+—>

maximo se presenta.
=> Flap ranurado (aumento de curvatura y control de capa limite): %

Este dispositivo difiere del flap simple en la presencia de una o < >
varias ranuras que comunican el intrados con el extrados, lo que C
permite que se alcancen mayores deflexiones del flap sin llegar

(«]

al desprendimiento de la capa limite.
= Flap Fowler (Aumento de cuerda, aumento de curvatura y k
control de capa limite): En este caso, ademas de la deflexion del <& : >
flap y la ranura se utiliza otro efecto: el aumento de la cuerda del Y
perfil conseguido mediante el desplazamiento hacia atras del  Figura 75: Esquema de la cuerda de un perfil con y sin
flap. Este efecto produce un aumento en la pendiente de la curva flap Fowler extendido.
de sustentacién del perfil, aumento que es proporcional al —
cociente entre la cuerda extendida y la cuerda original: c, il ‘_“\
1= 2 1
Yzpvie | ¢, =c 'S (c:cuerdaextendida) B
. | c
C, =— ‘—
' 12V LA
e C'<CH+C, puesparte de C, esta oculta /|
7
e Para obtener lo que mide la parte oculta del flap, se & a

toman distancias hasta el larguero posterior, pues es el  Figura76: Curvas de sustentacion para un perfil con
limite fisico. De cualquier forma, el eje de charnela del flap Fowler.
flap esta practicamente a la misma altura que el de los spoilers, y éstos si son visibles.
Combinando los tipos anteriores, se obtienen flaps doble y hasta triplemente ranurados que en mayor o menor
medida tienen un efecto Fowler de extension de la cuerda. 3

= Flap de intrad6s (Aumento de curvatura): Flap que, para el mismo incremento de sustentacion, proporciona una
resistencia aerodinamica mayor que la de un flap simple, pero con un momento de picado menor.

14.2.2. Dispositivos de borde de ataque
=> Slot (control de capa limite): Se trata de una ranura practicada en las proximidades del borde de ataque que
consigue evitar el desprendimiento de la capa limite en esa zona mediante la comunicacion entre intrad6s y
extrados.
=> Flap de borde de ataque (aumento de curvatura): Sigue la misma filosofia que el flap simple, pero aplicada a la
parte anterior del perfil.

3 IMPORTANTE: S,, es una superficie de referencia que NO CAMBIA aunque extendamos flaps. En realidad la superficie

alar cambia (asi como la cuerda “c” utilizada para adimensionalizar la sustentacién de un perfil; no obstante SIEMPRE
utilizaremos las mismas referencias.



=> Slat (Control de capa limite y aumento de curvatura): Consigue Cy
evitar el desprendimiento de la capa limite en la proximidades

‘R
del borde de ataque mediante la modificacién del campo de
velocidades, provocado por la presencia de un pequefio perfil
(el slat) por delante del borde de ataque. v-
>
(0

Flap Kruger: funciona modificando la curvatura del perfil y el Y
campo de velocidades cerca del borde de ataque 7/

Airbus sélo utiliza slats; Boeing utiliza slat en la zona que va  Figura 77: Curvas de sustentacion para un perfil con slot
desde la punta del ala hasta el motor, y flap Kruger desde el

motor hasta el encastre. Esto Gltimo es debido a que en la zona (-
del encastre, la corriente tiene un comportamiento muy C1

complejo como para utilizar el mismo perfil para altas y bajas ‘
velocidades. Por ello aprovechamos el flap Kruger, que da al =
ala un perfil cuando esta retraido y otro cuando esta deflectado. AT
En el disefio de un ala se comienza a colocar dispositivos /

o

hipersustentadores en el borde de salida, porque son mas / /
potentes y efectivos. No obstante, Si

WTO/SW-COS_1 (Ao.zs) >5500Pa, se recomienda también  Figura 78: Curvas de sustentacion para un perfil con slat

- . .. (arriba), y con flap de borde de ataque (debajo)
utilizar dispositivos en el borde de ataque.

Una combinacion adecuada de dispositivos de borde de ataque y salida puede conseguir un aumento del coeficiente
de sustentacién ™, evitando al mismo tiempo el momento de cabeceo a picar, que generalmente introducen los flaps
de borde de salida, momento que debe ser equilibrado por una fuerza hacia abajo producida por la superficie
horizontal de cola, lo que tiende a disminuir el coeficiente de sustentacion total del avion, en contra de lo que se

retende.
p ClA
14.3.  Efectividad del flap (simple) Atinay
i\
ACy, =C,, 7¢77; 0
] . .. . . /|Acio
e ¢, pendiente de la curva de sustentacion del perfil. En ausencia de
un dato mas preciso, la pendiente de la curva de sustentacion del perfil
se puede tomar de acuerdo con la teoria linealizada de perfiles AOicins: a»
delgados en régimen incompresible, como 27 . Figura 79: Curvas de sustentacion de un

e 7, : efectividad del flap. Obtenida a partir de la teorfa linealizada de perfil cony sin deflexion del flap

_ 6, —sing, C;
perfiles delgados con flaps, es 7, =1——————, siendo 8, =arccos| 2——1
V2 C
e 7;:correccion de 7; por efectos no lineales.

o O; : deflexion del flap.

Es interesante considerar el efecto de la deflexion del flap como equivalente a un incremento del angulo de ataque
del perfil; en este sentido, el producto (Tf ¢ ) representa el factor por el que hay que multiplicar la deflexion del

flap para obtener el incremento de angulo de ataque equivalente.

“ Consideraremos C .., =1.8-22 'y ¢
respectivamente.

Lmaxl = 2.9—3.2 como valores tipocos en despegue y aterrizaje
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Para determinar la efectividad de otros tipos de flap G B % o I B \\

D'
IENUAN
By

se debe utilizar la curva 77, =6, (Figura 80 U‘2/ 04

derecha). Ademas, si hay un efecto de extension de SR N 5=
cuerda se debe tener en cuenta que las expresiones

cffc 021

anteriores se aplican al perfil con la cuerda

extendida, por lo que, para referirlas al original

0 10 20 30 40 50

habrd que multiplicar por el cociente entre la
cuerda extendida “c’  y la original “c”:

S—

80 70

8 ()

Figura 80: (Izquierda) variacion de la efectividad de un flap simple

" 260 — 2A0, —c ' con el porcentaje de cuerda ocupado por el flap. (Derecha) variacion
I=I :]/2'0\/ ¢G ]/Z'DV CG =G, =C,C /C de la correccion de la efectividad con el angulo de deflexion para

diferentes tipos de flap.

14.4. Incremento del coeficiente de sustentacion maximo

El incremento del coeficiente de sustentacion maximo del

6 r
ala Ac,... se puede relacionar con el incremento del
coeficiente de sustentacion maximo del perfil producido por
o . . 5|
el dispositivo hipersustentador Ac,.,, por medio de la z
siguiente aproximacion: g
S e 4T
Ac, .. =0.92:Ac, 5 cos (Agzs) paraflapsranurados & |
w bad
. - . ® 3L
Donde Sy, es la superficie alar de los perfiles que cuentan =
[
.. , o =
con flap; S, es lasuperficie alary A, ,; laflechaenlalinea =
2 .
de puntos 1/4.
., . . - (! 3 1 1 1 i 1 1 1 J
La expresion _anterlor es apllcablt_e,a flaps r{anurados. Si los ° ol 02 0.3 P 05
flaps son simples, la reduccion del incremento del e /e
coeficiente de sustentacion méximo al aumentar la flecha es Figura 81

aln mas acusada, debiendo elevarse al cubo el coseno de la
flecha para tener este hecho en cuenta.

SfW 3
AC, .., =0.92Ac, ., S—Cos (Agzs) paraflaps no ranurados

w

14.5.  Efecto de los flaps sobre la resistencia aerodinamica

El accionamiento de los flaps da lugar a un incremento de la resistencia, incremento que es tanto mayor cuanto
mayor es la deflexion de los flaps. Esto lleva a utilizar deflexiones de flaps moderadas (de 15° a 20°) en
configuracion de despegue para aprovechar mejor la aceleracion proporcionada por los motores y, sobre todo,
conseguir un gradiente de subida suficientemente grande para superar obstaculos, incluso aunque falle un motor.
Las deflexiones maximas de los dispositivos se reservan para la configuracion de aterrizaje, ya que entonces, el
incremento de resistencia favorece la detencion del avion.
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Device Max. increment in lift coefficient*
En la Figura 73 izquierda, se presentan valores tipicos de
i tos de coeficientes de sustentacion y resistencia Zom poeel | open b o e
incremen _os e coeficiente - de suste y B = e
para perfiles dotados de distintos tipos de flaps. Puede | Basicaerofoil - sharp nose Lo 095
apreciarse como, a medida que la complejidad del | Psin twiling cdge flap: 2 o i =
dlspo_smvo_crece, el incremento dg,re5|stenC|a asociado a TR R o
un mismo incremento de sustentacion es menor, al menos 0% chord |14 095
para deflexiones de flaps grandes. Single-slotted flap: 20% chord 12 0.80
40% chord 1.8 1.20
Double-slotted flap: 40% (+26%) chord 25 1.65
Triple-slotted flap: 40% chord overall 29 1.90
Fowler flaps: 20% chord 1.2 0.80
40% chord 1.8 12
Fowler plus split flap: 40% chord 22 1.45
Plain leading edge flap: 15% chord 0.5 04
Vented slat: 18% chord Lo 0.85
Kruger flap: 20% chord 08 0.65
Vented Kruger flap: 20% chord 1.0 0.85

* Notes: 1) Typical 3-dimension values are for moderate to high aspect ratio unswept wings,
allowing for part span effects. Multiply by (cosd,,) for swept case. A typical
corresponding value for plain/single-slotted flaps on a low aspect ratio wing is 0.25.
2) Take-off lift coefficient values are usually 50 to 60% of maximum (landing) values
quoted, see Chapter 6, paragraph 6.2.4.4.

14.6.  Superficies de mando

Los alerones, como ya se ha comentado, son los dispositivos que
proporcionan mando de balance.

Cuando la flecha del ala es elevada, los alerones son poco efectivos, por
flujo paralelo a la charnela.

A la hora de dimensionar, se da prioridad a los flaps, y luego se coloca el
alerdn de forma que no quede muy cerca de la punta.

Si los alerones no son suficientes, nos ayudamos de los spoilers de vuelo
para el mando en balance.

L N T R

ATTTTTTTTTTA

2 \Sa/2

Figura 82

7

Para tener una idea del mando de balance, su capacidad, se analizan los
coeficientes de volumen del aleron de aviones semejantes, dados por:

l/zpvzclasay_ab/z —~ Say_a= Saya
Y2pvicS,b/2 .7, S, S.,b/2

la w

Inboard Flaps
Rotary Fiap Drive Actuater

: Leading Edge Slats
" . Leading edge slats are translating track
\I’\T Cruise Position . supported(1) are programmed by
7 - e o fixed cams (2) and are moved
. [ = T Outboard Leading Edge Siats by slat actualors (3)
& ¥ 2N ] (Inboard Siats Simitar)

BT

Takeotf Position

Slat (Typical)

Cruisa Position
Landing Position Takeoft Position —\/ o © @
: =T Ti sy 8
- | - — o

Programming Cam
(2Per Slat)

Transiating Track Support
(2Per Slat)
Toraue Tubs Driva

Rotary Slat Actuator

Linkags Fairing Slat Actuation {2Per Slat)

Landing Posdion

70



15. Distribucion de pesos y centrado

15.1. Introduccion

La posicién del centro de gravedad de un sistema respecto de una referencia determinada se calcula mediante la

expresion: X :% Los ejes de referencia empleados para expresar el centro de gravedad del avién puede
1

tener su origen en el morro del avion, aunque el mas empleado es el que tiene su origen alineado con el borde de

ataque de la cuerda media aerodindmica. La posicion del centro de gravedad respecto del ala y de las superficies de

cola es fundamental de cara al momento de cabeceo, por ello tiene limites anteriores (debido a que una posicion

muy adelantada dificulta la rotacion del avidn en torno al tren en el despegue) y posteriores (una posicion muy

retrasada podria levantar el morro del avion en tierra), ademas de todas las limitaciones debidas a la estabilidad y

control del avién en vuelo.

L y W son, con diferencia, las fuerzas mas grandes (unas 20 veces mas que D y T), por eso tienen que estar bien
compensadas en fuerzas y momentos. El centro aerodinamico puede tomarse como fijo, mientras que el centro de

gravedad se va moviendo durante el vuelo. Un ala pura tiene el CA en el 25%; el fuselaje lo adelanta (~ 5%) y los

efectos transénicos lo retrasan.

C.C. LIMITS, PER CENT M.A.C. l PAY— hor.
AIRPLANE TYPE " rFomwamp REAR RANGE LOAD Sp%n | Tain e
cakeoff | £lighc cake?fq £lighc | takeof£ |£lighc | X OEW Tse | cyee e
landing Landing lLanding s PR
Aerospactiale Corvacte SN60I1 = 20.0 e . 36:0 = 16.0 z28.3 .64 v 2.40

A.C. Jec Commander 1121 zo.0 20.0 36.0 36.0 16.0 16.0 20.6 .54 F 1.66
Lear Jet 25 2.0 2.0 30.0 30.0 21.0 21.0 3s.s .64 -4 1.39
H. Siddeley HS—I25 IA/1B 18.0 .= 18.0 = | 37.5 = 37.5 = | 19.5 = 19.5 = [14.0 69 ¥ z.464
a Dassault Myscere ZOF 14.0 16.0 28.5 28.5 6.5 2.5 23.1 66 v 2.30
E H.F.B. Hansa 3.0 1.7 z3.0 21.7 10.0 10.0 30.9 .71 ¥ z.00
= Fokker VFW F—28 MkIOCOO 8.0 17.0 3s.0 37.0 17.0 20.0 42.0 .97 v 2.53
= BAC 1—11 Srs. 400 15.0 = 14.0 =| 39.0 = 41.0 = | 24.0 = 27.0 =|35.3 .85 v 2.38
o Sud. Av. Caravelle I10R 2s5_0 25.0 41_s &1.5 16_5 16.5 3z2_3 s& ¥ 2_10
McD. Douglas DC—9/10 16.3 1s.0 39.0 40.0 22_7 2s5.0 426 1i.1s v 2_40
DC—9/33F s.9 a 34.7 34.7 28_8 31.6 7o.8 1.18 v 2_98
Boeing 737/100 1s.0 1s.0 3s.o 3s5.0 20.0 20.0 49.4 1.14 v 3.10
Airbus A—300 B2 1.0 11.0 31.0 31.0 20.0 20.0 37.4 1.07 v 2.65
= Lockheed fO11 Triscar - 12_0 - 32.0 - 20.0 36.1 .93 A 2.57
=2 Boeing 707/120 16.0 16.0 34.0 34.0 18,0 18.0 38.2 .61 v 1.86
2 720/022 15.0 1s.0 31.0 31.0 16.0 16.0 31.9 .59 v 2.26
] 747/2008 - 12.5 - 32.0 - 19.5 as.8 1.00 - 2.55
= MeD. Douglas DC—8/21 16.5 16.5 3Z.0 3z.0 15.5 15.5 27.0 s8 N4 2. 10
= Lockheed C—141A ts.o 19.0 32.0 3z2.0 13.0 13.0 s0.3 .51 v 233
= Lockheed C—5SA 19.0 19.0 4a1.0 41.0 22.0 22.0 67.9 64 v z.80
Fokker S—11 Iascructor 21.5 21.5 27.0 27.0 S-S 5.5 22.2 .43 F t.2s
Cessna 172, Normal Cac. 15.6 15.6 36.5 36.5 20.9 20.9 64.3 .s9 F 2.14
E 177, Normal Cac. 5.0 s.0 28.0 28.0 23.0 z3.0 sa.6 50 a 1.86
= 177, Ucilicy Cac. 5.0 5.0 18.5 18.5 13.5 13.5 s8.6 60 A 1.86
; 206 Skywagon az.z 12.2 39.4 39.4 ZTLZ 27.2 67.3 77 F 2.186
=1 Beechcraft B—45 Mentcor 20.1 19.0 28.0 28.0 7.9 9.0 17.4 .54 F 2.01
s— Piaggio P—148 (3 seater) 22.3 22.3 30.7 30.7 8.4 8.4 26.3 .43 F 1.90
e Pilatus PC—6—M2 Porter it.0 11.0 34.0 34_0 23.0 23.0 79.9 67 A 2_28

S Saab 91-B Safir 17.9 17.9 271 27.1 s.2 9.2 23.9 64 F -

De Havilland DHC—2 Beaver 174 17.4 40.3 40.3 22.9 22.9 49.3 76 4 -
Cessna Model 337 17.3 17.3 30.9 30.9 13.6 13.6 371 .s1 4 1.78
Piper PA 30C Twin Comanche | 12.0 12.0 27.8 27.8 1s.8 15.8 40.7 as A 1.66
a Beechcraft Queen Air M. BO | 16.0 16.0 29.9 29.9 13.9 13.9 449 T3 F 1.88
=1 Dornier Do 28-D—1 10. 7 10.7 30.8 30.8 201 20.1 34.7 .67 A 2.36
=2 DHC—6 Twin Ottexr 20.0 20.0 36.0 36.0 16.0 16.0 74.0 93 F 2.37
=] Nord 262 16.0 16.0 30.0 30.0 14.0 14.0 48.0 96 = 2.23
& Fokkex VFW F—27 Mk 200 20.0 18.7 3s.0 40.7 18.0 22.0 s5.8 .96 F 2.94
= Hurel Dubois HD 32 23.5 23.5 46.5 46.5 23.0 23.0 36.5 1.32 F 2.70
- Convair 240 15.0 8.5 31.0 33.0 16.0 24.5 33.9 1.07 F 2.33
3a0 13.0 8.5 34.0 35.0 z1.0 26.5 s56.0 1.03 F 2.61
H. Siddeley Andover C.Mk i | 13.3 = 13.3 = | 36.0 = 36.0 # |22.7 = 22.7 =|53.6 1.09 F 2.88
~ Breguec 941 23.0 23.0 32.0 32.0 9.0 s.0 70.0 1.05 v 7.19
= Douglas DC—6 16.0 1z.0 33.0 3s.0 17.0 23.0 29.4 1.04 F 277
=2 Lockheed 188C Electra 15.0 13.0 3z.0 33.0 17.0 Z0.0 s3.6 .80 F 2.54
o2 Briscol 175 Bricannia 13.0 = 12.0 % | 34.5 = 35.5 % |2z1.5 = 23.5 »|{37.3 97 F 2.56
= Lockheed L—1049 H 18.0 15.0 3z.0 34.0 14.0 19.0 44,9 1S F 2.60
S L—1649 A 15.0 12.0 3z.0 34.0 17.0 22.0 17.5 .1z F 2.53
= c-130 E 15.0 15.0 3o_o 3o.0 15.0 15.0 st.4 1.00 ® 2.28
Canadair CL—44 C 12.2 12.2 30.s 31.4 18.3 19.2 22.8 1.14 v i 2.s6

oz per cent SMC

o F = fixed scabilizer, V = wvariable incidence stabilizer, A = all-movable ctail

#2% flap angle for landing

Figura 83: Tabla de limites anterior y posterior para el centro de gravedad de ciertos aviones.
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Hay que tener en cuenta:

e Posiciones més adelantada y retrasada del ala respecto al fuselaje.

e Posiciones adecuadas de carga de pago y combustible.
¢ Disefio de las superficies de cola (sobre todo horizontal).

e Posicidn de las patas del tren de aterrizaje: El tren es muy importante en el posicionamiento del c.d.g., ya

gue es un elemento de mucha masa en poco espacio.

Las libertades que quedan al disefiador estan limitadas por las posiciones del c.d.g.. Esto afecta especialmente a las
posiciones de los motores y mercancias con gran impacto sobre el centrado. Pasos a dar:

¢ Analizar aviones semejantes para conseguir la posicion del c.d.g en vacio y los margenes de variacion del
mismo. Para ello necesitaremos la posicion de la CMA. La forma més habitual de expresar la posicién del

centro de gravedad es como un porcentaje de la CMA. X,

X 100
C

MA

e Analizar los pesos variables: PL y FW, pues dependiendo de cémo se distribuyan, la posicién del c.d.g.
sera una u otra; se ha de comprobar que pertenezca a los margenes establecidos.

Todo ello conduce a establecer unos margenes de variacion del centro de gravedad admisibles, que seran funcion
del tipo de avion: ~20% para aviones turbofan, algo mas para turbohélices y sélo de un 5-10% para aviones
pequefios. Cuanto mas flexible (en términos de variacion del c.d.g) sea el avion, se requerird mas superficie de cola

(mas resistencia)

15.2.  Flexibilidad y restricciones en la posicion de la carga de pago

En primer lugar se ha de calcular la posicién del centro de
gravedad con el avién en vacio (OEW). Cuando los pasajeros van
entrando en cabina, la posicion del centro de gravedad varia, y ha
de cuidarse que no se sobrepasen los limites. La entrada de los
pasajeros puede suceder de muy distintas formas; lo normal es que
se vayan sentando de cualquier forma, pero hay dos casos
concretos que se recogen por ser los mas criticos.

El caso mas critico es considerar que los pasajeros, segin van
entrando, se sientan rellenando fila a fila. El avion se puede ir
llenando por las filas de atrds (que desplaza el c.d.g. hacia atras), o
comenzar por las filas delanteras (con lo que, en primer lugar, el
c.d.g. se adelanta). En cualquiera de los dos casos, cuando se ha
llenado la mitad del avion, el efecto es el contrario.

En la Figura 84 se representa este caso. EI camino rojo representa
el llenado desde detras, Partimos de A llenando los asientos
traseros hasta que, al alcanzar B, se ha conseguido llenar toda la
cabina que queda detras del c.d.g. por lo que, si seguimos
llenédndola, el c.d.g. se adelantard respecto a B. Si la llenamos
completamente, llegaremos al punto D a un punto en el que el
c.d.g. se sitda en el mismo sitio que cuando estaba vacio. Para que
esto Gltimo suceda es necesario que el c.d.g. esté en el centro de la
cabina, si no, el eje de la curva de llenado no sera completamente

vertical, sino que estard inclinado. Con esta configuracion, el

WA D;D

Xos [ICMA]

Figura 84: Variacion de la posicion del c.d.g. si se llena el
avion empezando por uno de sus extremos

fuel

MTOW
o —

- MZFW
" _cargo
-

. OEW

passengers R

CONFIGURATION 1

Xcg/C

Figura 85: El eje de las curvas de llenado es vertical ya que,

c.d.g. queda aproximadamente situado en el 25-30% de CMA. si consideramos una configuracién 1, suponemos que el c.d.g.
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El caso anterior, si bien el més critico, no es el méas habitual. La
forma méas habitual de distribucion de pasajeros sigue la
denominada “regla de la ventana”, con la cual suponemos que los
pasajeros primero eligen ventana, posteriormente pasillo, vy

an
and®

finalmente se sientan en los restantes. En la Figura 86 se representa
un esquema de este método de llenado. Cada uno de los I6bulos

corresponde a un tipo de asiento: el inferior son los asientos de

ventanilla, el central los de pasillos, y el superior el resto; el tamafio ey

de los l6bulos dan una idea de la cantidad de asientos de cada tipo,
ya que desplazan mas o menos el c.d.g (El de la figura puede

corresponder a un dos pasillos con 7 asientos por fila de los cuales 2
son de ventanilla, 4 de pasillo y 1 central) Una vez mas, el camino
rojo corresponde a llenar primero los asientos traseros, y el verde
los delanteros.

Si el centro de gravedad del avion no estd centrado en la cabina de
pasajeros, los diagramas anteriores aparecen inclinados, segun un eje con
pendiente negativa cuando el c.d.g. esté retrasado respecto al centro de la
cabina, y con pendiente positiva cuando esta adelantado. Esa posicién mas
adelantada o retrasada respecto del centro de la cabina viene determinada
fundamentalmente por la planta propulsora, no solo porque su peso es
considerable, sino porque influye en la ubicacion del ala (si el c.d.g. se
retrasa por ubicar los motores en cola, el ala también debe retrasarse).

En la Figura 87 se muestra una configuracion retrasada del c.d.g. (con
motores en cola) y su correspondiente diagrama de llenado de la carga de
pago siguiendo la regla de la ventana. Como los motores se retrasan, el ala
también deben retrasarse para que los puntos de aplicacion del peso y la
sustentacion queden lo mas cerca posible. Aqui la mayor parte de la cabina

gueda por delante del c.d.g, esto significa que al ir cargando pasajeros, el
cd.g se ird desplazando progresivamente hacia delante. Con esta

configuracion, el c.d.g en vacio queda en torno al 35-40% de CMA.

En la Figura 88 se muestra una configuracion adelantada del c.d.g.
respecto al centro de la cabina. Aqui el c.d.g en vacio se sit(a en torno al
20-25% de la CMA.

Las bodegas se pueden llenar de muchas formas, pero de cara al centrado
interesa estudiar los casos mas desfavorables. El avion tiene, normalmente,
dos bodegas de carga: la delantera y la trasera, y al igual que ocurria con la
carga de pago, no es lo mismo comenzar por una que por otra. EI modelo
de llenado seguira el patron representado en la Figura 89. El lado derecho
de la grafica (ilustrado en color rojo), representa que se comienza a llenar
la bodega trasera (recta de pendiente positiva), y se finaliza llenando la
bodega delantera (recta de pendiente negativa). El lado izquierdo indica
gue se comienza a llenar la bodega delantera, y se termina con la trasera.

Igual que ocurria con los pasajeros, el eje “r” serd vertical o no
dependiendo de la posicion del c.d.g. del avion vacio respecto al centro de
las bodegas, con tres casos analogos a los ya vistos.

CONFIGURATION 2

COMNFIGURATION 3

, B
______ LAV
A OEW
Xog [95:1.1&]

Figura 86: Variacion de la posicién del c.d.g siguiendo un
esquema de llenado correspondiente a la regla de la

ventana
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Figura 87 (Arriba) Posicion retrasada del c.d.g.
respecto al centro de la cabina (Debajo) Diagrama

de llenado de la carga de pago

passengers

Wi , Xog/ T
-'/ff
D/
R _\}.7;_-:-'_"_ __________
7 OEW
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Figura 88: (Arriba) Posicion adelantada del c.d.g.
respecto al centro de la cabina (Debajo) Diagrama

de llenado de la carga de pago
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El origen de las rectas se sitla en cualquier punto de los lébulos que
representan la carga de pago, indicando el comienzo del llenado de la
bodega cuando ya ha comenzado a entrar pasaje. Dependiendo de la
configuracion del avién, de como se llene la cabina de pasajeros y las
bodegas de carga, se puede llegar a una situacion en la que se sobrepase el
limite anterior o posterior para el centro de gravedad. Estas situaciones
podrian dar lugar a efectuar un control de la forma de carga de pasajeros y
carga, lo cual no es muy recomendable de cara a la venta del avién.

El combustible normalmente se aloja en tanques integrales en el ala, entre el ~ Figura 89: Esquema de llenado de las bodegas
para un avion con COnf|gUraC|0n 1

larguero anterior y posterior. Esa zona puede dividirse en dos: tanque
interior y exterior, pero segdn el alcance del avion puede necesitarse un W &
tanque central en el fuselaje o incluso en la cola (mas con motivo de
equilibrado y control del c.d.g. que por motivos de necesidad de
combustible). La forma usual de llenado de los tanques es la inversa a la
que se da en su vaciado: (1°: central, 2°: cercano al encastre, 3° punta).

AN

Cuando el ala tiene flecha, los tanques externos se encuentran retrasados
respecto al c.d.g. La representacion del llenado de los tanques de
combustible es anéloga al de la carga.

g limite " eg [IOMA]
15.3. Centrado del avion Figura 90: Limite anterior de la posicion del c.d.g.

V. s . . sobrepasado por llenar la cabina de pasajeros por
Durante el disefio dividimos el avion en dos grandes grupos: fuselaje (y todo delante, y comenzar llenando la bodega anterior

lo asociado a él), y ala (y todo lo asociado a ella). El centro de gravedad del en un avién de configuracion 2
grupo fuselaje se determina y se posiciona respecto al morro; el centro de
gravedad del grupo ala se determina y se . v v . v v v e . o s s st s e e s
Y \\\\\\\\\\\\iﬁ‘\%\lglrll+|l l'{lrlfl,l‘f!rn"l’lf/l[/]
posiciona respecto al borde de ataque de la S s o v o o s o i e e o o
i 4 o o v s e e e s s e s
cuerda media aerodindmica. Soélo resta o T e e e o o o i o o o
posicionar el grupo ala respecto al grupo % P K O G ol
fuselaje. Para conectar los dos grupos X LANDING WEIGHT 61000 K¢
- , 80
utilizaremos dos métodos: g :
A O R R Y YR G Il]fl‘i‘ll;l’.‘”
e Apovarnos  en  los  aviones 8 = L e
poyarno 0s  avio £ CoC e
- ) 0 A O, L YR Y A . W Py dodo oo f g
semejantes (colocar el ala donde la = 1 o R
1 H i \‘\\\‘\‘\‘\\\\l]\llgll }Jlllllrtl'rit.
tienen ellos) y comprobar si es . ¢ NRsesesssesnsmEassnsssel
correcto para el nuestro. \“‘1\\\‘\\‘\“\‘\\\‘1‘]1‘% }11 E{.”!’;};#_
. . ., 40 it
e Dependiendo de la configuracion, el SemnmmER R T
centro de gra\/edad del avion debera iR R HHHHH8H INENY 71 SHTTTA
0 e e [ | 20;;;—?2;;30—35—31—40*43*45——5&—Mac (%)
estar en una posicion determinada Figura 91
gue impondremos, por lo que la
Unica variable a determinar sera la posicion relativa del 5
borde de ataque de la CMA respecto al morro. b————— |
*ig FUSELAGE ;
o~ - . Wi
Para disefiar familias de aviones, en las que queremos que i SREtE !
compartan el mayor nimero de elementos posibles, afiadimos (o < s I
guitamos) secciones de fuselaje por delante y detras del ala para /e j
mantener practicamente la misma configuracion. | __ @eomepavond T "wine |
; . GROUP I‘
| cg max. fuel |
g O) |
e . I T e |
X
Figura 92
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16. Superficie horizontal de cola

16.1.  Funciones del plano horizontal de cola

=>» Funciones del plano horizontal de cola:

e Garantizar el equilibrado estatico longitudinal, tanto d fuerzas como de momentos, en todas y cada una
de las situaciones de vuelo que recoja la envolvente del avion. Exigido por las normas de
aeronavegabilidad.

e Asegurar la estabilidad estética longitudinal: ante cualquier perturbacién, el avién debe ser capaz de
volver al equilibrio por si solo.

e Proporcionar capacidad de maniobra en el plano vertical (subir o bajar en vuelo simétrico)

e Proporcionar una estabilidad dindmica aceptable: es decir, que el avion recupere su posicion de
equilibrio de forma cémoda ante una perturbacién.

= Las fuerzas a ejercer por el piloto quedaran por debajo de ciertos limites tanto en aviones pequefios como en
grandes (sensibilidad artificial). Se considera al piloto como una persona de fuerza media para actuar sobre los
mandos.

=>» EIl plano horizontal de cola no es la Unica solucién posible. Aunque es la empleada en el concepto de avion
convencional, hay otras como el canard, avion sin plano horizontal... En aviones de transporte, el compromiso
Optimo suele ser el disefio clasico.

= En la etapa de disefio preliminar es mas dificil estudiar la cola que el ala o el fuselaje, ya que entran en juego
detalles que se conocen poco, y a veces es vital es estudio dinamico, que no es abordable.

= En aviones con rutas largas, se ha de tener en cuenta el transporte de combustible en el estabilizador horizontal;
ademas favorece el centrado.

16.2.  Estabilidad estatica longitudinal

Esquema del problema longitudinal en vuelo horizontal a

1
. h
velocidad V: t =
e‘ALA_h
e a.c.: Centro aerodinamico iy
4 TA=h

e c.g.: Centro de gravedad AL, ,+AL, ALy 4

e n.p.: Punto neutro: M, 4 .

e (A-h): Avion sin cola Vv :} co. 0__ reference _line _i_i_

e L, Sustentacion estabilizador horizontal . as. T st X

e L: Sustentacion total del avion s

X
e M: Momento de cabeceo total = W
Xcg hi
i e
X
L=L,,+L, =W 7 i
2
M Xeg — X Sl (V
M:Mac+W(XCQ_XaC>_LhIh_>Cm: 2 _:Cmac+CL Cg_ = _CLh kv
Y2pV°s,c C S,c\V
N S —_—

(Xcg_xac) h
En las ecuaciones anteriores se han tenido en cuenta las siguientes simplificaciones:

e Se han despreciado los términos de resistencia por ser del orden de la décima parte que la sustentacion, y su
brazo de aplicacion es muy pequefio (da lugar a un error del 5%)

e No se ha tenido en cuenta la planta propulsora. ElI empuje de los motores da lugar a un momento de
encabritado que habra que tener en cuenta para el dimensionado de la superficie de cola.



¢ No se tienen en cuenta efectos de compresibilidad
e Parala cola se ha de considerar una velocidad V}, distinta a la que ve el avién. o

Derivadas de estabilidad:

2 os 2
_ _ V CLp=ana l—E _ _ o€ V.
C = Crae + G0 (K — Koe )~ Gy (th CL_EW ) >Cpy = Cpae +aa (X, _Xac)_nhaha(l_aj(vhj -

o oe \(V, Y o oe \(V, Y
= Cmac +ta a(xcg - Xac ) _nhah (1_£j (Vh] Cn=Cmo+Crng @ +Crns® > Cma = a(xcg - Xac ) _nhah (1_£j (th

e C. = Zcm >0 implica inestabilidad en cabeceo, porque
a

si aumenta « , lo hace también c_, con lo que se tiende a

encabritar mas.
e ¢, =0 Indicaque el avion es estaticamente indiferente.

e c,, <0 Indica que el avion es estaticamente estable

Como la cola aun no se ha dimensionado ni colocado, no tenemos

. .. HORIZONTAL TAILPLANE
resuelto el problema del centrado (sin cola no tengo posicionado el CONTRIBUTION &g

3
centro de gravedad), luego hemos de buscar una cola con un 7, O

gue sea suficiente para garantizar la estabilidad longitudinal.

Figura 93: Efecto estabilizador de la cola horizontal

16.3.  Respuesta dinamica y mando del avion

Existen dos modos de respuesta del avion frente a perturbaciones en angulo de ataque:

= Modo fugoide: Caracterizado por ser poco amortiguado y de periodo largo (orden de magnitud: minutos). Influye
sobre todo en el angulo de asiento y la velocidad, siendo despreciables las perturbaciones en angulo de ataque.
Provoca un movimiento oscilatorio en la trayectoria del avion si no se corrige. No es peligroso para el vuelo, pues
al ser de largo periodo el piloto tiene tiempo para reaccionar y corregir.

= Modo de corto periodo: Caracterizado por un gran amortiguamiento y un periodo corto (del orden de segundos). Se
ha de tener mucho cuidado sobre todo a baja velocidad (p.ej en aproximacion), pues en estos casos se vuela a un
angulo de ataque cercano al de la pérdida; una variacion en « puede hacer que el avion entre en pérdida y, al
tratarse de un periodo del orden de segundos, que el piloto no tenga tiempo de reaccionar. Por tanto se ha de
conseguir un amortiguamiento muy grande a baja velocidad (y suaves a alta velocidad).

16.4. Dimensionado del plano horizontal

16.4.1. Posicién
a) Longitudinal: Para seleccionar |, podemos recurrir a aviones semejantes aunque si no se tiene una relacion del

~ L . . - S|
tamano del, avion no sirve de nada. Por ello, es mejor usar el coeficiente de volumen: 7, = % Interesa que sea
c

w

lo mas grande posible por cuestiones de estabilidad, limitando S, por cuestiones de peso.



A C]'ﬂl’.‘i

b) Vertical: Generalmente no se tiene en cuenta en el disefio conceptual, aunque han
de comentarse dos limitaciones:

e Problema de la super-pérdida: Entrada en pérdida especial relacionada con
la posicion vertical del estabilizador horizontal (importante en aviones
cuyo estabilizador no es bajo). \
Cuando se produce una perturbacion en angulo de ataque y este aumenta \_/ o
bastante, el estabilizador horizontal se ve inmerso en la estela del ala, por
lo que cae la presion dindmica y se pierde la capacidad de mando. Como
a sigue aumentando (pues se entra en zona de c., >0), llega un 10r

Figura 94

taper ratio

momento en que la cola sale de la estela y vuelve a sustentar, siendo de
nuevo ¢, <0 (el piloto no puede sacar el avion de esta situacion)

ratio

e Problema del pitch-up: Debido a la combinacién de las caracteristicas del
ala'y la posicion vertical de la cola horizontal. Como la flecha no se suele
tocar, se actlia sobre el alargamiento. -
Alas de estabilidad reducida: Riesgo de pitch-up incrementando ¢, STABLE

UNSTABLE
.4

aspect

menos negativo para ¢, altos que bajos.

Alas estables: No les ocurre eso, puede que incluso ¢, sea cada vez

mas negativo (mayor estabilidad) ol e
sweep angle

En la Figura 96 se representa la posicion relativa ala-cola horizontal. Figura 95

e Zona A: Correspondiente a la cola en T: bien salvo si el ala es al _

- | tail height @
estable mac

e Zona B: Se debe evitar, ya que la cola queda apantallada por
la estela B E

e La zona C corresponde a una cola a la misma altura que el
ala. Posicion buena para subsénico.

e Zona D: corresponde a una posicién mas baja que el ala.

0 1 2 3 4
tail _arm
m.ac

Figura 96

16.4.2. Dimensionado

. - . . . - S| .
El método rapido de dimensionado es: fijamos el coeficiente de volumen | 7, =S“—£ y el tamafo del
C

w

estabilizador | — | de aviones semejantes de la misma configuracion. Lo normal es tomar un valor medio de

w

todos los disponibles y de ahi obtener 1, .

El dimensionado lento consiste en plantear la formulacion de todos los requisitos para la cola horizontal: mando,
estabilidad... Todos estos criterios me dan una serie de limitaciones:
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Figura 97: (Izquierda) Dada una superficie horizontal de cola, limitaciones a la posicion més retrasada del centro de gravedad.
(Derecha) Dada una superficie horizontal de cola, limitaciones a la posicion mas adelantada del centro de gravedad.

De todas ellas me quedo con las mas limitantes. Del
problema de centrado teniamos el margen de variacion de la
posicién del centro de gravedad. Con ese valor sobre la

- - S, .
grafica, obtenemos el minimo valor de 3 para cumplir con

w
las limitaciones (podemos colocar colas mayores, pero no es
necesario, ademas, si es muy grande, ¢, sera demasiado
negativo y no podremos obtener un ¢ >0 necesario para
rotar).

En la Figura 98, la limitacion que aparece con pendiente
negativa corresponde a la capacidad de mando y control, y la
gue tiene pendiente positiva, corresponde a la capacidad de
estabilizacion

0JO:

>h
S

optimum cg
! range i

Figura 98

e c__ debe ser negativo para garantizar estabilidad estatica. Pero habra casos en los que necesitaremos

ma

encabritar, y entonces, como « >0, si a(icg —Yac) es tan negativo que la deflexion del timon de

profundidad no logra c,, >0 no podremos efectuar la maniobra

S, v, Y -
e C, = 3(709 _yac)_Ljah (1_ 0s j[v“j Cuanto mayor sea S, , mayor puede ser X, —

ST @

w
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17. Superficie vertical de cola

17.1. Introduccion

Funciones de la superficie vertical de cola:

Para aviones de transporte (MTOW ZS?OOkg), asegurar el control de la aeronave tras fallo de motor

critico. (EI motor critico es aquel que produce maximo desequilibrio en momento de guifiada cuando deja
de funcionar)

Garantizar la estabilidad estatica lateral (cnﬁ =0c, /8,B|5 > O)

Modos aceptables en el comportamiento dinamico lateral-direccional

Producir las fuerzas necesarias para maniobrar el avion fuera del plano vertical (actuar junto con los
alerones para efectuar un viraje compensado y cambiar de rumbo).

Garantizar el aterrizaje con viento cruzado: El avion debe ser capaz de alinearse con la pista a la velocidad
de aproximacion con un viento lateral de 20 knots (37 km/h), teniendo el estabilizador controlabilidad y sin
gue entre en pérdida el mismo.

17.2. Control del avion tras fallo de motor critico

10 'y o
S
ey, =+
¥l s ;2B
8k §
o
P
1S 3 -a®
<3
4l &
N --5
2k
o nTBfec'l
W,
0 L . . —
0 05 10 15 .20

Figura 99: (Izquierda) Fuerzas y momentos en el problema lateral-direccional. (Derecha): Relacion desequilibrio de empuje-

NA—V +ATeye _Yv v

12 V28, bc,,, +ATY, -1/2 pV,*S ¢, [ -(B-0,)+7,5, | =

parametro estabilizador vertical en la que aparece la restriccion de 5° como maximo angulo de balance

2 2

I, =0; L=WCOS§0+V—VVFSin(0; YA_V+Wsingo=YV+ﬂVFc05go
g g

N,, =12 pVZSWanﬂM,B Momento de guifiada del avion sin contar la superficie vertical

v, Y ~
o Y, =1/2PV277VSVCYV=]/2PV2(V_VJ S,.Cws| —| B—0, |+7,6, | Fuerzalateral de la cola vertical *°

O

ATy, V_\,2
U2 NS b |V

- 5
=n,=1

vﬁ[ﬂO'-i-T]O

> 5. es la deflexion del timon, A3 el dngulo de reshalamiento del avion, o, la perturbacion en la velocidad por efectos de la

estela (que despreciaremos), y 7,

corriente perturbada y sin perturbar.

la efectividad del timon. 77, en esta expresion representa la relacion de velocidades de la
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La condicion de control de la aeronave tras fallo de motor critico es la usada para dimensionar la cola de aviones
con motores bajo las alas. Segun este criterio, se obtiene que la superficie del estabilizador debe ser mayor que una

superficie S, (S, >$,)

10
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| [ 20 T ’ I i
“s, —emm—hg 3l ib
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Figura 100

17.3.

En aviones con motores en cola, la condicibn méas importante para el dimensionado suele ser garantizar la

Criterio de estabilidad estatica lateral

estabilidad estatica lateral. Se define en funcion de la derivada de estabilidad C,; (Avion estaticamente estable si

Cop >0; generalmente Cop =0.10). Con los graficos de la Figura 101, estudiamos las contribuciones al Cop

desestabilizantes, y de ellos obtenemos el coeficiente de volumen.

J0 -
S\
Tk 5, 1,407
JET TRANSPORTS s o @ JET TRAINERS AND FIGHTERS
o8 =h ® SINGLE ENGINE PROPELLER
T

oal AIRCRAF
06~ " y/ﬂ

Mal-g ol

o 06'0
- L4 o

04k ) . ®

D4k » [e]

O-===0 DEVELOPMENT o L4
02 1 L 1 L L |
0 -.02 -04 -06 -08 -10 -2 -4 ,
c, +C .02 > ! 4 L :
s Ng, 0 ~.02 -04 -06 -08 -10 -a2 ~14
i C, +«Cr,+C
n n n
B¢ i Bp
Figura 101

Obtendremos una superficie minima S, < S,, necesaria para cumplir con el requerimiento de estabilidad estatica.

17.4.

Aterrizaje con viento cruzado

Este criterio es limitante para aviones con carga alar baja. Para aviones no muy grandes, un angulo de
resbalamiento grande puede hacer que la cola entre en pérdida (quedandose sin control lateral-direccional). Por eso,
estos aviones suelen llevar una aleta dorsal en la cola que desprende un torbellino que sujeta la corriente en el

estabilizador vertical.

V_\/2 Svlv
S,b

CnA—Vﬁﬁ_ v

—_—
=n=1
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Aplicando

la ecuacién de equilibrio de momentos

CYvﬁ I:_(ﬁ_o-v)+rr5r] =0

con

AT, =0

tenemos:

22



Las deflexiones del timon de direccion, o, , pueden ser positivas 0 negativas, luego podemos dar dos cotas a la

superficie vertical de cola con este criterio: Una superior y otra inferior:

= Un estabilizador vertical pequefio (coeficiente de volumen pequefio) hace que, aunque se aplique una gran
deflexion negativa del timon para hacer el segundo término lo més positivo posible (para aproarnos al viento),

puede que no sea suficiente como para compensar el término CnA—Vﬂﬂ<0 debido al fuselaje. En este caso,
obtendremos una superficie minima S, que nos permita cumplir la condicion de aterrizaje con viento cruzado.
(3, 25,).

= Con un estabilizador vertical grande, el coeficiente de volumen es tan grande, que cuando exista un resbalamiento
mayor que cero, producird un momento de guifiada positivo muy grande, incluso sin deflexién, que sobrepasa sin

dificultad a CnAf\,ﬂﬂ<0, por lo que habra que aplicar un o, >0 para atenuar el valor absoluto de

| —(B-0,)+7,6, ]. De esta condicién obtenemos un valor maximo para S, . (S, <S,).

Una forma de dimensionado rapido para la cola vertical seré:

e Datos conocidos de nuestro avion: S, , b, |f

Vv

. : S
e Datos de aviones semejantes: b )
S

w

v
If

I
e Con Xyl obtenemos I, .
f

e Conl,S,,by Lk despejamos S,
s

w

17.5. Parametros geométricos de las superficies de cola

Vamos a ir viendo en paralelo tanto los del plano vertical como los del plano horizontal

17.5.1. Alargamiento A, :hf/SV A, :b,fl/SH
. A A2

e Para el plano vertical se ha de tener en cuenta la configuracion (las colas en T tienen requisitos
estructurales grandes, por lo que han de tener alargamientos pequefios): Cola en T:

A, ~ 0.8 > 1.1. Otra configuracion: A, ~1.4 — 2
17.5.2. Parametro de estrechamiento (Influye en el ahorro de peso estructural)

° X’H - ﬂw
e Lascolas en T no suelen tener estrechamiento en la cola vertical, o tienen muy poco
17.5.3. Flecha

e A, >A,, Losproblemas de compresibilidad han de retrasarse respecto a los del ala.
e A, =A, Laflechamejorael brazo de momentos, que se retrasa un poco.
17.5.4. Espesor relativo de perfiles
) t/C|H < t/C|W ya que el estabilizador esta menos cargado que el ala y no lleva combustible

e En el plano vertical, se tomara un espesor semejante al horizontal (En colas en T algo mayor, para

soportar las cargas del plano horizontal).
17.5.5. Areas de timones: Se toman de aviones semejantes; su efectividad depende principalmente de la

fraccién de cuerda ocupada.
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Horizontal

Vertical

A, <A A, =1 colasenT
Alargamiento (AH :0-6'%) A, =152 resto
A, =1 colasen T
Estrechamiento Ay >4, J, = A, Testo
Flecha A, = A, Ay = Ay
| t/c|v 2'[/C|H colasen T
Espesor relativo t/C|H gt/c|w

t/c|v :t/c|H resto
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18. Cargas del tren sobre las pistas

18.1.  Cargas sobre las pistas

Con el avion en situacion estatica, o a baja velocidad, el peso se reparte entre las diferentes patas del tren,
generando reacciones sobre el terreno.

Valores tipicos de cargas estaticas y presiones de inflado de neumaticos.

Las cargas del tren sobre los pavimentos de los aeropuertos no deben superar los valores de disefio de las mismas.
Tipos de pavimento y subsuelo segiin OACI. Caracteristicas y modos de fallo de pavimentos rigidos y flexibles.
Necesidad de métodos de determinacion del efecto del tren sobre el pavimento: LCN/LCG; ACN/PCN

Cuando el avién no estd en movimiento, el estado de < In > |
equilibrio de fuerzas y momentos es: -

W =R, +2R,

I\Ry =2I, Ry, —>|ﬂ:

l, 2R, T T
Rx 2-Ru

OACI distingue dos tipos de pavimento: Figura 102

e Hormigén (pavimento rigido): Normalmente falla por agrietamiento (habitualmente en las esquinas), por
superar esfuerzo de flexion.

e Asfalto (pavimento flexible): Fallo por sobrepasar el equivalente al limite elastico (por deformacion)
Y cuatro tipos de subsuelo

e Alta resistencia

¢ Resistencia media

e Bajaresistencia

e Muy baja resistencia

Por lo que habra que estudiar ocho tipos de pistas (combinacion de los dos pavimentos y los cuatro subsuelos).

18.2. Método LCN/LCG

Corresponde a las siglas “Aircraft load classification number / Airfield load classification group”. Tiene su origen
en Gran Bretafia en los afios 60. Se preveia el aumento de tamafio de futuros aviones y como consecuencia,
aumento de cargas sobre pavimentos.

Consiste en asignar un valor LCN a cada par de valores carga por rueda-presion de inflado de modo creciente entre
10 y 100, aunque hoy llegan hasta 120. Para el estudio experimental del comportamiento de los pavimentos, vamos
a suponer que cada pata cuenta con un solo neumatico, inflado a una presion p;,, y deja una huella sobre el terreno

de area A.

W N

—L = (ij con N =0.44
W, A

N N N -N N-1 N
(2] 8T8 (2) AT (2] -
WZ pil WZ W2 pi2 WZ pil N-1 I



Mediante las ecuaciones anteriores, es posible
construir un gréafico en el cual se obtenga el LCN en
funcion del area de contacto, la presion de inflado y
la carga equivalente de rueda simple (Figura 103).
Introduciendo los datos de p, y de ESWL, ésta

grafica proporciona el valor de LCN que deberia
tener nuestro avioén. Si dicho resultado no concuerda
con el que tenemos nosotros, deberemos hacer
modificaciones en el disefio hasta conseguir la
igualdad en dicho valor.

Concepto de carga equivalente de rueda simple
(ESWL): Carga que actuara en una pata con un unico
neumatico inflado a la misma presion que los
neumaticos reales, y que produce en el pavimento los
mismos esfuerzos maximos que la pata real.

(251
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(200! (300)
32 64

1.290 1935
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(Cjz‘ | / |
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!

1 w
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Carga equivalente de rueda simple, 100 Kg.

Figura 103: Numero de clasificacion por carga para pavimentos flexibles y
rigidos en funcion de la carga, presion de neumatico y area de contacto.
Las lineas de puntos son intentos de prolongaciones del LCN para areas de

Criterio general para establecer el nimero de patas y
el nimero de ruedas por pata (el tren de morro suele ser de una
pata con dos ruedas):

e MTOW <100Tm: 2 bogies de menos de 4 ruedas
por pata

e MTOW >100Tm: 2 bogies de mas de 4 ruedas por
pata

e MTOW >200Tm: mas de dos patas principales

La gréfica de la Figura 104 representa la relacion entre el
ESWL vy el espesor de pavimento. Esta grafica es Unica para
cada tipo de avion y para cada tipo de pavimento de los 8
mencionados. En el eje horizontal se representa el espesor del
pavimento y en el vertical, la carga que soporta. Dependiendo
del espesor del pavimento, dicha carga se cuenta de una forma
u otra:

Equivalent Single Wheel Load ~ Ib

e Regidn izquierda: Pavimento muy delgado (espesor
menor que la distancia entre ruedas), de tal forma que nota todos los puntos de apoyo. Es decir, la carga del

avion se reparte entre todos los neumaticos de todas las patas. (Se estimara como

contacto inferiores a 1250 cm?

TYPICAL DUAL TANDEM
ASSEMBLY

TYPICAL DUAL WHEEL ASSEMBLY T

P Y
RS

£ aley

bonbiabunld o

el lalalall I Lediadoatiodtid s dididunlil e
52 3 4 5 6 7 80910° 15 2

Total thickness of pavement ~in.

a 5 6 78310

Figura 104: Calculo de la carga equivalente de rueda simple
en funcion del espesor del pavimento.

Wpista )

ruedas

e Region derecha: Pavimento muy grueso (espesor mayor que la distancia entre los centros de los

neumaticos) de tal forma que nota sélo un punto de apoyo por cada pata). (Se estimara como

pista )

patas

Conociendo los dos valores de esos casos, podemos dibujar la grafica: Sabemos que de ahi parten lineas
horizontales hasta los valores de espesor de pavimento D/2 y 2S;, que son datos proporcionados por la

geometria de la distribucion de los neumaticos en la pata.
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Célculo del LCN y LCG del pavimento:

e LCN flexible: 20 ensayos repetitivos. La carga admisible del pavimento es la que se produce cuando tras
10* aplicaciones, genera una flecha de 0.5 cm sobre una placa de 45 cm de diametro.

e LCN rigido: Se realizan los ensayos en una esquina de la losa. Se asienta la losa con 2250 kg; luego se van
aplicando cargas a saltos de 2250 kg hasta alcanzar una flecha de 0.5 cm

Actualmente, los pavimentos se agrupan en un grupo de clasificaciones por carga:

e SiLCN,  <LCN no hay ningdn tipo de restriccion

avion pavimento
e Si LCN_,, > (1.1—)1.25)-LCN pavimento + S€ PErMiten 300 operaciones en esa pista
o Si LCN,;, >1.25LCN i Se restringe cualquier tipo de operacion en esa pista

Con lo visto anteriormente podemos hacer una tabla para ver directamente en qué pistas es valido nuestro disefio
una vez calculado.

Pista LCG Tipo de pavimentos Rango de LCN ;..

I Pavimentos de la mejor calidad 101-120

I Pavimentos de buena calidad 76-100

i Pavimentos de calidad moderada 51-75

v Asfalto corriente 31-50

Vv Tierra compactada y reforzada 16-30

VI Tierra en condiciones aceptables 11-15

Vil Tierra himeda o arena suelta <11

Howe da una relacion entre LCN, ESWL y p, a través de la expresion (En unidades imperiales):

091

LCN =5.710"* {ESWL) p>* — ESWL = 3672.6(LCN )l'l- p. %%

No se usa para sacar el LCN, sino para comprobar el ESWL.

Unidades con multiples ruedas: En general, se puede asumir que las dimensiones representativas de un bogie son
las siguientes:

o0 Viaefectiva=0.8D (Un par de ruedas simples)
0 Viaefectiva=1.1D (Un par de ruedas dobles)

o Batalla=1.2D
Siendo D el diametro en pulgadas del neumatico (1 inch=25.4 mm)

Se define la variable F como la relacion entre la carga que es capaz de soportar el conjunto de neumaticos y el
ESWL:

b 1.1 un par de ruedas simples a cada lado
F=1+ KH — K =<4.0 unbogie de dos ruedas
4.8 unbogie de cuatro ruedas



Para conocer las medidas del neumatico, en la Figura 107 se presenta una grafica con la carga estatica en funcion
de la presion de inflado para diferentes neumaticos etiquetados con una nomenclatura de la que se puede extraer sus
medidas.

18.3.  Método ACN/PCN

Corresponde a las siglas “Aircraft classification number / Pavement classification number”; se trata del método mas
extendido y asumido por OACI en el manual del pavimento.

Determinacion del ACN de un avién:

e Calcular el espesor del pavimento para el que se alcanza un comportamiento normalizado para el
pavimento segun sea rigido (2.75 MPa) o flexible (10000 aplicaciones)

e Calculo de ESWL para un pavimento del espesor anterior y un neumatico con p, normalizada (1.25 MPa),

de manera que se consigan los efectos anteriores sobre el pavimento: ACN =2-ESWL(T,))

e Hay que determinar al menos 8 ACN para cada avion, correspondientes a los 8 pavimentos normalizados.
Como el ACN depende del peso, se calcula para un peso vacio tipico y para el peso maximo en rampa. Para
pesos intermedios se interpola linealmente.

Si ACN<PCN se puede operar sin restricciones (Los valores de PCN se nos proporciona como datos en tablas).
Ejemplo: ACN Rigido. Datos: Avion: 727-200, W=78500kg, Kp‘.,wmnto=80MN-m‘3

e Entrascon o =2.75MPa hasta cortar la curva roja de peso constante.

e Subes hasta cortar la curva de resistencia de pavimento constante.

e Alaizquierda se saca el espesor de pavimento de referencia

e Con el espesor de referencia entras hasta tu tipo de pavimento y sacas ESWL y ACN=2-ESWL

A A ACN  OSWL (10 kg
ESpeSOI' de 1 2 . 4o 7 RESISTENCIA ALTA
1 e RESISTENCIA MEDIANA
vimen [3 N 80 MNIm*
pa to (& $¢° 12 @ RESISTENCIA EAIA
40 Miim*
RESISTENGIA ULTRA BAJA
100 50 i

80 40, /

60 30 { /]
i
///

40 20 .
—2 75 / PRESION OF LOS NEUMATICOS 1,25 MPa
0 =4, o ESFUERZO[NORMALIZADO 2.75 MPa

/ PROGRAMA POILB DE COMPUTADORA PARA LOS PCA

201 10 i

/

ot ol—m—— —
5 10 15 20 25 30 1] 40 45 50 56 ]
ESPESOR OF REFERENGIA
Figura 105

Ejemplo: ACN Flexible. Datos: Avion: DC-10, W=157400kg; CBR=10 (depende del terreno de fundacion)

A ACN DSWL (L 000 kg)
Espesor 100 50 e - -
20 45 7 i 7
% = / 4
=]
z Wi Vi
< o - oA S /| &
50 25 ST @ ©
</ &/ I8/ O
40 20 R o, 3;/ we"/
v W w &
30 15 } A sf/ |
A / / / [
(=)

Vi
20 10 Aca:f———)

| \0B78 _ 0124

| / - S
| LINCM

ACN = 2 x CARGA DERIVADA DE RUEDA SIMPLE
5 / . CON PRESION DE NEUMATICOS = 1,25 MPa

60

»
| 3
0, 1 + + + e
CBR(%) g 25 130 40 50 80 100 120 140 160180200 240

Figura 106
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32 x 11.50 - 15 type ¥II
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c. EXPLANATION OF THE TIRE CODE

Figura 107
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19.

Tren de aterrizaje

19.1. Introduccion

Funciones del tren de aterrizaje:

Absorber la energia cinética vertical del avion en el aterrizaje, produciendo reacciones verticales prefijadas
compatibles con la resistencia del avién y del terreno.

Proporcionar caracteristicas de rodadura adecuadas evitando las inestabilidades durante las maniobras en
tierra (desplazamiento en tierra con seguridad).

Impedir el contacto con el terreno de cualquier otra parte del avion.

Con estas dos Gltimas condiciones, podemos determinar la posicion correcta de las patas del tren de aterrizaje.
Debido a que, durante el aterrizaje, el avion tiene un ligero angulo de balance (limitado a unos 8° para que el ala o
las hélices no toquen el suelo), el contacto se realizar& con una rueda, apoyando las dos finalmente. Debemos tener
esto en cuenta a la hora de disefiar la pata, ya que ésta debera soportar todo el peso del avion en el primer contacto.

Aunque las dimensiones del tren son modestas comparadas con las de otras partes del avion, se trata de un
elemento estructural de primer orden. Siendo pequefio presenta problemas de retraccién y ocultamiento, ya que su
posicion esta prefijada por las funciones que realiza.

Su peso es del orden de un 3 a un 6% del MTOW. Influye notablemente en el DOC por su peso y su mantenimiento
continuos.

19.2.  Disposicion del tren de aterrizaje

19.2.1. Vista de perfil

Durante el despegue v el aterrizaje, la parte final del fuselaje debe quedar siempre a una cierta distancia del
suelo (al menos igual a la méaxima deformacion del neumaético), suponiendo el tren extendido.

Cuando el avion esta a punto de aterrizar, lleva el maximo angulo de incidencia, ademas el tren fuera, por
lo que el tamafio de neuméticos y amortiguador son los maximos. Al impactar en la pista, primero se
encoge el neumatico y luego el amortiguador, luego supondremos una distancia de guarda igual al
acortamiento maximo del neumatico. Resumiendo: en el dibujo de vista lateral, el tren tiene su tamafio
minimo (con amortiguador y neumatico totalmente contraidos), por lo que no debemos tomar el contacto
tren-suelo como origen para dibujar el angulo con el que el avién toma tierra, ya que esa no va a ser la
longitud del tren en esa condicidn; en su lugar, supondremos una longitud del tren igual a la maxima menos
la maxima deformacion del neumatico (sin que se haya comprimido el amortiguador), por lo que en el
dibujo a tres vistas, quedaria metido dentro del terreno. Desde ahi trazamos el angulo con el que el avion
toma tierra y vemos si el cono de cola tocaria el suelo (limitacion 11).

Durante la fase de rodadura (tren estaticamente comprimido) debe haber una distancia al suelo de, al
menos, 18 cm desde la parte mas baja de los motores.

Para evitar tocar con el cono de cola al tomar tierra, el centro de las areas de contacto de las ruedas debe
estar justamente detras de la interseccion de la normal desde la posicion mas retrasada del centro de
gravedad al suelo (para que al tomar tierra se genere un momento a picar). (Limitacion I).

19.2.2. Vista en planta

Cuando la carga en la rueda de morro es menor que un 8% del MTOW, la controlabilidad en el suelo y la
estabilidad durante la rodadura son dificiles, particularmente en condiciones de viento cruzado. Si la carga
estatica en la rueda de morro excede el 15% del MTOW, las cargas durante la frenada pueden ser excesivas
y la frenada deja de ser eficiente (Limitaciones | y 11).

La limitacion IV es la misma que | en la vista de perfil.

Limitaciones por estabilidad ante vuelos durante la toma de tierra y en rodadura (Limitaciones 111y V).



Se traza un circulo con radio d thg/tan(60°) desde la

posicién mas retrasada del centro de gravedad. Trazando las
tangentes a ese circulo desde la rueda de morro y las patas del
tren principal se obtienen las limitaciones Il y V. Las rectas
gue unen el tren de morro con las patas del tren principal no

deben tocar a la circunferencia:
o Proyectar CG al plano z=0.
o0 Trazar un circulo de radio d.
o0 Posicion del tren de morro:

> Fijar el tren principal (Puntos E, F)

» Trazar tangentes a la circunferencia desde E y F.

L@’ \F

D
Figura 108

» El punto D correspondera a la limitacion mas retrasada del tren de morro.

0 Posicion del tren principal:
> Fijar tren de morro (Punto D)

» Trazar tangentes a la circunferencia.

19.2.3. Vista frontal
Estabilidad ante vuelcos (limitaciones en &)

Limitacion para evitar que la géndola del motor o la carcasa del fan toquen el suelo.
En el caso de aterrizaje con balance (8°), las puntas de las alas no deben tocar el suelo.
Al despegar con un angulo de asiento grande, el fuselaje no debe tocar el suelo.

—— g/t

tip height Iossl:]

L 9

@ chosen wheel location

static groundline

Figura 109
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20. Seguridad en la aviacion

20.1. Introduccion

Nuestros estudios de seguridad en el disefio de una aeronave A
tienen como objetivo los certificados de tipo y de
aeronavegabilidad para nuestra aeronave.

"~ Méximo admisible

Podemos considerar que el riesgo de una situacion es muy
pequefio, pero nunca nulo. Si representando en una gréfica el
nivel de riesgo de una actividad y los esfuerzos que hacemos
para disminuir dicho riesgo, obtendremos una curva del estilo
de la Figura 110.

Viabl? econdmicamente

» Esfuerzo
Figura 110

20.2.  Conceptos de accidente e incidente

En el Anexo 13 al Convenio sobre Aviacién Civil Internacional, se recogen las siguientes definiciones:

Accidente de aviacion: Todo suceso relacionado con la utilizacién de una aeronave, que ocurra dentro del periodo
comprendido entre el momento en que cualquier persona entra a bordo de la aeronave, con intencion de realizar un
vuelo y el momento en que todas las personas han desembarcado, durante el cual:

a) Cualquier persona muere o sufre lesiones graves a consecuencia de hallarse en la aeronave, sobre la misma,
o0 incluso por accion de las partes que se hayan desprendido de la aeronave o por exposicion directa del
chorro de un reactor.

b) La aeronave tiene dafios o roturas estructurales que afectan adversamente a su resistencia estructural y sus
caracteristicas de vuelo y que normalmente exigen una reparacion importante o el recambio del
componente afectado, excepto por falla o dafio del motor, cuando el dafio se limita al motor, su capota o
sus accesorios; o por dafios limitados en las hélices, extremo del ala, antenas, neumaticos, frenos o carenas,
pequefias abolladuras o perforaciones en el revestimiento de la aeronave.

c) La aeronave desaparece 0 es totalmente inaccesible. Se considera desaparecida cuando se da por terminada
la basqueda oficial y no se han localizado los restos.

Incidente de aviacion: Todo suceso relacionado con la utilizacién de una aeronave, que no llegue a ser un accidente
y que afecte o pueda afectar a la seguridad de las operaciones.

Incidente grave: Incidente en el que intervienen circunstancias que indican que casi ocurrié un accidente. La
diferencia entre accidente e incidente grave estriba solamente en el resultado. (son 10 veces mas frecuentes que los
accidentes. Es importante investigar los incidentes graves para la prevencién de accidentes).

Dafio sustancial: Son los dafios o fallas estructurales que afectan la integridad de la estructura, el rendimiento o las
caracteristicas de vuelo de la aeronave y que normalmente requeriria de una reparacion mayor o el reemplazar el
componente afectado que no exceda un periodo mayor de 48 horas.

Lesion fatal (o mortal): Toda lesion que ocasiona la muerte dentro de los 30 dias contados a partir de la fecha en
que ocurrio en accidente.

Lesion grave: Cualquier lesion sufrida por una persona en un accidente y que:

a) Requiera hospitalizacién durante mas de 48 horas dentro de los siete dias contados a partir de la fecha en
que sufrio la lesion.

b) Ocasione fractura de algin hueso (con excepcion de las fracturas simples de la nariz o de los dedos de las
manos o de los pies.

c) Ocasiones laceraciones que den lugar a hemorragias graves, lesiones a nervios, musculos o tendones.

d) Ocasione dafios a cualquier 6érgano interno.

e) Ocasione quemaduras de segundo o tercer grado u otras quemaduras que afecten mas del 5% de la
superficie del cuerpo.



f) Sea imputable al contacto, comprobado, con sustancias infecciosas 0 a la exposicion a radiaciones
perjudiciales.
Sin perjuicio de lo que sobre tales conceptos establece el c6digo penal nacional.

The 1970s: Accidents involving passenger fatalities (commercial airliners 9t MTOW and over)

Decade Decade
1970 | 1971 | 1972 | 1973 | 1974 | 1975 | 1976 | 1977 | 1978 | 1979 | annual total
averages
Scheduled services (exciuding USSR)
Accidents 28 31 42 36 29 20 20 24 25 31 29 286
Passenger fatalities 687 | 867 | 1210| 862 | 1299 | 443 | 734| 516| 755| 878 825 8251
Passenger fatalities per 100 million
passenger-km 0.18| 0.21| 0.26| 0.17| 0.24| 0.08| 0.12| 0.07| 0.09| 0.10 0.15
Fatal accidents per million departures | 2.95| 3.26| 437 | 364 | 3.02| 2.07| 200| 237 | 2.41| 2.88 2.90
. 19739
Non-scheduled (excluding USSR) averages
Accidents 10 14 8 7 15 4 6 9
Passenger fatalities 398 | 360 277 | 185| 750| 222| 281 353
Passenger fatalities per 100 million
passenger-km 035 0.34| 0.25| 0.16| 0.61 | 0.18| 024 0.30
The 1980s: Accidents involving passenger fatalities (commercial airliners 9t MTOW and over)
Decade Decade
1980 | 1981 | 1982 | 1983 | 1984 | 1985 | 1986 | 1987 | 1988 | 1989 | annual total
averages
Excluding USSR - scheduled services
Accidents involving passenger
fatalitios 21 18 25 20 16 22 17 24 25 19 20.70 207
Passenger fatalities 812| 350| 748 | 809 | 223| 1066 | 331 890 | 709 762 670 6700
Passenger fatalities per 100 million
passenger-km 0.09| 0.04| 0.08| 0.08| 0.02| 0.09| 0.03| 0.06| 0.05| 0.05 0.06
Fatal accidents per million departures | 1.55| 1.79| 2.43| 1.85| 140| 1.86| 1.36| 1.82| 1.84| 1.60 1.75
- = 1986-9
Including USSR - scheduled services averages
Accidents involving passenger
fatalitios 22 26 28 20 24
Passenger fatalities 546 | 901 | 739| 790 744
Passenger fatalities per 100 million
passenger-km 0.04| 0.06| 0.04| 0.04 0.045
Excluding USSR - non scheduled services Jac6
averages
Accidents involving passenger
fatalities 5 ] 2 2 0] 5 3 2 6 6 37 37
Passenger fatalities 185 201 49 4 0| 443| 133 3 80| 279 137 1.377
Passenger fatalities per 100 million
passenger-km 0.17| 0.19}| 0.14| 0.00| 0.00| 0.33| 0.09| 0.00| 005 7 0.10
- 2 1986-9
Including USSR - non-scheduled services averages
Accidents involving passenger
fatalities H = 8 1 9
Passenger fatalities 133 3| 120| 394 162
Passenger fatalities per 100 million 0.090| 0.0o| oo7 7 0.05
passengerkkm

Flight International 17-23 January 1990

Figura 111: Tabla de accidentes en los que se han producido bajas

20.3.  Seguridad en la aviacion

La seguridad en el transporte aeronautico se estudia mediante la accidentalidad del mismo. La accidentalidad queda
reflejada aproximadamente mediante estadisticas. Algunas de las mas utilizadas son:

e Accidentes con victimas mortales (aproximadamente 1 por cada millén de salidas)

e Accidentes con avién siniestrado (aproximadamente 1 por cada millon de salidas)

e Victimas mortales (aproximadamente 1 por cada mil millones de pasajeros-kilémetro transportados)
e Accidentes con lesiones (Aproximadamente 10 por cada millén de salidas)
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Accidentes con victimas mortales por millon de salidas (aviones comerciales con MTOW = 9000 kg)

Como vimos anteriormente, podemos
presentar la siniestralidad en el transporte
aereo con distintos tipos de estadisticas.
Aunque todas trabajen con los mismos
datos, los resultados ofrecen distinta
imagen de dicha seguridad. Por ejemplo:

e Numero de accidentes por afio o
nimero de muertos por afio. Son
valores absolutos, por lo que no
tienen en cuenta el ndmero de
vuelos, que es cada vez mayor.
Podrian darse en valores relativos
dividiendo por el nimero de
vuelos, o siendo mas purista,

dividiendo por el nimero de salidas
(muchas no llegan a ser vuelos).

e Accidentes por nimero de horas
voladas: no es buen pardmetro de
comparacion ya que, en general,
el tiempo de vuelo es superior a
una hora, por lo que hay mas
horas de operacion que numero
de wvuelos y por lo tanto,
proporcionalmente, hay menos
accidentes en un millén de horas
de vuelo que en un millén de
vuelos. Ademds, con esta
estadistica ~ favorecemos  los
vuelos de largo alcance ya que en
ellos la fase de crucero (en la que
menos accidentes ocurren) es mas
duradera. Por este motivo, hay
determinados tipos de estadisticas

con las que no podemos hacer

comparaciones de forma realista.

Figura 112

Area safety achievement comparison
Area shares of world revenue passenger kilometres (RPK, ICAO)
flown in the 1980s, against jet total losses starting 1982

0] ) ©] ®
World RPK | Jet total |
ke share % losses @/® ®/0.72
North America 43 31 0.72 1.00
Centra/S America and
{ arihasn 4 36 9.00 12.50
Europe 30 22 0.73 1.01
Africa 3 23 7.67 10.65
Middle East 2 1 0.50 0.69
Asia/Pacific 18 23 1.28 1.78

Flight International 17-23 January 1990

Figura 113

Accidents and Onboard Fatalities by Phase of Flight

Hull Loss and/or Fatal Accidents — Worldwide Commercial Jet Fleet — 1996 througlh 2005

Percentage of accidents/fatalities

17% 52%
Taxi, & a
load, Initial Climb Initial Final
parked = Takeoff climb (flaps up) Cruise Descent | approach  approach  Landing
Accidents 8% 12% 5% 8% 6% 2% | 7% 6% 46%
Faalies = 1% = 11% | 16%  26% 14% 3% | 14% | 13% 2%

27% 15%

Exposure = percentage of flight time
based on flight duration of 1.5 hours
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approach  approach
fix fix
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Figura 114

Aunque es en el aterrizaje donde se concentran el mayor nimero de accidentes, es sin embargo donde menor
namero de muertos se producen. Por el contrario, son las fases de despegue y los tramos de subida donde hay un
porcentaje relativamente bajo de accidentes pero gran cantidad de fallecimientos.
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Accidents by Primary Cause*
Hull Loss Accidents — Worldwide Commercial Jet Fleet — 1996 throug_;h 2005

Las causas principales de los accidentes
aereos son la tripulacion, aeronave (fallos o% % zew  sow  ao% s ao% 0% 8o%
estructurales) y clima, en ese orden, aunque | rignt crew : : '
las dos ultimas causas tienen mas 0 menos el | ;e
mismo porcentaje. Si clasificamos la
accidentalidad por el tipo de vuelo tenemos
vuelos de placer (10 wveces mayor
accidentalidad que la aviacion comercial), de
aplicaciones aéreas (agricolas, extincion de
incendios...),  aviacion  general  de | rown cauees 134
instruccion, taxi  aéreo, NEQOCIOS Y |awatingrepons 4
compafiias/ejecutivos por orden decreciente LT e
de accidentalidad.

Weather

Misc./Other
Airport/Air Traffic Control

Maintenance

*As determined by the investigating authority,
percent of accidents with known causes.

Figura 115

20.4. Prevencion de accidentes

Se producen mas incidentes que accidentes. Por este INDICES POR 100 000 AERONAVES-HORAS VOLADAS
motivo se estudian mucho los primeros para ver si se il

encuentran causas repetitivas que, al corregirlas, eviten 50
posibles accidentes. Los incidentes graves también se
investigan detalladamente, ya que se consideran como
cuasi-accidentes.

Un accidente suele ocurrir tras una mayor 0 menor cadena

de fallos, de forma que es complicado decir cuél es la %0 - -
causa de un accidente; suele recurrirse al término “causa 1

- 2,05
~o-

mas probable” @ s 20,37 .
' g wof . I o L L
g Aplicaciones aéreas
e Hombre . - § - 16,97
0 Tripulacion =
. R Avlacién general =l
o Control de tierra Sl 5
- . w T — —
o Personal de mantenimiento e nstuceign e~ ——m—e W€ e
., z —_— 10,51 ——
o Personal de construccion w0 |7 i ——l 9,427]
0 Personal de proyecto
. - Taxi aéreo
e Magquina 55/ e i i
. 5,06 = > sl
0 Proyecto (fallos de disefio) e ' pes — — =1
o) FabricaCi én Negocios 1 "55 compamas‘lEiecutivos "43 151
R R ; . 2,15 e o T essssssassessseres
o Mantenimiento (Mantenimiento L 1 =
i 1974 1975 1976
inadecuado) AfioS
0 Operacién (no por error del piloto, sino Figura 116

por estar definida de forma inadecuada)
e Entorno
0 Meteorologia (hielo, niebla, viento, volcan en erupcion con cenizas,...)
o Entorno artificial (aeropuerto, torre de control,...)
o Normativa

Responsabilidad compartida de los fabricantes, los explotadores y los organismos de aeronavegabilidad en la
prevencion de accidentes.
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20.5.  Investigacion de un accidente

El Unico objetivo de la investigacion de accidentes e incidentes sera la prevencion de futuros accidentes e
incidentes. El propdsito de esta actividad no es determinar la culpa o responsabilidad. Se trata de una investigacion
técnica; la que se encarga de buscar responsabilidades es una investigacion legal o judicial.

e Informe preliminar
e Informe de datos sobre accidentes/incidentes
e [nforme final

0 Sinopsis

o Informacion sobre los hechos
o Analisis

o Conclusiones

0 Recomendaciones

PROCESO DE PREVENCION DE ACCIDENTES

-
Notificacién Investigacién Encuestas Otras fuentes
e investigacién de accidentes o verificaciones de informacién
de incidentes de saeguridad sobre peligros
L |
-1
Codificacién, aimacenamisnto
y tratamiento de
accidentes/incidentes
|
e
Identificacion
Yy
avaluacldén -2
de
peligros
Preparacion
de
notificaciones/
recomendaciones 3
de saguridad sobre
los peligros
Notificacién
de recomendaciones L 4
sobre
peligrosi/seguridad
Al Al usuario A los
organo normativo organismosl/usuarios
pertinente internaclonales
— Aeronavegabilidad | Fabricantes - OACI
— Operaciones | Lineas aéreas L_ Otros Estados
— Aeropuertos L Otros explotadores
- ATS L Demés personal aerondutico
L. Licenclas al personal
Figura 117
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Accident Rates by Airplane Type
Hull Loss Accidents — Worldwide Commercial Jet Fleet — 1959 through 2005
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F-100/F-70

747-400

MD-11

CRJ-700/-900

EMB 170/175/190
A340
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Hull loss accident rate per million departures
** The Comet, CV880/990, Caravelle, Concorde, Mercure, Trident and VC-10 are
no longer in commercial service, and are combined in the “Not flying” bar.
* These types have accumulated fewer than 1 million departures.
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