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¿Dónde y Cómo Empezamos?

 Para abordar el dilema de dónde empezar hay que 
definir los requerimientos de la aeronave:
 ¿Qué tipo de tarea se supone que tiene que realizar?

 Autonomía de vuelo
 Alcance.
 Rango velocidades.
 Requisitos de despegue y aterrizaje.

 Carga de Pago
 Maniobrabilidad.

 Definir criterios de selección que sirvan de pautas para 
comparación.

 Requisitos de MIL, FAR, CS
 ¡Utilizarlos como pautas no como restricciones!
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Criterios de Selección

 Definir criterios de selección: algunas posibilidades son:
 Mínimo coste durante el ciclo de vida (life cycle)
 Mínimo coste operativo directo (Direct Operating Cost).
 Mínimo coste de retorno a vuelo (flyaway)
 Mínimo coste de combustible
 Mínimo TOGW

 Coste es el verdadero criterio de selección pero es muy difícil de 
estimar.

 Para una clase similar de aviones, el coste por libra de 
combustible es similar.

 Un buen criterio puede ser el de mínimo peso para poder así 
comparar alternativas.
 Dimensionado Inicial – Estudio pesos.



6Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es



7Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es



8Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es

Importancia del Dimensionado Inicial

 Dimensionado inicial es la parte más importante en el diseño de una 
aeronave.
 Determina el tamaño de la aeronave: el peso que el avión debe de 

tener para ser capaz de satisfacer los requisitos de actuaciones con la 
carga de pago requerida.

 La filosofía del dimensionado sigue un proceso inverso al lógico:
 Se conocen los requisitos de actuaciones (carga de pago, alcances, 

autonomía, etc…) y se quiere saber como de grande tiene que ser el 
avión 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 estadísticos que sirven para definir los órdenes 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:
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First Order Sizing - Estudio Pesos

 Dimensionado inicial del avión basándonos en los pesos fijos y 
estimaciones de pesos no determinados

 Peso de despegue acumulativo (Takeoff-Weight Buildup)

 Dos incógnitas que tiene que ser estimadas ya que carga de pago y 
tripulación son consideradas fijas.
 Fracción de combustible.
 Fracción del peso en vacío.

 Proceso:
 Estimación de la fracción de peso en vacío
 Estimación de la fracción de combustible
 Cálculo del peso de despegue de forma iterativa
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Estimación de la fracción de peso en vacío - ௐ೐
ௐబ

 Calculado de forma semi-estadística y empírica estimando y sumando la 
contribución 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
 Determinación mediante ecuaciones empíricas generadas por las 

empresas que diseñan aviones para establecer pesos orientativos de cada 
una de los componentes que constituyen un a aeronave:
 Ala, fuselaje, derivas verticales y horizontales, tren de aterrizaje, componentes 

eléctricos, etc…
 Es conveniente no depender completamente de las datos empíricos

disponibles en la literatura, y genera dentro de la posible medida los propios
datos en función de las aeronaves que se aproximan a los requisitos del 
RFP.

 Mas detalle “Estructuras Detalladas” (estimación de pesos…).
 Las ecuaciones se han obtenido a partir de datos disponibles de aeronaves 

similares y encontrado relaciones empíricas que producen valores mas precisos 
que el First Order Method.

 Jane’s All Aircraft, Raymer, Roskam, etc…
 Datos históricos o ecuaciones estadísticas.
 Consideraciones de materiales y de configuraciones.
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Estimación de la fracción de peso en vacío - ௐ೐
ௐబ

First Order Method

La fracción de peso en vacío 
disminuye al incrementar 
el peso inicial de despegue

ࢋࢃ
૙ࢃ

es función del ࢃ૙

Hay que hacer una estimación inicial
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Estimación de la fracción de peso en vacío - ௐ೐
ௐబ
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Estimación de la fracción de peso en vacío - ௐ೐
ௐబ
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Se requieren estimación	 ்
ௐబ

௟௕
௟௕

y ௉
ௐబ

௛௣
௟௕
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Estimación de la fracción de peso en vacío - ௐ೐
ௐబ
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Estadística UAV – Wingspan vs. Weight
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Estadística UAV – Payload vs. Endurance



Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- II
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Fighter



Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- III
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Bombers & Transports



Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- IV

19Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es

Light Civil Aircraft



Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- V
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Jet Trainer



Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- VI
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ISR



Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- VII
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UAVs



Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- VIII
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Empty weight fraction
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Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- IX
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Estimación de la fracción de peso en vacío ௐ೐
ௐబ

- X

Correccions ௐ೐
ௐబ

- multiplicarse por 0.9 para aviones de materiales compuestos
- multiplicarse por 1.03 si GA es “utility”
- Multiplicarse por 1.06 si GA es acrobático

Pesos el lb



26

Estimación de la fracción de combustible -
ௐ೑

ௐబ

 La estimación de la fracción de combustible incluye a su vez el 
estudio de diversos factores:
 Selección Perfiles de Misión (Mision Profiles).
 Fracciones del peso según el segmento de la misión (Mission

Segment Weight Fractions)
 Consumo específico de combustible (Specific Fuel 

Consumption)
 Estimación de la fracción L/D (L/D Estimation)
 Estimación de la fracción de combustible Wf/W0 (Fuel-Fraction

Estimation)
 Proceso Iterativo.

 Métodos empleados:
 Dimensionado Preliminar (First Order Sizing).

 Métodos estadísticos.

 Dimensionado Inicial (Initial Sizing).
 Refinamiento del primero método de aproximación utilizando 

ecuaciones empíricas y métodos más precisos.
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27Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es

Fracciones del peso según el segmento de la misión - I

 Una vez obtenidos todos las fracciones de combustible de los 
diferentes segmentos, se multiplican todos ellos para obtener la 
fracción de peso total.

 Fracción del combustible 
 para todos los segmentos si no hay perdida de carga de pago

 Con perdida de pago, la fracción 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

 Hay que tener en cuenta como combustible de reserva un 6%
 Consumo de combustible degradado: 5 %
 Combustible no accesible – 1 %
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Selección Perfiles de Misión

 Simple Cruise Missión es 
el perfil típico de aviones de 
transporte comercial.

 Generalmente por seguridad 
hay que prever:
 20-30 min. de espera 

(10,000 pies de altitud) 
 Alcance adicional al 

aeropuerto más cercano
 Aunque el perfil de la misión 

puede ser un alto porcentaje 
del tiempo total, los 
requisitos de peso no están 
solo sujetos al perfil de la 
misión:
 Distancias de despegue.
 Maniobrabilidad.
 Ratios de subida…



29Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es

Fracciones del peso según el segmento de la misión - 1

 Dividir y enumerar las diferentes secciones de la 
misión :
 W0: Peso inicial.
 W1: Calentamiento y despegue.
 W2: Subida.
 W3: Crucero.
 W4: Espera.
 W5: Aterrizaje.

 Durante cada misión específica, el avión pierde peso 
por el consumo de combustible (no es un avión de 
combate por lo que no puede desprenderse de la carga 
de pago).

 Se trabaja mejor con fracciones de la relación entre el 
peso en cada segmento (Wi) i el peso del segmento 
anterior inicial (Wi-1) 

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

 Los segmentos de crucero y de espera se calculan 
utilizando las ecuaciones de Breguet para el alcance 
y autonomía de vuelo
 ¡Importante ser consistentes con las 

unidades!



30Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es

Consumo Especifico de combustible

 Valores históricos de diferentes 
motores para determinar las 
tendencias del consumo específico en 
función de diferentes velocidades
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Tendencia Consumo Específico
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Fracciones del peso según el segmento de la misión - II

 W1: Calentamiento y despegue:
 Datos estadísticos históricos

 W2: Subida y aceleración:
 La aceleración se calcula desde una velocidad inicial M=0.1 hasta la velocidad 

final 
 se calcula la fracción de peso introduciendo el Mach al que se quiere acelerar

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

 Ejemplo: Acelerar de M=0.5  0.8
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Fracciones del peso según el segmento de la misión - II

 W3: Crucero:

 W4: Espera: ¡¡¡Depende de la geometría!!!
¡¡¡UNIDADES!!!
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Estimación W/S

Estimación e ~0.85Estimación AR (A)

Estimación CD0
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Fracciones del peso según el segmento de la misión - III

 W5: Combate o tiempo conocido de gasto de combustible:
 Normalmente definida por el tiempo de combate máximo (d~3 minutos).
 T/W definido para empuje y peso en el tramo de combate no en las 

condiciones de despegue.

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

 W6: Descenso: datos históricos

 W7: Aterrizaje y taxy de regreso.
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First Order Sizing

Objetivos de Diseño

Selección AR

Suponer W0 

Ecuación W0

Boceto del 
Diseño

Swet/Sref, L/Dmax, L/Dcruise

Ecuación We/W0

Wf/W0

W0 Calculado & Wf

Proceso Iterativo

 Selección Perfiles de Misión (Mision Profiles).
 Fracciones del peso según el segmento de la 

misión (Mission Segment Weight Fractions)
 Consumo específico de combustible (Specific

Fuel Consumption)
 Estimación de la fracción 

Sustentación/Resistencia (L/D Estimation)
 Estimación de la fracción de combustible 

(Fuel-Fraction Estimation)
 Proceso Iterativo
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Design Example: ASW Aircraft
 Ejemplo del diseño preliminar de un avión 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 electrónico) 10000 lbs
 Pilotos y operadores: 800 lbs.
 Velocidad de crucero: M 0.6
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Ejemplo
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Ejemplo
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Ejemplo – L/Dmax
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Ejemplo – L/Dmax
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Software Disponible - I
 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 así se pueden cometer 
graves errores que se propagarán a lo largo del diseño de forma 
catastrófica.
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Software Disponible - II
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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 parámetros necesarios para 
determinar las fracciones de los pesos utilizan aproximaciones más
precisas que los datos históricos. 

 Módulos INITIAL SIZING:
 Necesario realizar mejor estimación L/D

 Estimación muy rudimentaria del L/D
 Dimesionado del avión: a través del motor

 Rubber Engine Sizing
 Fixed-Engine Sizing

 Dimesionado de la geometría: Geometry Sizing
 Geometry Sizing

 Fuselage.
 Wing
 Tail Volume Coefficient

 Control Surface Sizing.

Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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Ratio L/D - 1

 Medida general de la eficiencia aerodinámica
 En configuraciones subsónicas: altamente 

dependiente de:
 Envergadura (span)
 Superficie Bañada (wetted area)

 Vuelo en crucero: Sustentación = Peso
 En subsónico, Resistencia compuesta por 

CDi+CD0
 Resistencia inducida por la generación de 

sustentación (CDi)
 Resistencia parasitaria: skin friction drag

 Directamente proporcional a la superficie 
bañada: Swet/Sref (wetted area)

 L/D no es solo función del alargamiento 
(AR=b2/S)

 Para poder comparar equitativamente hay que 
normalizar AR/(Swet/Sref)

 Wetted Aspect Ratio ó Alargamiento 
Mojado
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AR/(Swet/Sref)
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Ratio L/D - 2

 El diseñador tiene control sobre L/D
 Elige un alargamiento y la configuración, 

lo que genera el (Swet/Sref).
 Compromiso entre elevado L/D y bajo 

peso
 Estimación cruda del L/Dmax

 Dibujo de configuración incluyendo: alas, 
colas, fuselaje, motores, carga de pago, 
tren de aterrizaje, tanques de 
combustible, etc…

 Cálculo estimado de (Swet/Sref)
 Cáculo estimado de L/Dmax

 Condición optima L/Dmax
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Estimación L/Dmax - I
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Estimación L/Dmax - II
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Estimación CDo

 Estimación de la resistencia parasita CDo
mediante valores estadísticos de aviones 
similares.

Estimación W/S

Estimación e ~0.85Estimación AR (A)

Estimación CD0

Coeficiente de Oswald
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Estimación CDo
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Estimación CDo - II
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Estimación e
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Dimensionado Inicial – Initial Sizing
 Dimesionado del avión: a través del motor

 Rubber Engine Sizing
 Las características del motor pueden ser extendidas para cumplir con 

requisitos de ciertos segmentos de la misión.
 Característico de los aviones de combate y algunos de transporte
 Require de la estimación de W/S y T/W

 Fixed-Engine Sizing
 Debido al alto coste de producción de los motores actuales, 
 El diseño de aviones de transporte comercial se parte de un motor

específico, para determinar las características necesarias del diseño.
 Se suele utilizar inicialmente (primeras etapas de diseño) Rubber-Engine

Sizing para determinar que motor seleccionar.
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 Debido al alto coste de producción de los motores actuales, en 
el diseño de aviones de transporte comercial se parte de un 
motor específico, para determinar las características necesarias 
del diseño.

 Se suele utilizar inicialmente (primeras etapas de diseño) 
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 avión es dimensionado:
 Alcance:

 T/W requerido seleccionado para generar actuaciones deseadas.

 Determinación del T/W en despegue
 Proceso iterativo para el alcance (u otros parámetros)

 Actuaciones como requisito
 TOGW determinado por requisitos de combustible
 El motor puede que no suministre el T/W necesario
 Proceso iterativo para determinar W0, pero con la excepción de 

que T/W es variado

56

Fixed Engine Sizing - I 
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Fixed Engine Sizing - II

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

 El valor conocido del peso de despegue (W0) 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 parámetros.

 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 cálculo de W0:
 Consumo especifico por el empuje de combate y el tiempo de duración
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Rubber Engine Sizing
 Rubber Engine Sizing:

 Las características del motor pueden ser extendidas para cumplir con 
requisitos de ciertos segmentos de la misión.

 Característico de los aviones de combate y algunos de transporte
 Requiere de la estimación de W/S y T/W

 Tanto el relación entre el empuje y el peso del avión como la carga de las alas, son 
las dos características más importantes a la hora de determinar y optimizar las 
actuaciones del avión.

 Procedimientos para estimar T/W
 Métodos Estadísticos
 Thrust Matching: Analizando requisitos en segmentos de la misión:

 Crucero
 Despegue
 Subida

 Procedimientos para Estimar W/S
 Métodos estadísticos
 Teniendo en cuenta las actuaciones deseadas de nuestro avión. 

 Distancia de despegue
 Distancia de aterrizaje
 Condiciones de crucero
 Maniobras de giro:

 Giro mantenido
 Subida y planeo.
 Techo de vuelo máximo

 Ambos parámetros tienen que ser optimizados simultáneamente
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¿Cómo vamos a proceder? - I
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RFP W/S & T/W

RFP

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

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

Elige

Elegidos

¿Cumple?
Requisitos

Estimación 
W

W,S,T(P)

Elegidos

Análisis de Actuaciones
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Estudio de los Segmentos de vuelo

 Para poder analizar en detalle y con precisión las actuaciones del avión 
es necesario el definir los diferentes segmentos, ya que cada segmento 
tiene necesidades muy diferentes:
 Vuelo rectilíneo, nivelado y constante: Crucero.
 Entrada en pérdida.
 Despegue y aterrizaje.
 Vuelo de subida constante: Ascenso
 Viraje nivelado.

 Filosofía
 Determinar los valores permisibles de T/W y W/S que satisfacen los rangos 

admisibles de actuaciones definidos por los requisitos del RFP.
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Carga Alar (W/S) - I
 Carga Alar (wing loading) es el peso del avión 

dividido por el área de referencia W/sref

 Condiciones que está afectadas por la carga de las 
alas:
 Velocidad de entrada en pérdida.
 Actuaciones Carga de las alas para:

 Crucero (alcance).
 Espera (autonomía).

 Actuaciones de giro:
 Giro instantáneo y giro mantenido.

 Distancia de despegue y aterrizaje.
 Subida f(Ps) – excess power.
 Planeo.



Carga Alar (W/S) - II
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Carga Alar (W/S) - III
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Carga Alar (W/S) - III

 Determina el diseño del coeficiente de sustentación
seleccionado (CL), y afecta en la resistencia (CD) a través del 
área bañada ( Swett) y la envergadura del ala (b).

 Afecta en gran manera al tamaño del avión en despegue: 
 Carga alar reducida = ala más 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 
será diferente, por lo que utilizar la estimación de CARGA 
ALAR MENOR para asegurar que se puede generar suficiente 
sustentación 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.
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Definición Relación Empuje/Peso (T/W)

 Medida directa de las actuaciones de una avión:
 Relacionado con aviones de reacción. 

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

 T/W alto permitirá a un avión:
 acelerar más rápidamente
 subir mar rápidamente
 llegar de antes a la velocidad máxima
 mantener ratios de giro más elevados.

 T/W alto: (p.e. motores más grandes )
 mayor consumo combustible.
 aumenta el peso de despegue bruto (TOGW) para una misma misión.

 T/W varía con altitud y con velocidad.
 El peso varia a medida que el combustible es quemado.
 El empuje varía con la velocidad y la altitud.

 En términos de diseño, T/W se refiere a:
 condiciones estáticas (velocidad cero).
 condiciones estándar a nivel del mar.
 Condiciones de peso de despegue.
 Empuje máximo.
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Estimación Estadística T/W
 Valores para aviones similares

 T/W está intrínsecamente relacionado con Vmax.
 Primera aproximación teniendo en cuenta que son sólo validas para rangos de 

velocidades razonables dentro de cada tipo de avión, y siempre sólo como 
referencia inicial.
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Definición Power Loading (P/W)

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

 Power loading tiene connotación opuesta a la de T/W:
 Elevado Power loading implica un motor más pequeño.
 Power loading suele variar entre 10-15 para la mayoría de aviones lb/hp 
 Aviones acrobáticos suelen tener power loadings más bajos ~6

 Se trabajará siempre con T/W por lo que es necesario saber la relación 
entre ambas relaciones:
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Estimación Estadística P/W
 Valores para aviones similares

 P/W está intrínsecamente relacionado con Vmax.
 Primera aproximación teniendo en cuenta que son sólo validas para rangos de 

velocidades razonables dentro de cada tipo de avión.
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Estimación de T/W – Thurst Matching

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

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

críticos:
 Crucero
 Despegue
 Subida

 Se requiere de una estimación de L/D:
 Estadística f(Swet/Sref)

 Una vez que se tenga información del nuevo diseño SE TIENE QUE RECALCULAR 
LOS REQUISITOS DE T/W

 Estimación mediante métodos analíticos:
 Component Build Up Method (visto más adelante).

 Ajuste de relaciones T/W en función de la altitud
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Thrust Matching - I: Crucero
 Hipótesis generalizada: 

 Durante vuelo en crucero, nivelado y sin con velocidad constante, el empuje necesario es 
igual a la resistencia generada por el avión.

 Para obtener una primera estimación se emplea la técnica de Thrust
Matching
 L/D estimación bastante cruda, definiremos más adelante métodos más

complejos y exactos.
 Estadística f(Swet/Sref)

 Una vez que se tenga información del nuevo diseño SE TIENE QUE RECALCULAR LOS REQUISITOS 
DE T/W

 Estimación mediante métodos analíticos:
 Component Build Up Method (visto más adelante).

 Inicialmente se pueden emplear métodos estadísticos para determinar valores 
de L/D:

 Aviones de hélice L/D en crucero es igual al L/Dmax
 Aviones jet L/D en crucero es igual al 86.6% L/Dmax

¡¡¡Corregir W0/S!!!
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Thrust Matching - II

 Asume que el avión está volando a la altura óptima y con la 
carga de las alas adecuada (desconocida todavía).

 Hay que tener en cuenta: 
 En crucero se ha perdido ya combustible:
 Rating (T) en crucero diferente del rating en condiciones

estándar a nivel de mar.
 Peso del avión en los segmentos previos y posteriores al 

crucero.
 Los motores están diseñados para volar a la altura óptima para 

el consumo específico de combustible (SFC) (30,000-40,000 pies), 
pero el empuje disminuye con altitud.

 El empuje de crucero es menor que el empuje máximo en 
condiciones a nivel de mar

 Corregir con métodos más avanzados presentados a posteriori:
 Corregir pesos 
 Corregir diferencia alturas
 Corregir SFC
 Corregir T



72Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es

Thrust Matching - III

 Las características de T/W tienen que ser en la medida posible extraídas de 
información del motor actual si es posible o de motores similares.

 Para ajustar las curvas para motores de hélice se puede utilizar la relación:

 Una vez que se establezcan las dimensiones iniciales del diseño se podrá 
calcular la configuración de resistencia asociada a dicha configuración y 
asegurarse que se cumple T=D en condiciones de crucero.

 En función del tipo de misión, 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 

 Más adelante se verá como hay otros criterios para depurar la selección de 
la planta motora:
 Distancias de despegue
 Actuaciones en giro
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Thrust Matching - IV

 Motor turbofan:
 El empuje en crucero es muy diferente al empuje necesario en 

despegue:
 Los motores están diseñados para tener SFC óptimos a altitudes elevadas

 Por lo general se diseña la palanca de empuje para consumo óptimo se encuentra 
70~100%

 High-Bypass-ratio Turbofan (transport aircraft)
 Crucero se efectúa a ~20-25% de empuje en despegue (Ttakeoff)

 Low-Bypass-ratio afterburning turbofan o turbojet
 Crucero se efectúa a ~40-70% de empuje en despegue (Ttakeoff)

 Motor de combustión interna:
 La potencia disponible varía con la densidad del aire de entrada 

(altitud).
 Si un motor no tiene un “supercharger” para garantizar tanto la 

cantidad de aire como su presión pierde potencia con altitud ~f()
 Crucero se efectúa a 75% de empueje de despegue (Ttakeoff)
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Thrust Matching - V

¡¡¡Corregir W0/S!!!
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Thrust Matching - VI
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Thrust Matching - VI



Modelo Genérico Propulsivo
 Hipótesis:

 Segmento de Despegue a potencia militar ்=1,15  115% posición de palanca 
(100% P/T disponible)

 Segmento de Despegue a potencia máxima continua: ்=1,00  100% posición de 
palanca (86,9% P/T disponible)posición de palanca

 Segmento de Subida :  ்=0,95  95% posición de palanca (82,6% P/T 
disponible)posición de palanca

 Segmento de Crucero
 Crucero 1: ்=0,85  85% posición de palanca (73,9% P/T disponible)posición de palanca
 Crucero 2: ்=0,65  65% posición de palanca (56,5% P/T disponible)posición de palanca

 Segmento de aterrizaje: ்=0,40  40% posición de palanca (34,8% P/T 
disponible)posición de palanca

 Segmento de descenso :  ்=0,25  25% posición de palanca (21,7% P/T 
disponible)posición de palanca

 Modelo: Jet Engine Specification Database
 http://www.jet-engine.net/
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Tendencias Propulsivas - I 
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Turbofan, turbojet
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Tendencias Propulsivas - II 
Turboprop
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Tendencias Propulsivas - III 
Turboprop
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Crucero - I
 Características:

 En el vuelo rectilíneo uniforme (steady flight)
 el avión vuela de manera nivelada
 sin aceleraciones.
 con un ángulo de planeo () cero.
 Suma de fuerzas debe de ser igual a cero.

 Empuje es igual a resistencia (T = D) 
 Sustentación es igual al Peso (L = W)

 Ecuaciones de equilibrio

 Normalizar la ecuación para obtener valores de la W/S y T/W referidos al 
nivel del mar.
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Crucero - II

 q se determina a partir de la velocidad y altitud de crucero (requisitos de la 
RFP).

 CD0 y K se estiman a partir de valores iniciales.
 3 niveles de hipótesis

 Estimaciones preliminares.
 Valores aproximados.
 Valores más detallados.

 Ratios de Wc/W0 se determinan a partir del estudio de fracciones de pesos 
preliminar.
 se estiman mediante las características de la planta de potencia

 dimensionado inicial
 Ratio de Empuje en Crucero:

 Hay que determinar cual es la combinación de planta motora que ofrece el empuje 
necesario para volar en crucero pero con el menor gasto de combustible.

 Hipótesis :
 Primera hipótesis se puede emplear la derivación de planta motora a Throttle 1~0.9 (RFP)
 Buscar la planta motora que optimiza el gasto de combustible.

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 deberá 
seleccionarse tal que L/D  sea máximo:

 Es necesario introducir los coeficientes aerodinámicos:
 e:  oswald efficiency

 ~ 0.6 - 0.8 para aviones de combate
 ~ 0.8 para el resto de aviones

 CDo: coeficiente de resistencia en sustentación nula
 ~ 0.015 para aviones jet
 ~ 0.02 para aviones de hélice en configuración limpia
 ~ 0.03 para aviones de hélice en configuración sucia (tren de aterrizaje fijo)

 Métodos más precisos para obtener estos valores serán introducidos más tarde.
 A medida que el avión vuela en crucero, el peso se reduce debido al combustible 

quemado, por lo que la carga de las alas también se reduce (W/S).
 Para optimizar la eficiencia de crucero, mientras la carga de las alas es reducida, 

implica el reducir la presión dinámica, 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 régimen de vuelo de todos los aviones para optimizar el alcance:
 Stair-step-climb schedule

¡¡¡Corregir W0/S!!!
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Crucero: Autonomía (W/S)

 Carga Alar para autonomía :
 La mayoría de los aviones tendrán periodos de espera en algunos de los segmentos 

de su misión. 
 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 deberá 

seleccionarse tal que L/D  sea elevado:

 Se asume que la velocidad y altura son conocidas. 
 Si la altura no está 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 diseñador 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 operación a no ser que sea un avión cuya misión sea mantenerse durante el 
mayor tiempo posible en vuelo.

¡¡¡Corregir W0/S!!!
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Crucero - III
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Techo Teórico
 Techo Teórico:

 Es la máxima altitud para la que es posible el vuelo horizontal, rectilíneo y 
uniforme, para un peso y una configuración dados.

 Viene determinado por la condición de que el empuje máximo 
suministrado por el motor sea igual al empuje mínimo necesario
para vuelo horizontal.

 El empuje del motor depende de la altitud de vuelo, es necesario 
conocer esta característica del motor para calcular dicho techo teórico 

 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)
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Ceiling – Jet Engine
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Absolute ceiling ݄஺஼ ← ܥܱܴ ൌ 0
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Ceiling – Prop Engine
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Absolute ceiling ݄஺஼ ← ܥܱܴ ൌ 0
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Velocidad Máxima
 Requisito de actuaciones: velocidad máxima
 Altamente dependiente del:

 Peso del avión
 Superficie alar
 Empuje/Potencia del motor

 ୫ܸୟ୶ ൎ 1.2-1.3 ௖ܸ
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Velocidad Máxima – Jet Engine
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Velocidad Máxima – Prop Engine
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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 sustentación máximo (CLmax
)

 Especificaciones para velocidades de entrada en perdida máximas en 
FAR – MIRAR NORMATIVA APLICABLE.

 Velocidad de acercamiento suele ser 1.3 Vstall.

 La dificultad estriba en obtener CLmax
depende:

 Geometría del ala.
 Forma del perfil.
 Geometría del aletas hipersustentadoras (flap) y ubicación respecto a la 

envergadura.
 Geometría de las aletas de ranura (slats).
 Número de Reynolds.
 Textura de la superficie.
 Interferencias de otras partes del avión (fuselaje, góndolas de los motores, 

pilones de las góndolas).
 Trimado de la superficie horizontal (positivo o negativo).
 Chorro de los motores si están dirigidos directamente en las alas.
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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 lb 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
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Entrada en pérdida - IV
 En función de los requisitos del RFP puede que sea necesario 

calcular parámetros que van a ser muy determinantes a la hora de 
determinar la geometría del avión (W/S) W

W/Scrucero
W/SSTALL-DIRTY

W/SSTALL-CLEAN

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

que la velocidad de máxima autonomía no está cerca de la velocidad de entrada en pérdida)
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Superficies Hipersustentadoras - I

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

. 
 Generalmente CLmax

despegue  80 % CLmax
aterrizaje

 ¿Por qué? (resistencia)

 Alas con envergadura superior a 5 CLmax
90% del CLmax

del perfil 
asumiendo que la distribución de la sustentación sea elíptica
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Superficies Hipersustentadoras - II

Configuración limpia

Configuración 
Despegue sencilla

Configuración 
Despegue avanzada
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Superficies Hipersustentadoras - III
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Metodologías más avanzadas más adelante



Cálculo preliminar del CLmax - I
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Cálculo preliminar del CLmax - II

 Una buena aproximación es el calcular el ángulo de ataque en el que 
las zonas del ala que generan más sustentación van a entrar en 
pérdida.

Método más avanzado presentados en futuras revisiones
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Análisis de Despegue

 En necesario incluir un análisis mucho más detallado a las maniobras de 
despegue y aterrizaje para saber si la configuración 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
 Rotación

 Transición hasta llegar al ángulo de ascenso
 Ascensión
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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 dinámica.
 Rotación del avión en el momento exacto parta no aumentar la resistencia.

 Fricción de rodamiento (
 Tipo de pista de aterrizaje.
 Tipo, número, presión y configuración de los neumáticos

 Densidad del aire: la distancia de despegue es inversamente proporcional al cuadrado de la 
densidad:

 Días más 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 aceleración del avión se puede expresar en términos de los coeficientes 

aerodinámicos, teniendo en cuenta que la sustentación y la resistencia se tiene que 
evaluar
 El efecto suelo con el avión
 Tren de aterrizaje bajado
 Configuración de superficies de despegue.

 La distancia de despegue se calcula integrando la velocidad dividida por la 
aceleración

aceleración
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Rodadura – distancias de despegue

 Hipótesis
 Para simplificar la integración se usa el truco de integrar V2.
 La velocidad de despegue tiene que ser VTAKEOFF > 1.1 VSTALL, tomar 1.2 VSTALL,

 VSTALL. Configuración máxima sustentación (Peso despegue).
 Configuración flaps para máximo CL (conf. despegue).
 Tren de aterrizaje bajado limitará el ángulo de ataque máximo durante despegue y 

aterrizaje.

 Componentes aerodinámicos
 CD viene dada por configuración sucia de despegue

 Se puede emplear un modelo de polar parabólica de coeficientes constantes 
inicialmente

 En una segunda aproximación se puede mejorar modelo

 CL ~CLmax con la correspondiente configuración de flaps como se ha visto 
inicialmente (pero con CLG)
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Coeficientes de Fricción
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Estimación CLmax Despegue - I

 Hay que tener en cuenta en el 
segmento de rodadura despegue no 
se puede obtener el CLmax

 La incidencia del ala es baja por lo 
que CL≈0.1 a no ser que tenga flaps

 Hay que tener también en cuenta la 
porción del ala que tiene flaps
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Estimación CLmax Despegue - II
Landing gear drag coeff

CL Ground Roll
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Estimación CLmax Despegue - III
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Estimación CLmax Despegue - IV

Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es



108

Estimación CLmax Despegue - V
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௅ೃܥ aircraft lift coefficient at take-off rotation
ோܸ aircraft speed @ rotation ோܸ ൎ 1.1 ௦ܸ െ 1.3 ௦ܸ

௅೅ೀܥ aircraft take-off lift coefficient  
௅಴ܥ aircraft cruise lift coefficient 
௅೑೗ೌ೛೅ೀܥ∆ additional lift coefficient by flap @ take-off

௅಴ܥ ൎ 0.3
௅೑೗ೌ೛೅ೀܥ∆ ൎ 0.3 െ 0.8

Despegue – Jet Airplane - I
Assume that ்ܸ ை ൎ 0,7	 ோܸ

La velocidad de entrada en pérdida ( ௦ܸ) ha de variar en función de W/S ௦ܸ ൌ
ௐ
	ௌ	

ଶ
	ఘ஼ಽಾಲ೉	

మ

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, implicaría que el CL,max también aumenta, lo que no es deseable
௅ಾಲ೉ܥ maximum lift coeffcient
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௅ೃܥ aircraft lift coefficient at take-off rotation
ோܸ aircraft speed @ rotation ோܸ ൎ 1.1 ௦ܸ െ 1.3 ௦ܸ

஽బ೅ೀܥ aircraft zero-lift drag coefficient at take-off configuration 
஽బܥ clean-aircraft zero-lift drag coefficient 
஽బಽಸܥ landing gear drag coefficient
஽బಹಽವష೅ೀܥ high lift device drag coefficient at take-off configuration 

Despegue – Jet Airplane - II
Assume that ்ܸ ை ൎ 0,7	 ோܸ
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Despegue – Jet Airplane - III
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Despegue

்ܸ ை ൎ 0,7	 ோܸ

Hay que tener en cuenta que para el cálculo de los parámetros aerodinámicos, la velocidad de despegue (VTO) es un 70% de 
la velocidad de rotación (VR). Esto se debe a que como el avión está acelerando desde la velocidad inicial nula, hasta la VR, 
se toma la media, la cual se puede demostrar que es aproximadamente VTO=0.7VR.
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௅ೃܥ aircraft lift coefficient at take-off rotation
ோܸ aircraft speed @ rotation ோܸ ൎ 1.1 ௦ܸ െ 1.3 ௦ܸ

௅೅ೀܥ aircraft take-off lift coefficient  
௅಴ܥ aircraft cruise lift coefficient 
௅೑೗ೌ೛೅ೀܥ∆ additional lift coefficient by flap @ take-off

௅಴ܥ ൎ 0.3
௅೑೗ೌ೛೅ೀܥ∆ ൎ 0.3 െ 0.8

Despegue – Prop Airplane - I
Assume that ்ܸ ை ൎ 0,7	 ோܸ

La velocidad de entrada en pérdida ( ௦ܸ) ha de variar en función de W/S ௦ܸ ൌ
ௐ
	ௌ	

ଶ
	ఘ஼ಽಾಲ೉	

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, implicaría que el CL,max también aumenta, lo que no es deseable
௅ಾಲ೉ܥ maximum lift coeffcient
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௅ೃܥ aircraft lift coefficient at take-off rotation
ோܸ aircraft speed @ rotation ோܸ ൎ 1.1 ௦ܸ െ 1.3 ௦ܸ

஽బ೅ೀܥ aircraft zero-lift drag coefficient at take-off configuration 
஽బܥ clean-aircraft zero-lift drag coefficient 
஽బಽಸܥ landing gear drag coefficient
஽బಹಽವష೅ೀܥ high lift device drag coefficient at take-off configuration 

Despegue – Prop Airplane - II
Assume that ்ܸ ை ൎ 0,7	 ோܸ
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Fixed-pitch propeller 

Variable-pitch propeller 

Despegue – Prop Airplane - III

Despegue

்ܸ ை ൎ 0,7	 ோܸ

Hay que tener en cuenta que para el cálculo de los parámetros aerodinámicos, la velocidad de despegue (VTO) es un 70% de 
la velocidad de rotación (VR). Esto se debe a que como el avión está acelerando desde la velocidad inicial nula, hasta la VR, 
se toma la media, la cual se puede demostrar que es aproximadamente VTO=0.7VR.
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Subida
 Parámetros aerodinámicos:

 CD0 y K se estiman a partir de valores iniciales.
 3 niveles de hipótesis

 Estimaciones preliminares.
 Valores aproximados.
 Valores más detallados 

 Estimados a partir de configuración limpia

 Inicialmente se considera que la configuración más restrictiva en el 
segmento de subida es al principio del dicho segmento por lo que se 
considera el peso de subida como el W0.

 Se considera la aproximación de la velocidad horizontal en función del 
gradiente

 Para cálculos más precisos del segmento de subida no se empleará el 
gradiente sino la más restrictiva definida por el RFP que es la velocidad 
vertical, junto con los “best angle” y “best climb rate”

Subida
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Subida y planeo
 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.
 Posición 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.

 Resolviendo ambas ecuaciones

 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 diseño, T/W tiene que ser mayor que el Gradiente 
de subida deseado.

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

climb gradient = Vv/V ~4%

¡¡¡Corregir W0/S!!!



Subida – Jet Engine
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Rate Of Climb (ROC) ratio between excess power and the aircraft weight:

Maximize ROC → Maximize ௅
஽ ୫ୟ୶

& ୫ܶୟ୶

௅
஽ ୫ୟ୶

→ ௖ܸ௟௜௠௕ → ௠௜௡ܦ

Corregir → ೎்

బ்
&ௐ೎
ௐబ
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Subida – Prop Engine
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Rate Of Climb (ROC) ratio between excess power and the aircraft weight:
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Virajes Nivelados - I
 Los virajes nivelados son importantes a la hora de 

hacer maniobras. 
 Nos interesa no perder energía potencial cuando 

maniobramos, ya que si no tendremos que 
recuperarla mediante subidas y aceleraciones.

 En los virajes nivelados el avión tiene una actitud
en la que el ángulo de bancada contribuye a que 
haya una componente horizontal de la 
sustentación que actúa como la fuerza centrípeta 
necesaria para poder mantener un giro.
 La sustentación del ala tiene componentes horizontal y 

vertical.

 Nos interesan la velocidad de giro instantánea y los 
virajes con velocidad de giro mantenienda. 

rads/sec
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Virajes Nivelados - II

 La velocidad de giro instantánea define la condición en la que el avión reduce su 
velocidad durante el giro para maximizar dicha maniobra:
 El factor de carga está delimitado por el coeficiente de sustentación máximo o los límites

estructurales del avión. 
 Durante un viraje con velocidad de giro mantenida, NO se permite que el avión pierda

ni velocidad ni altura:
 El factor de carga máxima asumiendo que el eje de empuje está aproximadamente alineado con la 

dirección de vuelo  

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

 Para Jet

 Para Prop

Emplear factores de carga (n) definidos en el RFP

Cálculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es



121

Virajes Nivelados - III

 Se asume que los vuelos de viraje nivelados se efectúan con 
configuración de máxima autonomía.

 La velocidad para potencia mínima es aproximadamente 0.76 V min 
empuje.
 CL min potencia 73% superior que CL min empuje
 CDi = 3CDo 

 CD = 4 CDo

 Con potencia mínima se vuela a menor velocidad 
 L/D = 0.866 L/D max

Emplear factores de carga (n) definidos en el RFP
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Virajes Nivelados - IV

 q se determina a partir de la velocidad y altitud de vuelo de máxima autonomía 
de cada configuración

 CD0 y K se estiman a partir de valores iniciales.
 3 niveles de hipótesis

 Estimaciones preliminares.
 Valores aproximados.
 Valores más detallados.

 Ratios de Wl/W0 se determinan a partir del estudio de fracciones de pesos 
preliminar.

 Ratio de Empuje en autonomía:
 Hay que determinar cual es la combinación de planta motora que ofrece el empuje 

necesario para volar en crucero pero con el menor gasto de combustible.
 Hipótesis :

 Primera hipótesis se puede emplear la derivación de planta motora a Throttle 1
 Buscar la configuración de planta motora que optimiza el gasto de combustible.

Viraje
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Giro mantenido
 La maniobra de giro mantenido puede ser importante en situaciones de 

espera, o de evasión de objetos.
 Giro mantenido es generalmente expresado en términos del factor de carga 

máxima (n) en condiciones de vuelo específicas en las que el avión puede 
mantener dichas condiciones sin perder velocidad ni altura.

 Si se ha de mantener la velocidad, entonces T=D
 Se maximiza n maximizando T/W y L/D
 L/Dmax ocurre 

 Durante un giro, la sustentación es igual al peso multiplicado por el factor de 
carga (n), de tal manera que

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

 Resolviendo para W/S para generar la carga de las alas necesaria para un factor 
de carga (n):

Se tiene que satisfacer
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Estudios Paramétricos

 Uno de los aspectos más importantes durante el proceso inicial del 
diseño de una aeronave es la del refinamiento de los requisitos del RFP 
propuesto por el comprador.

 Muchas veces las actuaciones que cumple un determinado diseño en la 
fase inicial del diseño no son capaces de satisfacer los requisitos del 
RFP:
 Implica mayor dimensionado, reducción de velocidades máximas, alcances, 

autonomía, etc…

 Los estudios paramétricos (Trade studies) sirven para ver las 
tendencias al variar algunas de los parámetros de diseño.
 Estudio paramétrico de alcance.
 Estudio paramétrico de carga de pago.
 Estudio paramétrico de diferentes materiales, etc…
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Estudio Alcance
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Estudio Carga de Pago
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Dimensionado de la Geometría 
y de las Superficies de Control
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Dimensionado de la Geometría - 1

 Fuselaje:
 Por lo general las dimensiones del fuselaje van en función de las 

necesidades de cada avión y de sus expectativas.
 Para patrones iniciales: tablas estadísticas

 Ala
 Determinada en función (W0/S)

 Aproximación utilizando área trapezoidal que incluye toda el área de punta a 
punta
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Dimensionado de la Geometría - 2

 Coeficiente del Volumen de Cola
 La efectividad de la cola para generar un par sobre el centro de gravedad 

del avión es proporcional al área de la cola y el brazo del momento.
 La principal función de la cola es contrarrestar el par generado por el 

ala, por lo que suele haber relación directa entre las dimensiones de una 
y otra.
 Estudio más detallado con el análisis de las ecuaciones de los momentos en 

futuras revisiones.
 Coeficiente del Volumen de la Cola (Tail Volume Coefficient)

 Dimensionado de superficies de control
 Dimensionado final mediante estudio dinámico de la efectividad de las 

superficies de control:
 Alerones, elevadores, y timón de cola.

 Muy importante el balaceo aerodinámico de las superficies
 Porción de la superficie de control que está 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 

destrucción de las superficies e incluso de ala
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Coeficiente del Volumen de Cola - I

¡¡Ingeniería inversa!!

Estimación Estadística



Coeficiente del Volumen de Cola - II
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Coeficiente del Volumen de Cola - III
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Coeficiente del Volumen de Cola - IV
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Tail Volume Coefficient

????

????
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Coeficiente del Volumen de Cola - II
 Para poder determinar el tamaño de las colas hay que estimar el brazo de 

cola  lo cual en este proceso inicial se puede determinar como un (ு೅ܮ	ݕ	௏೅ܮ)
porcentaje de las dimensiones del fuselaje (ܮ௏೅ ൎ :(ு೅ܮ
 Avión con un motor (prop-engine) montado en la parte delantera ܮு೅~60% de 

la distancia del fuselaje.
 Avión con los motores en las alas ܮு೅~50-55% de la distancia del fuselaje.

 Avión con los motores montados en la parte trasera ܮு೅~45-50% de la 
distancia del fuselaje.

 Para una cola completamente móvil ܮு೅~10-15% de la distancia del fuselaje.

 Si la cola es en T entonces se puede reducir un ܮு೅~5% el tamaño de tanto la 
cola vertical como la horizontal.

 Lo mismo sucede en una cola en H
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Coeficiente del Volumen de Cola - III

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

 Para configuraciones con canard, se utiliza un método diferente:
 El canard genera sustentación positiva, por lo que hay que tenerla en cuenta a 

la hora de calcular los requisitos de sustentación.
 El brazo del canard es aproximandamente ܮு೅~30-50% de la longitud del 

fuselaje
 El diseñador determina el % de esa área total dedicada al área y al canard 

(~25%-75%)
 ݈௖ distancia del c.g. al mac del canard
 ܵ௖ vista expuestas superior de la superficie alar del canard
 Para diseño preliminar ܥ௖=0.10~0.11

 REVISAR: Roskam J., Airplane Design. Roskam Aviation and Engineering
Corp.
 Multitud de información relativa a datos geometricos.

 Temas de Soporte (http://www.aero.us.es/adesign/)
 Geometría, y pesos de diversos aviones. Extraído de Torenbeek. 
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Tipos de Colas
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Dimensionado de superficies de control - I

 El dimensionado final de las superficies de control (alerones, 
elevadores y timón de dirección) se determina en función del estudio 
dinámico de las respuestas del avión 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% y el 90% del ala.
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Dimensionado de superficies de control - II
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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 compensación aerodinámica como de 
masas:
 Compensación aerodinámica consiste en diseñar las superficies de control 

de tal forma que parte de las superficie aerodinámica se halle delante de la 
línea de rotación (hinge line). 

 Compensación, o balance de masa consiste en añadir peso delante de la 
línea de rotación de la superficie de control, para contrarrestar el peso de la 
superficie que la superficie de control tiene aguas abajo de la línea de 
rotación 



Bibliografía Detallada
 Temas adicionales: 

 Enseñanza 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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Características Aerodinámicas

Colgado en la web de la asignatura
Geometría, y pesos de diversos aviones. Extraído de Torenbeek
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Horizontal Plane Design
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Vertical Plane Design
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 ¡Utilizarlos como pautas no como restricciones!
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