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Fig. 5.4 Takeoff distance estimation. [
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W,
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payload Payiaad Wa

Dimensionado Preliminar & Inicial
=) () = (5) (1) Tema 3

Maximum Prop Range: W/S = gvrAeCp,

Maximum Jet Range: W/S = qwf rAeCp,y/3
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i Outline

= ¢Donde Empezar?
= Como Establecer Criterios Comparativos.
= First Order Sizing.

= Dimensionado Inicial
= Estimacion de fracciones de pesos

= Ejemplo.

= Definicion Carga de las Alas.

= Definicion Relacion Empuje/Peso.

= Actuaciones que definen T/W y carga de las alas.
= Especificaciones FAR, MIL, JAR

= Bibliografia.
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Classical Aircraft Sizing I

HOW CAN ! ANALVZE
WHAT SIZE YOUR AIRPLANE
SHOULD BEIF | DONYT EVEN
KNOW WHAT IT LOOKS

HOW CAN | START TO
DRAW (T 1= f DON'T
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SIZTE } T SHOULD BE 77
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Ocean Engineering
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¢Donde y Como Empezamos?

= Para abordar el dilema de donde empezar hay que
definir los requerimientos de la aeronave:

= ¢Qué tipo de tarea se supone que tiene que realizar?
= Autonomia de vuelo

= Alcance.
= Rango velocidades.

= Requisitos de despegue y aterrizaje.
Carga de Pago

= Maniobrabilidad.

= Definir criterios de seleccion que sirvan de pautas para
comparacion.

= Requisitos de MIL, FAR, CS

= iUtilizarlos como pautas no como restricciones!

Aeroesp ac"a" Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es



Criterios de Seleccion

(me

Multiples Criterios en la Industria

= Definir criterios de seleccion: algunas posibilidades son:
Minimo coste durante el ciclo de vida (life cycle)

Minimo coste operativo directo (Direct Operating Cost).
Minimo coste de retorno a vuelo (flyaway)

Minimo coste de combustible

= Minimo TOGW

= Coste es el verdadero criterio de seleccion pero es muy dificil de
estimar.

= Para una clase similar de aviones, el coste por unidad de peso
de combustible es similar.

= Un buen criterio puede ser el de minimo peso para poder asi
comparar alternativas.

= Dimensionado Inicial — Estudio pesos.

Ingenieri a .
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Boeing Studied the Same Design Problem Using
Several Figures of Merit

Min Min
Gross Life Min Min
Item Weight Cycle cost DOC fuel
TOGW. Ib 504,0002 524,000 508.000 547.000
DOC, $/ton-mile-day 0516 0567 04972 0567
Fuel. Ib 115,000 127,000 119.000 111.0002
Life cycle cost. $B 17.7 16.62 17.7 18.0
Wing loading, psf 136 128 142 115
Thrust/Weight 0.239 0.202 0.238 0.191
Wing Aspect Ratio
Structural 15b 10.2 13.2 15
Aerodynamic 8.5 9.9 8.6 14.2
Wing Sweep. deg 41 10 36 13
Wing mean t/c 0.122 0.128 0.090®*  0.090b
Takeoff distance, ft 80000 8000P 8000P 7680
Initial cruise Mach 0.782 0.645 0.790 0.669

mrospace and
Ocean Engineering

ioptimum design

®boundary value

Design Optimization and Technology Assessment”

source: Jensen, Rettie and Barber. "Role of Figures of Merit in /

Journal of Aireraft. Vol. 18, No. 2, Feb. 1981

slide 5 — ¥

Aeroespacial
“E81 - Urieeraitad oe Sevita s
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,e/Bneing Found Minimum Gross Weight and DOC \

Were Best ““Average” Figures of Merit

Penaltv in off-desion figure of merit, %

Off-design Gross Life

figure of mernit Weight  cvele cost DOC Fuel
Gross Weight - 4.0 0.8 8.5
Life cycle cost 6.6 - 6.6 8.4
DOC 3.8 14.1 - 14.1
Fuel 3.6 144 7.2 -
Cumulative Penalty 34.7 53.6 33.9 87.8
Average off- 5.78 8.93 5.65 14.63

design penalty

source: Jensen, Rettie and Barber, "Role of Figures of Merit in
Design Optimization and Technology Assessment”

Ocean Engineering

wemsp’me and Journal of Aircraft, Vol. 18, No. 2, Feb. 1981 /

Lo05

Aeroespacial
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Importancia del Dimensionado Inicial

Dimensionado inicial es la parte mas importante en el disefio de una
aeronave.

= Determina el tamano de la aeronave: el peso que el avidn debe de tener
para ser capaz de satisfacer los requisitos de actuaciones con la carga de

pago requerida.
La filosofia del dimensionado sigue un proceso inverso al [0gico:

= Se conocen los requisitos de actuaciones (carga de pago, alcances,
autonomia, etc...) y se quiere saber como de grande tiene que ser el avion
para ser capaz de satisfacer dichos requerimientos.

Existen varias etapas en el proceso de dimensionado:

=« FIRST ORDER SIZING: Dimensionado a partir de un boceto conceptual y
herramientas
= Empleo de datos estadisticos que sirven para definir los 6rdenes de magnitud

=« INITIAL SIZING: Dimensionado a partir de FIRST ORDER SIZING y
estimaciones basadas en

= Datos relacionados con las actuaciones mediante los métodos basados en el tipo
de motor

Ingenieria
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First Order Sizing - Estudio Pesos

= Dimensionado inicial del avion basandonos en los pesos fijos y
estimaciones de pesos no determinados

= Peso de despegue acumulativo (Takeoff-Weight Buildup)

WO — Wcrew + Wpayload + quel + Wempty
W, W,
Wo = W.+W — | W, W
’ i p+(W0) 0+(W0) ’
W.+ W,
Wy = L

L= (w) - (%)
= Dos incognitas que tiene que ser estimadas ya que carga de pago y
tripulacion son consideradas fijas.

= Fraccién de combustible.
= Fraccion del peso en vacio.
= Proceso:
= Estimacion de la fraccion de peso en vacio
= Estimacion de la fraccion de combustible
= Calculo del peso de despegue de forma iterativa

Ingenieria .
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. ¢ . 4 Y 4 W
Estimacion de la fraccion de peso en vacio - —=

Wo

Calculado de forma semi-estadistica y empirica estimando y sumando la
contribucion de cada uno de los diferentes componente que forman la
aeronave:

= Los valores suelen oscilar entre 0.3~0.7.
Métodos empleados: First Order Sizing

= Determinacion mediante ecuaciones empiricas generadas por las empresas
que disenan aviones para establecer pesos orientativos de cada una de los
componentes que constituyen un a aeronave:

= Alg, fuselaje, derivas verticales y horizontales, tren de aterrizaje, componentes
eIectrlcos etc...

= Es conveniente no depender completamente de las datos empiricos disponibles
en la literatura, y genera dentro de la posible medida los propios datos en
funcién de las aeronaves que se aproximan a los requisitos del RFP.

Mas detalle “Estructuras Detalladas” (estimacion de pesos...).

= Las ecuaciones se han obtenido a partir de datos disponibles de aeronaves
similares y encontrado relaciones empiricas que producen valores mas precisos
que el First Order Method.

Jane’s All Aircraft, Raymer, Roskam, etc...
« Datos histdricos o ecuaciones estadisticas.
=« Consideraciones de materiales y de configuraciones.

Ingenieria p——
. %
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio - We

0

Sized takeoff weight W, (kg)

Empty weight fraction

100 1000 10,000 100,000
0.8 .
First Order Method
W, .,
07 —= es funcion del W,
Wo
i e %) 7C
06 W - A O KU S
0
Hay que hacer una estimacion inicial
pot Table 3.1 Empty Weight Fraction vs W,
We/Wy = AWEK, A {A-metric} c
Sailplane—unpowered 0.86 {0.83} —0.05
0.4 Sailplane—powered 0.91 {0.88} -0.05
Homebuili—metal /wood 1.19 {1.11} =0.09
Homebuilt—composite 116 {1.07} —0.09
100 1000 10,000 100,000 1,000,000 General aviation—single engine 2.36 {2.05} =018
Sized takeoff weight W, (Ib) General aviation—twin engine 1.51 {1.4} | —0.10
Agricultural aircrafi 0.74 {0.72} -0.03
. i Twin turboprop 0.96 {0.92} —0.05
Fig. 3.1 Empty-weight fraction trends. Flying boat 1.09 {1.05} | —005
.. , Jet trainer 1.59 {147} | -0.0
La fraccion de peso en vacio Je fighter 234 | iy (iZ0s
. . ) Military cargo/bomber 0.93 {0.88} —-0.07
disminuye al incrementar Jet ransport 02 | {97y | =006
L. UAV—Tac Recce & UCAV 1.67 {1.53} -0.16
el peso inicial de despegue UAV—high alffude 275 | {248y |'Zois
UAV—small 0.97 {0.86} -0.06
K5 = variable sweep constant = 1.04 if variable sweep = 1.00 if fixed sweep
Ingenieria ‘.}:r_

Aeroespacial
T -

31 Urvernidet or Sevta
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio - —=

Wo

Table 3.1 Empty Weight Fraction vs Wy

{A-metric)

. Sailplane—unpowered . 086 | {083} -005 |

. Sailplane—powered [ 051 {0.88} [ ~=0.05"

 Homebuilt—metal /wood SRS e e ~009

| Homebuilt—composite |8 iRy {1.07} . —0.09

’ General aviation—single engine | 2.36 {2.05} -0.18 }

' General aviation—twin engine O | {1.4} |.c=0.10 |

i Agricultural aircraft i 074 {0.72} -0.03

- Twin turboprop 096 | {0.92} . —0.05

" Flying boat 1.09 {105} | -005

- Jet frainer RE 01 R s el e
Jet fighter 2.34 {2.11} Eeastid o

' Military cargo,/bomber . 093 | {088 | -007 |
Jet transport 102 = (090 ~006 |

UAV—Tac Recce & UCAV 1.67 {1.53} —-0.16

| UAV—high altitude 078 L s ~0.18

| UAV—small 0.97 {0.86) | —0.06

Kss = variable sweep constant = 1.04 if variable sweep = 1.00 if fixed sweep
Ingenieria i
Aeroespacial Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 12
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio - We

Table 6.1 Empty weight fraction vs Wy, A, T/W,, W,/S, and M.,

W,/ Wy = (a + bWETAC(T /W) (Wo/S)T*MS K, s

max

fps units a b Cl C2 C3 4 Gy
Jet trainer 0 4.28 A0 T AR GE —(2% ~ 8l
Jet fighter =000 - 216\ —{10 . 020 ° fibd -~ XN
Military cargo/bomber 0.07 LN Q107 U110 TN S ANAeT (NS
Jet transport 032 0.66 =013 030 006 0.05

~Q15

Kyg = variable sweep constant =

Ingenieria

Aeroespacial
“E81 - Urieeraitad oe Sevita s

1.04 if variable sweep
1.00 if fixed sweep

Se requieren estimacion —

T
Wo

Table 6.2 Empty weight fraction vs Wy, A, hp/W,, Wy/S, and V., (knots)

We/Wo = a + bWg' A% (hp/ Wo) > (Wo /) V3,

fps units a b Cl c2 3 C4 CH
Sailplane—unpowered 0 0.76. . w005 Sl .0 Ok . .06
Sailplane—powered 0 LZ1 SRR IS = RS
Homebuilt—metal /wood 0 DL7 1o e SRa Bl ORI o I, 11— LA B T
Homebuilt—composite 0 02 ey SR 63 L R T R R ) W
Gen. Av.—single engine w4 NS ¢ L e IR R 1 o PR | e SR 5
Gen. Av.—twin engine g oL T I T s 16 L W Y R L e
Agricultural aircraft 0 6 R G R 0 RSN 6 1 GRS | 1 R 2
Twin turboprop 37 0O D0 OB OB = 008 3D
Flying boat 0 (i CORE . & 03 1 0 AR ¢ % 1 ERE 1 05, TNERERLL T T T e TR 8 S 1.

Calculo de Aeronaves y Sistémas;a—(_e Aefgnaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio - We

0
Sized takeoff weight W, (kg)
100 1000 10,000 100,000

c

S

=

2
2
>
a
£
w

100 1000 10,000 100,000 1,000,000
Sized takeoff weight W, (Ib)
‘ Fig. 3.1 Empty-weight fraction trends.
Ingenieria
14
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¢ Estadistica UAV — Wingspan vs. Weight

3 Urvweriaed or Sevia

100000———————————————————————————
Global Hawk+*"" -
Darkstar o -
Gnat .Irs‘o\c_hnp';idltﬂr \( ..... ‘\ _ -
Huacer o '... pry
10000 Fireheetlodel 210 : \ -~ e
Model 324, Mﬂ\’mi N IF:\ YR T L ‘.\
Ourider SONNL 2 e
1000 * s;\?\ \ﬁ\" 1 2 " Theseu
-iﬂ Dragzor Warrior & \ . / < | N
H " N i
E 100 smrsmes s - ST S ST\
oo 7’ ¢ p Skyeye \ pp—
4 ioneer
g : . rier Perseus B Raptor
o ,.R . Profyler
— 10 “Shadow 200
© ’ \ o '\\ Truck
P \ Tern
1 Asrosonds
“Javelin 8 Gasoline
\ \Poinmt B Elecmic
Hawk- 7B A Tuioe
* Glider
0.1
0.01
0.1 1 |
Wing Span, m
FIGURE E-1: UAV WINGSPAN VvS. WEIGHT.
— evesRerE Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Estadistica UAV — Payload vs. Endurance

Ingenieria

Aeroespacial

10,000 F
B QJ-UCAS
Q RQ-4B Global Hawk
| Q RQ-4A Global Hawk
1,000 E
| ) MQ-9A Predator B
- = CQ-10 Snowgoose
9 [ Q MQ-1B Predator
> = ) Q A-160
-E X-50 RQ-5 Hunter
S | Q Q Q Q ER/MP O |-Gnat-ER
S o E
= RQ-8 Fire Scout
(& ]
T 100 F RQ-2B Pioneer
o [ Q RQ-7 :Dfus
[~ Q0
3 - \~ RQ-7B Shadow
o = RQ-7A Shadow
| Q Tem
— Q Neptune
Q Dragon Drone
10
— Y Scan Eagle
[ Q Silver Fox
FPASS
Raven . g .
Dragon Eye Pointer Systems in red italics use notional
/ // values for payload and endurance
L5 ,}Aerosonde
0 10 20 30 40

Endurance, Hrs

FIGURE 4.4-1. UA PAYLOAD CAPACITY VS. ENDURANCE.
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio —= - II

Wo

Empty Weight (Ib)

Ingenieria

Aeroespacial
=i, o

Fighter

(T/W)10 < 0.9 and/or (W/S)10 > 70
(T/W)T0 > 0.9 and/or (W/S)TO < 70 Wempty =0.911 TOGWO-947
Or Developmental

Wempty = 1.2 TOGWO947

Alr-to-Ground
Wempty = 0.774 TOGW %Y

Fighter Aircraft
Load Factor 2 7.33
Conventional Metal Structure

LNV W -

F100D
F1018

F5A
F5SE
F102A
F104C
F105D
F1068
FI11A
A378
A7D
F14A
FI5A

YF17
F108
Al0
F16A
F18C
F22A
F18E
F16C
AVas
X35A
X358
F15C
F15E

2 3 4 5 6 8 10° 2 3 4 5 6
Takeoff Gross Weight, TOGW (lb)

Figure .1 Trend of empty weight with takeoff gross weight—fighter aircraft.

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio We - I11I

0

Bombers & Transports

10°
8
6
; Egﬁ ;f- o 707-3208 Bombers and Transports
3 C121C 18 727-200 Conventional Metal Structure
4 4 C1238 19 737-200
5 C124C 20 Boeing 747-2008
3 6 Cl1308 21 Lockheed -1011
7 CI30E 22 Douglas DC-8
ey 8 (131 23 Douglas DC-10
0 2 9 (1338 24 Boeing 757-200
- 10 C1358 25 767-300
E 11 C1408 26 777-300
=) 12 CI141A 27 GulfstreamV
@ 13 BS2H 28 ATR42
= 10* 14 BS2E 29 B2
2 15 870
a 8
& 6
- Conventional Metal Structure
Wempty = 0.911 TOGW?-947
4
3
2
10° L - .
10 2 3 4 5 6 8 10 2 3 4 5 6 8 10

Takeoff Gross Weight, TOGW (lb)

Figure 1.2 Trend of empty weight with takeoff gross weight—bombers and transports.

Ingenieria
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio == - IV

Wo

. Light Civil Aircraft
10
Beechceraft Bonanza
Beechcraft Baron
Beecheraft Queen Air
Beecheraft King Air Light Civil Aircraft

Cessna 172 7
: LLEIE Conventional Metal Structure

Cessna 310

Cessna Citation
Lockheed S3A Viking
R1 Sabreliner Series 60

PA-18 Super Cub
mcomncz’

Cherokee

PA-31P Navajo
Cessna 182

bSOV NANAWN —-

Empty Weight (Ib)
)
o>

Conventlonal Metal Structure
Wempty = 0.911 TOGW947

4
3
2
103 - 3
10 2 3 4 5 6 8 10° 2 3 4 5 6 8 10°
Takeoff Gross Weight, TOGW (Ib)
Figure 1.3 Trend of empty weight with takeoff gross weight—light civil aircraft.
Ingenie
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio We -V

0
Jet Trainer
10°
8
@ Production
o @ I
1 R1 (NGT)
2 RIT2C i i
a 3 G 1378 Jet Trainer Aircraft
. 4 Cessna (NGT)
5 AlphaJet
6 90A
- 7 CzechAerol-39
L 2 8 HSHawk
= 9 Mac-D T-45A Goshawk
= 10 N-35 (VTX)
o 11 Fai T-46A
K] 12 Northrop T-388
= 104 13 Aermacchi M-346
> a 14  Aermacchi MB-326 o
3 i i Wempty = 0.747 TOGWO993
W 6
4
3
2
10° -
10° 2 3 4 5 6 8 10 2 3 4 5 6 8 10°
Takeoff Gross Weight, TOGW (lb)
Figure 1.4 Trend of empty weight with takeoff gross weight—jet trainer aircraft.
Ingenieria )
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio We - VI

0
ISR
10°
8 Intelligence/Reconnaissance/Surveillance
6 ISR Aircraft
Empty
4 Aireraft ~ Empty TOGW AR Fraction
1 U-2A 10,181 19913 106 0510
2 U-25 16617 38801 106 0430
3 Tier 3- 4554 8600 141 0530
4 GlobalHawk 9,200 25600 25.0 0.360
= 3 5 SR-71 56,155 140,750 1.72 0.400
8 6 PredatorA 773 1873 220 0410
- 7 PredatorB 3902 8640 220 0450
= 8 Condor 7070 20300 360 039
% 9 Polecat 6384 9,179 120 0.69
E; 104
o 8 © Production
E & A\ Demonstrator
4 Wempty = 0.75 TOGWO.947
3
2
3
10 4 5
10? 3 4 5 6 8 10 2 3 4 5 6 8 10

Takeoff Gross Weight, TOGW (lb)

Figure 1.5 Trend of empty weight with takeoff gross weight—ISR aircraft.

Ingenieria
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio —= - VII

W
UAVs
104
i
: Turbine Maneuver UCAV g/
6 Turbine UCAV Wempty = 3.53 TOGW®2™
A uwav HALEISR
11 X45A
N B,
Prop / Endurance <12 hr
o Wempty = 2.18 TOGW?215
a 2
- Prop / Endurance > 12 hr
ey Wempty = 1.66 TOGWO#15
T Turbine ISR, Endurance
i 10° Wempty = 2.78 TOGWO31S. s
8 8 v € Propeller ISR
2 g;En
4 ; 3 PredatorB
4 Predator A
5 Heron
Unmanned Air Vehicles (UAV) 6  Hermes 450
10 Condor
2 Turbine ISR
8 Global Hawk
9 Tier3-
102 )
10? 2 3 456 810° 2 3 456 810° 2 3 456 810
Takeoff Gross Weight, TOGW (lb)
Figure 1.6 Trend of empty weight with takeoff gross weight—UAVs.
Ingenieria )
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Estimacion de la fraccion de peso en vacio We - VIII

0

Empty weight fraction

1.0 K \
\\
0.8
EmptyWeight (metalak) _ _ 0.911
TakeoffWeight ~ TOGW ™!
0.6
Weight
Fraction
0.4
0.3
0.2
\ \
@ Bomberand Transport\ircnft \
A LightCivil Aircraft ~ \ \
\ \
[ Fighter Aircraft \\ \\
\ \
0.1 A A
10° 2 3 4 6 104 2 3 4 6 105 2
Takeoff Weight (Ib)
Figure 5.4 Empty-weight fraction for current aircraft (fighters, bombers, and light aircraft).
Inge......— "
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0

No Aircraft Type Engine S MTto me HE
) E

(m") | (kg) kg) |,

1 | Voyager Circumnavigation | piston 30.1 4398 1020 0.23

2 | Questair Spirit Sport homebuilt Piston 6.74 771 465 0.6

3 Skystar Kitfox V Kit-built Piston 12.16 544 216 0.397

4 Beech Bonanza A36 | Utility Piston 16.8 1.655 1,047 0.63

5 | Air & Space 20A Autogyro Piston 11.337 | 907 615 0.68

6 Stemme S10 Motor glider Piston 18.7 850 640 0.75

7 | BN2B Islander Multirole transport Turboprop | 30.19 2.993 1866 0.62
8 | C-130H Hercules Tactical transport Turboprop | 162.12 | 70,305 34,686 0.493
9 | Saab 2000 Regional transport Turboprop | 55.74 22.800 13.800 | 0.605
10 | ATR 42 Regional transport Turboprop | 54.5 16,700 10.285 0.616
11 | Air Tractor AT-602 | Agricultural Turboprop | 31.22 5.443 2.471 0.454

12 | Cessna 750 Business jet Turbofan | 48.96 16.011 8.341 0.52
3 | Gulfstream V Business jet Turbofan | 105.63 | 40,370 | 21,228 0.523

14 | Falcon 2000 Business transport Turbofan | 49.02 16,238 9.405 0.58

15 | Airbus A340 Wide bodied airliner | Turbofan | 363.1 257,000 | 123.085 | 0.48
16 | MD-90 Airliner Turbofan | 112.3 70,760 | 39.916 | 0.564

17 | Beechjet Military trainer Turbofan | 22.43 7,303 4,819 0.66
18 | Boeing 777-300 Wide bodied airliner | Turbofan | 427.8 299 370 | 157,215 | 0.525
19 | Airbus 380-841 Wide bodied airliner | Turbofan | 845 590,000 | 270,015 | 0.485
20 | BAe Sea Harriler Fighter and attack Turbofan | 18.68 11.880 6,374 0.536

21 | F-16C Falcon Fighter Turbofan | 27.87 12,33 8.273 0.67

22 | Eurofighter 2000 Fighter Turbofan | 50 21,000 | 9.750 0.46

23 | Volmer VI-25 Hang glider/Kite No engine | 15.14 140.5 50 0.35

Sunfun

24 | Manta Fledge III Sailplane/Glider No engine | 14.95 133 33 0.25

25 | MIT Daedalus 88 Man-powered Prop- 29.98 104 32 0.307
human

26 | Global hawk Unmanned Turbofan | 50.2 10,387 3.851 0.371

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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. Y 4 Y 4 ’ W
Estimacion de la fraccion de peso en vacio We - X

W,

TO

. w.
Correccions —=
Wo

- multiplicarse por 0.9 para aviones de materiales compuestos
- multiplicarse por 1.03 si GA es “utility”

0

—aW,, +b

- Multiplicarse por 1.06 si GA es acrobatico

Ingenieria

Aeroespacial

Pesos el Ib

No | Aircraft a b

1 | Hang glider 6.53x10~ -1.663
2 | Man-powered -1.05x107 | 0.31
3 | Glider/Sailplane -2.3%10™ 0.59

4 | Motor-glider -1.95x10" | 1.12
5 | Mirco-light -7.22x107 | 0.481
6 | Homebuilt -4.6x107 0.68

7 | Agricultural 3.36x107 | -3.57

8 | GA-single engine 1.543x10° | 0.57

9 | GA-twin engine 2.73x107 | -9.08
10 | Twin turboprop -8.2x107 0.65
11 | Jet trainer 1.39x10° | 0.64
12 | Jet transport -7.754x10° | 0.576
13 | Business jet 1.13x10° 0.48
14 | Fighter -1.1x107 0.97
15 | Long range, long endurance -1.21x107 0.95

25 U¥
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n I 4 N 4 = W
Estimacion de la fraccién de combustible - —

Wo

= La estimacion de la fraccion de combustible incluye a su vez el
estudio de diversos factores:

= Seleccion Perfiles de Misidn (Mision Profiles).

= Fracciones del peso segun el segmento de la misién (Mission Segment
Weight Fractions)

= Consumo especifico de combustible (Specific Fuel Consumption)
= Estimacion de la fraccion L/D (L/D Estimation)

= Estimacion de la fraccion de combustible W¢/W, (Fuel-Fraction
Estimation)

= Proceso Iterativo.

= Métodos empleados:
= Dimensionado Preliminar (First Order Sizing).
= Métodos estadisticos.
= Dimensionado Inicial (Initial Sizing).

= Refinamiento del primero método de aproximacion utilizando ecuaciones
empiricas y métodos mas precisos.

[*] Ingenieria p—
. %
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Fracciones del peso segun el segmento de la mision - I

= Una vez obtenidos todos las fracciones de combustible de los
diferentes segmentos, se multiplican todos ellos para obtener Ia

fraccion de peso total.

= Fraccidon del combustible
= para todos los segmentos si no hay perdida de carga de pago

Wy W W, W, W; Ws; w;
—1.06 (1 =% Wy Wo Ws .
Wo Wo Wy Wi W; Wi

W
= Con perdida de pago, la fraccion de combustible tiene que
calcularse independientemente para cada segmento, y luego

sumarse.
= Para First Order Method asumir que no hay perdida de carga de pago

X
We
Wf (1 _ Wi ) i Wf = Z Wf. Wo=Werew + W fixed + Wdropped + We+ ( )WO
Wi_1 m t Wp
payload payload
= Hay que tener en cuenta como combustible de reserva un 6%
= Consumo de combustible degradado: 5 %
= Combustible no accesible — 1 %
X
Ingenieria Z s
27 Us
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Seleccion Perfiles de Mision

(me

Simple Cruise Mission es el
perfil tipico de aviones de
transporte comercial.

Cruise Out

Air Weight Drop
Superiority

Climp,

Generalmente por seguridad
hay que prever:
= 20-30 min. de espera 5 [ Commercial
(10,000 pies de altitud) > | Transport
= Alcance adicional al
aeropuerto mas cercano
Aunque el perfil de la mision LomLove
puede ser un alto porcentaje S | Swike
del tiempo total, los Weight Drop
requisitos de peso no estan
solo sujetos al perfil de la
m|S|On Takeoff
=« Distancias de despegue.
= Maniobrabilidad.
= Ratios de subida...

Fig. 3.2 Typical mission profiles for sizing.

Ingenieria . o
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Fracciones del peso segun el segmento de la mision - 1

Table 1: Typical average segtment weight ffractions

Dividir y enumerar las diferentes secciones de la No Fission Segmrent W, W, 1
mision . o 1 Taxi and take-off 0.97 — 0.975

= W;: Peso inicial. 5 Climb 0.985

= W;: Calentamiento y despegue. 3 Descent d 99

. W,: Subida. - '

4 Approach and landin 0.995
= W5 Crucero. = :
= W, Espera.

= W:: Aterrizaje.
Durante cada mision especifica, el avion pierde peso p

el consumo de combustible (no es un avion de combate W;_, |:> Wiy
por lo que no puede desprenderse de la carga de pago). £t = In .
Se trabaja mejor con fracciones de la relacion entre
peso en cada segmento (W,) i el peso del segmento
anterior inicial (W)

Los segmentos de calentamiento y despegue, subida y
aterrizaje se calculan utilizando datos historicos.

Los segmentos de crucero y de espera se calculan
utilizando las ecuaciones de Breguet para el alcance y

autonoma de vuelo

autonomia de vuelo C = consumo especfico de combustible
= iImportante ser consistentes con las unidades! V = velocidad
L/D = ratio Empuje/Resistencia
Wy /time 1%
C = ——— = Chower — = Chhp——"(Ips units
Thrust power T bhp 550”{}( PSs umni '3)
Ingenieria "'pr-

Aeroespacial &
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Consumo Especifico de combustible

_ Wy /time Vv

C = = Cpower— =D —

- ower f .t
Thrust i Mp 550np( bR Waits)

= Valores historicos de diferentes
motores para determinar las
tendencias del consumo especifico en
funcidon de diferentes velocidades

Equivalent jet SFC (Ib/hr/Ib)

Table 3.3 Specific Fuel Consumption, C

Typical jet SFCs: 1/hr {mg/Ns} = Cruise | Loiter

4 60

1 40

mg/Ns

1 20

1 1 0

Pure furbojet | 09{255) | 08{227} 0 { "

3 4 5

Low-bypass turbofan - 0.8{22.7} | 07 {19.8} | Maghoumber

High-bypass furbofan 050141} | 04{11.3} |

Table 3.4 Propeller-Specific Fuel Consumption, Cyhp,

Propeller: C = Cpower V/mp = Cpnp V/(5507p)

Typical Cppp: Ib/hr/bhp {mg/W-s} . Cruise Loiter
Piston-prop (fixed pitch) 0.4 {0.068} 0.5 {0.085}
Piston-prop (variable pitch) . 0.4 {0.068} | 0.5 {0.085} |
Turboprop | 05{0085}  06{0.101}

[*] Ingenieria .
[} , : :
— Aeroeﬁffff! £ Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es

Fig. 3.3 Specific fuel consumption trends (at typical cruise altitudes).

np ~ 0.75



‘L Tendencia Consumo Especifico

a 1 60

e

« .2

e

o

e Z

o 4140 5

o

K

&1

o

o 1 20
0 | | 1 | 0

0 1 2 3 4 5
Mach number

Fig. 3.3 Specific fuel consumption trends (at typical cruise altitudes).

Ingenieria .
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Fracciones del peso segun el segmento de la mision - II

W,: Calentamiento y despegue: "1 _ 597 _0.99
= Datos estadisticos historicos Wo
W,: Subida y aceleracion:

= La aceleracion se calcula desde una velocidad inicial M=0.1 hasta la velocidad
final

= se calcula la fraccion de peso introduciendo el Mach al que se quiere acelerar

Subsonic = = 1.0065 — 0.0325M

i—1

Supersonic = = 0.991 — 0.007M — 0.01M?

1—1

= Si la aceleracion fuera/fuese desde una velocidad diferente a M=0.1, se calcula
primero la fraccion de peso con la ecuacion correspondiente
(subsonioc/supersonic) y luego se divide por la fraccion de peso calculada para
la velocidad inicial

= Ejemplo: Acelerar de M=0.5 = 0.8

Wi
: — 1.0065 — 0.0325(0.5) = 0.9902 W, 0.930
Wi—l M=0.5 : = ﬁ = 0.9902
W; Wit y=05-5m=08  0.9902
’ = 1.0065 — 0.0325(0.8) = 0.9805
Wi M=0.8
Aeroesp ac:af‘ 2 Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 32 U#



Fracciones del peso segun el segmento de la mision - II

= W5 Crucero:

Estimacion Cp, Estimacion W/S

Jet = L - exp (——RC') VL (Wi \ 1 /

W, V (L/D) R - ——m( * ) — =1
CD W; 9Cpy 4 S A
) . : S qmAe
Epops sz - (550??2%) o= aph (Wv;f_- 1) S N
1—1 i
g /‘ Estimacion AR (A) Estimacion e ~0.85
. v I I I
= W,: Espera: iiiDepende de la geometrialll
iiiUNIDADES!!!

Jet = Wi—x ﬁ
T Wi TP\ UD

W; ex —F -V - Cppp
Wi T 550m, (L/D)

Prop =

Ingenieria ;
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Fracciones del peso segun el segmento de la mision - III

= W:: Combate o tiempo conocido de gasto de combustible:
= Normalmente definida por el tiempo de combate maximo (d~3 minutos).

= T/W definido para empuje y peso en el tramo de combate no en las
condiciones de despegue.

i T .
szl =1-C (W) d <= d = tiempo de combate

= Si el tiempo de combate se define como como una serie de giros (x) a una
velocidad (V)

n S nmax i n S qCLT?'l(LSC
2z Ve T L . G
== - — n— ——
Y gvn? —1 W D — =
qn% S qmAe

= W,: Descenso: datos historicos
Wi

= 0.990 — 0.995
Wi_1
= W.: Aterrizaje y taxy de regreso.
Wi
= 0.992 — 0.
T 0.992 — 0.997

Ingenieria

. o
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= Seleccion Perfiles de Misidon (Mision Profiles).
FI rst O rder Sizi ng Fracciones del peso segun el segmento de Ia
mision (Mission Segment Weight Fractions)
=  Consumo especifico de combustible (Specific
Fuel Consumption)

. o Boceto del = Estimacién de la fraccion
[ Objetivos de Diseno ] [ Diseno ] Sustentacion/Resistencia (L/D Estimation)
- Estimacion de la fraccién de combustible
(Fuel-Fraction Estimation)
Proceso Iterativo
Seleccién AR [ Swet/ Srefl L/ Dmaxr L/ Dcruise 1
W W,
W¢/W ] — =106(1—(—
[ fi 0 WO ( ( WO )
[ Suponer W, ]
W, = W. + W,
L, L, W A7
[ Ecuacion W./W, ] [ Ecuacion W, ] 1 — (Wﬁ) — (HU)
W Proceso lterativo
e C [ W, Calculado & W ]
—_— AWO K’US 0 f
0

Ingenieria

— i o
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i Design Example: ASW Aircraft

= Ejemplo del diseno preliminar de un avion para guerra antisubmarina (ASW)
= Requisitos:

= Volar a 1500 nmi del punto de despegue

= Vuelo en espera durante 3 hrs

= Regresar al punto de despegue (1500 nmi)

= Carga de pago (material electronico) 10000 Ibs

= Pilotos y operadores: 800 Ibs.

= Velocidad de crucero: M 0.6 P

r FUEL TANKS
<=r
a L — D
o] O o )
1=CONVENT 1OMAL 2-OVER-MING NACELLES
; j AVIONICS BAY
o] (@) %
I-CANARD,LOW WING A4-CANARD, HIGH WING
Fig. 3.9 ASW concept sketches. Fig. 3.10 Completed ASW sketch.
Ingenieria = .-p
Aeroespacial 2
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Ejemplo

Box 3.1 ASW sizing calculations

Mission Segment Weight Fractions (British Units)

1) Warmup and takeoff
2) Climb
3) Cruise

4) Loiter

5) Cruise (same as 3)
6) Loiter

7) Land

W,/ Wy =097 (Table 2)
W,/W, = 0.985 (Table 2)
R = 1500 n.mi. = 9,114,000 ft
C =0.51/hr=0.00013891/s
V = 0.6M x (994.8 ft/s) = 596.9 ft/s
L/D =16 x 0.866 = 13.9
Wi/ Wy = el RE/VL/DI — 0153 _ () gsg
E=3hr=10,800s
€ =041/hr = 0.00011111/s
L/D = 16
W/ Wy = e “EC/E/PY = o =0075 — 9 9277
E=1hr=1200s
C=0.00011111/s

L/D=16
We/Ws = e 9% = 09917
W5/ We = 0.995 (Table 2)

W3/ Wo = (0.97)(0.985)(0.858)(0.9277)(0.852)(0.9917)(0.995) = 0.6441

wende e Sevia

W,/ W, = 1.06(1-0.6441) = 0.3773
W,/ Wo =0.93 Wy > (Table 1)
W — 10,800
0= %%
1=03773 -
Wy
Wo. guess W,/ Wy W. W, calculated
50,000 0.4361 21,803 57,863
60,000 0.4305 25,832 56,198
56,000 0.4326 24227 56,814
56,500 0.4324 24 428 56,733
56,700 0.4322 24,508 56,702
‘-_H. e UUG,\IHU!“!

Table 3.2 Historical mission segment
weight fractions

(W,/W;_))
Warmup and takeoff 0.970
Climb 0.985
Landing 0.995
Cruise Loiter
Jet 0.866 L/Dyax L/D
Prop F 5.4 p S 0.866 L/D gy

Table 3.3 Specific fuel consumption, C

Typical jet SFCs: 1/hr {mg/Ns} Cruise Loiter

Pure turbojet 0.9 {25.5} 0.8 {22.7}
Low-bypass turbofan 0.8 {22.7} 0.7 {19.8}
High-bypass turbofan 0.5 {14.1} 0.4 {11.3}

[‘Vcrcw + Wpaylo&d

Wo = 1w,/ W) — (W /Wiy

e
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Ejemplo

Box 3.1 ASW sizing calculations

Mission Segment Weight Fractions (British Units)

1) Warmup and takeoff W, /W, =097 (Table 2)
2) Climb W, /W, = 0.985 (Table 2)
3) Cruise R = 1500 n.mi. = 9,114,000 ft
C =0.51/hr=0.00013891/s
V=0.6M x (994.8 ft/s) = 596.9 ft/s
L/D =16 x 0.866 = 13.9 ) )
Wi/ W, = el "RC/VL/DY — ,~0.153 _ () g5¢ Table 3.1 Empty weight fraction vs W,
b Loter g = 3 zrl/zhrl&g(?o 00011111 /s We/ Wo = AWGK A (A-merric) ¢
L/D = ];5 ‘ Sailplane—unpowered 0.86 {0.83} =0.05
Wy /W3 = el TEC/L/DY _ ,—0075 _ ) 9277 Sailplane—powered 091 {0.88} -0.05
. _ Homebuilt—metal /wood 1.19 {1.11} -0.09
3) Crglsf (.Slame as 3) Ws/Wa _ ?558_ 1200 Homebuilt—composite 1.15 {1.07} —0.09
) Loiter C _ 6 OI‘OO_1 1111 > General aviation—single engine 2.36 {2.05} -0.18
Y /s General aviation—twin engine 1.51 {1.4} -0.10
L/D= 1§0 0083 Agricultural aircraft 0.74 {0.72} —-0.03
We/Ws=e "7 =0.9917 Twin turboprop 0.96 {0.92} -0.05
7) Land W5/ W = 0.995 (Table 2)| Flying boat 1.09 {1.05) ~0.05
Jet trainer 1.59 {1.47} =0.10
W5/ Wy = (0.97)(0.985)(0.858)(0.9277)(0.852)(0.9917)(0.995) = 0.6441 | Jet fighter 234 {2.11} -0.13
W,/ W, = 1.06(1-0.6441) = 0.3773 Military cargo/bomber 0.93 {0.88} —0.07
W,/ Wo = 0.93 W, >’ (Table 1) | Jet transport 1.02 {0.97} -0.06
10,800 K, = variable sweep constant = 1.04 if variable sweep
Wy = W = 1.00 if fixed sweep
1-0.3773 +—
Wo
Wo. guess W,/ Wy W. W, calculated
50,000 0.4361 21,803 57,863
60,000 0.4305 25.832 56,198 W, = Werew + Wpayioad
56,000 04326 24227 56,814 1 = (W;/ W) —(We/ Wo)
56,500 0.4324 24,428 56,733
56,700 0.4322 24,508 56,702
SHe
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Estudio Alcance

W calculated

fme

Box 3.1 ASW Sizing Calculations

Mission-Segment Weight Fractions (British Units)

1. Warmup and takeoff W1/ Wo = 0.97 (Table 3.
2. Climb W,/ W, = 0.985 (Table 3.
3. Cruise R = 1500 n.mi. = 9,114,000 ft
60,000 C=0.,51/hr = 0.00013891/s
. | | V=0.6M x (994.8 ft/s) = 5969 ft/s
L/D =16 x 0.866 = 13.9
] ! | : | W3/W2 s e{—RCfVLfD} s e—0.153 = 0.858
55,000 - i i 4. Loiter E=3hr=10,800s
1 : i g C=041/hr =0.0001111 1/s
| : L/D= 16
] | : Wi/ W3 = el ~EC/L/D} = ¢=0075 = 0,9277
50,000 =it i e e e i Pt b 5. Cruise (same as 3) W5/ W = 0.858
] i - Sizing graph— : 6. Loiter E= %hr = 1200s
_ answer is : C = 0.0001111 1/s
1 ' at intersection ; L/D =16
45’000 :__. BT = S N L .___ - A R SRR T ol R e e Lt .E__ = e Ws/WS 8 8_0'0083 ol 09917
] ‘ 2 7. Land W5/ We = 0.995 (Table 3.
o 1 Y W5/ Wy = (0.97)(0.985)(0.858)(0.9277)(0.858)(0.9917)(0.995) = 0.6441
" 40,000 45,000 50,000 55,000 60,000 Wil Mo 10w DA L
W,/ Wy = 0.93 W, 007 (Table 3.
W, guess 0
10,800
. AT 1—0.3773--&,-5
Fig. 3.11 Graphical sizing method for ASW example. i
Wy, guess We/W, We Wy, calculated
50,000 | 0.4361 | 21,803 57,863
| 60000 | 04305 | 25,832 56,198
56,000 . 04326 24,227 56,814
56,500 04324 | 24,428 56,733
(56700 | 04322 | 24508 | 56702
Ingenieria 5 ‘1,-1-.
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Ejemplo

Cruise Loiter
Jet 0.866 L/D,.,. LD e
Prop L/ Dmax 0.866 L/Dg.s
Table 3.1 Empty weight fraction vs W,

W,/ Wy = AW&K‘._‘. A {A-metric} C
Sailplane—unpowered 0.86 {0.83} —0.05
Sailplane—powered 0.91 {0.88} —0.05
Homebuilt—metal /wood 1.19 {1.11} -0.09
Homebuilt—composite 1.15 {1.07} —0.09
General aviation—single engine 2.36 {2.05} -0.18
General aviation—twin engine 1.51 {1.4} -0.10
Agricultural aircraft 0.74 {0.72} -0.03
Twin turboprop 0.96 {0.92} -0.05
Flying boat 1.09 {1.05} -0.05
Jet trainer 1.59 {1.47} —0.10
Jet fighter 2.34 {2.11} -0.13
Military cargo/bomber 0.93 {0.88} —0.07
Jet transport 1.02 {0.97} —0.06
K,, = variable sweep constant = 1.04 if variable sweep

= 1.00 if fixed sweep

Table 1: Typical average segtment weight ffractions

Table 3.3 Specific fuel consumption, C

No Mission Segment Wi /Wi Typical jet SFCs: 1/hr {mg/Ns} Cruise Loiter

1 Taxi and take-off 0.97 — 0.975 ]

5 CTimb 0.985 Pure turbojet 0.9 {25.5} 0.8 {22.7}

: Low-bypass turbofan 0.8 {22.7} 0.7 {19.8}

> Descent 0-99 High-bypass turbof 0.5 {14.1 0.4 {11.3

4 Approach and landing 0.995 HHEH-bypass turbolan ' [ | f.__} - 1.3)
@ :n&;enfen‘a iaf -
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Ejemplo — L/Dmax

| | | |
| / s
20 | : * —
Civil DC-8
18 Jets | ' e
| Subsonic B-747 DC-10. Military
16 Gulfstream Jets §

. 7

BN prop aircraft
g MBS | e
x 12 |—
=
_Q
~ 1 e i
®,3 |
| 1
{ |
8hlll : { TERIS- 5%
| | |
6 | -t ;
0 | |
4 ® Y - I v = . T
F-IV F-4 JetsatMach1.15 | |
5 ; ‘ (poor correlation) '
| | | |
0 ] ! & ! 1 | 1 ' 1

02 04 06 08 10 1;2 T . e 1 R Sk S
Wetted aspect ratio = b%/S,,et = A/(Syet/Sref)

Fig. 3.5 Maximum lift-to-drag ratio trends.
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Ejemplo — L/Dmax

No | Aircraft type (L/D)max
| Sailplane (glider) 20-35
2 Jet transport 12-20

3 GA 10-15
4 | Subsonic military 8-11

5 Supersonic fighter 5-8

6 | Helicopter 2-4

7 | Homebuilt 6-14

8 | Ultralight 8-15

Table 4.5. The typical maximum lifi-to-drag ratio for several aircraft

[*] Ingenieria N
LN Aeroesp aC!al Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es



Software Disponible - 1

= Software que representa el ejemplo descrito en el libro de Aircraft
Design de Daniel P. Raymer

= Www.aircraftdesign.com

« http://www.aircraftdesign.com/ac-size.html

= Utilizar esta herramienta con cuidado, acordaros de que para poder
utilizarla se necesita entender ya que si no se hace asi se pueden cometer
graves errores que se propagaran a lo largo del diseno de forma

catastrofica.

Antisubmarine Warfare Aircraft Sizing from A Sketch

Input Information
Known Information

Antisubmarine Warfare Aircraft Mission Profile
equip 10000 b Do ot edlt valugs
e [ ool b |omone s crue
Rng32 5114000 ft ok, ! 03278 nm 5
Rng54 8114000 it Crulsa ] _F_F-"'q\l WERNS
Endrd3 10800 s isoanm Q_,,r;’ 'ﬂu\':;:: \ 03517
Endrs 1200 s 2 — \_'a;ﬁ:: Lolter 2 ' -, Loter 20
SFC32 0,0001338 iis 08824 Hours __/J Min
SFC54 0,0001388 1is climb —
SFC43 0.,0001111 s 0,985 &
- - WATWE - WTIWE

SFCES 0,0001111 s 0,87 0,335
LO32 15 ] 1 7
LD54 15 E"-"'""“ i Aircraft Type Evaluated: Antisubmarine warfare aircraft. Land  WIWD
LD43 18 akeoff Mission: Fly 1500 nm at M=.6 carrying 10000 |b of equipment 03705
LDES il and 4 crew members at 800 1o, loiter on station for 3 hrs then
Va2 £680.9 fils return
Vehd £00.0 f's ' “Zkztch and misslon profile

| Waop 50000 Ik ASW Aircraft Sketch us2d wih parmission of Dan

L

ra Raymer. Copyright Tan
o Raymer, &1 Rights Reserved
COutput Information = i ¥ g
Mission Segment Weight Fractions o )
W1/Wo 0,87 Dz not edlt formulas 15 = ——=Fuel Tanks
W21 0.055 UNIEES you have read
— chapter 3 of Raymers
W3/W2 0.8624 ook .
T i Design Takeoff Gross
W4IW3 0.p27a .
WE/W4 0.8624 Weight {Ib): 55834
WE/WS 08817
WT/WE 0,898
WEWD 0.3708

Calculated Design Takeoff Gross Weight

Woo |

55534 Ik

Ingenieria
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i Software Disponible - II

(| Raymer Simplified Aircraft Design Spreadsheetxs [Modo de compatibilidad] - Microsoft Excel i =l
A B c D E F £ H J K L W N 0 P Q R = u E
ol o= i i i i H Enter items in blue and purple. Come
2| £% Simplified Aircraft Design Spreadsheet for Homebuilders s s o = oo
1|58 Version 1.0 Copyright C 2003 by Daniel P. Raymer. All Rights Reserved. See legal notice for further restrictions. the drawing is analyzed.
-51- Eietter to save this spreadshest as a renamed copy before changing it for your airplane, in case it gets messed upl Send problems & guestions to SADFH@SiFCI’EﬂdESigH.CDI‘T
G . Inputs Calculated Values Other Factors Used |[ Equations {frombook) |  Misc Useful Calcs |
7 £ |Stall speed (kts) G0| [=Stall speed (ftisec) 101,3| (0K to change these if you know 1 ;
& B8 |Takeoff air density  (slugs/*3) 0,002358| [Dynamic pressure  (psf) 12,2 what you are doing) g=—pgF
9 | £ 35 [wing CLmax 1,6/ |Wing loading (W/S) (psf) 19,55 4
1_L‘_| power loading {Ib/hp) 83333 Eq;c_
| You cannot enter Wo! Engine power and &
If sizing to a range requirement ignore this ;rmb?fev_r loading are mufrrp.'red to calculate Wa.
E  |input for now but enter it later when Wo is .f&z.:ng'_ro @ range requirement, do
8 , |caiculated and engine is selected calculation .oe_n'ow, reaq Wo from gr;ph, and
x £ select an engine that gives the desired
12159 Wo=P P
13 é @ |Engine Fower (hp -each) 120] |Wo (1) 2000,0 7
14 Mumber of Engines 2||Wing Area (sq ft) 1023 L
16 Swevsrer 12 u
17 f Cfe 3 0,0053]|Cdo 0,0223
18 | £ Aspect ratio (4) 10{[K (=1/piAe) 0,0424] (e (Oswald) 0,75 3 1 _ D424
19 % Cruise air density (slugsiit"3) 0,00176| |W/S cruise 19,2| (WeruisefWo 0,98 0757 .4 A
20 = |Cruise velocity (kts) 180] | Cruise velocity (fisec) 304,0 0,236 L
21 E__ Dynamic pressure  {psf) 21,3 L 1
22 | EZ L/D cruise 9,57 e
] 1 D gl
£T (IbMour (Ibisec gt W8]
23 EE Engine SFC Ibhp) 0,45||Engine SFC ibhp) 0,000125
24| « |Prop Efficiency (cruise) 0,75
25 Ei'.‘ Range (nmi} 800||Ranage (Tt} 4860800 _2c
26| &8 Breguet Exponent 0,1539 TR
#r 3 WilWao 0,1641| [Non-cruise weight allowance  0,075] W, /WD =1-0075"""
28 | = Fuel allowance (%) 6| | WD with allow. 0,1739
29 ﬁ Empty Weight constant "a” 1,2438 [Empty Weight exponent -0,09] Fuel Weigh 3478 (lbs}
30 @ |Weight- crew (Ibs) 180 Fuel Vol 58,0 (gal)
x| § Weight- Passengers (Ibs) 180
32 Weight - payload {lbs) 20| |See Sizing Graph sheet for Wo Results
34 £ |Wing taper ratio 05]|Wing Span (ft) 3198 W, = w
5l pe Root Chord (f) 426 W W, W W,
36 | = 2 Tip Chord (ft) 213
37 a IWean Chord (ft) 3,32
39 Hoarizontal tail arm () 10| |Tail areas:
40 = E Cht {volume coeff) 0.6]|Sht (horizontal) (sq ft) 20,25| |Preliminary tail sizing using these methods does
41 = % Vertical tail arm (i) 10 not guarantee that the aircrait will be stable,
42 Cuvt (volume coeff) 0,04] [Swt (vertical) (sq ft) 13,08| |controllable, or safe. You must perform stability
43 calculations after doing your design layout! ;
44 , =i | g
4 4 » M| Initial Sizing Inputs . Sizing Graph As-Drawn Performance Climb, Cruise, & Max Speed WeightSheet - A-opt .~ ¥J 0| I | ]|
[*] Ingenieria N s
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‘L Academic Performance - 1

Facilitar las estimaciones iniciales de los principales parametros

= Analizar con alta precision las actuaciones

= Fomentar el proceso de aprendizaje mediante una interfaz grafica sencilla y un
extenso abanico de posibilidades

= Aeroegeéfgf* Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es



* Academic Performance - II

Disefio
Preliminar

Perfil de Entrada
misian Mision
Aerodinamica
Entrada

Propulsion

Modelo dependiente

de mision

{S} Men

Preliminar

Empuje al

nivel del mar )
Diagrama Tabla de

resultados

Relaciones
de empuje

L equerimientos
satisfechos?

") Ingenieria — _
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Dimensionado Inicial — Initial Sizing

Método Dimensionado Inicial (INITIAL SIZING) :

= El método de dimensionado inicial (Initial Sizing) es similar al de First

Order Method,

= algunas de las estimaciones de los parametros necesarios para
determinar las fracciones de los pesos utilizan aproximaciones mas

precisas que los datos historicos.

= Modulos INITIAL SIZING:

=« Necesario realizar mejor estimacioén L/D
Estimacion muy rudimentaria del L/D
= Dimesionado del avion: a través del motor
Rubber Engine Sizing
Fixed-Engine Sizing
= Dimesionado de la geometria: Geometry Sizing
Geometry Sizing
Fuselage.
Wing
Tail Volume Coefficient
Control Surface Sizing.

Ingenieria

Aeroespacial
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Ratio L/D - 1

Wi_ E-C
Wi = exp ——-——*R. Hl”-l = &P (_ﬁ)
W, P\ VD /
_ Wy /time Vo V
e — Thirtist — Cpr;'u-'(fr . — Cf;hp 550”})

Medida general de la eficiencia aerodinamica

= En configuraciones subsonicas: altamente
dependiente de:
= Envergadura (span)
= Superficie Banada (wetted area)

= Vuelo en crucero: Sustentacion = Peso

= En subsdnico, Resistencia compuesta por
CoitCoo

Resistencia inducida por la generacion de

sustentacion (Cp;)

Resistencia parasitaria: skin friction drag
Directamente proporcional a la superficie
bafada: S,./S,e (Wetted area)

= L/D no es solo funcién del alargamiento
(AR=b?/S)

Para poder comparar equitativamente hay que

normalizar AR/(Set/Srer)

Wetted Aspect Ratio 6 Alargamiento

Mojado
Cz
D = qSCp, +qS
mAe

Ingenieria

Aeroespacial

B-47 Avro Vulcan
S reference 1430 {132} 3446 {320}
S wetted 11300 {1050} 9600 {892)
Span 116 {35} 90 {27)
Swet/ Sref 7.9{7.9) 2.8{2.8}
Aspect ratio 9.41{9.4) 3.0 {3.0}
Wetted aspect ratio 1.2{1.2} L1{L1}
L/D max 17.2{17.2} 17.0{17.0}
Fig, 3 4 Does aspect ratio predict drag?
Swet/Sref*
8
Boeing 747 -
o
6 |lonf |— —
Fol 04 Beech Duchess
Beech Smrshlp
F-102
Cessna Skylane RG
Avro Vulc.an

“ Including canard area

Fig. 3.5 Wetted area ratios.
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B-47 Avro Vulcan
S reference 1430 {132} 3446 {320}
S wetted 11300 {1050} 9600 {892}
Span 116 {35} 90 {27}
Swet/ Sref 7.9{7.9) 2.8 {2.8}
Aspect ratio 9.4 {9.4} 3.0 {3.0}
AR/(Swet/Sref)  E) Wetted aspect ratio 1.2{1.2] 1.1{1.1)
L/D max 17.2 {17.2} 17.0 {17.0}
| Fig. 3.4 Does aspect ratio predict drag? L
ﬁg; Saesp aC!al Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 49 =
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[ |
.

Wing Area (ft2)

Total Wetted Area (ftd)
Span (ft)

Wing Loading (lb/ft4)
Span Loading (lb/ft)
Aspect Ratio

I[:lii'r'nin

K= 1/(mARe)
Value of e
Max L'D

Max Cruise C

I[:I:Flr'|'|in5IE|"
Wetted Area / 5;ef

Ingenieria )
Aeroespacial %

Boeing Avro
B-47  Vulcan
1430 3446

11,300 9,500
116 99
140 43

1750 1520
043 2.84

00198 0.0069

0.0425 0125
0.8 0.9

17.25 17.0

0.682 0.235

0.48 0.167
28.3 23.8
/9 2.8

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es




fme

Swet/Sref*

8

Ingenieria

Aeroespaciar

b b Boeing 747 §
43& °
F—104 Beech Duchess
' =i Ak '
@
Beech Starship r'w

i F4 F-102

Cessna Skylane RG
B-49
Avro Vulcan
* Including canard area
Fig. 3.5 Wetted area ratios.
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Ratio L/D - 2

= El disenador tiene control sobre L/D

= Elige un alargamiento y la configuracion,
lo que genera el (S,ct/Sref)-

= Compromiso entre elevado L/D y bajo
peso

= Estimacion cruda del L/D,,.,

= Dibujo de configuracion incluyendo: alas,
colas, fuselaje, motores, carga de pago,
tren de aterrizaje, tanques de
combustible, etc...

= Calculo estimado de (S,et/Sref)
= Calculo estimado de L/D,,,,

oy . - b T 2
= Condicion optlm S

Table 1: Optimal (L/D) vs. Flight Condition and Propulsion

maxr

Propulsion Cruise Loiter
‘]Ct 0866 (L/D)mrm: (L/D)m,a:n
PI'Op (L/D)'m.a:r: 0866 (L/‘D)mrm:

Ingenieria

Swet/Sref*

8

Boeing 747

Beech Stdr&.hlp ii

Avro Vulc_an

% ) k
Beech Duchess
F-102 [i;
Cessna Skylane RG
|-
- |

* Including canard area

Fig. 3.5 Wetted area ratios.

e

20
Civil DC8
Jets

18
Subsonic B747 DC-10 Military
Jets

Gulfstream o . A [~ Retractable
F p
$rd £
" Cardinal

F106 o A

-]
Lear o [Bonanz o c-i30
F8sD 1

—

Blue

p— Fixed-gear
r% TS M Skyhawk propa it
10 Cherokee
o3
L—

2 4 6 8 1.0 1.2 14 16
Wetted aspect ratio = b%/Sye =A/(Swee/Srer)

18 20 2.2 24

Fig. 3.6 Maximum lift-to-drag ratio trends.
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fme

Estimacion L/D,,,, - 1

60
2318
50
=206
40
gz 30
20
@) Per Jane’s 19791980
©® Flight Test Data
10 X I
0
0 0.5 1.0 15 2.0 2.5 3.0 35 4.0 45
Span B 4/ Aspect Ratlo (AR)
A Wetted Area Swet/Sref
G Figure G.8 Maximum lift-to-drag cormelation curve. p
A€erotopavian I . . u‘&‘
= a7 Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 53 .



Estimacion L/D,, ., - 11

fme

0-25 } [
24 = _

10

Aspect
Ratio

20

Len

16| = AP

12

(L/D)max

LiDyax
e B-52
SUBSONIC W i B

" - /

" RETRACTABLE

GULFSTREAM °
_ PROP
W Fl ll/ BONANZA AIRCRAFT.

F CARDINAL
LEAR / o 9 cue /
FB6D

FI06 0 A 1

[}
F1es = el FIXED = GEAR
-3 / SKYHAWK i prop AIRCRAFT
13 -] CHEROKEE 4
S F4 " o
- e 3
' ve |
6 =

F-102 /(
o F100
p/ F4 JETS AT MACH 115

1 (POOR CORRELATION) o

: . : , , , 0 1 2 3 a4 5
2 4 4 N o A T Mach Numur

WETTED ASPECT RATIO = b*/Sury = A/ (Sues/Sui)

Fig. 3.6 Maximum lift to drag ratio trends.

Figure 5.3 (L/D)ma vs Mach number for typical cruise aircraft.

Ingenieria -
. 4}:«-.
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Estimacion C,

= Estimacion de la resistencia parasita Cp,
mediante valores estadisticos de aviones
similares.

Estimacion W/S

ch
E> Ep-C =

ref

Estimacion Cp,
~ aCpy LW
W S qmAe

Estimacion e ~0.85

Estimacion AR (A) /

Table 12.3 Equivalent skin friction coefficienis

BOEING 747 o

Coy, = er;%:it— Cy-subsonic
Bomber and civil transport 0.0030
Military cargo (high upsweep fuselage) 0.0035
Air Force Nghter 0.0035
MNavy fighter 0.0040
Clean supeérsonic cruise aircrall 0.0025
Light aircrafl — single engine 0.0055
Light air¢raft = twin engine 0.0045
Prop seaplane 0.0065
Jet seaplane 0. 0040

-_—— = = = = = T === == = = == s = e =

Ingenieria

Aeroespacial -9

- .:mmmw, A
el NG

Fig. 3.5 Wetted area ratios.

1
L/D =
(L/D) 2,/Cp,K

1

K= —
mAe

Coeficiente de Oswald

, )
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Estimacion C,

| Civil DC-8. @ |
18 jets '

L eslisanite B-747 'Dc_] i Military
Gulfstream Jets |
/)/ ®A6 Retractable
F-11

prop aircraft

Ty

o158

LID s

10

4 "% o |

F-‘V F4 |  JetsatMach115 | T NIONER
| i (poor correlation) ' !

|

‘ I .
1 |
1 L 1 | 1 ]

02 04 06 08 10 1;2 (P T | e AR S S x|
Wetted aspect ratio = b%/S,,et = A/(Syet/Sref)

Fig. 3.5 Maximum lift-to-drag ratio trends.
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Estimacion Cp, - II

Che

fme

0.020

Table 5.2 Representative Values for Subsonic Cg,

Subsonic Cp,

0.015
®
F 64
0.010 Tards; @
A L
o dvr Vi1
m-n
n II-“
2 3 4 5 6 7
Swet/Sref
Figure G.7 Correlation of subsonic Cp, with Swet/Swe:.
Ingenieria N
Aeroespacial
Rl g

High-subsonic jet transport 0.014-0.02
Supersonic fighter aircraft 0.014-0.022
Blended wing-body (failless) jet aircraft 0.008-0.014
Large turboprop aircraft 0.018-0.024
Low-alfitude subsonic cruise missile (high W/S)  0.03-0.04
Small single-engine propelier aircraft
Retractable gear 0.022-0.030
Fixed gear 0.026-0.04
Agricultural aircraft
With spray system 0.07-0.08
Without spray system 0.06
High-performance salipiane 0.006-0.01
No | Aircraft type Cp,
1 Jet transport 0.015-0.02
2 | Turboprop transport 0.018 —0.024
3 Twin-engine piton prop 0.022 —0.0238
4 | Small GA with retractable landing gear | 0.02 —0.03
5 | Small GA with fixed landing gear 0.025 -0.04
6 | Agricultural 0.04 - 0.07
7 Sailplane/Glider 0.012 - 0.015
8 | Supersonic fighter 0.018 —0.035
9 | Homebuilt 0.025 -0.04
10 | Microlight 0.02 -0.035

Table 4.12. Typical values of Cp, for different types of aircraft

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es




Estimacion e

1.0

0.8

0.7

Wing Efficiency Factor, e

0.5

04

e determined from flight test drag polar Symbol  CLmp
Forced drag polar to fit Cp = CDmin + K(CL - CLmin)? O ~0
Solved for e using K = 1/mARe VAN ~0.1
OF-16C K =K'+ K" (solve for K') O ~0.2
\Y4 ~0.3
Closed
OF-15E
F-104Q
QOF-4C
O ASW 22
L—m:ﬁ \A-340
B-707 /\B-52
F-5EQ) '
OSR-71  B-747/\/\C-5B
Low-Med Camber
Sweep > 25 deg s ~15 deg
0 5 10 15 20 25 30 35 40

Aspect Ratio (AR)

Figure G.9 Subsonic wing efficiency (e) vs aspect ratio for various aircraft.
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Dimensionado Inicial — Initial Sizing

Dimesionado del avion: a través del motor

= Rubber Engine Sizing

= Las caracteristicas del motor pueden ser extendidas para cumplir con
requisitos de ciertos segmentos de la mision.

= Caracteristico de los aviones de combate y algunos de transporte
= Require de la estimacion de W/Sy T/W

= Fixed-Engine Sizing
= Debido al alto coste de produccion de los motores actuales,

= El disefio de aviones de transporte comercial se parte de un motor especifico,
para determinar las caracteristicas necesarias del disefno.

= Se suele utilizar inicialmente (primeras etapas de diseno) Rubber-Engine Sizing
para determinar que motor seleccionar.

Ingenieria
. %
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i Fixed Engine Sizing - I

= Debido al alto coste de produccion de los motores actuales, en
el disefo de aviones de transporte comercial se parte de un
motor especifico, para determinar las caracteristicas necesarias
del diseno.

= Se suele utilizar inicialmente (primeras etapas de diseno)
Rubber-Engine Sizing para determinar que motor seleccionar.

= El alcance o las actuaciones van a un segundo plano y se les
permite variar a medida que el avion es dimensionado:
= Alcance:
= T/W requerido seleccionado para generar actuaciones deseadas.

T,
J_ per engine
H/() N —(T/H”?)
= Determinacion del T/W en despegue

= Proceso iterativo para el alcance (u otros parametros)
= Actuaciones como requisito

= TOGW determinado por requisitos de combustible

= El motor puede que no suministre el T/W necesario

= Proceso iterativo para determinar W, pero con la excepcion de que
T/W es variado

< N = number of engines

] Ingenieria p——
. %
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i Fixed Engine Sizing - II

= Una vez determinado el peso de despegue, el alcance y puede ser determinado
a partir de:

i We
Wo = Werew + Wiged payload T W dropped payload T Wiuel + (W/‘U) Wo

= El valor conocido del peso de despegue (W,) es utilizado en el proceso iterativo
variando el alcance en cada uno de los segmentos, o en solo algunos de ellos
hasta que el valor calculado es equivalente al conocido.
= Se puede variar no solo el alcance, sino otros parametros.

=« Requisitos de combustible
= Requisitos de T/W

= Para el caso del gasto de combustible durante el segmento de combate, el gasto
de combustible es tratado como una pérdida de peso en el calculo de W,:
= Consumo especifico por el empuje de combate y el tiempo de duracion

C = SFC
W; = CTd T = Thrust

d = time of combat

Ingenieria .
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Rubber Engine Sizing

= Rubber Engine Sizing:

= Las caracteristicas del motor pueden ser extendidas para cumplir con requisitos de
ciertos segmentos de la mision.

= Caracteristico de los aviones de combate y algunos de transporte

= Requiere de la estimacion de W/S y T/W

= Tanto el relacion entre el empuje y el peso del avion como la carga de las alas, son las
dos caracteristicas mas importantes a la hora de determinar y optimizar las
actuaciones del avion.

= Procedimientos para estimar T/W
= Métodos Estadisticos
= Thrust Matching: Analizando requisitos en segmentos de la mision:
=« Crucero
« Despegue
« Subida
= Procedimientos para Estimar W/S
= Métodos estadisticos
= Teniendo en cuenta las actuaciones deseadas de nuestro avion.
« Distancia de despegue
« Distancia de aterrizaje
« Condiciones de crucero
= Maniobras de giro:
Giro mantenido
=« Subida y planeo.
Techo de vuelo maximo

= Ambos parametros tienen que ser optimizados simultaneamente

Ingenieria .
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¢COmMo vamos a proceder? - 1

0.34

0.32F

RFP =) W/S&T/W

£ & &
e e

0.2
0.2
0.2:
0.2,

Ts;l JJW'I‘EJ [_]

a4

I

Elige

2 “\\\\%ﬁ‘

Trr...r« r " 'l'n q S " 'i'-" H% " 'r‘:'" L

0.18F

3;_{1} 2 T;g “-.’oiter (EH'E., “-.‘oucr ”Q + (‘D{n‘!' ) 0zl
0

016

3500 4000 4500 5000 5500 000
W_/S [Pa]

—8— Takeoff —#%— Cruise —>— Climb Tum —%— Max. Thrust Landing

Elegidos
W/S & T/W (P/W)

Estimacion
W >

Elegidos Nt |
J D BN :a:zi-{:[m ¢Cum_p_|e?
WS, T(P) w§ e O=)  Requisitos

IIIII 108 TO
LeTOTAL GROUND ROLL- CLIMB CLMe

TOTAL TAKEOFF IMSTANCE

7 g= = e - RFP
Analisis de Actuaciones

—
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Estudio de los Segmentos de vuelo

Para poder analizar en detalle y con precision las actuaciones del avion
es necesario el definir los diferentes segmentos, ya que cada segmento
tiene necesidades muy diferentes:

= Vuelo rectilineo, nivelado y constante: Crucero.

= Entrada en pérdida.

= Despegue y aterrizaje.

= Vuelo de subida constante: Ascenso

= Viraje nivelado.

Filosofia

= Determinar los valores permisibles de T/W y W/S que satisfacen los rangos
admisibles de actuaciones definidos por los requisitos del RFP.
0.34 :
32 " N
0: w“ S
= i 2
5;; 0.24 ‘-' V\“"--“ ;
T oo % B .
oozs MS o Yy
3500 40‘00 4Sbowm;§5 |:Pa]_‘OIOO 5560 GDIOO
Ingenieria ) [ 8 Takeoff —%— Cruise —— Climb Tum —é— Max. Thrust Landing| e
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Carga Alar (W/S) -1

= Carga Alar (wing loading) es el peso del avion
dividido por el area de referencia W/s,

= Condiciones que esta afectadas por la carga de las
alas:
= Velocidad de entrada en pérdida.

= Actuaciones Carga de las alas para:
= Crucero (alcance).
= Espera (autonomia).

= Actuaciones de giro:
= Giro instantaneo y giro mantenido.

Distancia de despegue y aterrizaje.
= Subida f(P,) — excess power.
= Planeo.

@ Sy
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Carga Alar (W/S) - II

Table 6.1 Takeoff Wing Loading Trends

Dominant Mission Requirement

High-altitude, long-endurance solar-powered ISR 0.5-30
Competition sailplanes 7-12
Light civil aircraft with short range and field length 10-30
High-altitude, long-endurance hydrocarbon-powered ISR 25-50
STOL® and utility fransports 40-90
Short or infermediate range with moderate field length 50-90
Long-range transports and bombers (>3000 n mile) 110-150
Fighter, high-altitude 30-60
Fighter, air-to-air 50-80
Fighter, close air support 65-90
Fighter, strike inferdiction 90-130
Fighter, interceptor 120-150
Low-altitude subsonic cruise missiles 200-240

“Infelligence, surveillance, and reconnaicsance.
*Short takeoff and landing.

Ingenieria
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Example

Hellos
ASW 17
C172
RQ-4A
C-130
Learjet 35
B 747
F-106
F-15A
A-T0A
F-AE
F-104G
AGM-109

Table 5.5 Wing loading®

Typical takeoff W/S

Historical trends Ib/ft> (kg/m?)
Sailplane 6 {30}
Homebuilt 11 {54}
General aviation—single engine 17 {83}
General aviation—twin engine 26 {127}
Twin turboprop 40 {195}
Jet trainer 50 {244}
Jet fighter 70 {342}
Jet transport/bomber 120 {586}

a - . . . . .
In mks units, multiply metric values times g = 9.807 to use in equations.

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es

u¥



Carga Alar (W/S) - III

Ingenieria
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No | Aircraft Type Wro S P W/S W/P

(Ib) (ft) (hp) v/ft’) | (Ib/hp)
I | C-130 Hercules Large Transport 155,000 1754 | 4x4508 88.37 |8.59
2 | Beech bonanza Utility-Piston prop | 2,725 178 | 285 15.3 95
3 Gomolzig RF-9 Motor glider 1642 193.7 | 80 8.5 20.5
4 | Piaggio P180 Transport 10,510 172.2°1 2x800 6l 6.5

Avanti
5 | Canadair CL-215T | Amphibian 43,500 1080 | 2x2100 | 40.3 103
6 | Socata TB30 Epsilon | Military trainer 2,756 97 300 284 92
7 DHC-8 Dash 8-100 Short range 34.500 585 2x2000 59 8.6
Transport
§ | Beecheraft King Air | Utility twin 15.000 310 | 2x1,050 48 .4 7.14
350 turboprop
1. Prop-driven aircraft
No | Aircraft Type Wro (Ib) S T (Ib) Wi/S /W
(ft) (Ib/ft’) | (Ib/Ib)

1 | Paragon spirit Business jet 5.500 140 1.900 393 0.345
2 | Cessna 650 Citation VII | Business jet 22450 | 312 2x4080 | 719 0.36
3 | F-15 Eagle Fighter 81,000 | 608 2x23450 | 1332 | 0.58
4 | Lockheed C-5 Galaxy Transport 840,000 | 6,200 | 4 x 43.000 | 135.5 0.205
5 | Boeing 747-400 Alirliner 800,000 | 5.825 | 4 x56.750 | 137.3 | 0.28
6 | F-5A Freedom Fighter Fighter 24.700 186 | 2x3500 | 1323 0283
7 | AV-8B Harrier II VTOL Fighter | 20,750 | 243.4 | 23,500 85.2 1.133
8 | F-16C Falcon Fighter 27,185 300 29,588 90.6 1.09
9 | B-2 Spirit Bomber 336,500 | 5,000 | 4x17,300 | 67.3 0.206
10 | Eurofighter Fighter 46,297 538 2 x 16,000 | 86 0.691
11 | Embraer EMB 190 Regional jet 105,359 | 996 2x14,200 195.8 0.27

2. Jet aircraft
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Carga Alar (W/S) - III

= Determina el disefio del coeficiente de sustentacion

seleccionado (C é ), y afecta en la resistencia (C,) a través del
area banada ( S,,.,) Y la envergadura del ala (%

= Afecta en gran manera al tamano del avion en despegue:

= Carga alar reducida = ala mas grande,

= Pero el aumento del ala puede generar mas resistencia que a su vez genera un
mayor TOGW

= En diferentes configuraciones de vuelo, la carga de las alas sera

diferente, por lo que utilizar la estimacion de CARGA ALAR
MENOR para asegurar que se puede generar suficiente
sustentacion en todas las configuraciones.

= Puede crear problemas si algunas de las situaciones delimitantes

(como la velocidad de entrada en perdida) hacen que las
actuaciones se vean afectadas en gran manera:

= Buscar soluciones efectivas para solucionar las configuraciones en las
que la carga de las alas sea menor:

sistemas hipersustentadores.

Ingenieria
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Definicion Relacion Empuje/Peso (T/W)

= Medida directa de las actuaciones de una avion:

= Relacionado con aviones de reaccion.

= Para aviones de hélice el equivalente es la relacién de carga por caballo de fuerza (Power Loading o
Horsepower-to-weight)

= T/W alto permitira a un avion:
= acelerar mas rapidamente
= subir mar rapidamente
llegar de antes a la velocidad maxima
= mantener ratios de giro mas elevados.
= T/W alto: (p.e. motores mas grandes )
= mayor consumo combustible.
= aumenta el peso de despegue bruto (TOGW) para una misma mision.
= T/W varia con altitud y con velocidad.
= El peso varia a medida que el combustible es quemado.
= El empuje varia con la velocidad y la altitud.
= En términos de diseno, T/W se refiere a:
= condiciones estaticas (velocidad cero).
= condiciones estandar a nivel del mar.
= Condiciones de peso de despegue.
= Empuje maximo.

Ingenieria .
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‘L Estimacion Estadistica T/W

= Valores para aviones similares
Table 5.1 Thrust-to-weight ratio (T/W)™

Aircraft type Typical installed 7/W
Jet trainer 0.4

Jet fighter (dogfighter) 0.9

Jet fighter (other) 0.6

Military cargo/bomber 0.25

Jet transport (higher value for fewer engines) 0.25-04

‘In mks units, the thrust force is found as 7/W times mass times g = 9.807.

= T/W esta intrinsecamente relacionado con V..

= Primera aproximacion teniendo en cuenta que son solo validas para rangos de
velocidades razonables dentro de cada tipo de avion, y siempre sélo como

referencia inicial.

Table 5.3 T/Wyvs M,

T/Wy=a Mg, a C

Jet trainer 0.488 0.728
Jet fighter (dogfighter) 0.648 0.594
Jet fighter (other) 0.514 0.141
Military cargo/bomber 0.244 0.341
Jet transport 0.267 0.363

—_—
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Definicion Power Loading (P/W)

= Para aviones de hélice el equivalente es la relacion de carga por caballo de
fuerza (Power Loading o Horsepower-to-weight)

= Power loading tiene connotacion opuesta a la de T/W:
= Elevado Power loading implica un motor mas pequefio.
= Power loading suele variar entre 10-15 para la mayoria de aviones Ib/hp
= Aviones acrobaticos suelen tener power loadings mas bajos ~6

= Se trabajara siempre con T/W por lo que es necesario saber la relacion
entre ambas relaciones:

T _(’h’) P B 5501, @
w o \v/\w/) 1% Ib

n~0.75

Ingenieria .
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‘L Estimacion Estadistica P/W

= Valores para aviones similares

Table 5.2 Power-to-weight ratio

Typical P/W

Typical power

Aircraft type hp/lb (Watt/g} loading (1b/hp)
Powered sailplane 0.04 {0.07} 25
Homebuilt 0.08 {0.13}) 12
General aviation—single engine 0.07 {0.12} 14
General aviation—twin engine 0.17 {0.3} 6
Agricultural 0.09 {0.15} 11
Twin turboprop 0.20 {0.33} 5
Flying boat 0.10 {0.16} 10

= P/W esta intrinsecamente relacionado con V,,,.

= Primera aproximacion teniendo en cuenta que son solo validas para rangos de
velocidades razonables dentro de cada tipo de avion.
Table 5.4 P/W;, vs V,,ax knots or {km/hr}

Si RFP no aporta Vmax ~ 1.25Vcruise

P/Wy = a Viax: hp/lb or {watt/g} a C

Sailplane—powered 0.043 {0.071} 0

Homebuilt—metal /wood 0.005 {0.006} 0.57

Homebuilt—composite 0.004 {0.005} 0.57

General aviation—single engine 0.025 {0.036 0.22

General aviation—twin engine 0.036 {0.048) 0.32

Agricultural aircraft 0.009 {0.010} 0.50

Twin turboprop 0.013 {0.016} 0.50

Flying boat 0.030 {0.043} 0.23
Ingenieria ) : _ - e
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Estimacion de T/W — Thurst Matching

= Hablaremos siempre del T/W ratio para ambos casos tanto los jets
como de aviones de hélices

= Meétodo de Ajuste de Empuje (Thrust Matching)
= Se analiza los requisitos de empuje en cada uno de los segmentos

criticos: o
Estimacion Cp, ] .,
Estimacion W/S

= C
rucero . \ 1/

=« Despegue ——
. Subida s SR o
= Se requiere de una estimacion de L/D: — N

Estimacion AR (A) Estimacion e ~0.85

= Estadistica f(S,et/Srer)

Una vez que se tenga informacion del nuevo diseno SE TIENE QUE RECALCULAR
LOS REQUISITOS DE T/W

= Estimacion mediante métodos analiticos:
Component Build Up Method (visto mas adelante).

= Ajuste de relaciones T/W en funcion de la altitud

Ingenieria T
. %
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Thrust Matching - I: Crucero iiiCorregir wy/si

0.5F
Trn = =

. (T> = (Z) — (z) (]’;Vc?'uisc) Tro
= Hipotesis generalizada: o W) aruise  \W/1o  \W) uie \ Wro ) Toruise
= Durante vuelo en crucero, nivelado y sin con velocidad constante, el empuje necesario es igual

a la resistencia generada por el avion.

L 1 Maximum Prop Range = (W/S) = ¢\/7AeCp,

T IE—
— —’
(W)c,_m% .,,,.u.i,,.c D —qc‘:‘?“ + _[S[ 1 Maximum Jet Range = (W/S) = ¢\/mAeCp,/3
e qmAe

= Para obtener una primera estimacion se emplea la técnica de Thrust Matching

= L/D estimacidn bastante cruda, definiremos mas adelante métodos mas complejos
y exactos.

= Estadistica f(S,,ct/Srer)
%@vez que se tenga informacion del nuevo disefo SE TIENE QUE RECALCULAR LOS REQUISITOS DE

= Estimacion mediante métodos analiticos:
Component Build Up Method (visto mas adelante).

= Inicialmente se pueden emplear métodos estadisticos para determinar valores de
L/D:
= Aviones de hélice L/D en crucero es igual al L/D,,,
= Aviones jet L/D en crucero es igual al 86.6% L/D,,,

Tc*r’uxésc I/cruisc — ncruisepcru'ése

Table 1: Optimal (L/D) vs. Flight Condition and Propulsion

maxr

Propulsion Cruise Loiter
Jet 0.866 (L/D)ma:r: (L/D)'H'L(L:IJ
PI‘Op (L/D)m(m 0.866 (L/D)nm'r

Ingenieria
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Thrust Matching - II

= Asume que el avion esta volando a la altura optima y con la carga
de las alas adecuada (desconocida todavia).
= Hay que tener en cuenta:
= En crucero se ha perdido ya combustible:

= Rating (T) en crucero diferente del rating en condiciones estandar a
nivel de mar.

= Peso del avidn en los segmentos previos y posteriores al crucero.

= Los motores estan disefiados para volar a la altura éptima para el
consumo especifico de combustible (SFC) (30,000-40,000 pies), pero
el empuje disminuye con altitud.

= El empuje de crucero es menor que el empuje maximo en
condiciones a nivel de mar
= Corregir con métodos mas avanzados presentados a posteriori:
= Corregir pesos
= Corregir diferencia alturas
= Corregir SFC
=« Corregir T

Ingenieria A
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Thrust Matching - III

= Las caracteristicas de T/W tienen que ser en la medida posible extraidas de
informacion del motor actual si es posible o de motores similares.

= Para ajustar las curvas para motores de hélice se puede utilizar la relacion:

T Ny P 5507, hp
Tcruisevcru'ise - ncru-.isepcr'u,ise W = (.‘i) (W) = ( v l) (J_ZI))

= Una vez que se establezcan las dimensiones iniciales del disefo se podra
calcular la configuracion de resistencia asociada a dicha configuracion y
asegurarse que se cumple T=D en condiciones de crucero.

= En funcion del tipo de mision, los requisitos de T/W pueden venir dados por
el segmento de subida:

= Problema ya que en crucero los motores tienen que operar a un rating muy inferior
del optimo

= Mas adelante se vera como hay otros criterios para depurar la seleccion de la
planta motora:
= Distancias de despegue
= Actuaciones en giro

Ingenieria p——
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Thrust Matching - IV

= Motor turbofan:

=« El empuje en crucero es muy diferente al empuje necesario en
despegue:
= Los motores estan disefiados para tener SFC optimos a altitudes elevadas

Por lo general se disefia la palanca de empuje para consumo éptimo se encuentra
70~100%

= High-Bypass-ratio Turbofan (transport aircraft)

Crucero se efectua a ~20-25% de empuje en despegue (Tixeof)
= Low-Bypass-ratio afterburning turbofan o turbojet

Crucero se efectla a ~40-70% de empuje en despegue (Tiueof)

= Motor de combustidon interna:

= La potencia disponible varia con la densidad del aire de entrada
(altitud).
= Si un motor no tiene un “supercharger” para garantizar tanto la
cantidad de aire como su presion pierde potencia con altitud ~f(c)
Crucero se efectla a 75% de empuje de despegue (T yeofr)

Ingenieria
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Thrust Matching - V

Pressure altitude
(ft) _ (m)
20,000 4

- 5,000

15,000 T
0-32

Altitude
{itj

10,000 =
| 2,500
5.000 T
50
0 gt :
0 50 200 250 P

Fig. 5.2 Piston

ijjCorregir W,/S!!!

Power

engine power variation with altitude.

() = () (Fe=r)
W ] sakeofr W/ cruise T cruise

(38) o= (
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Table 3.2 Historical mission segment

weight fractions

(W:/ W;_ 1)
Warmup and takeoff 0.970
Climb 0.985
Landing 0.995
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Thrust Matching - VI
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Thrust Matching - VI

Pressure altitude
(ft) . (m)
20.000 T

- 5,000

15,000 T
TO-360

(Turbo charged)

10,000
5.000
150 kW
0 } T
hp
0 50 100 150 200 250
Power
Fig. 5.2 Piston engine power variation with altitude.
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i Modelo Genérico Propulsivo

= Hipotesis:

Segmento de Despegue a potencia militar 6;7=1,15 = 115% posicion de palanca
(100% P/T disponible)
Segmento de Despegue a potencia maxima continua: §;=1,00 = 100% posicion de
palanca (86,9% P/T disponible)posicion de palanca
Segmento de Subida : 8;=0,95 = 95% posicion de palanca (82,6% P/T
disponible)posicion de palanca
Segmento de Crucero
= Crucero 1: 5;7=0,85 = 85% posicion de palanca (73,9% P/T disponible)posicion de palanca
= Crucero 2: 5;=0,65 = 65% posicion de palanca (56,5% P/T disponible)posicion de palanca
Segmento de aterrizaje: §:=0,40 = 40% posicion de palanca (34,8% P/T
disponible)posicion de palanca
Segmento de descenso : §7=0,25 = 25% posicion de palanca (21,7% P/T
disponible)posicion de palanca

= Modelo: Jet Engine Specification Database

Ingenieria
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Tendencias Propulsivas - 1

Turbofan, turbojet
123

2.4 (b)
2.2 A
Turbojets with
2.0 Afterburner - -
A A 3 3
£ £
1 -8 P h
1.6
5 1.4
= Airspeed, V3 Temperature, 83
2 (© (d)
E Engine Figure
& 1 F-100dry 14.8d Thrust Lapse Rate
2 F-100A/B 14.8ab
7 b7
- | S
= - i
Turbofans Turbofans ]E |E i
BPR = 1:1 BPR = 5:1 .
\*Een®w i
Turbofans é ;
0.2 with Centrifugal R
Compressors 28
0 Pressure, P3 Altitude
0 10 20 30 40 50 S —
Net Thrust (1000 Ib) Figure 14.7 Variation of turbine engine thrust with airspeed, femperature,

pressure, and altitude.

Figure 14.6 Sea level static (SLS) specific fuel consumption for turbojet and
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Tendencias Propulsivas - 11

Turbopro
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Figure 17.8 Propeller basic induced efficiency for cruise (b= 6, c,,=0.5) (data from [11]).
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Tendencias Propulsivas - III

Turboprop
1.0 o
0.9 »
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Figure 17.19 Decrease of thrust with velocity for different power
loadings (data from [18]).
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Figure 17.20 Static thrust and power performance of propellers or
rotors (data from [18]).



‘_L Crucero - I

= Caracteristicas:

= En el vuelo rectilineo uniforme (steady flight)
= el avidn vuela de manera nivelada
= Sin aceleraciones.
= con un angulo de planeo (y) cero.

= Suma de fuerzas debe de ser igual a cero.
Empuje es igual a resistencia (T = D)
Sustentacion es igual al Peso (L = W)

= Ecuaciones de equilibrio

T=D = T=qS(Cp,+KC}) = C}=(Zx-3) w
W=L = W =qSC; = CL =2 e pven (g)
= Normalizar la ecuacic')n'_'para obtener valores de la W/S‘_y T/W referidos al

nivel del mar.
T KW  Cbyg Lo o T Worise [ K Wig Worvise | Cpog
Wi & — Wo ™ Towe W \ 08 Wi (Sgaleuie

TeruiseVervise = NeruisePeruise
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i Crucero - II

Tto A ]:!l_'l ”.cr'uésc 1\— n-:.n ”-cr-u."sc + (’D._;ff lhp = 550[{9 o ft/sec
Wo ™ Tire Wao \ g 5 Wi Balews | 11b— ft/sec = 1.355818W att

tn

= g se determina a partir de la velocidad y altitud de crucero (requisitos de la
RFP).

s C,y Y Kse estiman a partir de valores iniciales.

= 3 niveles de hipdtesis
= Estimaciones preliminares.
= Valores aproximados.
= Valores mas detallados.

= Ratios de Wc/W,, se determinan a partir del estudio de fracciones de pesos
preliminar.
= _1io  se estiman mediante las caracteristicas de la planta de potencia
Ti'rn:.w-

”‘*'{'_“-'-“' dimensionado inicial
to

= Ratio ae Empuje en Crucero:
= Hay que determinar cual es la combinacidn de planta motora que ofrece el empuje
necesario para volar en crucero pero con el menor gasto de combustible.
= Hipotesis :
Primera hipotesis se puede emplear la derivacion de planta motora a Throttle 1~0.9 (RFP)
Buscar la planta motora que optimiza el gasto de combustible.

H% ) | Crucero > %
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Crucero: Alcance (W/S)

Carga Alar en crucero (alcance):

= Para maximizar alcance durante el segmento de crucero, la carga de las alas debera
seleccionarse tal que L/D sea maximo:
Maximum Prop Range = (W/S) = g /mAeCp,
Maximum Jet Range = (W/S) = ¢\/mAeCp, /3
= Es necesario introducir los coeficientes aerodinamicos:

= € Oswald effICIenCy W I-"{"r(] W 1"V[) S’r'(;.:u. ge
~ 0.6 - 0.8 para aviones de combate 3 = g “\ W 3
. range TO range '' Tange 0
~ 0.8 para el resto de aviones
= Cp,: coeficiente de resistencia en sustentacion nula
~ 0.015 para aviones jet
~ 0.02 para aviones de hélice en configuracion limpia
~ 0.03 para aviones de hélice en configuracion sucia (tren de aterrizaje fijo)

= Métodos mas precisos para obtener estos valores seran introducidos mas tarde.

= A medida que el avién vuela en crucero, el peso se reduce debido al combustible
quemado, por lo que la carga de las alas tambien se reduce (W/S).

= Para optimizar la eficiencia de crucero, mientras la carga de las alas es reducida,

implica el reducir la presidn dindmica, lo que implica ascender para obtener una
menor densidad:

= cruise-climb

= El cruise-climb no es muy bien visto entre los controladores aéreos, ya que implica ir
variando el regimen de vuelo de todos los aviones para optimizar el alcance:
= Stair-step-climb schedule

Aeroespacial

iiiCorregir Wy/S!!!
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Crucero: Autonomia (W/S)

Carga Alar para autonomia :

Ingenieria

Aeroespacial

La mayoria de los aviones tendran periodos de espera en algunos de los segmentos
de su mision.

Aviones comerciales tiene por regla que esperar para poder ser asignado un slot de
aterrizaje.

Para maximizar alcance durante el segmento de crucero, la carga de las alas debera

seleccionarse tal que L/D sea elevado: _
ijjCorregir W,/S!!!

Maximum Jet Loiter = (W/S) = ¢y/mAeCp,

I"V Hr" y[) . I'I" g HV/;U S loiter
Maximum Porp Loiter = (W/S) = ¢/37AeCp, S loiter “\ 5 o K toiter Wioiter S0

Se asume que la velocidad y altura son conocidas.
= Sila altura no esta fijada, se selecciona la mejor altura para reducir el consumo
especifico de combustible (30,000-40,000 pies).
Generalmente la velocidad de espera no es especificada, y es el disehador el
que tiene que determinar cual es la velocidad optima.

Tener en cuenta que es raro el utilizar las ecuaciones de espera para optimizar
una operacion a no ser que sea un avion cuya mision sea mantenerse durante el
mayor tiempo posible en vuelo.

-y
Vi
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Crucero
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Techo Teorico

= Techo Teorico:

= Es la maxima altitud para la que es posible el vuelo horizontal, rectilineo y
uniforme, para un peso y una configuracion dados.

= Viene determinado por la condicion de que el empuje maximo suministrado
por el motor sea igual al empuje minimo necesario para vuelo horizontal.

= El empuje del motor depende de la altitud de vuelo, es necesario conocer
esta caracteristica del motor para calcular dicho techo tedrico

= 4 diferentes tipos de ceiling:
= Absolute Ceiling - ROC=0
= Service Ceiling - ROC=100ft/min
= Cruise Ceiling - ROC=300ft/min
= Combat Ceiling - ROC=500ft/min (aviones de combate)

_— A
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i Ceiling — Jet Engine

[TG J B ROC,, L] )
W 2 [W] (I/D)m <:| TC:TSL[—C]:TSLD-C
C’Da S
P %
from 0 to 36,000 fi
_ 6y Y26
[TSLD-C’]: ROCG N 1 D'—(l—6873}{10 hﬂ)
W 2 [W] (Z/ D) e from 36,000 to 65,000 fi
Cp, \ 5 o = 0.2967exp(1.7355— 4.8075x107 /1)
Lo X

Absolute ceiling hy <« ROC =0

WLC ) aﬂc(ﬁl/ﬂ)m
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i Ceiling — Prop Engine
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‘_L Velocidad Maxima

= Requisito de actuaciones: velocidad maxima

= Altamente dependiente del:
= Peso del avion

o Thrust or drag
= Superficie alar :
. . 5000 \ Drag (thrust required)
= Empuje/Potencia del motor _ jet thrust available
o Vnax ® 1.2-1.3 1 3000 4 Stall
4
2000 — Thrust available,
1000 A Best — = 2000 H; piston-prop
P jet range
0 +="y |: | e L
Power _ Max
2000 . Min Min Max speed speed  Power required
{ ower d iston- j
4 rgquired f48  piston-prop 19 -~ Jet MSI power
6000 + available
4000 + Piston-prop
power
] .
2000 4 — = X Best prop range available
() : ot + e Velocity

0O 100 200 300 400 500 600 700

Fig. 17.2 Thrust and power.
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i Velocidad Maxima — Jet Engine
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i Velocidad Maxima — Prop Engine
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Velocidad Maxima
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Velocidad de entrada en pérdida - I

La velocidad de entrada en perdida viene determinada por la carga de
las alas y el coeficiente de sustentacion maximo (C, f

Especificaciones para velocidades de entrada en perra?aa maximas en
FAR — MIRAR NORMATIVA APLICABLE.

Velocidad de acercamiento suele ser 1.3 V.

Wi 1 ..,

r J. - =) - -y
I‘ to = L = ;{)-S.‘ .\'fu”(‘ I‘I?ELI‘T =7 (,' ’-— S!).‘ .'Niiﬂlicf(- 1“?}!.1‘1'

La dificultad estriba en obtener C, depende:
= Geometria del ala.
« Forma del perfil.

= Geometria del aletas hipersustentadoras (flap) y ubicacion respecto a la
envergadura.

Geometria de las aletas de ranura (slats).
NUmero de Reynolds.
Textura de la superficie.

Interferencias de otras partes del avion (fuselaje, gondolas de los motores,
pilones de las gondolas).

= Trimado de la superficie horizontal (positivo 0 negativo).
= Chorro de los motores si estan dirigidos directamente en las alas.

Ingenieria
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Velocidad de entrada en pérdida - II

FAR 23: a single engine aircraft and also multi-engine aircraft with a maximum
take-off weight of less than 6,000 Ib may not have a stall speed greater than 61 knot.

A very light aircraft (VLA) that is certified with EASA may not have a stall speed greater
than 45 knot.

- (FAR 23) Vs < 61 knot

- (EASA CS-VLA) Vs < 45 knot

No | Aircraft type Cimax | Vs(knot)
1 Hang glider/Kite 2.5-35 10-15
2 | Sailplane/Glider 1.8-2.5 12-25
3 | Microlight 1.8-2.4 20-30
4 | Very light 1.6-2.2 30-45
5 | GA-light 1.6-2.2 40-61
6 Agricultural 1.5-2 45-61

7 Homebuilt 1.2-1.8 40-70

8 | Business jet 1.6-2.6 70-120
9 | Jet transport 22-32 95-130
10 | Supersonic fighter 1.8-3.2 100-120

Table 4.11. Typical values of maximum lift coefficient and stall speed for different types of aircraft

Ingenieria
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- W/S - configuracion limpia a nivel del mar (no de mucha utilidad)
- W/S - configuracion sucia a nivel del mar (de utilidad para determinar despegue y aterrizaje)
- W/S - configuracion limpia (correccion de la W/S en configuracion limpia para la altitud de crucero, y asegurarse que en crucero

que la velocidad de maxima autonomia no esta cerca de la velocidad de entrada en pérdida)

Entrada en pérdida - IV

= En funcion de los requisitos del RFP puede que sea necesario
calcular parametros que van a ser muy determinantes a la hora de
determinar la geometria del avion (W/S) W

0.34+ :
0.32 { N i | L
03 v p f , 1‘ = L = 3!11 S“‘T.“LL’SC L‘ma:
; e&fﬁaﬁ#ﬁ# M\ HOTTEEE 2
0.28 W \
B . \ . 1 2 o
?—:E e %‘“\“ W, - ?ﬂhil STALLorpan®© Lmozcyppan
B a2 | - E?%@:‘; — = T2 —
5 s : N RJ‘ Why 2‘{'}"2‘ STALLpirry S¢ Lmazpirry
5] ' {t\%:?‘h“\
.
- \ ‘_"‘.' ’ r
O-J- T‘ ] - 1 "2 arla
\ 1‘“‘%\\ 7 a'i W hy TPhy v STALLcLEAN SC Lmazoppan
0.18} N VSTALLpirry = \/ e i —
\ hi D1 A A——
ol 2 DIRTY
3500 4000 4500 500 5500 6000
W_ /S [Pa] \
—8— Takeoff 4%— Cruise —— Climb Tum|—6- Max. fhwst La:ndjng‘
W/Ssrai-dean | N\
W S W/Scrucero
/ STALL-DIRTY
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Superficies Hipersustentadoras - I

Diferentes configuraciones de despegue y aterrizaje, por lo que
implica diferentes CL

= Generalmente CLmax despegue ~ 80 % CLmax aterrizaje
= ¢Por qué? (resistencia)
Alas con envergadura superior a 5 :>CLmaX 90% del CL del perfil
asumiendo que la distribucion de la sustentacion sea ellptlca

EFFECT OF CAMBER Cp

an 1 WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)

TRIPLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP AND SLAT

30 DOUBLE SLOTTED FLAP
0 F
10 b FOWLER FLAP
SLOTTED FLAP NO FLAP
PLAIN FLAP
/ "
P o 10 20 w o 40 50 &0
WA X Mg
?Thmhilll:T LIFT After Ref. 39
p— Fig. 5.3 Maximum lift coefficient.
Aeroespacial
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Superficies Hipersustentadoras - II

Ll'llll

4.0

WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)

. . TRIPLE SLOTTED FLAP AND SLAT
Configuracion

Despegue avanzada

Configuracion /'m

Despegue sencilla 1

/
/:.'“ i FOWLER FLAP

SLOTTED FLAP
Configuracion limpia PLAIN FLAP

DOUBLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP

NO FLAP

S

Agsa
Afier Ref. 39

Fig. 5.3 Maximum lift coefficient.
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Superficies Hipersustentadoras - III

Metodologias mas avanzadas mas adelante

-
_ﬂctm‘“

LE Flap or Slot
Bagia))

Qstall

QoL a I p h a Astall

Figure 9.22 Construction of wing lift curves for mechanical k Figure 9.8 Construction of section lifft curves for TE fiaps.
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{ Calculo preliminar del C ., -
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Table 9.2 Summary of Maximum Lift Coefficient Obtained with Various

2.4
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A A

Types of Highlift Devices (data from [5.8.9])

O Plain Airfoil

[ Leading Edge Slot

Q Slat + Split Flap

A Slat + Extended Split Flap
V Slat + Double-Slotted Flap
(7 Slat + Plain Flap

R X 5

@ LE droop=LE flap A

7 8

O O g . 8 O
0 O

A A A

0
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Table 9.3 Typical High-Lift Device Data

A=35deg AR=5.76.4=0.54
Airfoll section: 10% symmetrical

Arrangement Ot | Cutnit
Plain wing 090 16
20% full-span split fiop, &= 60 145 1046
20% full-span slat 1.38 | 23.6
20% full-span LE flap 1.49 | 265
20% full-span spiit fiap + 20% fullspon LEflop = 2.01 | 19.7
A=0degAR=40,1=10

Re=10°

Airfoll section: NACA 0010

Arrangement Imox | Cfsioll
Plain wing 0.80 13
30% full-span split flap, & = 40 deg 1.52 10
20% full-span slat 1.36 | 24
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Calculo preliminar del C ., - II

0

PX N o

Cp,... =09 [(Cg

Una buena aproximacion es el calcular el angulo de ataque en el que

las zonas del ala que generan mas sustentacion van a entrar en
perdida.
Método mas avanzado presentados en futuras revisiones

Sfla'pped Sunfla,ppcd
max )f[apped S,r.ef + (Cl)unflapped Tef

WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)
TRIPLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP AND SLAT

Unu; SLOTTED FLAP

‘
FOWLER FLAP -

SLOTTED FLAP NO FLAP
PLAIN FLAP

0 - 10 20 ki) 40 50 o0
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Fig. 12.19 *“‘Flapped’ wing area.

Mg

Fig. 5.3 Maximum lift coefficient.
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Entrada en Pérdida e
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i Analisis de Despegue

= En necesario incluir un analisis mucho mas detallado a las maniobras de
despegue y aterrizaje para saber si la configuracion elegida es capaz de
satisfacer los requisitos de despegue y aterrizaje.

= Se establecen una serie de etapas que definen en mayor detalle las

partes del despegue.
= Rodadura:

= Nivelada YClimb

= Rotacion
= Transicion hasta llegar al angulo de ascenso

= Ascension " %

Ingenieria
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Begin to y -
Start rotate  Takeoff 1.3 JChm
V=0 V= Vro N “’ - /‘om
E - . tacle

s =
o

SG = l‘- Sn-j“ slik :
Rotate Transition to .
Total ground roll climb Climb

Total takeoff distance

Fig. 17.18 Takeoff analysis.
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Pautas Determinacion W/S Despegue - I

Normativa

= CS VLA 23: VS0 may not exceed 83 km/h (45 knots) (CAS).
= (S 25 (Large Aeropalnes): The reference stall speed VSR is a calibrated airspeed defined by

V.. > M Vsg reference stall speed
SR /nzw Vsg may not be less than a 1-g stall speed

nzw Load factor normal to the flight path at vy, .

Si no se aportan restricciones/requisitos de velocidad de entrada en pérdida en el

RFP, en esta fase se ha de estimar una para proceder.

Hay varias maneras de hacerlo.

= 1) Mirar velocidades de entrada en pérdida para aviones similares: por ejemplo se puede
emplear datos del ATR72

V Stall [Clean] Vs1 @ MGW = 102 kts.
Stall [Dirty / Flaps & Gear] Vso @ MGW = 84 kts.

= 2) Hacer una estimacion de la velocidad de entrada en pérdida a raiz de la velocidad de
maxima autonomia.

Ingenieria

Aeroespacial

determinar la velocidad de maxima autonomia para una carga alar predeterminada (de la primera
revision) calcularla a nivel del mar (modificar la presion dinamica para poder adecuarse a estas
condiciones)

multiplicar por 0.7, y fijar dicha velocidad como la velocidad de entrada en pérdida limpia (Vstall
clean)

la velocidad de entrada en pérdida sucia (con flaps) determinarla multiplicando la Vstall clean por
0.85
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Pautas Determinacion W/S Despegue - II

= Esdecir, siVinax, , €S la velocidad de maxima autonomia tedrica para una carga

alar entonces:
= V_stall clean = 0.7*V_max_E
« V_stall_dirty = 0.85*V_stall_clean = 0.7*0.85*V_max_E

= Una vez definidas estas 2 velocidades, se puede determinar la carga alar para

entrada en pérdida asociada al CLmax que se haya determinado (para
configuraciones limpia y sucia)
= W/S = 0.5*%rho*V_stall2*CLmax

= Se pueden determinar 3 cargas alares

= W/S - configuracién limpia a nivel del mar (no de mucha utilidad)

= WY/S - configuracion sucia a nivel del mar (de utilidad para determinar despegue y
aterrizaje)

= W/S - configuracion limpia (correccion de la W/S en configuracion limpia para la altitud de
crucero, y asegurarse que en crucero que la velocidad de maxima autonomia no esta
cerca de la velocidad de entrada en pérdida)

Ingenieria e
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Pautas Determinacion W/S Despegue - III

Pautas para la correcta determinacion de W/S para despegue

= Para poder determinar de forma correcta la carga alar (W/S) para el segmento de despegue
hay que tener varios conceptos claros.

Ingenieria
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La velocidad de rotacion (V) se calcula a partir de la velocidad de entrada en pérdida (V)

La velocidad de entrada en pérdida (Vs) no es una constante. Esta se calcula a partir de la
variacion de carga alar es decir:

w 2

Ve =
> \) pCL,max

\

Siendo C, ..., €l coeficiente de sustentacion maximo (no confundir con el coeficiente de
sustentacion maximo durante rodadura). Este valor se fija en esta etapa del diseno.

Si no se hace de esta manera, y se fija la velocidad de entrada en pérdida, implica que a
medida que aumenta la carga alar, implicaria que el C_ .., también aumenta, lo que no es
deseable.

Hay que tener en cuenta que para el calculo de los parametros aerodinamicos, la velocidad
de despegue (Vo) es un 70% de la velocidad de rotacion (V). Esto se debe a que como
el avion esta acelerando desde la velocidad inicial nula, hasta la Vg, se toma la media, la
cual se puede demostrar que es aproximadamente V;5=0.7V,.

e
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Distancias de despegue (W/S)

= Tanto la carga de las alas como T/W contribuyen en la distancia de despegue.

= Factores que determinan la distancia de despegue:

= Resistencia dinamica.
= Rotacién del avidon en el momento exacto parta no aumentar la resistencia.

= Friccion de rodamiento (p):
= Tipo de pista de aterrizaje.
= Tipo, numero, presion y configuracion de los neumaticos

= Densidad del aire: la distancia de despegue es inversamente proporcional al cuadrado de la
densidad:
= Dias mas calurosos (menor densidad), la distancia de despegue aumenta.
= Aeropuertos elevados requieren mayor distancias de despegue.

= Diferentes tipos de distancias:
= Distancia de despegue compensado.
= Mirar especificaciones FAR, CS, para cada tipo de aeronave

= La aceleracidn del avion se puede expresar en términos de los coeficientes
aerodinamicos, teniendo en cuenta que la sustentacion y la resistencia se tiene que
evaluar
= El efecto suelo con el avidn
= Tren de aterrizaje bajado
= Configuracion de superficies de despegue.

= La distancia de despegue se calcula integrando la velocidad dividida por la

aceleracion . =, Vi, \

aceleracion

g T p . R
=S IT_D - — )] = i (= — KC? V2
a w[T D — (W —L)| gl:(w ,u.) +2W;‘S{ Cp, — KC} + pCy) :|

d(¥?)
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Rodadura — distancias de despegue

= Hipotesis

Para simplificar la integracion se usa el truco de integrar V2.

La velocidad de despegue tiene que ser Vyaceorr > 1.1 Vgray tomar 1.2 Vgra
Vsra - Configuracion maxima sustentacion (Peso despegue).

Configuracion flaps para maximo CL (conf. despegue).

Tren de aterrizaje bajado limitara el angulo de atague maximo durante despegue y
aterrizaje.

= Componentes aerodinamicos

C, viene dada por configuracion sucia de despegue
= Se puede emplear un modelo de polar parabélica de coeficientes constantes
inicialmente
= En una segunda aproximacion se puede mejorar modelo

« C_ ~C. COn la correspondiente configuracion de flaps como se ha visto

Ingenieria

inicialmente (pero con C,)
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Coeficientes de Friccion

Table 10.3 Cosficients of Friction for Various Takeoff and

Londing Surfaceas

Brokes Off, Average  Brakes Fully Applied,

Ground Resistance  Average Wheel-Braking

Type of Surface Coefficient Coefficient
Cancrala or macasam 0.015-0.04 0.3-0.4
Hard jue 0.05 0.4

Firm and dry aur 0.04 030

SOIT it 0.07 05

W¥var concrena 0.05 02

Wvar groac 0.10 02

Siow- OF lca-covered Nald 0.7 0.07-0.10
No | Surface Friction coefficient ()
1 | Dry conecrete/asphalt 0.03-0.05

2 | Wet concrete/asphalt 0.05

3 | Iey concrete/asphalt 0.02

4 Turf 0.04-0.07

3 (Jrass 0.05-0.1
& Soft ground 01-0.3

Table 4.15. Friction coefficients for various riunway surfaces

Ingenieria
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i Estimacion C, .. Despegue - I

Hay que tener en cuenta en el
segmento de rodadura despegue no
se puede obtener el C,...,

= Laincidencia del ala es baja por lo
que C,=0.1 a no ser que tenga flaps

87D uw&D=¢| (L - 1) +=L—(~C,, K 2
a_W[T D — (W L)]—g[( p.) +2W/S( Cp, KCL+;LCL)V]

W

= Hay que tener también en cuenta la
porcion del ala que tiene flaps

S a Sun a
Clpy & 0.9[(C,m)mml T2+ (Catipped 5 Ppcd}
re

refl

Ingenieria
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30—

Dauble—slotted
flap, 25%c
28—

26—
G
4

/

Split flap, 20%c

0
8
g

Slat geometry
L Open symbols with slat
R=6x10°

| | | 1 ] I | |
w12 1 15 8 20 22 24

o, deg

-

igure 3.36 Effect of leading edge siat on NAGA 64A010 airfoil with and without
laps.
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Estimacion C, .. Despegue - II

Landing gear drag coeff

D=|:ﬂ.5] pV2s, . [Cm +ﬁ{:m=p + .&Cnﬂm +KCfC :I

L=(05)pV2S4Cy;

~~a C_Ground Roll

ACLmax

LE Flap or Slot

ay O Qstall a

R Figure 9.22 Construction of wing lift curves for mechanical high-ift devices.
Aeroespacial
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Estimacion C, ., Despegue - III

0.04

OEe40xXro

0 10 20 30 40 50
Tralling Edge Flap Deflection (deg)

Figure 10.5 Drag of landing gear.
: Izam‘en‘a < 5 'I_I F i -
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Estimacion C, ., Despegue - IV

Table 10.4 Landing Gear Drag Coaeffcients

Reference

Aircraft Area (f15) 5 o Landing Gear Configuration®

Fighters

A-T 375 0.028 Twio-wheal NLG, W ane-wheel MLG

F-104 194 0.035 Oma-whesal MNLG, WD one-wihaed MLG

F-14A18 J00 0.0325 Ona-wheal NLG, two one-whael MLG

F-22 a40 0.014 Ona-wheal NLG, WD one-whael MLG

L-25 1000 0.0045 O duadl-aneal MLG, iome 1l wheal,
and two winglip pagos

Large fransports

L-1011 J456 0.028-0.0205 | Twio-wheal NLG, Two four-whael frucks
MLG

C-B, G200 0.0257-0.021  Four-wheal NLG, four four-wheal Tricks
MLG

B-Fd7 5500 0.028-0.014 Twio-wheal NLG, four four-whesal ke
MLG

B-52G 4000 0.024-00155 | Quadicycia wih wingllp geor, four

dudl-whesl MLG

] Ingenieria =
- ﬂr
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Estimacion C, .. Despegue - V

Medium fransports

P-3 1300 0.020 Two-wheel NLG, two two-wheel MLG
1-1049 Connie 1650 0.024 Two-wheel NLG, ftwo fwo-wheel MLG
B 727 1650 0.017 Two-wheel NLG, two two-wheel MLG
DC-8 2771 0.012 Two-wheel NLG, two four-wheel frucks
MLG
C-141A 3228 0.0165-0012 Two-wheel NLG, two four-wheel frucks
MLG
S-3A 298 0.023 Two-wheel NLG, two one-wheel MLG
Gulfstream | 615 0.015 Two-wheel NLG, two one-wheel MLG
Fokker F-27 754 0.024 One-wheel NLG, fwo dual-wheel MLG
Cessna 172 226 0.006" One-wheel NLG, two one-wheel MLG
Cessna 177 174 0.006"° One-wheel NLG, two one-wheel MLG
Cardinal RG 174 0.011 One-wheel NLG, two one-wheel MLG

“Abbreviations: NLG, nose landing gear: MLG, main landing gear.
“Fixed landing gear with wheel fairings.

") Ingenieria :
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Despegue — Jet Airplane - 1

Assume that V-, = 0,7 V, o
" 0y, —(Cﬂm _/“Cﬂm)

rk C,, aircraft lift coefficient at take-off rotation
1.65 o M Vg aircraft speed @ rotation V; ~ 1.1V, — 1.3V,
= s, —| ™ >
P8 T o B 5% B
DG E—JU_ C & C"?—-'R T pAS'VE C‘ETC-‘ _C‘EC' +‘&C£ﬂ:p3~0
i Ir | R

La velocidad de entrada en pérdida (V;) ha de variar en funcion de W/S V; = * /% . CLZ
MAX

Si no se hace de esta manera, y se fija la velocidad de entrada en pérdida, implica que a

medida que aumenta la carga alar, implicaria que el C_ ., también aumenta, lo que no es deseable

CLyux Maximum lift coeffcient

C.,, aircraft take-off lift coefficient
C,. aircraft cruise lift coefficient —
AC, flapro additional lift coefficient by flap @ take-off

C,o ~ 0.3
ACLppp,, ~ 03— 0.8

Ingenieria
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Despegue — Jet Airplane - II

Assume that V-, = 0,7 V, .
" 0y, —(Cﬂm _/“Cﬂm)

T C., aircraft lift coefficient at take-off rotation
1 6517 ﬁ — Kk Vy aircraft speed @ rotation I, = 1.1V, — 1.3V}
Sp=— In - =
peSCp, | T Da
w “TC c, =78
| Lp | Ig ,DSVE Cﬂm - Cf-rfc +&C‘5ﬂwm
R
2 _
Cﬂm - Cﬂam +KCETD ‘ Cﬂam N C"Da _I_C‘Dam +CﬂaHm_m
Cpy,,, aircraft zero-lift drag coefficient at take-off configuration C, =0.006 fo 0.012
Cp, clean-aircraft zero-lift drag coefficient ore
Cpy, . landing gear drag coefficient C.Dam_ . 0.005 70 0.008

CDOHLD—TO high lift device drag coefficient at take-off configuration

Ingenieria
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‘_L Despegue — Jet Airplane - III

T T T
p— o T A M
1.65W W PESCh, S0 W T ( 5 ]
S = In ‘ =In = = 06000, Spg—
70 p2SC, Z_H_CDG 65 E_ _CD,_-, E_ _CDE exXp FE- D, 10 o

L oo _ 0.602C, Srp—

- ¢ .

. M A c,. xp FE D =To WS

(_J = - VTO ~ 0,7 VR
5

1
ro I_EW{DIG%CDESTGW_H]

Hay que tener en cuenta que para el calculo de los parametros aerodinamicos, la velocidad de despegue (V;o) es un 70% de
la velocidad de rotacion (V). Esto se debe a que como el avion esta acelerando desde la velocidad inicial nula, hasta la Vg,
se toma la media, la cual se puede demostrar que es aproximadamente V;45=0.7V,.

Wi :> :> T
S Wo
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Despegue — Prop Airplane - I

Assume that V-, = 0,7 V, o
" 0y, —(Cﬂm _/“Cﬂm)

T C., aircraft lift coefficient at take-off rotation
1 6517 E — Vy aircraft speed @ rotation I, = 1.1V, — 1.3V}
Spp = — < In o =) 5
T D g
PES - @ CLR = pSVE Cim :Cﬂc +&C%pm
i W C Ly R
La velocidad de entrada en pérdida (V) ha de variar en funcién de W/S V, = [X—2
S PCLyax

Si no se hace de esta manera, y se fija la velocidad de entrada en pérdida, implica que a

medida que aumenta la carga alar, implicaria que el C_ ., también aumenta, lo que no es deseable

CLyux Maximum lift coeffcient

C.,, aircraft take-off lift coefficient
C,. aircraft cruise lift coefficient —
AC, flapro additional lift coefficient by flap @ take-off

C,o ~ 0.3
ACLppp,, ~ 03— 0.8

Ingenieria
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Despegue — Prop Airplane - II

Assume that V-, = 0,7 V, .
" 0y, —(Cﬂm _/“Cﬂm)

T C., aircraft lift coefficient at take-off rotation
1 6517 ﬁ — Kk ‘ Vy aircraft speed @ rotation I, = 1.1V, — 1.3V}
Sro = In
pgSC, | T C,
w ¥ c c, =8 o, —C, 4AC
| g g ,DSVE Lo~ T ip T Lpri
R
2 _
Cﬂm - Cﬂam +KCETD ‘ Cﬂam N C"Da _I_C‘Dam +CﬂaHm_m
Cpy,,, aircraft zero-lift drag coefficient at take-off configuration CDG — 0006 fo 0012
Cp, Clean-aircraft zero-lift drag coefficient £
Cp,, . landing gear drag coefficient Cﬂﬂm_ _—— 0.003 7o 0.008

Cp, high lift device drag coefficient at take-off configuration
HLD-TO

Hay que tener en cuenta que para el calculo de los parametros aerodinamicos, la velocidad de despegue (Vo) es un 70% de
la velocidad de rotacidn (V). Esto se debe a que como el avion esta acelerando desde la velocidad inicial nula, hasta la Vg,
se toma la media, la cual se puede demostrar que es aproximadamente V;,=0.7V,.
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‘L Despegue — Prop Airplane - III

Ch 1 Trp = ﬂ'ija e Fixed-pitch propeller
—| i+ —= | exp| 06020, Spp—r
( TJ Mo H sz xp FE D =ro WS by,
W 1 _ : :
fro 1—exp| 0.602C Sry Trp = 0.6 Variable-pitch propeller
=Ml Vro

C 1 C 1
F I o
Ve I [S/1 = ( P] Ve Ci, 7S
,

1 7 1
1- 0600, 5 o 1- 060C, 5., ———
c:-;p{ FE =0 W)/S] 'EXP{ FE' o ¥ro W{.’S]

1
l—exp| 060", &
(WJ EP{ P mW;”S] -
. = Vep = 0,7V,
FPJs Ch 1 Pro ro R
M| i+ —

= le 060=C_ 5., ——
C%J{ Xl{ FE - o MW/S

Hay que tener en cuenta que para el calculo de los parametros aerodinamicos, la velocidad de despegue (Vo) €s un 70% de
la velocidad de rotacion (Vg). Esto se debe a que como el avion esta acelerando desde la velocidad inicial nula, hasta la Vg,
se toma la media, la cual se puede demostrar que es aproximadamente V;,=0.7V,.

Ingenieria
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* Academic Performance

Despegue —

x [ [ AP.gui
IR .
Segmentos de vuelo
1 T T T T : r
E : E i 5 Sistema de unidades  sistema Internacional v Sistema de unidades  Sistema Internacional V|
el deesenasess demereceses e fosecnsenees becesesess -
P I N . T g 1 | Segmentodevuelo Entrada en pérdida v Segmento de vuelo  Subida v/
- | R e § et R boeeeeeees beeeeeeeas - Coeficiente de sustentacion c
: : : : ; maxima Ly ax Altura de vuelo (m) h
06f---mnnnn- e femmmnneens e foeneeena S 4 0 4 | B 25 0 4 i | 20000 | 10000 |
o Velocidad de entrada en G ‘
G 08 s e 5 a s pérdida (mis) Vs i spai i ROG
| L NS SN S LN NN 1 0 4 | | 100 | sse322 0 [ s 25 |1211
e 5 : : E Coeficiente de resistencia C
| N E____-_"___E___________:___________:___________:, _________ =1 parasitaria ) 'DU
: : : | | 0 4f | | 005 | 002
g Coeficiente de resistencia
. : : inducida k
""" oo 1 b 0 4| | )I 0.1 [ 0.05
: : :

0 1 |
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000

3000 WTU 6000
Segmentos de vuelo
Des: e ®) |Max Propulsion [ ] [ ]
© o ®© & Datos adicionales | Guardar datos
@ Subida (@ Giro mantenido o L -
(® Crucero (®) Entrada en pérdida R : Cargar
Pablo Femandez Golbana, Ul idad de Sewills, 2014
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Subida

= Parametros aerodinamicos:

= Cpy Y Kse estiman a partir de valores iniciales.

= 3 niveles de hipdtesis
Estimaciones preliminares.
Valores aproximados.
Valores mas detallados

= Estimados a partir de configuracion limpia
= Inicialmente se considera que la configuracion mas restrictiva en el
segmento de subida es al principio del dicho segmento por lo que se
considera el peso de subida como el W,,.

= Se considera la aproximacioén de la velocidad horizontal en funcion del
gradiente

= Para calculos mas precisos del segmento de subida no se empleara el
gradiente sino la mas restrictiva definida por el RFP que es la velocidad
vertical, junto con los “best angle” y “best climb rate”

Yo =) WSibday| =)
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Subida y planeo iiCorregir Wo/Si!

= Especificaciones FAR delimitan las condiciones subida en:

= Todas ellas son condiciones extremas en las que la resistencia es superior a la normal:
= Fallo del motor.
= Tren de aterrizaje bajado.
= Posicidon de superficies hipersustentadoras.
= El método para seleccionar la carga de las alas sigue los siguientes pasos:

= Gradiente de subida
= Ratio entre las distancia vertical y horizontal recorridas.

climb gradient = Vv/V ~4% ¢S
W wow |44 44 W/S S gqrAe
= Resolviendo ambas ecuaciones W _ande JI(TN 1, [[(Z\_g]" _ 4Co,
ORI

= T/W tiene que ser elegido teniendo en cuenta las condiciones de vuelo y el peso considerado
durante la maniobra, lo que implica que tiene que ser normalizado por el peso de la maniobra y
llevado al peso de despegue para obtener la carga alar asociada

= Independientemente de lo “limpio” que sea tu diseno, T/W tiene que ser mayor que el Gradiente

de subida deseado.
T [Cp,
(W) >G+2 e

= Las mismas ecuaciones pueden ser usadas para determinar la senda de planeo T/W=0

Ingenieria e
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Subida — Jet Engine

Rate Of Climb (ROC) ratio between excess power and the aircraft weight:

voc = he @V -DV) o roc - V{T D} V{E_EJ:L{T_ 1}

7 W w oW w1 W I/D
. . L L. 1
Maximize ROC — Maximize (B)max & Thhax ROC . =V — (I/D)

L
(E) = Velimb Dmin
max

o8

2 |
| =V . = ROC
2 ;15‘
K

T [ ] 1
{W N :D W/ roc 2 (W] (I/D)m
Cp, \S
)0 [}
K
: T, , W,
Corregir » = &—=
To Wy
o Egﬁéaes acial S
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Subida — Prop Engine

Rate Of Climb (ROC) ratio between excess power and the aircraft weight:

P,—P,. 1. P-DV W
ROC =——— =2 = Vet = T
W W leS | 3C,,
\' \ X
1 2
roc - Tt D W Do Pre 27 VoSt oW
ITEs T - 17 |:> ROCHEK = —

3¢, W W 3¢,
pS|— R —

ROCM:??P;W_ - (E][(lﬂ] =) e ROCm | 2 [E][( 1.155 J

3¢, \SN\(2/D),, N 3C,, \S N2/ D)y 75
K K

[Qm‘mc+ 2 l(w][( 1155 J

7 3C, /D) 7
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Subida s
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Segmentos de vuelo
1 T T T T T r
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i Virajes Nivelados - I

Los virajes nivelados son importantes a la hora de
hacer maniobras.

Nos interesa no perder energia potencial cuando
maniobramos, ya que si no tendremos que
recuperarla mediante subidas y aceleraciones.

En los virajes nivelados el avion tiene una actitud
en la que el angulo de bancada contribuye a que
haya una componente horizontal de la
sustentacion que actua como la fuerza centripeta
necesaria para poder mantener un giro.

= La sustentacion del ala tiene componentes horizontal y

vertical.
s WNnP—=1 gvn?—1
Turn rate Y= WiV - v rads/sec

= Nos interesan la velocidad de giro instantanea y los
virajes con velocidad de giro mantenienda.

Ingenieria
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Fig. 17.5 Level turn geometry.
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i Virajes Nivelados - II

La velocidad de giro instantanea define la condicion en la que el avién reduce su
velocidad durante el giro para maximizar dicha maniobra:

= El factor de carga esta delimitado por el coeficiente de sustentacién maximo o los limites
estructurales del avion.

Durante un viraje con velocidad de giro mantenida, NO se permite que el avion pierda
ni velocidad ni altura:

= El factor de carga maxima asumiendo que el eje de empuje esta aproximadamente alineado con la
direccion de vuelo

| T\ 4C

Emplear factores de carga (n) definidos en el RFP

= El factor de carga para giro mantenido puede maximizarse volando con eficiencia
aerodinamica max (L/Dmax)

« Para Jet
min thrust = — e Lmi t — ——a
or drag pS CDO g:igrtahgms K
« Para Prop
oo 2w [k c, = [*Cno
mn — |7a |3~ Loin  — K
power pS 3CDO power
Ingenieria N '-}.f_
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i Virajes Nivelados - III

= Se asume que los vuelos de viraje nivelados se efectiian con
configuracion de maxima autonomia.
= La velocidad para potencia minima es aproximadamente 0.76 V min
empuje.
= CL min potencia 73% superior que CL min empuje
n Gy = 3C,,
n Gy =4GC,,
= Con potencia minima se vuela a menor velocidad
= L/D = 0.866 L/D max

Emplear factores de carga (n) definidos en el RFP n = J;,{—“f,/s} (,—?,—-—%’)

T S S — . . I . -
T{G‘EI’E‘?‘ 3 I_"'L W {-::EEE'?' ”E 4 ;-;D.-Z- o I:r, S jrn 4 loiter [_\ " to " loiter ”2 n ( DyY
Wisiter — \ g S fegier Wo— T, W, |\ 308 W, Wi W icsser
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i Virajes Nivelados - IV

Tty — Tty Wisiter | K Wi, Wigiter o9 Cpyg

1 e
N g’ N 7 Wi W
I ‘ l_'l Tz"-:wtz v ‘ ‘ to f! ‘\, I ‘ fi_u h:'-I ‘II%::”C 8

tp

= ( se determina a partir de la velocidad y altitud de vuelo de maxima autonomia
de cada configuracion

= Cy, Y Kse estiman a partir de valores iniciales.
= 3 niveles de hipdtesis
= Estimaciones preliminares.
= Valores aproximados.
= Valores mas detallados.

= Ratios de W,/W, se determinan a partir del estudio de fracciones de pesos
preliminar.

= Ratio de Empuje en autonomia:

= Hay que determinar cual es la combinacidn de planta motora que ofrece el empuje
necesario para volar en crucero pero con el menor gasto de combustible.
= Hipdtesis :
Primera hipotesis se puede emplear la derivacion de planta motora a Throttle 1
Buscar la configuracion de planta motora que optimiza el gasto de combustible.

”TI > | Viraje — 1%

Ingenieria . ""'}'f-
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i Giro mantenido

La maniobra de giro mantenido puede ser importante en situaciones de
espera, o de evasion de objetos.

= Giro mantenido es generalmente expresado en términos del factor de carga
maxima (n) en condiciones de vuelo especificas en las que el avion puede
mantener dichas condiciones sin perder velocidad ni altura.

= Si se ha de mantener la velocidad, entonces T=D e %}%
= Se maximiza n maximizando T/Wy L/D
= L/D,, oOcurre 4SCp, — c?
wAe
= Durante un giro, la sustentacioén es igual al peso multiplicado por el factor de
carga (n), de tal manera que l;/ g Ao,

= lgualando Empuje (T) y Resistencia (D) obtenemos la carga de las alas
necesaria para mantener un factor de carga n utilizando todo el empuje disponible

1 e 1 n2W? T  ¢Cp, W [ n?
T'=45Cp, +a5 (’NAG) =45Cp, + (qS’n‘Ae w o W/S g qm Ae

= Resolviendo para W/S para generar la carga de las alas necesaria para un factor

de carga (n):
T Cp,
(W) 2 20\ T e

W grde | (T y T ° _ 4n2Cp,
S 2n? 4% W wAe
Se tiene que satisfacer

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 134
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* Academic Performance

Giro Mantenido e

> [ B AP.gui
%SO EE e
1 Segmentos de vuelo _ Sistema de unidades  Sistema Internacional _
E : : : : Sistema de unidades  Sistema internacional v
- P vmumes dycvesea Sl Lisavszensy dosessn :
: : : : : Segmento de vuelo | Giro Mantenido iv
08k-mnennee- I L N I e | |  Segmentodevuelo  Entrada enpérdida v =
0.7 fremememene e fmmmnenes R boeeeeeees beeeeeeeas - Coeficiente de sustentacion C Altura de vuelo (m) h
: : : : ; maxima Ly ax ! et
s | RO f .......... {' .......... .E ........... E ........... E. ......... il 0 ﬂ J ﬂ 5 25 d 1] J LI 20000 _ 10000 |
o Velocidad de entrada en c 1,
55.1'5? > ! ) ; : ; pérdida (mis) Vs _ oo bt M
| T N . . TN — 1 o 4 | | 100 |ssss22 0 4 il Mo | s |
' ' Coeficiente de resistencia C
parasitaria YDy
0 4 | »| 0,05 | 002
Coeficiente de resistencia
inducida k
: : 0 1] | b] 0.1 0.05
0 1 |
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
W Factor de carga n
3000 T0 6000
‘I | ’] 0
Segmentos de vuelo
€ Demgn & ¥ Pspalen Datos adicionales | Guardar datos
@ Subids @ Giro mantenido 1 L |
(® Crucero (® Entrada en pérdida o ' T
Pablo Femandez Golbana, Ul idad de Sewills, 2014
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Diagrama T vs. D

" x 10° Potencia requerida en crucero Sistema de unidades | Sistema Internacional v
""""" i ] ] _
] i Py, total
1 : PR 0 sust. 4 Altura de vuelo (m)
: : : : - = INONN [ 1
) i :‘ T Py, debido a sust. 0 | | 20000 40000 |
= ol ... :t ot | =P disponible
D %Y,y | e me—-
S 6F-------- =E ........................... S
% I : Peso en crucero (kg)
N ‘
g' R~ =nam :r - --------- 0 | ﬂmooog ]—m
o] ::
L1 & it Eae - st e i
8 i ] . : :
. — [ S— P, S sl —
k : : : : Palanca de gases
H | : ' :
i e (. KT
| ' ] ' [
1 i : s s
| ] ' ] ] ]
0 ' / E !
50 100 150 200 250

Velocidad de crucero (m/s)

Volver

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sewilla, 2014
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Tabla Resultados

Sistema de unidades

Sistema Internacional

Peso(kg) Fraccion |Fuel consumido(kg) Relacion_Empuje, Tiempo(s) Velocidad(m/s)
3.5402e+04 1 0 0 0 0
3.5387e+04 0.9996 14,2652 1 19.5907 51.04485

3.448%e+04
2.8576e+04
2.8449¢e+04
2.8448e+04

0.9746
0.8286
0.9955
1.0000

898.6107
5.9123e+03
127.6015
1.0182
6.9538e+03

1.4948e+03
9.3643e+03
1.4948e+03

14.6930
1.2388e+04

133.7961
213.5776
133.7961

68.0594

Exportar datos a .Mat
Exportar datos a Excel

Volver

Fablo Femandez Golbano, Universidad de Sewilla, 2014
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AP. gui

Academic
Performance

Disefio Preliminar Diseiio Avanzado

Pablo Femandez Gaolbano, Universidad de Sewilla. 2014
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Disefio
Preliminar

Perfil de Entrada
misian Mision
Aerodinamica
Entrada

Propulsion

Modelo dependiente

de mision

{S} Men

Preliminar

Empuje al

nivel del mar )
Diagrama Tabla de

resultados

Relaciones
de empuje

L equerimientos
satisfechos?
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— Seleccion de mision — Seleccion de caracteristicas
I Nuevaﬁbn Nuevo modelo
Cargar Mision j Cargar Modelo
|r Configurar Mision ‘ Configurar Modelo
v I_Ehm_uEPnJ "y Efiminar modelo

Mision seleccionada | | Modelo cargado

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sewvilla, 2014
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i Estudios Parametricos

= Uno de los aspectos mas importantes durante el proceso inicial del
diseno de una aeronave es la del refinamiento de los requisitos del RFP
propuesto por el comprador.

= Muchas veces las actuaciones que cumple un determinado diseno en la
fase inicial del diseno no son capaces de satisfacer los requisitos del
RFP:

= Implica mayor dimensionado, reduccion de velocidades maximas, alcances,
autonomia, etc...

= Los estudios paramétricos (Trade studies) sirven para ver las
tendencias al variar algunas de los parametros de disefo.
= Estudio paramétrico de alcance.
= Estudio paramétrico de carga de pago.
= Estudio paramétrico de diferentes materiales, etc...

] Ingenieria p——
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Estudio Alcance

Box 3.2 Range Trade

1000 n miles Rangg

3/ Wa = W5/ Wa = %1920 = 0.9030
Wy /W = 0.7132

80,000
] Ws/Wo = 1.06(1 — 0.7132) = 0.3040
_ Wy — 10800 i
e
70,000 ] 1-03040 —

| Wp. guess | We/W, We Wg. calculated
< 60,000 -

50,000 0.4361 | 21,803 41,544
40000 | 04429 | 17717 | 42,670
“ 42,000 0.4414 | 18,540 42,417
50,000 - - 42,400 04411 | 18704 | 42,369
] 42370 | 04412 | 18692 | 42372
)
40,0 At 2000 n miles Rangg
10 1200 1400 1600 1800 2000
s Wa/Wa = Wi/ W, = e 02040 — 0 8154
W5/ Wy = 0.5816
M S v RN YN P W/ Wo = 0.4435
Fig. 3.12 Range trade. 10.800
Wo = : V7
1-0.4435 - —=
Wo
Wy, guess | We/ W, We Wp. calculated
50,000 04361 | 21,803 89,671
80,000 0.4220 | 33,756 80,265
80,200 0.4219 | 33,835 | 80,221
80,210 04219 | 33839 80,219
80218 | 04219 | 33842 | 80217
:nqgenfena . l ™
s Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 142 U=



fme

Estudio Carga de Pago

Box 3.3 Payload Trade

Payload = 5000 Ib; W =

80,000

Wy guess | We/Wy  We W, calculated

- 50,000 | 04361 @ 21,803 31,074

60,000 | 32000 | 04499 | 14,397 33,563
' | 33000 | 0.4489 | 14,815 33,376
| 33300 | 0.4487 | 14,940 33,321
_ 133320 | 04486 14949 33318
< Payload = 15,000 Ib; Wy e W,
. 1-03773 - 3

20,000 —

5000 7000 9000Pay|0ad1l,000 13,000 15,000 50,000 0.436] ?21,803 84 651
' 75000 | 04239 | 31,790 79,456
e | 78000 | 04227 | 32971 78,994
Fig. 3.13 Payload trade. | 78800 | 04224 | 33,285 78875
(78865 | 04224 | B3N | 78866 |
Ingenieria _ "H."‘
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Estudio Diferentes Materiales

Box 3.4 Composite Material Trade

W/ W ) (0.93W ;%) = 0.8835 W 5’
Estimacion 95% . W, o 10,800

We
1—-03773 — —
Wo

Wo. guess | We/Wo | We | Wp, calculated
i sboje . | 04148 Jngis  BIAlD.
51000 | 04137 | 21,098 | ‘51,668
51,500 | 04134 | 21291 | 51598
51550 | 04134 | 21,310 | 51591

Ingenieria
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!'_ Dimensionado de la Geometria

vy de las Superficies de Control

TAIL VOLUME COEFFICIENT METHOD

1

—~]—:

Le -i_‘ Lht
_ L
AERNERS
Sw = WING AREA \
bw = WING SPAN
Ew = WING MEAN CHORD
Fig. 6.2 Initial tail sizing.

Ingenieria -
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Dimensionado de la Geometria - 1

Fuselaje:

= Por lo general las dimensiones del fuselaje van en funcion de las

necesidades de cada avion y de sus expectativas.

= Para patrones iniciales: tablas estadisticas
Table 6.3 Fuselage length vs W, (Ib or {kg})

Ala

= Determinada en funcion (W,/S)

Length = aW§ (ft or {m}) a #

Sailplane—unpowered 0.86 {0.383} 0.48
Sailplane—powered 0.71 {0.316} 0.48
Homebuilt—metal /wood 3.68 {1.35} 0.23
Homebuilt—composite 3.50 {1.28} 0.23
General aviation—single engine 4.37 {1.6} 0.23
General aviation—twin engine 0.86 {0.366} 0.42
Agricultural aircraft 4.04 {1.48} 0.23
Twin turboprop 0.37 {0.169} 0.51
Flying boat 1.05 {0.439} 0.40
Jet trainer 0.79 {0.333} 0.41
Jet fighter 0.93 {0.389} 0.39
Military cargo/bomber 0.23 {0.104} 0.50
Jet transport 0.67 {0.287} 0.43

= Aproximacion utilizando area trapezoidal que incluye toda el area de punta a

punta

Ingenieria

Aeroespacial

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es

146

e
&



Dimensionado de la Geometria - 2

= Coeficiente del Volumen de Cola
= La efectividad de la cola para generar un par sobre el centro de gravedad
del avidn es proporcional al area de la cola y el brazo del momento.

= La principal funcién de la cola es contrarrestar el par generado por el
ala, por lo que suele haber relacion directa entre las dimensiones de una

y otra.
= Estudio mas detallado con el analisis de las ecuaciones de los momentos en
futuras revisiones. Lv.Sy
= Coeficiente del Volumen de la Cola (Tail Volume Coefficient) Cvp = W
- : ..  Lp,Su,
= Dimensionado de superficies de control e

= Dimensionado final mediante estudio dinamico de la efectividad de las
superficies de control:
= Alerones, elevadores, y timén de cola.
= Muy importante el balaceo aerodinamico de las superficies
= Porcion de la superficie de control que esta por delante de la bisagra.
= Reduce el esfuerzo que hay que realizar para doblar al superficie de control.

= Evitar el flutter producido en las superficies de control que pueden llevar a la
destruccion de las superficies e incluso de ala

Ingenieria p——
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Coeficiente del Volumen de Cola - 1

SVT = CVwaS?‘(’.f/LVT

SHy = CHpCwSref /Ly

{=1iilngenieria inversa!!

Table 6.4 Tail volume coefficient

Tail volume coeflicient method

g LCAT— Lht =——————

CHp

_ Ly, Sy,

c =
ke bw Sref

Ly, Suy

Typical values

C_ ] -\ r W - G, Horizontal cyy Vertical eyt
N E | ! Sailplane 0.50 0.02
Homebuilt 0.50 0.04
General aviation—single engine 0.70 0.04
Sw= wing area General aviation—twin engine 0.80 0.07
o (5 Tl Agricultural 0.50 0.04
, Twin turboprop 0.90 0.08
e Flying boat 0.70 0.06
R TRl Jet trainer 0.70 0.06
7 Jet fighter 0.40 0.07
Military cargo/bomber 1.00 0.08
Jet transport 0.09

Fig. 6.2 Initial tail sizing.

Ingenieria
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Coeficiente del Volumen de Cola - II

Table 11.8 Typical Values of Volume Coefficients
for Preliminary Tail Sizing

Aircraft Cin Cn
Sailpiane [3] 053 0022
ISR 034 0014

@ c.g.location
e C/4location

General aviation (one-engine propeller) 0.7  0.032
General aviation (wo-engine propeller) 0.76 0.06

Business aircraft (lwo-engine) 091 009
Commercial jet transports 1.0 0083
Military jet trainer 06 006
Jet fighter (all speeds) 0.5 0.076

Figure 11.1 lllustration of reference geometry for tail sizing (inset is a T45).

Ingenieria
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Coeficiente del Volumen de Cola - III

Table 11.1 Tail Volume Coefficients for Light

Reciprocating-Propeller Aircraft
Aircraft No.Engines Cy
Cessna Skywagon 207 1 0.92
Cessna Cardinal 1 0.60
Cessna Skylane 1 0.71
Piper Cherokee ] 0.61
Bellanca Skyrocket 1 0461
Grumman Tiger ] 0.76
Cessna 310 2 0.95
Cessna 402 2 1.07
Cessna 414 2 093
Piper PA-31 2 0.84
Piper Chieftain 2 0.72
Piper Cheyenne | 2 0.85
Beech Duchess 2 0.67
Beech Duke B60 2 0.64

Ingenieria —
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Cn
0.046
0.038
0.047
0.037
0.037
0.024
0.063
0.08
0.071
0.056
0.055
0.045
0.053
0.060

Table 11.2 Tail Yolume Coeflicients for Turbofan

(TF) and Twhoprop (TP} Businass Aircraft

Aircraft

Baech 1900

Bagch B200
Cesand Conguasd
DaHplland DHC-&
DeHzlland OHC-F
DeHmlland DHC-&
BAE 31

Das2ault Falcon 10720/50
Cesana Chofion 500
Cesana Chofion
Cesana ciiofion m
Laor|at 24

Lamrjaf 35

Lamref 55

BAE 125

Engines Gy
Tuoprog  1.33
Turoprog | 0.91
Tumoprog | 0.91
Turoprog | 0.91
Turboprog | 1.11
Tuoprog | 1.47
Tumoprog 122
Turiaoifon 0.48
Turiooion 0.73
Turacion 0.44
Turacion 0.99
Turacion 0.&7
Turooion 0.455
Turiaoifon 078
Turooion 072

Cr
0.074
0.045
0.071
0.077
0.074
0.121
0.120
0.043
0.0a1
0.042
0.084
0.077
0.064
0.084
0.041

and TP Transports
Aircraft Engines Cy
Lockheed C-130E  Turboprop 0.94
Lockheed C-5A Tubofon  0.62
Lockheed L-1011  Turbofon  0.83
Boeing 727-200  Turbofon  0.82
Boeing 737-200  Turbofon  1.28
Boeing 737-300  Turbofan 1.35
Boeing 747-200  Turbofon  0.74
Boeing 757-200  Turbofan 1.15
Boeing 767-200  Turbofon  0.94
DC-9/S 80 Tubofon  0.96
DC-10-30 Tubofon 090
Airbus A-300 Tubofon 1,12
Airbus A-310 Tubofon  1.09
BAE 146-200 Turbofan  1.48

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es

Table 11.3 Tail Volume Coefficients for TF
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0.053
0.079
0.055
0.11

0.10

0.10

0.079
0.086
0.067
0.062
0.060
0.094
0.098
0.12
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Coeficiente del Volumen de Cola - IV

Table 11.4 Tail Volume Coefficients
TF and TP Military Trainers

l‘:""‘I'IT C'I'T

Aircraft Engines
T-34 Turboprop
Aero L-39 Turbojet
Alphajet Turbojet

Aermacchi MB-339 | Turbojet
BAE Howk/T-45 Turbojet
Cessna 1-37 Turbojet

0.76
0.58
0.43
0.52
0.61
0.68

0.048
0.083
0.084
0.043
0.059
0.04]

Table 11.5 Tail Volume Coefficients for
Supersonic Transport and Bomber Aircraft

Aircraft Cir
Rockwell XB-70 0
Tu-144 0
Tu-22M 1.11
Tu-22 044
Concorde 0
Rockwell B-1B 08
Convair B-58A 0

North American F-108 ' 0O

") Ingenieria _
u Aeroespacial
S . N *

3 Lrvweriatad o Seve

Cn
0.034
0.081
0.087
0.059
0.08
0.039
0.057
0.045

Cc
0.10

ool olo

Table 11.6 TailVolume Coeficients for
Fightar Aircraft
Aircraft Cyr Gy
Convolr F-106 0 0.075
GUMMOoN A-&A 0.41 0.04%
Grummaon F-144 0.44 0.04
Hiarth Amarkcan F-Bd& 0.203 | 0.04735
Naorth Amarican F-100 0.34 0.05384
Harthrap F-5E 0.4 0.093
MCOonned Douglas F-4E 0.24 0.054
MCOonned Douglas F-15 0.2 0.093
Ganeral Dynamics F-111A © 1.28 0.044
Ganeral Dynamice A3-111 | 0.75 0.054
Ganeral Dynamics F-16 0.3 0.094
Ce=2and A-378 0.48 0.041
MIG-21 0.214  0.04
MIG-23 — 0.0&
MIG-25 0.34 0.1
olL-F 0.4 0.1
Wiggen 0 0.08.34

Table 11.7 Tail Volume Coefficients
for Intelligence, Surveillance, and
Reconnaissance Aircraft

Aircraft Cit (o

Lockneed MartinU-2S 034 0.014
Northrop Global Howk 032 | 0.0186
Boeing Condor 053 0012
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ﬁ Tail Volume Coefficient

Tail volume coefficient method

f— ¢ o Lht ——-]
ey 9 R |
A, \ | L

|
P07
9 L Vi SVT
Sy = wing area T BuSrer
bw = wing span - LHTg SHy
Cw ref
Cw = wing mean chord

j @ |yt

2277

Fig. 6.2 Initial tail sizing.
Ingenieria .
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Coeficiente del Volumen de Cola - 11

= Para poder determinar el tamafo de las colas hay que estimar el brazo de
cola (Ly, y Ly,) lo cual en este proceso inicial se puede determinar como un
porcentaje de las dimensiones del fuselaje (Ly,. = Ly..):
= Avion con un motor (prop-engine) montado en la parte delantera Ly, ~60%b de
la distancia del fuselaje.
= Avion con los motores en las alas Ly, ~50-55% de la distancia del fuselaje.
= Avion con los motores montados en la parte trasera Ly, ~45-50%6 de la
distancia del fuselaje.
= Para una cola completamente movil Ly, ~10-15%6 de la distancia del fuselaje.
= Silacolaesen T entonces se puede reducir un Ly, ~5% el tamafio de tanto la

cola vertical como la horizontal.
= Lo mismo sucede en una cola en H

Tail volume coeflicient method

Le -—I"‘ lht—-l
{| B lr W™

I 1
Q ! SV,‘,‘ = Cyp bw S-rcf/L Vr
T-TAIL
CONVENT 1 ONAL. Chucironm H-TAIL
Sw= wing area
by, = wing span Sf-f'r = (.JHT 6'11:51'(-:_{/[/]{1'
Y=TAIL &y = wing mean chord
v-TalL
NVERTED v -——Il

g Lvt

TRIFLE-TAIL !
g ;
THIN-TAIL BOOM-MOUNTED TAIL
SOOM-MOUNTED INVERTED v Fig. 6.2 Initial tail sizing.
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Coeficiente del Volumen de Cola - III

Para colas en V se utilizara los mismo requisitos descritos para colas
convencionales satisfaciendo que las proyecciones en el eje vertical y
horizontal se correspondan con areas equivalentes.

Para configuraciones con canard, se utiliza un método diferente:

= El canard genera sustentacion positiva, por lo que hay que tenerla en cuenta a
la hora de calcular los requisitos de sustentacion.
= El brazo del canard es aproximandamente Ly..~30-50% de la longitud del
fuselaje
= El disenador determina el % de esa area total dedicada al areq Y al canard
(~25%-75%) Ce=—%
« [, distancia del c.g. al mac del canard oref

= S, vista expuestas superior de la superficie alar del canard
« Para diseno preliminar €,=0.10~0.11

EEVISAR: Roskam J., Airplane Design. Roskam Aviation and Engineering
orp.
= Multitud de informacion relativa a datos geometricos.

= Temas de Soporte (http://www.aero.us.es/adesign/)
Geometria, y pesos de diversos aviones. Extraido de Torenbeek.
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‘L Tipos de Colas

CONVENT 1 ONAL

=
a

v-=TalL
TRIFLE-TAIL
z THIN-TAIL BODM-MOUNTED

INVERTED V

BOOM-MOUNTED
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Dimensionado de superficies de control - I

= El dimensionado final de las superficies de control (alerones,
elevadores y timon de direccidon) se determina en funcion del estudio
dinamico de las respuestas del avion incluyendo los efectos
estructurales asociados.

= Las superficies de control presentan por lo general estrechamiento similar al
de las alas o el de las superficies de control

= Alerones: suelen estar ubicados entre el 50% vy el 90% del ala.

WING OR TAIL ?
N .

Y N \

\ P |

lllllll

[]

e

i n
.10 A2 .14

16 A8 .20

I " " i
21 24 2 28 30 2. M

Fig. 6.4 Constant-percent chord control surface. N
AILERON CHORD q
After Ref. 12 WING CHORD
@ Fig. 6.3 Aileron guidelines.
| Aert ial I - .
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Dimensionado de superficies de control - II

Table 6.5 Control surface sizing guidelines

1.0 r
—_— Aircraft Elevator C,/C Rudder C,/C
AILERON SPAN
WING SPAN Fighter/attack 0.30" 0.30

Jet transport 0.25° 0.32

od | Jet trainer 0.35 0.35
Biz jet 0.32° 0.30
GA single 0.45 0.40
GA twin 0.36 0.46

6 Sailplane 0.43 0.40
“Supersonic usually all-moving only.
POften all-moving plus elevator.

4P

2t

0 L -y U U—— 1 A eed— L 1 ‘H

.10 A2 14 16 A8 20 22 24 2 28 30 32, M4

AILERON CHORD
After Ref. 12 WING CHORD

Fig. 6.3 Aileron guidelines.
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Dimensionado de superficies de control - III

= Para evitar el efecto de flameo (flutter), las superficies de control se
construyen utilizando tanto compensacion aerodinamica como de
masas:

= Compensacion aerodinamica consiste en disefar las superficies de control
de tal forma que parte de las superficie aerodinamica se halle delante de la
linea de rotacion (hinge line).

= Compensacion, o balance de masa consiste en afiadir peso delante de la
linea de rotacién de la superficie de control, para contrarrestar el peso de la
superficie que la superficie de control tiene aguas abajo de la linea de

tacion
HINGELINE
J_— HINGELINE
(a) NOTCHED OR “HORN" (b) OVERHUNG AERODYNAMIC
AERODYNAMIC BALANCE BALANCE

Fig. 6.5 Aerodynamic balance.

Ingenieria i
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i Bibliografia Detallada

= [emas adicionales:

= Ensenanza Virtual/Material Adicional/Aerodynamic Surfaces Design
= Chapter 5. Wing Design.
= Chapter 6. Tail Design
= Chapter 12. Desig of Control Surfaces (Aileron)
= Chapter 12. Desig of Control Surfaces (Elevator)
= Chapter 12. Desig of Control Surfaces (Rudder)
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Caracteristicas Aerodinamicas

Colgado en la web de la asignatura

Geometria, v pesos de diversos aviones. Extraido de Torenbeek

nnnnnnnnnn

Aeroespacial
=i, o

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es



Ingenieria

Aeroespacial
EB - Urvwernadad v Sevita *

Horizontal Plane Design

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es



Vn H.D 'lrm Max. "g Airfoil Section | Average s 1 5, Hinge Balance 161_ }T.‘-bsg
Aircraft type cross—| = "‘v ﬁv tfe ;b" = Position| Ratio | man. ' L Hemarks
kte| = | ks | wind root / tip Y lroot/eip :
EAS| EAS kts deg. z lc, Ze deg. !
Wright Flyer (1903) L045 | 2.91 o “flat plates" = +0133 1 3o 42.8 I Ibipiane in front
Scottish Aviation Pup 30 182 .89 | 13 12 L0750 | .350) 64 5 | T |Hoern balance
Cessna 177 . 20 [.107 | 1.4) |35 | NACA 0009/0006 | 7.5 |.0411 | .368| 60 [ -
Scottish Av. Jetstream .60 | 85 212 | b4k | 43 L0820 | .350| 65 | i “Horn balance
Adrospatiale N262 260 90 0 |.184 [1.60 | 9,5 | NACA 0012 mod, 12 L0763 | .270| 68 3.2 ] jT/e |
Fokker-VEW F 27 Mk 200 288| .51 | 78 30 [.203 | 1.55 | 3.3 | NACA 63A-015 mod.| 15 L0765 | .218] 76 b, 6 l’ 20 1/C | i
Lockheed Hercules C-130E 325 .64 | 93.5 180 | 1.84 | 18.8 | HACA 64A-015 15 L0575 | .239| 75 i a3 |1/c
Lockheed Electra 188A a1 1o L1465 (1,93 | 14.0 | NACA 0012 12 |.0707 | .250] 69 e Rt |
Bristol Britannia 310 300 197 | 1.65 | 10 | RAPI0 mod. 13 L0774 | .225|60/67 30 s TS |6 = 167 for CL=44
ABrospat. Corvette SN-600 90 177 | .88 | 50,3 9 .0720 | .250| 72 25 0 ! T |
Cessna Citation 500 191 | 1.58 | 33,0 | NACA 0012/0008 |10 L0806 | .220| 75 | T |
Havker Siddeley HS-125/400 | 370/.825 | 90 L1610 | 1.19 | s2 11.5 |.0548 | .197| 72 25 28.5 | T ;ﬁpprax. T-tail
Yakovlev YAK-40 162 | .81 | 47,5 10 L0482 | 222/ 78 : 30 ET Tt
VFW-Fokker 614 30| .74 76 | 1,28 | 32,4 L0682 | 321 B {T/S |
Fokker-VFW F 28 Mk1000 90| .83 | N 25 |.203 | 1.00 | 40 | MACA mod. 10.15 |.0910 | .187| 78 30 13 | ET tail
Afrospat. Caravelle 10,R 375 .87 LH06 | 1.26 | 37.9 | HACA 65-011 11 L0379 | .258({76/40 { 24 i
BAC=111/200,400 410 | .86 Jo . 132 91 | 41,0 ! 12,5 L0482 | (254] 70 30 i iFT-tall
McDonnell Douglas DC-9/10 .89 L192 | .95 | 43.5 | DSKHA i L0810 | .270| 68 15 30 T/C T-rail
Boeing 737/100 400 | .89 .268 | 1.88 | 35 12 017 | L2500 75 ‘ T
Dassault Mercure +232 | 1.96 | 35 9 L1025 L2241 71.5 { i 1Split rudder
Boeing 727/100 .95 .238 | .78 | 55 9 L0905 | .1681 BO | [ T-tail
Airbus A-300B 420| .90 | 103 .204 | 1.62 |40 12.5 |.1020 | .248] 70 : J !
Boelng KC-135 L1483 | 149 | 30 10 0628 | .250| 65 o R
Boeing T07/120 107.5 LA | 1.82 | 31 10 0656 | .282] 65 25 I S
Boeing 707/320B .95 | 122 RITHEN (N E 10 L0626 | .242| 65 25 s |
McDonnell Douglas DC-8/10,500 405 | .95 Viop | 3 [-122 [ 191 |35 | DSMA-111/-112 9.85 |.0494 | .269| 65 7.2 32.5 | C l
BAC VC-10/1101 380 | .94 142 [ 1,10 | 38,5 L0453 | .251 | |T-tail
Lockh. Tristar L-1011/1 435 | .95 30 [.231 | 1,83 |35 10 083 | .161] 70 ! ]
HeDonnell Douglas DC=10/10 .95 30 L2201 | 1.92 | 40 12T /108 i LOBL1 Las| 62 23/ 46, SF !Tandem rudder
Boeing 747/100,200 4451 .97 [103/138] 30 |.196 | 1,38 | 44 L0990 | L173| 77 42 25 | T |Split rudder
Lockheed C-5A 410 |.875 43 |91 | .84 | 36,9 0951 | 191 J. l ;T,“ﬂ

#C = control tab; § = servo tab; T = trim tab

T ‘e 9-3. ‘Jertlcal tailplane desiin dat ) _
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JET AIRCRAFT

Ist flight}Aspect |Taper l Sweep | Geom, | Dihedral ' pretile, oppel and (®Tcy v Mo ¥p Mp [Flap type®|(cg/c) |be/b| TFlap angle Claax
ARCOAF? TYPE prototype | ratio |ratio  angle | .:vf.s‘..*- r !‘ -5-“5‘"'"" thickness stream-| I (flight test)
L A ';\..':;- | ai?f ;Maf!., Ay vip T [km/h EAS kn/h EAS T.L./L.E. |wiee takeoff |landing|takeott | landing
8 . \ R 2 deg. deg.
Yakovlev YAK 40 1966 9 .96 ] - 430" 15 10 12,5 .70 - - r 3.5 | 67 - - - .10
VPW-Fokker 614 w122 o2 | s %3’ 30 637013 - 318012 1135 528 650 | &5 |[.mo] m 3w | e | 20 s |2a2 | 2.9
Crusman Gulfstream II 1966 5.97 | 3% 25 - 3 “13 Nacs~6 sevies | - 680 860 - - Fi 30 13 20 40 - 1.807
Fokker-VFW F 28 1967 7.2] | .355 16 - 2°30" 13.2 ] 13 | en .750 - 83 n-2 32 69.5 | 25 42 2.16 .53
BAC One-Eleven Srs 200/400 1963 8.00 | .32t 20 - 2 12.5 1" 1,8 652* .780 760 .860 1 30 15 | 18 45 | 1.86 1.40
McDonnell-Douglas DC-9 srs 10 1965 8.56 | .246 24 -4 3 13.55 9.8 11,65 &30 -840 - 890 -s2 36 [y} 15 50 - 2.40
Mcbhonnell-Douglas DC-9 srs 30 1966 8.7 | .226 24 -4 3 13,85 9.6 1,6 630 840 - .8%0| s3/1 36 67 15 50 | 2.4% 2.98
Tupotev Tu 134/134A 1964 7.42 | 287 35 - -193¢0" - - - - 817 - - 52 23 |e0.5| 25 30 1.51 1.87
Boeing 737 srs 100/200 1967 8.83 | .25) 25 - 6 1 1n.s 12,9 | 648 .840 122 .890 [ F3/I,11 29 74 151 W | 2.20 3.05
E Afrospatiale Caravelle 1953 8.02 354 20 -2 3 65212 65,212 12 536 810 - .870 51 27 66 10 45 1.74 2.10
8 | Hauker Siddeley Trident 2E 1967 6.57 | .240 35 -5 3 1.5 - 9,8 | 630 -880 32 930 s2/1 8 69 | 20 50 | 1.93 1.40
=3 | Boeing 727 sre 100/200 1963 7.67 | .323 32 - 3 13 9 1| 122 900 - 950 Fi/I, 11 10 Wl 28 4 | 2.35 2.75
Tupolev Tu 154 1968 B.14 | .250 35 - - - - - | 575 .900 - - $3/1 3 75 - - | 2.05 2.70
E Boeing 707/720 1957/60 | 7.11 | .293 s - 7 12.5 9 10 | 7o* .900 187 L9501 Fi/1,11 27 67 15 50 1.76  [1.94/2.06
& | McDonnell-Douglus DC-8 srs 10,50,61 | 1958/60/66| 7.30 | .244 30 - 6230’ 12 10.16 1,1} sl .880 151 950 | s2/11 10 76 | 28 50 | 1.87 2.03
McDonnell-Douglas DC-8 srs 62/63 1966/67 | 7.65 | .194 0 - 6°30' - - - - - 770 L9301 s2f11 30 73| s0 | 1.87 2.05
E BAC VC-10 srs 1100/Super VC-10 1962/64 | 7.49 | .273 | 32030° - 3 12.5 9.75 10 | 562 .860 704 940 PI/T 29 62 - 4 - 2.27
Lockheed L-300 Starlifter 1963 7.90 | .350 25 -s030"| -102¢" 0013 mod. 0010 mod. | 11,5 - - 160" | .890( s2/1 3 66 - - - 2.32
E Ilyushin IL 62 1963 6.675 | .262 35 - - - - = - - - - 52 2% 12 - 30 - 2.36
BAC Three-Eleven 1972 4.00 | ,255 25 - - 12.5 10 14,2 656% .840 - - ri/r - 15 | 22 45 - 3.19
A 3008 1972 8.60 | .364 28 - - 15 - 13,5 668 -840 - - r2/1 32.5 | 82 15 s | 2.70 3.00
Lockheed 1011 1970 1.16 | (296 s -3%0' (7031 ' 75030 12.4 9 10,7 - .858 - .950| s2/1 26 it { 12 41 | 2.46 2.65
McDonnell-Douglas DC-10 ars 10 1970 6.90 | .25 35 - - 12.5 0 1" - .880 - - $2/1 251 {77.8] 25 50 | 2.3 .13
McDonneli-Douglas DC-10 sre 30 1971 1.21 | .230 35 - - 12.2 8.4 1 - .880 - - © 82/1 25t | 17,5 s 55 | 2.15 2,98
Boeing 747/7478 1969/70 | 6.96 | .309 | 37030' | ~3°30 7 13,44 8 9,4 | 695 .910 824 9701 s3/11 30 m 20 30 1.9 2.55
Lockheed L300 Galaxy 1968 7.75 | .256 25 - -50 ¢* 2.8 9.7 1,5 648" 825 | 743/726%| .01 mi/1 24 72 | 30 W | 2.0 2.63
Poter-Alr Fouga CMI170 Magister 1952 7.42 | .400 9030° - [ 64-219 64-212 15,5 700 - 140 .820 s 23 59.5| 15 4“0 - -
Aermacchi MB 326 1957 5.26 | .600 | eo22' - 2955 63A-2i3.7 63A-212 12,9 806 - - .800 i 23 61 - - - 1.70
5 Cessna Model 500 Citstien 1969 7.45 | .390 | 1010’ - - 23014 mod. 23012 13 | su* .700 - - 51 25 sho|o20 - 1.5% 1.72
SNIAS 600 Corvette 1970 7.43 | 4472 | 200 6" | -191% 3° &' 13,63 11.50 12,6 p570e .n 695 .82 s1 3 73 15 40 - 2.40
g Cessna 118 (A/T37) 1954 6.20 | .68 | =0 -2038' 3 2418 mod. 2412 mod. 16 | mie®® | .705%%| 843 - sl 24 53 - - - 1.93
< | Gates Lear Jet Model 25 1969 5.02 | .50 13° - 2°30* 64A 109 64A 109 9 | 617 .765 [RE] .850 s\ 28 61 20 0 ] 137 1.3
E Aerocommander Jet Commander 1963 6.19 | .333 437" -2 2 64y~212 64)-212 12 | 667 .800 433 .8%0 P 5 60 20 60 - 1.00
E Dassault Minlfalcon 10 1970 7.1 L2863 [227%48° - - N —5 . ™ I_G " - - .87 - ; s2/1 31.5 67 15 55 2.04 2.35
MBB 320 Hanss Jet 1964 6.00 | 333 | 18 - s £3A~1 5= =1.8-01 | 12 | 23 - 700 830 s2 22.5 | 67 - - 1.61 1.91
B | Piessio bousies 0 208 1964 | 6.25 | .10 | om0’ | - 3 3,%,%",“,1,"‘.‘,,‘?' ”E:?gﬂ" 117 s | eszee 8 | .50 m 0 | e | - - - LI
North Am, Rochwell Sabre Liner 1958 $.77 | .313 | 2893} - - - - - 617 763 - 8501 5i1/1 - - - 2.3
E Mawker Siddeley HS.125 ars 4008 1962 6.25 | .300 20 -2%30' 2 1) " 12,5| 528 155 685 823 [-1] 29 65 15 50 1.04 2.19
Dassault Fan Jet Falcon 20.F 1963 6.40 | 312 30 - 2 10.5 8 9,3 | easee .8%0 - - s1/11 28 61 10 i - 2.32
Lockheed Jetstar 1957 5.47 +335 30 -2 2 63A 112 63A 309 10,5| 710%= .870 787 .90 s2/11 21 69.5 - - - 1.67
’ * 4
Table 7-1. Wing design data CAS or IAS *p - plain or split flap
*¥paximum level S - slotted flap; 1, 2 or 3:
flight speed number of slots
***VNE is taken F - Fowler flap
equal to V -
q MO I slat

II - dreoop nose, leading

edge flap or slot

[*] Ingenieria
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PROPELLER AIRCRAFT

Iat £light| Aspect |Taper |Sweep |Geom, Inih-dnl Profile type aund (t/cy] Vmo Vp M tlap type| (cfle I
- . ‘ ¢ Fla C
ATRCRAFT TYPE procotype Ra:lo Rl:to l‘nsla twist df‘ strearwiue thickuess 4 ::.;:} . Mo (EAS) " P typ “5‘“,)._ bf:h paogle (li::‘uu
/ Aags @ eg. . ka i
deg. |deg. o 6P T.E.JL.E. -y takeoff | landing |takeoff|landing
deg. deg.
LET L=410 Turbolet 1969 9.30 | 500 o [-2%30']  1%s5* 63A 418 63A 412 15 185 s18
o - §-2 29 66 - 45-70 - 2.45
eyl PP o i 4 0 Zogar | O34 o 63A srs 14 402 = as - s-1 | 30 69 | 18/8 | 20745 | 2.07 [ 2.72
Berioe b 30 fhoed 9.52 .I”s o - l. 0 63 £2|5) A 417 (:Dd-) 17 © 350 - 466 - §-2 - 79 - - - 2.45
i ) ) o 6A srn meanline;0016 (mod) 480 - - §-2 8.4 2.5 - - - -
DHC & Twin Octer Srs 300 1965 10,05 |1.0 0 0 3 : i : : 16 - - - :
E Hendley Page Jetstream 1967 10,01 |~.333| 0°34*] -2° 1° zlﬂ‘:}?ﬁ“ d"i’(:;ibrféu“ 15 398 .5 518 |z .7 ::: ;; :?J 2; 5-0 f:] :;;
Swearingen Metro 1969 7.71 | .400| 0954'| -2° 50 65,4 215 64zA 415 15 422 z SRS R - - - s :
Q | SNIAS (NOKD) 262 Fregat 1962 8.72 | .580] © - 3° :;afa mod. 23012 mod. 14 386 - - s_a ” e
- ’ . 030 Dqp+ 496 s=1 24.8 |66 15 25135 1.55 | 2.21
= | DHC-=7 STOL 1975 10.00 | ,400] 3°13% - 4°30 63A 418 63A 415 - 444 - = - 5-2 36 80 25 25/60 2.0 | .15
e N B e e D O R S s I I O = B 0 O o B
& | Fokker VP ciendship . - ol3)| -2 230" | 644-421 mod, b4y-415 mod. | 18 421 - 533 - 5-1 313 |69 16,5 26°20'/40| 2.435| 2.943
e S A e ot E A IR L - N I I O R Y A e R TR
b . - s - o - - - 450 - - - F-1 18 64.7 - - - 2,747
- o - o
& | NAMC YS-11A 1962 10,81 | 340 3% [ ‘1’9‘ 64A 218 mod. G4A 412 mod. | 15 245 4751 546 601 F-1 10 65 - - - 2.70
Breguet 941C STOL |1961 6.56 | .530( O - 4 63A 416 6IA 416 16 - - - - - 07499 0650
S | vickers v d | 1959 .10 | 80| - : 6° S 190 |45°7307) 9ET/63 z N
e ickers Vanguar . . ° 63-X15 63-X13 14 645 - 711 - . =1 31 [ - 40 - 2.46
§ Lockheed LIBB Electra 1957 7,50 | .40 | - - 6 0014=1.10 0012-1.10 13 675 - 756 .71 F-1 32 65 - 40 - 2,54
f | Antonov AN 10 1957 12.03 - - - N - - - - - - - C§-2 24 65 - - - -
B | lyushin IL-18 1957 10,00 | ,333} = o 5 - - 14 - - - - §-2 - 63 - - - -
Luckheed LIND Hercules 1954 10.07 513 - -3 2730" 6LA 318 64A 412 15 550 660 611 710 Pl 10 70 18 36 2.17 2.28
3 . . . .
::;:rl.:: ::i:::nla ::g; :.:: .ggg ?:sl' 2%24! 3 25017 4413 15 533 650|593 .700 §=-2 32 67 15 45 - 2.51
- . . - - - - - - - - - Fi - - - - - -
Antonov AN 22 1965 t2.02 | .360| 2°51* - -2°30° - - - 740 - - - s-2 22 62.21 - - - -
Venax(TAS) Vp(TAS)
ku/h kem/h
[ | Beaste Pup B.121 1967 8.04 | .550 2?5&' -2° , 6930" | 63-615 63,-615 15 259 - 34 - s-1 21 59 1o 40 1.60 | 1.87°
= beagle B.206 . . :95: 10.00 ‘.Aso =0 :;:9:.:' 30 23015 4412 mod. 13.5f 312 - 483 - 5-2 28 50.5| 20 - - 2.10
@ | Beechcraft Queen Air Model 65 958 7.51 [= 42| 0 4 1, 23018 23012 15 384 - 433 - s=1 - - 652 1002 1.22 | 1,75
% | Beechcraft Musketeer 1961 7.50 1.0 9 -2, 6°30 637A 415 6374 415 15 235 - - - §=1 - - - - - 1.80
< | Beechcraft Bonanza VY3SA-TC 1945 6.10 | 4571 O -3 6y 23016.5 23012 wod. 16.3] 402 - - - §-1 22 s4.4| 20 30 - 1.85
Z | Beechcrafr Baron D 55 1960 7.16 | 410 Do -5 bo 23017.5 23010.5 14 390 - - - S-1 23 48.7 - - - 1.76
7 | 881kow Bo 208C Junior 1962 6.90 |1.0 | -3 - 12 | 23009 mad. 23009 mod. 9 230 - 283 - P-1 22 65.5| - - - -
X | Hesserschmite-Ralhow Bo 209 Monsun! 1969 6.90 { .650{ 1°24'| - 230 64=215 64=212 13.5 274 - 120 - - 21,5 |69.5] - - - 1.99
% | cessna Model 150 1957 .00 | .687] 0 -1 e 2412 2412+ symm, | 12 196 - 261 - 5-1 7.5 |61.5| - 40 - 1.73
o | Cessna Model 172 - 1956 7.52 | .72 0 =3 Iu“‘ 2412 2412+ symm, | 12 224 - 280 - 5-1 32.9 46.1| 20 “0 - 2.10
= | Cessna T 210 Centurion 1965 7.66 | 7261 O -3 1930 649A215(a=.5) 64 A412 (a=.5) 13,5 322 - - - 5-1 - 65.0 - 4«0 - 1.87
4 | Cessna Mod, 337 Super Skymaster 1961 1.8 | L6500 O '3 3 ° 2612 2409 10.5 22 - - - $-1 - 70.5| 20. 40 - 1,82
E Cessna Model 401/402 1965 7.50 | .679 0 =2°30'1  0/5 21018 23009 4 - - 428 - - 1.5 - - - - 2.00
o | Dornier D027 1955 2|0 | 0 0 0 23018 23018 18 - - - - | s/t |3 N 26 42 - -
& | pornier DO28 Skyservant 1959 8.50 | 1.0 0 0 ! gﬂ' 23018 23018 18 - - - - s-2/1 | 13 7 - - - 2.36
T | Helio H-295 Super Courier STOL 1965 6.58 ) 1.0 0 9 Y 23012 23012 12 269 - 304 - s-1/1 27 14 - - - b.42
2 | riper PA 23 Aztec D 1961 6.80 | 1.0 | 0 f-1°12"0 5% | USA 35B mod. USAISBmod. |14 348 - | ae | - -1 |25 50 - 50 - 2.12
= | Piper PA 24=260 Comanche C 1956 7.28 | .460(=2%30" -3 5 64zA 215 64gA 215 15 Itk - 365 - s-1 18 60 - - - 1.7
2 | Piper PA 28-140C Cherokee 1960 5.6311.0 g e ?o 65,-415 655=415 15 245 - - - 5-1 17 51 10-25 50 - 1.74
@ | Piper PA 31 Navajo 1564 7.25 ) .372) 030" -2030 5 635-415 63,-212 13.5 365 - - - s-1 - 65,6 - - - 2.15
8 | SNIAS GY-80 Horizon 1962 7,20 | .570 »2730" 1 63-517 44136 15.3 - - - - F~1 - 70 - - - -
(= Ingenieria —
[ Aeroespacial , : : 3
— p s Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es -



Design DivJ

3 Speed’ |. Average| Tail i Shln _:i Hinge | Balance ‘5emx Tabs
Aircrafr type vy f._'l Ah x ; Airfoil Section e/e | Type sz . N Poi- ——— - : =
kts l“!D s . . xootleip o * - h r K- Xc deg. |deg.
EAS - - deg. z deg.|deg.| — |deg. s h €

Wright Flyer (1903) - - 163 | 5.72 1 0 |curved "plates" few M -.3571 0 0 - - - - -
Scottish Aviation Pup 229 | 4.40 | 1 0 12 E |- |- .70, 0 |.377 | 60 - 25 (27 | T
Cessna 177 .202 | 4.00 1 0 |NACA 0012/0009 10.5 M .600| O 0 25 - - - s
Aérospatiale N-262 260 | - .285 1 3.84 | .568 8.2 230|5 mod. inv. 15 F - - 1.015) 0 .242 75 31,1/36.2 T/S
Fokker-VFW F-27 Mk200 288 | .51 [.229 | 6.00 |.400 0 |NACA 63A-014 mod. | 14 F - - .962| 6 .198 78 42,7 22 125 T
Lockh. Hercules C-130B 325 .64 | .313 | 5.20 |.358 7.5|NACA 23012 inv, 12 F - - 1.000f 0 .332 65 15 |40 | T/S
Lockh, Electra 188A 711 | .246 | s.25 |.335 | 8.6 F | - | - | .800| 8.5|.247 | 65 15 130 | T
Bristol Britannia 310 301 - .282 | 5,14 |.500 6 |RAF 30 mod. 13 F - - 1.040) 0 . 300 66 30 15 (35 | T/S
Cessna Citation 500 .260 | 5.20 |.500 NACA 00!10/0008 9 F - - .755| 9 .310 67 -
Hawker Sidd. HS-125/400B 370 |.825 |.283 | 4.00 |.580 | 19.6 10 F - - 6771 0 .408 58.7 25 9 124
Aérospat, SN-600 Corvette .237 | 4.79 |.523 | 28, 6|neg. cambered 9 vV [2.57.5] .640{ 0 .320 64 - 15 |25 S
Yakovlev YAK4O .207 | 4.33 |.430 | 11.5 10 vV {3.0(6.0}{ .621| 0 .377 70 - 25 |25 -
VFW-Fokker 614 330 | .74 | .28t |4.50 |.400 |20 v 1.5 [12.0] .834|10.5] .273 | 67 20 |25 | T
Fokker-VFW F-28 Mk1000 390 | .83 |.255 | 3.83 |.480 | 27,5|NACA mod. 10.45 vV |2.67/8.33] .972| 0 .197 78 45 15 25 T
Aérospat. Caravelle 10-R 375 | .87 |.204 | 4.03 |.326 | 30 |NACA 65-011 11 F - - .995| 0 .235 75 - 12 |30 -
BAC-111/200-400 410 | .86 |.256 |3.38 |.600 |25 10 v .908| 0 | .274 | 65 41 25 | S
McDonnell Douglas DC-9 project .89 [,2642 | 4,21 [.310 | 32 |DSHMA;9.52/8% 8.75 v |2 10 .941| 0 .280 70 35 15 |25 5
McDonnell Douglas DC-9/10 .89 ;295 4.93 |.352 | 31.6 8.7 v |l 9 1.1471 0 .280 70 35 15 |25 S
Boeing 737/100 398 | .89 |.319 |{4.16 [.380 |30 |[12%/9% 10.5 v 1.140| 7 | .224 | 75 - 20 [20 | S
Boeing 727/100 .95 [.221 [3.40 {.400 | 35 8.5 v 12.5| .902|-3 | .230 [ 75 - 16 (26 | S
Boeing 727/200 .95 [.221 [3.40 |.400 | 35 8.5 v o [i12 |1.062{-3 |.230 | 75 - 16 |26 | s
Dassault Mercure .275 1 3.79 },360 | 32.5 8? v 1.050| 0 .251 75 - -
Airbus A-300B 420 | .90 |.267 |4.13 |,500 |32.5 M |3 [12 |1.068 295 | 70 - -
Boeing 707/320 .95 [.216 |3.37 |.421 |35 [Bac-317 1.6 v |o0.5 |14 .630 ,251 1s |25 | 1/s
McDonnell Douglas DC-8 proj .95 |.215 | 4.04 |,329 |35 |DSMA-89/-90 8.75 vV |2 10 .626110 .225 75 35 10 {25 S
McDonnell Douglas DC-8/10 .95 |.203 |4.04 |.329 |35 |DSMA-89/-90 8.75 | v |2 |0 .590110 225 | 75 35.2 16.5/27 | S
Lockheed L-1011 Tristar 435 | .95 |.371 [ 4,00 [.333 |35 8 vio 14 .928| 3 .215 77 = 0 |25 -
McDonnell Douglas DC-10/10 .95 |.346 | 3.78 |.375 | 35 9 vV |5 15 .855]10 .235 75 30 8.5111 =
Boeing 747/100-200 445 | .97 |.267 | 3.60 |.264 | 37 9 vV i]3 12 |1.000| B.5| ,185 77 31 17 (23 T
Lockheed C-5A 410 |,875 |.156 | 4.89 | .364 | 24.5 10 v |4 12 .700|-4.5] .268 65 30 10 20 -

*F = fixed; M = all-flying; V = variable incidence

*% 5 = gservo tab; T = trim tab
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Vo i Y Ve Max. s Airfoil Section | Average s 1 S Hinge 3313““' 6, %Tabsg i

Aircraft type cross— s_v Av "v t/e ;b" -s-l Position| Ratio | max. 1 * Remarks !
kte - kts wind root / tip V' lroot/tip I ; I
EAS EAS kts deg. 2 Te, | Zc deg. | i ;

Wright Flyer (1903) J045 | 2.91 | 0 | "Flat plates" - |.0133 | 1 30 42.8 { ibipiane in front

Scottish Aviation Pup 30 . 182 .89 |33 12 .0750 | .350| 64 25 : T iiiorn balance

Cessna 177 : 20 [.107 | 1.4} | 35 | NACA 0009/0006 | 7.5 |.0411 | .368| 60 | . 5

Scottish Av. Jetstream .60 | 85 .212 | 1,64 | 43 .0820 | .350| 65 | | ‘Horn balance |

Aérospatiale N262 260 90 30 [.184 | 1.60 | 9,5 | NACA 0012 mod. |12 .0763 | .270| 68 31.2 T/C

Fokker-VFW F 27 Mk 200 288| .51 | 78 30 ].203 | 1.55 | 3.3 | NACA 63A-015 mod.[ 15 L0765 | .218| 76 4.6 20 |T/cC | |

Lockheed Hercules C-130E 325 .64 | 93.5 .180 | 1.84 | 18.8 | NACA 64A-015 15 L0575 | .239| 75 s lt/c ! |

Lockheed Electra 188A 1 o 145 | 1.93 | 14.0 | NACA 0012 12 .0707 | .250] 69 25.8 | 2231

Bristol Britannia 310 300 .197 | 1.65 |10 RAF30 mod, 13 .0774 | .225(60/67 30 25 !_TJ'S iﬁr + 16° For CL-44

Aérospat, Corvette SN-600 90 LA77 .88 | 50.3 9 .0720 | .250} 72 25 30 I T E

Cessna Citation 500 +191 | 1.58 | 33,0 | NACA 0012/0008 |10 .0806 | .220| 75 [T 1 |

Hawker Siddeley HS-125/400 | 370{.825 | 90 61 | 1.19 |52 1.5 |.0548 | .197] 72 25 28.5 | T |Approx. T-tail |

Yakovlev YAK-40 .162 | .81 | 47,5 10 L0442 | .222| 78 30 i T }T-tail

VFW-Fokker 614 330 .74 74 1,28 | 32,4 .0682 | ,321 35 |T/S

Fokker-VFW F 28 Mk1000 390| .83 | 7 25 |.203 | 1.00 |40 | NACA mod. 10.15 |.0910 | .187| 78 30 1| [ T-cail

Agérospat. Caravelle 10.R 375| .87 106 | 1.24 | 37,9 | NACA 65-011 1 .0379 | .258(76/40 24 J 5

BAC-111/200, 400 410/ .86 0 [.132 | .91 {41.0 12.5  |.0482 | .254] 70 0 | | T-tail

McDonnell Douglas DC-9/10 .89 192 | .95 |43.5 | DSHA 11 L0810 | .270| 68 35 30 IT/C T-tail

Boeing 737/100 400| .89 .268 | 1.88 |35 12 117 | L250] 75 T |

Dassault Mercure .232 | 1,96 | 35 9 L1025 | .221| 71.5 I :Split: rudder

Boeing 727/100 .95 .238 | .78 | s5 9 .0905 | .168| 80 ! iT—tail

Airbus A-300B 420 .90 | 103 204 | 1.62 | 40 12.5 |.1020 | .248] 70 . i

Boeing KC-135 AR ERTEET 10 .0628 | .250] 65 | 20 15 |

Boeing 707/120 107.5 148 | 1.62 | 31 10 .0656 | ,282]| 65 235 1s

Boeing 707/3208 .95 | 122 6k | 1,81 | 31 10 .0626 | .242] 65 25 |s |

McDonnell Douglas DC-8/10,50 405 | .95 Viop | 3 |122 [ 1.9) |35 | DSMA-111/-112 9.85 |.0494 | .269] 65 37.2 2.5 | ¢

BAC VC-10/110% 380 | .94 L1642 | 1.10 | 38,5 L0453 | .251 [ |T-tail

Lockh. Tristar L-1011/1 435 .95 30 {.231 |1.83 |35 10 .0830 | .161] 70 ’

McDonnell Douglas DC-10/10 .95 30 2221 [ 1.92 |40 | ~12Z/A002 B L0811 | .145] 62 23/ 46 5! lTandem rudder

Boeing 747/100,200 445| .97 (1037138 30 [.196 | 1.38 | 44 L0990 | .173] 77 42 25 |7 Isplit rudder

Lockheed C-SA 410 [.875 43 |91 | .84 | 34,9 0951 | .191 1 :T-tail

#C = control tab; S = servo tab; T = trim tab
T ‘e 9-3. Vertical tailplane design dat
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Requisitos de MIL, FAR, JAR -1

A.5-1 Federal Aviation Regulations (FAR)—Applicability*

Category Various® Normal Transport
A) Characteristics.
Maximum takeoff weight, Ib = 12,500 = 12,500 —
Number of engines One or more Two or more Two or more
Type of engine All Propeller All
engines
only
Minimum crew:
Flight crew One or more Two Two or more
Cabin attendants None <20 Pass.: <10 Pass.:
None None
= 20 Pass.: = 10 Pass.:
One One or more
Maximum number of occupants 10 11-23 Not restricted
Maximum operating altitude, ft 25,000 25,000  Not restricted

Ingenieria

—
B, Aewespacial

iUtilizarlos como pautas no como restricciones!

B) FAR Applicability.
Airworthiness standards airplanes
Airworthiness standards engines
Airworthiness standards propellers

Noise standards

General operating and flight rules

Operations:
Domestic, flag and supplemental
comm. operators of large
aircraft

Air travel clubs using large
aircraft

Air taxi and comm. operators
Agricultural aircraft

aAfter E. Torenbeck (Ref. 23).

®Normal, utility, acrobatic, and agricultural.

Part 23 Part 23 Part 25
Part 33 Part 33 Part 33
Part 35 Part 35 Part 35
Part 36: Prop-Driven, Part 36
Appendix F
Part 91 Part 91 Part 91
— — Part 121
— — Part 123
— Part 135 —
Part 137 - —_
SHe
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Requisitos de MIL, FAR, JAR - 2

A.5-2 Takeoff specifications*

MIL-C5011A FAR Part 23 FAR Part 25
Item (Military) (Civil) (Commercial)
Velocity Vroz1.1 ¥ Vo= 1.1V Vo= 1.1V,
Ver 2 1.2V, Ve =1.2 V, Ve 212V,
Climb Gear up: Gear up: Gear down:
500 fpm @ S.L. 300 fpm @ S.L. % @ Vro
(AEOQ) (AEQ) Gear up:
100 fpm @ S.L. 3% @ Ve
(OEI) (OEI)
Field-length Takeoff distance Takeoff distance 115% of takeoff
definition over 50-ft over 50-ft distance with AEO
obstacle obstacle over 35 ft or
balanced field
length
Rolling u=0.025 Not defined Not defined
coefficient
AEO = all engines operating; OEI = one engine inoperative.
a o
(After L. Nicolai, Ref. 10) A53 Landing specifications®
Item MIL-C5011A FAR Part 23 FAR Part 25
Velocity Vaz12V, Vaz=13V, Vaz13V,
Vipz 1.1V, Vipz1.15 V; Vip=1.15 V;
Field-length Landing distance Landing distance Landing distance
definition over 50-ft over 50-ft over 50 ft
obstacle obstacle obstacle divided
by 0.6
Braking u=0.30 Not defined Not defined
coefficient
*(After L. Nicolai, Ref. 10)
Ingenieria .
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Requisitos de MIL, FAR, JAR - 3

A.5-4 FAR climb requirements for multiengine aircraft

Adapted from Refs. 23 and 49 and FAR parts 23 and 25.
V;, = stall speed in landing configuration for reciprocating-engine-powered air-

planes.

V,, = stall speed in a specified configuration for reciprocating-engine-powered

airplanes.

¥, = climbout speed over 35-ft obstacle. LOF: liftoff.

Turbine-Engine Aircraft: FAR 25

All segments with one engine stopped, except go-around in landing configuration,
which has all engines operating. Engine power or thrust set at ‘‘maximum rated’’,
except being ‘‘maximum continuous’’ for third-segment climb. Maximum thrust
attained after 8 s from flight idle for go-around. AEO: all engines operating.

Minimum climb gradient
for aircraft with

n engines, %
Landing
Operation Speed Flaps gear n=2 n=3 n=4
Takeoff Climb
First-segment LOF Takeoff  Down =0 0.3 0.5
Second-segment V2 Takeoff Up 24 2.7 3.0
Third-segment >1.25V® Up Up 1.2 1.4 1.5
Landing
Go-around in =<1.5 P;b Approach Up 2.1 2.4 2.7
approach
configuration
Go-around in <1.3¥%b Landing Down 3.2 3.2 3.2
landing AEO

configuration
30ver 35-ft obstacle. PStall speed in the pertinent condition.

Ingenieria
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Reciprocating-Engine Aircraft: FAR 25

Power or thrust for operating engines set for takeoff on first and second segments
and go-around and for ‘‘maximum continuous’® during cruise and third segment.
One engine windmilling propeller for first and second segments. If plane has
automatic feathering, the propeller on an inoperative engine assumed to be feath-
ered. One engine stopped (may be feathered) for third segment and go-around.

Flap Landing Minimum steady-

Operation Speed setting gear climb rate, ft/min
Takeoff climb

First-segment Vv,2 Takeoff  Down =50

Second-segment  ¥,2 Takeoff  Up >0,046V2

Third-segment Best Up© Up = (0.079 -0 LOG) V,?nd
Landing go-around

(approach <15V, Approach® Up > 0.053V2f

configuration)

20ut of ground effect. °Or most favorable. “But V; < 1.1¥5,.
®¥s, in knots. At 5000-ft altitude. ¥, in knots.

»
&



Requisitos de MIL, FAR, JAR - 4

A.5-4 FAR climb requirements for multiengine aircraft

Adapted from Refs. 23 and 49 and FAR parts 23 and 25.

Vs, = stall speed in landing configuration for reciprocating-engine-powered air-
planes.

V,, = stall speed in a specified configuration for reciprocating-engine-powered
airplanes.

V, = climbout speed over 35-ft obstacle. LOF: liftoff.

FAR 23 (Turbine or Reciprocating)

Multiengine power at maximum continuous except for W <6000 Ib.
AEO: All engines operating.

Landing Minimum steady-

Aircraft status Speed Flaps gear climb rate, ft/min
One engine out Most Most Up =0.027V2P
(prop feathered)® favorable favorable
AEO, Most Takeoff Up = 300-ft/min climb
W >6000 1b favorable gradient

= 0.0833 land plane
= 0.0667 seaplane

W < 6000 1b Most Takeoff Down = 300 ft/min
favorable and
=115V, ¢

*If W <6000 Ib and V;,<61 knots, there is no engine-out climb requirement.
®¥s0 in knots at 5000 ft. °V;, in knots.

Ingenieria
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