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Revision 2.0 — (01-04-11)

Diseno: i Estimacion ¢, - subsénica
= Definir disefio final a grandes rasgos, no
necesariamente en CAD en esta primera version,
pero ayudaria.

hes |2 altura del "endplate” Flecha del ala en |2 zona del ala

= No hay marcha atras. Endplte: A=A (1 +1945) YT
« Ensefiar todas las cartas. Winglet "*"*‘*‘E"“.\\ ".1 Kasomnibbsncpmamiiiie
= Interaccién por ubicar “bloques” de elementos . >N s_@__{:
7 « . . 7 . -.Lc.:_—_".f_ F
=« Geometria de superficies (Aerodinamica y 2+ (“A_*,ﬂ_’(uen*nm-m)( S )”~~~~ F = 1070 + /by
EStabllldad) _ Gy "__’__,--""n /ﬁ_)_ :aftgiréfnee:;szeer;t?uci{;jiel fuselaje
= Geometria de motores, sistemas propulsores Efcence seadnnics el s B = 1= F1~098
Eficiencia asrodindmica del perfil
(Propulsion)
= Estimacién de pesos por “bloques” (Estructuras)
l".. 23/10/2008 Cillculo de Aviones £ 2008 Sergio Esteban Roncero 12 3
Aerodinamica:
= Seleccion preliminar de los perfiles para las i Equilibrado de Fuerzas Aerodinamicas
superficies sustentadoras. | "
= Aviones semejantes Ltotal | poraon

= Definir la precision en los modelos de polares
mas exactos.

= Determinacion inicial de las caracteristicas

|
l—" iy MAaCtotal
:’ — . R

iniciales aerodinamicas. : X ,
= Interaccion: - Xeg |
= Sustentacién requerida: pesos (Estructura)
= Generacion de parametros aerodinamicos (Estabilidad y q?,f; ,,,,, (1 T)‘+ L2y, (- %’ﬂ Chy ”./
Actuaciones) ] $Or. (- 3 + 10, (- W +or,,
SM = JE_.'\ a4= .{rc‘g - A%-‘\ A(_‘— /Y-:‘.rj
_=.. 30/05/2008 Calculo de Aviones © 2008 Sergio [ste:a.n Roncera 17 l}T
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Revision 2.0 — (01-04-11) - I

= Estabilidad: i A400M — Estructura del fuselaje
= Estudio del trimado: ey M
= Viabilidad del disefio mediante estudio de osaE 4
trimado. ; :

= Plantear problemas de configuracion y
prever solucion para rev. 3.

= Inicio de la estabilidad Estatica.
= Inicio modelado (derivadas estabilidad).

= Interaccion:

= Dimensionado e ubicacion superficies
(Disefo)

= Correccién pesos (Estructuras) 5 002008

= Necesidades de Estabilidad (Aerodinamica)

m Estructuras:
= Estudio de masa (fracciones) preliminar
para poder proveer estimacion centro
gravedad.

= ldentificar las cargas que actdan en la
aeronave en diferentes configuraciones.

= Disefio de estructura preliminar y
estudio de ajuste de pesos.
= Interacciones

= Viabilidad fisica de ubicacién de sistemas ) , | .
(Disefio) ot

e uw

o .
LR 07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 3 lﬁ‘
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Propulsion y Actuaciones:

07/03/2011

Primera estimacion de actuaciones (grandes

rasgos).
Diagrama T/W vs W/S

Definir planta motora.

Interaccion: En funcion de las “performances
calculadas” exigira modificaciones de todas las
ramas

Revision 2.0 — (01-04-11) - I

i A400M —

- ’\\\E"’ :'_ ‘__' o
. =R i
] Y

Estructura del fuselaje

2 30/10/2008 & u

i I i
U[I 00 o 60 A 1l 3000

Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero
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i Revision de las diferentes areas

= Diseno

= Aerodinamica

= Estabilidad y control

s EStructuras y Pesos

= Actuaciones y Propulsion

07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero



Diseno

= Diseno:
= Definir diseno final a grandes rasgos, no necesariamente en CAD
en esta primera version, pero ayudaria.

= No hay marcha atras.
= Ensefar todas las cartas.

= Interaccion por ubicar “bloques” de elementos
= Geometria de superficies (Aerodinamica y Estabilidad)
= Geometria de motores, sistemas propulsores (Propulsion)
= Estimacion de pesos por “bloques” (Estructuras)

s Diferente en funcion del diseno:

= Adecuacion de las cargas de pago
= Adecuacion de las misiones:

NNnriiMantariAn Adatallada an wiah-
/00 Cu.

_ la
= uinniciiwalirn deiladiiald il ia v

Dimensiones, requisitos, etc...

@ .
L} 07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 6 U=
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Aerodinamica

Seleccion preliminar de los perfiles para las
superficies sustentadoras.

= Aviones semejantes

Definir la precision en los modelos de polares mas
exactos.

Determinacion inicial de las caracteristicas iniciales
aerodinamicas.

Interaccion:
= Sustentacion requerida: pesos (Estructura)

= Generacion de parametros aerodinamicos (Estabilidad y
Actuaciones)

07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero
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Aerodinamica - |

= Lo que se espera:

= Polar parabolica de coeficientes constantes:

= CD del avion
Configuracion limpia
Vuelo de subida
Vuelos de crucero
Configuracion sucia
Despegue y aterrizaje

= Caracteristicas aerodinamicas de los perfiles:

= Estimar C,

CLO’ CLOU CLO, CMoc_ _ _

Ala, canard, deriva horizontal y vertical, colaen V...
= Correccion para alas finitas

= Como conseguirlo:

07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero
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Aerodinamica - 11

CD del avion

= Configuracion limpia: Tren retraido, flaps recogidos

= \Vuelo de subida

= Vuelos de crucero y alcance
= Configuracion sucia: flaps y tren de aterrizaje desplegados

=« Despegue y aterrizaje
Como conseguirlo:

= Modelo de polar parabdlica de coeficientes constantes

Cp = Cp,+KC? ©)K =

= Component Buildup Method

UNCAMBERED C, CAMBERED

L/Dpax n e
\ 10
" (']
A
5
Drag

C -
-1 D
-2 .-
-3
-4
CAMBER DRAG

AT ZERO LIFT

Fig. 12.3 Drag polar.

E(Cp FF.Q:Sue,)
(Cogdiumsontc = et =

2 Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero
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Aerodinamica - 111

= Caracteristicas aerodinamicas de los perfiles:

= Estimar C,

=« CLmax:

configuracion limpia — métodos graficos transparencias de clase: ejemplo siguiente
pagina

configuracion sucia: tunel de viento virtual: ejemplo siguientes diapositivas y
ejemplo practico de clase

= Métodos graficos
= Clo Cro CLo, Cha
» Ala, canard, deriva horizontal y vertical, colaen V...
= Correccion para alas finitas T Flap B

[]
ﬁcﬁmax

Ce
C, = 2mA ( S_ﬂmﬂ\ (F)
24 J ~ A Eﬁ? {4 tanz Amu . 1\ S:nl:f ,Jr Boeing 737 Triple-Slotted Fowler Flaps
’ i
S| /]
GoL alpha Ostall

Figure 9.8 Construction of section lift curves for TE flaps.

- o
LR 07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 10 U=



Entrada en perdida - 11

WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)

TRIPLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP

NGI Configuracion 3.0

despegue ‘,‘
UAV Configuracion 2.0
despegue -

[

J
/.ﬂ -
UAV & NGI

Configuracion limpia

/
FOWLER FLAP

SLOTTED FLAP NO FLAP
PLAIN FLAP
i [l . | i N ' —— F
0 10 20 30 20 50 60
Agsa

v
LN 07/03/2011

After Ref. 39

Fig. 5.3 Maximum lift coefficient.

Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 11



‘L Métodos Virtu

ales -

—

i _._I__--___-__-I________

—

1
.
|

a

T MNALA

4415, BPtz=9F, Re=3000000

Cd
32 00320
2 8~ EE e T H R e e 00260
2.4 00240
2.0 00200
16 | 00160
12 00120
0.8 —hErEn 00080
04 00040
0.0 0.0
04 | | 01
08 ﬁ"‘"‘x.h g, 02
1.2 B 03
16 04
2.0 05

A6 Az 08 40 0 040 08 12 16

Section angle of attack [DEGREES)

07/03/2011

0a 1.2 1k

Section Lift Coefficient RN
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‘L Métodos Virtuales - 11

G Cq
3.2 0,0320
2+ it FH - 00280 — 1= =1, FH e e —
24 0,0240
2.0 | 0,0200 !
i i i i |
15 —— 0,0160 !
Pl ] ]
1.2 - 00120
/ J
08T T it =n 1Tt "?“'__"_'."__'_'_ omet—T— "~ """ 17 777 "EI:;:::'__,_,':.J"'_'_'_
0.4 i 0,0040
Cn /
0.0 0.0 7 | 0.0 |
01 04 0.1
0.2 08 s Cp U2 ——NACA 4475, BPts=0F, Fe=3000000 ™
\\ MACA 4415 FLAPLDC=75, ANG=-10), HFt :.99!-&3=3EIDD
03 12 0.3
04 15 0.4
05 20 l 05 |
TR L = L A 1 S 1= L Al [ 16 12 08 04 00 04 08 12 1F
Section angle of attack [DEGREES) Section Lift Coefficient

)
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Calculo C High Aspect Ratio - |

Lmax T .
Wing Lift Coefficient
= Obtener CLmax Y Og7p L Para el ala basica Angulo de ataque para sustentacion nula

C C
Clrmax = (jlﬂc"man Catsn = CLT - "ﬁﬂ"':inux

fmax
12 ‘ L. ) )
4 l—Bag, Airfoil maximum lift
3 1.6 i
of G Py - coefficient at M=0.2
B 8 - J (Cf-max"rcfmu} 14 .
'-g . 0.2<Mach 0.6 1 12 i
g i @ —E;’“‘“ 1.0 18—
i I Aoy =
, A, :
0 10 20 30 40 50 60
Wing Sweep, ALg (deg) M 10 20 30 40 50 60

Wing Sweep, A g (deg)
Figure 9.16 Angle-of-attack increment for subsonic maximum lift of high-AR
wings (adapted [10]). . _p Dagyy

Figure 9.15 Subsonic maximum lift of high-AR wings (adapted [10]).

2w A ( S ‘
| 4252 [ 2 RN '-‘E‘W:'-‘ﬂ! )
Boeing 737 i’ﬂPfE-;Uﬂl‘Tl’Lfr(ﬂvdfrHﬂpi 1 o= J4 + ?;3_ (1 -+ ta':n ;m“ f)

Figure 9.8 Construction of section lift curves for TE flaps. i -

°
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Calculo C, .., — Low Aspect Ratio - |

Wing Lift Coefficient

= Obtener C_ ... Y 0sra . Para el ala basica

— Olseall = (ﬂ'{ ) + A,
Cf-max = (Cﬂm.::c )b.ISE + ﬂ.Cme Lmax [, max
0.4
1.6
S
1.4
0.2
@ 1.2 E3R Upper Limit of
B Low-Aspect-Ratio
“x 10 Ran
AE i
g 0
0.8
Borderline /
Low Aspect Ratio Aspect
0.6 Ratlo
04 B 2 4 6 8 10 12 14
0 04 08 12 16 20 24 28 32 36 (Ca+ 1) AR tan Ayg

(Cr+1) % cos Ag

Figure 9.19 Subsonic maximum-iff increment for low-AR wings
(adapted [10]).

Figure 9.18 Subsonic maximum lift of low-AR wings (adapted [10]).

50 20
40
2 1O N AR cos Ae [14422]
Upper Limit of g cos e
o Low-Aspect-Ratio .
Range g
e ot
N ;"—-___ g
7 L
;Borderﬁne
Low Aspect Rati Aspect
L i ° jnafio
s
L’
0 - -10
0 04 08 12 16 20 24 28 32 36 0 2 4 6 8 10 12 14
(C1+1]£cosl\|_|; (C2+ 1) AR tan Ag

B

Figue 920 Angle-okatack for subsonic maximum it of low-AR wings. Figure 9.21 Angle-of-atfack increment for subsonic maximurn lift of

low-AR wings. e
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Ejemplo de Base de Datos

UIUC Airfoil Data Site
http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads.html

Michael Selig

Department of Aerospace Engineering
University of lllinois at Urbana-Champaign, Urbana, lllinois 61801

Software y bases de datos sobre informacion de perfiles.

The Incomplete Guide to Airfoil Usage
http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads/aircraft.html

David Lednicer

Analytical Methods, Inc.
2133 152nd Ave NE
Redmond, WA 98052

dave@amiwest.com

07/03/2011
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Aerodinamica - 1V

= Seleccion de perfiles aerodinamicos

= Etapas de complejidad:

=« Empezar con perfiles simples.
Analisis en

=« Continuar con perfiles de aeronaves similares:
Bases de datos volcadas en la pagina de la asignatura:

The Incomplete Guide To Airfoil Usage

UIUC Airfoil Coordinates Database - Version 2.0 (over
1550 airfoils)

= Mejorar los perfiles seleccionados

07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 17 U=



@
|
L

Estabilidad y Control

s Estabilidad:

= Estudio del trimado:
= Viabilidad del diseio mediante estudio de trimado.

= Plantear problemas de configuracion y prever solucion
para rev. 3.

= Inicio de la estabilidad Estatica.
= Inicio modelado (derivadas estabilidad).

= Interaccion:
= Dimensionado e ubicacion superficies (Diseno)
= Correccion pesos (Estructuras)
= Necesidades de Estabilidad (Aerodinamica)

.
07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 18 U=
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Estabilidad y Control - |

rimado Longitudinal

Multiples posibles variaciones para conseguir el trimado
= Incidencias de las superficies
= Superficies alares
= Distancias de las superficies
Centrarse en los elementos que pueden variar:
= Empezar con la variacion de la incidencia estableciendo las dimensiones que tenéis en pre-
disefio.
= Variacion de distancias (dentro de la logica que permita la parte de disefio)
= Superficies siempre cumpliendo actuaciones

Considerar la validez de los resultados obtenidos
= Resistencia de trimado

Verificar siempre las ecuaciones del sumatorio de fuerzas y momentos para buscarle
l0gica a lo que esta ocurriendo.
Centrarse en una velocidad (crucero) para el dimensionado inicial

Variacion del centro de gravedad en funcion del movimiento de superficies:
MARCEN EQTATICN

IVIININULLIN LY I M\l 1Vv\yU

Variacion de la efectividad de las superficies de control C s, ¥ Cyse

07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 19 U=



Variacion fisica de las superficies

Cdtotal
XNA & XCG

Xcg - wing

o Xcg - wing.
LN 07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 20 4



Analisis de Trimado — |

T W
> B =W —1L- 5 Cr, — Cp.o — O, 6,

Z M=0= Cﬂfg + GMQQ + CMgc(Se

' 7 s
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Estructuras

= Estimacion de los pesos del avion en funciéon de métodos estadisticos
empleados por las industrias

07/03/2011

Estudio de masa (fracciones) preliminar para poder proveer
estimacion centro gravedad.

Identificar las cargas que actian en la aeronave en diferentes
configuraciones.

Disefio de estructura preliminar y estudio de ajuste de pesos.

Interacciones
= Viabilidad fisica de ubicacion de sistemas (Diseio)

Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 22 U
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Estimacion de Pesos - |

Determinacion de forma estadistica.

Previo a tener valores mas representativos obtenidos mediante
modelado en CAD.

= Diferentes metodos para estimar el peso de diferentes componentes:

= Airplane Design — Part V : Component Weight Estimation
USAF Method
GM Method
Cessna Method
Torenbeek Method
= Meétodo estadistico
Raymer Method
= Grupos de pesos para diversas aeronaves
Airplane Design — Part V : Component Weight Estimation

Sirve para determinar mediante comparativas entre los diversos aviones el peso
aproximado de algunas de las partes.

Técnicas de normalizados para extrapolar posibles lineas de tendencia

07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero
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‘_L Estimacion de Pesos - |

Table 15.1 Group weight format

Weight, 1b Loc., ft Moment, ft-1b Weight, 1b Loc., ft Moment, ft-1b
Structures 4,526 106,879 guipment 4,067 80,646
Wing 1,459.4 23.3 34,004 Flight controls 653.7 2k 14,229
Horizontal tail 280.4 39.2 10,992 APU 0 0
Vertical tail 0 0 Instruments 122.8 10.0 1,228
Ventral tail 0 0 Hydraulics 171.7 21.7 3,726
Fuselage 1,574 2157 34,156 Pneumatics 2 e 0
Main landing gear 631.5 23.8 15,030 Electrical T13.2 21.7 15,476
Nose landing gear i71.1 13.0 2,224 Avionics 089.8 10.0 9,898
Other landing gear 0 0 Armament 0 0
Engine mounts 39.1 33.0 1,290 Furnishings 217.6 6.2 1,3497
Firewall 58.8 33.0 1,940 Air conditioning 190.7 15.0 2,860.5
Engine section 21 33.0 693 Anti-icing 0
Air induction 291.1 22.5 6,550 Photographic 0
0 Load and handling TA 15.0 79.5
0 Misc. equipment and We 1,000 31.8 31,800
0 Empty weight allowance 547 23.6 12,9237
Propulsion 2,354 70,931 Total weight empty 11,495 23.6 27,1379
Engine(s)—installed 1,517 33.0 50,061
Accessory drive 0 Useful load 4,985
Exhaust system 0 Crew 220 15.0 3,300
Engine cooling 172 330 5,676 Fuel—usable 3,836 223 85,551
Oil cooling 37.8 33.0 1,247 Fuel—trapped 30 223 864
Engine controls 20 330 660 il 50 33.0 1.650
Starier 39.5 i5.7 620 Passengers 0
Fuel system/tanks 68 22.3 12,666 Cargo/payload 840 21.7 18,228
0 Guns 0
0 Ammunition 0 217 0
0 Misc. useful load
0 Takeoff gross weight 16,480 22,0 362,744
07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 24 lﬁ




Estimacion de Pesos - |1

Table 15.2 Approximate empty weight buildup

Transports and

General aviation

Fighters bombers (metal)
Approximate
Item Ib/ft* {kg/m?) Ib/ft? (kg /m?) Ib/ft* (kg/m’) Multiplier location
Wing 9.0 (44} 10.0 {49} | {12} Sexposed planform 40% MAC
Horizontal tail 4.0 {20} 55 {27} 2.0 {10} Sexposed planform 40% MAC
Vertical tail % {26} &3 {27} 2.0 {10} Sanpossi Rl 40% MAC
Fuselage 4.8 (23} 5.0 {24} 1.4 {7} St etes 40-50% length
Landing gear” 0.033 — 0.043 — 0.057 — TOGW —
Navy: 0.045 —

Installed engine 13 — 1.3 — 1.4 — Engine weight —

0.17 — 0.17 — 0.10 —- TOGW 40-50% length

All-else empty”

“15% 10 nose gear; 85% to main gear; reduce gear weight by 0.014 W, if fixed gear.

—
|
T,

07/03/2011
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Estimacion de Pesos - IV

07/03/2011

Table 15.3 Miscellaneous weights (approximate)

Weight
Component Ib kg*
Missiles
Harpoon (AGM-84 A) 1200 544
Phoenix (ATM-54 A) 1000 454
Sparrow (AIM-7) 500 LT
Sidewinder (AIM-9) 200 91
Pylon and launcher 012 Wi
M61 Gun
Gun 250 113
940 rds ammunition 550 250
Commercial aircraft passenger 190 86
(includes carry-on)
Seats
Flight deck 60 27
Passenger 32 15
Troop 11 )
Instruments
Altimeter, airspeed, accelerometer, 1-2 each 0.5-1
rate of climb, clock, compass,
turn & bank, Mach, tachometer,
manifold pressure, etc.
Gyro horizon, directional gyro 4-6 each 2-3
Heads-up display 40 18
Lavatories
Long-range aircraft L dik N,l,fiﬁ 0.5 N},‘l},
Short-range aircraft 0.31 N33 0.14 N33
Business/executive aircraft 3.90 Ny 33 1.76 Ny
Arresting gear
Air Force-type 0.002 Wy,
Navy-type 0.008 Wy,
Catapult gear
Navy carrier-based 0.003 Wy,
Folding wing
Navy carrier-based 0.06 Wying

*Mass equivalent of weight,

Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero
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Estimacion de Pesos

General Aviation Airplanes:

Pesos de ala
= Cessna Method

W,

= USAF Method

= Torenbeek Method

Pesos de cola
= Cessna Method

= USAF Method

= Torenbeek Method

07/03/2011
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Estimacion de Pesos - V

= General Aviation Airplanes: ,,h,,=.:.‘0355;;_.?sa;;%mu( A_)”'ﬁqwhm(mn t/c

Raymer Method

07/03/2011
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Estimacion de Pesos - VI

= 0.0051 (WagN) 3782594 3 /ey 05 (1 + N

qupmma. — 0.0379 K, (1 + F,/B,y 0B WP NO10g0 75 1.0
* X KO (cosAn) 1AL (1 4+ S,/8,)""

= Cargo Transport Airplanes:
= Raymer Method

CEW
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Estimacion de Pesos - VII

s Se utilizan factores de correccion sobre las ecuaciones
anteriores en funcion de los materiales empleados y del

tipo de estructura

Table 15.4 Weights estimation “fudge factors”
Category Weight group Fudge factor (multiplier)
Advanced composites ([ Wing 0.85-0.90
Tails 0.83-0.88
{ Fuselage /nacelle 0.90-0.95
Landing gear 0.95-1.0
. Air induction system 0.85-0.90
Braced wing Wing 0.82
Braced biplane Wing 0.6
Wood fuselage Fuselage 1.60
Steel tube fuselage Fuselage 1.80
Flying boat hull Fuselage 1.25
Carrier-based aircraft Fuselage and landing gear 1.2-1.3

@
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Comparativa de pesos — Aviones similares - |

= Comparativa de pesos por grupos para aviones similares:

= Airplane Design — Part V
= Turbo/propeller Driven Military Transports (pp 176-177)

Table Al10.2a Group Weight Data for Turbo/Propeller

eSS T TN NN TN E NSO EEDEEESESTEERE

Driven Military Transports

T N EEEESSESTEZEEEEEXE

A.W. (HS) Douglas Lockheed Breguet
Argosy C-133A C-130H 941+
Number of engines: 4 4 4 4

Weight Item, lbs

Wing Group 10,800 27,403 13,950 4,096
Empennage Group 1,300 6,011 3,480 1,387
Fuselage Group 11,100%® 30,940 14,695 6,481
Nacelle Group 1,200 3,512 2,756 in wing
Land. Gear Group 3,180 10,635 5,309 2,626

Nose Gear 730

Main Gear 4,579
Structure Total 27,580 78,501 40,190 14,590

® _
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Comparativa de pesos — Aviones similares I

A.W. (HS) Douglas Lockheed Breguet

Argosy C-133A C-130H 941%
Number of engines: 4 4 4 4
Weight Item, 1bs

Wing Group 10,800 27,403 13,950 4,096
Empennage Group 1,300 6,011 3,480 1,387
Fuselage Group 11,100** 30,940 14,695 6,481
Nacelle Group 1,200 3,512 2,756 in wing
Land. Gear Group 3,180 10,635 5,309 2,626
Nose Gear 730
Main Gear 4,579
Structure Total 27,580 78,501 40,190 14,590
Engines 10,470 13,746
Air Induct. System
Fuel System 1,338 3,105
Propeller Inst. 5,403 in eng.
Propulsion System 2,081 in eng.
Power Plant Total 19,292 16,851
Avionics + Instrum. 578 3,582
Surface Controls in struct. 1,804 1,673 1,056
Hydraulic System 2,678 664
Pneumatic System
Electrical System 2,004 2,459
Electronics 2,047 in avionics
APU 188 651
Oxygen System 231
Air Cond. System*** 2.973 1,684
Anti-icing System ' 7917
Furnishings 3,632 4,472
Auxiliary Gear 117 6
Operating items 532
Fixed Equipm't Total 16,021 16,219
Woil* Wego 1,693 1,089
Max. Fuel Capacity 60,000 45,240
Payload (Max.) 97,162 33,461
i
— 07/03/2011

Type

Plight Design Gross
Weight, GW, lbs

Structure/GwW
Power Plant/GW
Fixed Equipm’t/GW
Empty Weight/GwW

Wing Group/GW
Empenn. Group/GW
Fuselage Group/GW
Nacelle Group/GW
Land. Gear Group/GW

Take-off Gross
Wht, WTO' lbge

Empty Weight,

Wg, 1bs
Wing Group/S, psf
Emp. Grp/Semp, psf

Ultimate Load
Factor, g’s

Surface Areas, ft2

Wing, §
Horiz. Tail, Sh

Vert. Tail, Sv
Empenn. Area, semp
*Assumed

A.W. (HS) Douglas

Argosy

82,000

0.336

0.561
0.132
0.016
0.135

0.015
0.039

82,000

46,000
1.‘
2.3

3.75+

1,458
327

250

511

Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero

C-133A

275,000
0.285
0.070
0.058
0.414
0.100
0.022
0.113

0,013
0.039

275,000

113,814
10.3
4.2

2.50

2,673
801

641

1,442

Lockheed Breguet

C-130RH

155,000

0.259
0.109
0.105
0,473

0.090
0,022
0,095

0,018
0.034

155,000

73,260
8.0
4.2

3.75»

1,745
536

300

836

941

58,421

0.250

0.508
0.070
0.024
0,111

in wing
0,045

58,421

29,675
4.5
2,6

3.75¢+

902
320

223

543
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Analisis de Vuelo Equilibrado - 11

Cp, = . = Cg,, + (I,
S S, | o %S
+ %gCLaC(Zc +€g,) + %éCL% (2t — €0,) + CL, ot CLs, q S
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Efectividad de las superficies de control

tic
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: Fig. 16.6 Theoretical lift increment for plain flaps. (Ref. 37)
1 4G
A = — L

0 | ;

1 T 1
i 2 41 Bl A0

FLAP DEFLECTION, 6f (degh
Fig. 16.7 Empirical correction for plain lift increment. (Ref. 37) angulo de la linea de bisagra

® -,
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Analisis de Vuelo Equilibrado

= La resolucion de los valores de trimado (a y d,) para diferentes configuracion
de crucero (velocidad, altura, peso)

SE =W $ Cp, — Cp.a —Cp, 6,

Z M =0 = Cy + Cry a0 — Cy, D,

= Es necesario el tener en cuenta que el avion tiene que ser capaz de satisfacer
restricciones que no estan consideradas en las ecuaciones de trimado:

= Resistencia afiadida por el angulo de ataque del avidon

Corpmmes =(BNCL o+ B + s 5 ) (C,

k\,_'w.
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i Actuaciones y Propulsion - |

= Propulsion y Actuaciones:
= Primera estimacion de actuaciones
(grandes rasgos).
= Diagrama T/W vs W/S

= Definir planta motora.

= Interaccion: En funcion de las
“performances calculadas” exigira
modificaciones de todas las ramas

07/03/2011 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero
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Actuaciones y Propulsion - 11

= Definir las actuaciones de forma precisa en funcion de sus necesidades:
= Alturas de vuelo

= Regimenes de vuelo: crucero, autonomia, ate

= Velocidades de vuelo (max, min, stall, etc...) Whe 590V Azzossan SClmaroy pan

= Configuracién sucia y limpia Whs  3PhaVEraLLnrmme SCloasnrary

= Velocidades de entrada en pérdida

) 1 _. -
W=1L= H-’JT"S?TALL-EC'LIWI

[ 1 o ——
IlI W ha TﬁhIIISTALLr:LEA.\r'b("L

= Correccion de los empujes: VsTaLLomey =\ 7.
= Correccion para representarlos
= Correccion para obtener valores razonables

= Analisis concurrente:
= 12 etapa RFP |:> W/S & T/W

MATO L BAN

T =
2'”"39'5 “Lmazpipry

= 22 etapa
w/s & T/W =) RFP

"-:,' H"-rlf ot er
g £ ~agter
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