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Revision 2.0 - |

Disefo:
= Definir diseno final a grandes rasgos, no
necesariamente en CAD en esta primera version,
pero ayudaria.
= No hay marcha atras.
=« Ensefar todas las cartas.
= Interaccidn por ubicar “bloques” de elementos
=« Geometria de superficies (Aerodinamica y
Estabilidad)
= Geometria de motores, sistemas propulsores
(Propulsion)
= Estimacién de pesos por “bloques” (Estructuras)
Aerodinamica:
= Seleccion preliminar de los perfiles para las
superficies sustentadoras.
= Aviones semejantes
= Definir la precision en los modelos de polares
mas exactos.
= Determinacion inicial de las caracteristicas
iniciales aerodinamicas.
= Interaccidn:

« Sustentacién requerida: pesos (Estructura)

= Generacion de parametros aerodinamicos (Estabilidad y
Actuaciones)

i Estimacion ¢, - subsdnica

hres[a altura del "endplate” Flecha del ala en |a zona del ala

Con méxi d
Endplate:  Agee = A(1 + 1.9 h/b) n aima cuerta

. |
Winglet:  Aeprecpe = 1.24 \

h '|
~ |

\ |

2xA Sexposed y
Cra= 2 x_"t( Srer )U:)-a,_
2+ ||4+“‘—n,5—2(|+@§)m) T* F = 1.07(1 + d/by

c o Factor de sustentacidn del fuselaje
N= e d - didmetro del fuselaje
2x/8

) B =1-M
Eficiencia aerodinamica del perfil
Eficiencia aerodindmica del perfil

Sipeses ©5 €l drea que ve el flujo

I'<1~098

@
LY 23/10/2008 Calculo de Aviones @ 2008 Sergio Esteban Roncero 12 U

cannard

T Y ala +un

I estabilizador
~total ‘ : horizontal

i Equilibrado de Fuerzas Aerodinamicas

Macgtal

Xna x
Xy ; |
Xacp
. S, o Sic
_ %T’!—(‘L“' (1 - %l’-‘-‘- _"L La (1 ‘F bl 18 n‘
- Qe Se _ e ‘-1_; _ ;
] L% Cr, (1= 59 + 140, (1 D+Cruy,
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z
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Revision 2.0 - 11

Estabilidad: $A400M — Estructura del fuselaje
= Estudio del trimado: ST e o
= Viabilidad del disefio mediante estudio de 1}5 : ’ i
trimado. ’. " ; :

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

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

= Interaccion:

= Dimensionado e ubicacion superficies
(Disefio)

= Correccion pesos (Estructuras) g som00me

= Necesidades de Estabilidad (Aerodinamica)

Estructuras:

= Estudio de masa (fracciones) preliminar
para poder proveer estimacion centro
gravedad. 4
= ldentificar las cargas que actdan en la '
aeronave en diferentes configuraciones.

= Disefo de estructura preliminar y
estudio de ajuste de pesos.

= Interacciones

= Viabilidad fisica de ubicacién de sistemas | |
(Diseio) ... . -

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 3 U=
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Revision 2.0 - 11

= Propulsion y Actuaciones:

Primera estimacion de actuaciones (grandes

rasgos).
Diagrama T/W vs W/S

ey L e

[> . SR

. : "r“i 5
[7

Definir planta motora.

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

-
LA 30/10/2008

LAlKulo 0¢ AVIONES [£) ZUURS SEr0e0 ESTEDan Kondero

*MOOM — Estructura del fuselaje

FL

00 (3] M .'.T\.-J. y A =i ]
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¢cual es el siguiente paso? - |

RFP =) W/S & T/W

=T W \ 7 ’

= (]
y r W 7
Uoiter q S5 " to - Wisuer

S W, o.18}

- - . . . 0.22
L mo.-m(h W Wi 2, Cind )
0

016

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

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

Elegidos
W/S & T/W

Estimacion
W >

: ¥ / . \ 2 g
Elegldos —wﬁw@;Nqi s "‘n‘g’.:\'l‘"‘n 1::&? :iL’,,‘fl'li'f—E;}"/I\ éCUmpIe?
wsT T v ek E5) Requisitos

e————— e}
TOTAL TAKEOFF IMSTANCE

o e RFP
Analisis de Actuaciones

s -
~— Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 5 Us



Estimacion Fracciones

Table 3.2 Historical mission segment
weight fractions

(W,/ W)
Warmup and takeoff 0.970
Climb 0.985
Landing 0.995

Elegidos
W,S, T

fme

—

—
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Figure 3.3 Power required for typical reciprocating-engine aircraft at
constant alfitude.
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i Organizacion - |

s Gestidon de la informacion:

= Empleo de TIC para gestionar la informacion de

los diferentes grupos en la nube:

= Gestion de datos: alojamiento de datos multiplataforma:
dropbox, gmail, etc...

= Gestion de comunicacion: foros, mensajeria multiplataforma
(whatsapp,etc...)

= Nube de datos que permita controlar la gestion

de versiones a 2 niveles

= Nivel inferior: gestion de cambios de datos que son creados por
parte de las diferentes areas

= Nivel superior: gestion de cambios de datos que son empleados
por las distintas areas

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es I
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i Organizacion - |1

= Gestion de grupos:

= Coordinacion entre areas de afinidad:
= Aerodinamica - Estabilidad y Control
= Disefno - Estructuras
= Actuaciones - Propulsion

= Definir lideres
= Gestionar reuniones, coordinar comunicaciones:

entre los distintos componentes del grupo
Entre el grupo y el instructor/contratante/consultor

= Reuniones semanales

= Hablar de lo que hace cada una de las areas, para crear
cohesion.

= Para trabajar de forma concurrente, es necesario

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Revision de las diferentes areas

Disefo
= Estudio Preliminar
= Estudio Avanzado
Aerodinamica
= Estudio Preliminar
= Estudio Avanzado
Estabilidad y control
= Estudio Preliminar
= Estudio Avanzado
Estructuras y Pesos
= Estudio Preliminar
= Estudio Avanzado
Actuaciones y Propulsion
= Estudio Preliminar
= Estudio Avanzado

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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DisenNo — Estudio Preliminar

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

= No hay marcha atras.
»« Ensefiar todas las cartas (no necesariamente).
= Implica que esta revision hay que elegir una version para centrar esfuerzos

= Interaccion por ubicar “bloques” de elementos
= Geometria de superficies (Aerodinamica y Estabilidad)
= Geometria de motores, sistemas propulsores (Propulsion)
= Estimacion de pesos por “bloques” (Estructuras)
Diferente en funcion del disefio:
= Adecuacion de las cargas de pago
= Adecuacion de las misiones:
= Documentacion detallada en la web:
= Dimensiones, requisitos, etc...
Centrar esfuerzos en 2 lineas bien diferenciadas
= Disefo en bloques sencillos para proveer informacién al resto de areas

= Definir elementos: parametrizacion, y productos
= Documentacion en la red (Tutoriales)

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 10



Tareas rev 3.0

Diseno - Estudio Avanzado

fme

= Disefio CAD mas detallado:
=« Determinar la posicion del centro de
gravedad:
= Departamento de Estructuras
= Departamento de Estabilidad y control
= Diseno del tren de aterrizaje

= Diseno de sistemas principales a modo
de esquematico
= Eléctrico
= Combustible
= Hidraulico/neumatico

= Descripcion de arquitectura
interna

= Empleo de Cutaways como pautas
Flight Global - http://www.flightglobal.com/
= Descripcion sencillas de componentes
principales
= Descripcion interna

© 2000 s usinass ormatn
www.flightglobal.com

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 11 =
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Tareas rev 3.0

ATR 72

BBseats at 31in pitch, one-class cabin
{one of several versions)

) John Marsclen AMRAeS PRATT & WHITNEY CANADA-PW 124
i :@ Toutouse 86

© Reed Business Publishing 1988

14
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Tareas rev 3.0
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| Tareas rev 3.0

| IEODEE = = v l...._.,.|-—

-:I| Aazy I ‘-| : o | 'l 1 !_-ir._. :! .- ' = = 1 1|: .

1

E’!J::Jjéi:ﬁj. "'.-Hiﬂjf?rnrﬂg
e
E

EI_I lig*}i?}ﬁ‘ 1‘:’
B 14:&11‘]?% ﬁ;{'ﬁ:’.‘lﬁ#fﬁ..t.-z-:.'
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Aerodinamica — Estudio Preliminar

Seleccion preliminar de los perfiles para las
superficies sustentadoras.

= Aviones semejantes

Definir la precision en los modelos de polares mas
exactos.

Determinacion inicial de las caracteristicas iniciales
aerodinamicas.

Definicion de parametros adimensionales:
= Optimizacion del ala

Interaccion:

= Sustentacion requerida: pesos (Estructura)

= Generacion de parametros aerodinamicos (Estabilidad y
Actuaciones)

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Aerodinamica - |

= Lo que se espera:

= Polar parabolica de coeficientes constantes:
= CD del avion

Configuracion limpia

Vuelo de subida |

Vuelos de crucero R 8 =

Configuracion sucia

Despegue y aterrizaje SN

= Caracteristicas aerodinamicas de los perfiles:

= Estimar C,

CLO’ CLoc’ CMo, CMO_L _ _

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

= Como conseguirlo:

(me

B
Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 16 Us#
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Aerodinamica - |11

CD del avidn
= Configuracion limpia: Tren retraido, flaps recogidos

Vuelo de subida

Vuelos de crucero y alcance

= Configuracion sucia: flaps y tren de aterrizaje desplegados

Despegue y aterrizaje

Como conseguirlo:
= Modelo de polar parabdlica de coeficientes constantes

= Component Buildup Method

UNCAMBERED

L/Dygax

. CAMBERED

CAMBER DRAG
AT ZERO LIFT

Cp =

(CDO)wbmnic -

Cp, + KC?

- UC FFQSwe,)
Sm'

|

0 K

CDmiﬁc + CDL&P

Fig. 12.3 Dr@4dello de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es




Aerodinamica - 111

= Caracteristicas aerodinamicas de los perfiles:

= Estimar C,

« CLmax:
configuracion limpia — métodos graficos transparencias de clase: ejemplo siguiente
pagina
configuracion sucia: tunel de viento virtual: ejemplo siguientes diapositivas y
ejemplo practico de clase

= Métodos graficos XFLR5

= Clo Cro C|\/|o, Cha
= Ala, canard, deriva horizontal y vertical, cola en V...
Correccion para alas finitas T Flsp Ao

¥
BChmax

o 2m A Sea:posed :
Lo — A2B2 tan? Amaz,t S
2 1 (1 ) \ S
2
oL alpha satall

Figure 9.8 Construction of section lift curves for TE flaps.

fme
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Ejemplo de Base de Datos

UIUC Airfoil Data Site

http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads.html

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

Software y bases de datos sobre informacion de perfiles.

The Incomplete Guide to Airfoil Usage

http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads/aircraft.html

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

dave@amiwest.com

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




Aerodinamica - 1V

= Seleccion de perfiles aerodinamicos

= Etapas de complejidad:

« Empezar con perfiles simples.
Analisis en

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

The Incomplete Guide To Airfoil Usage

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

= Mejorar los perfiles seleccionados

The
Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 20 Us
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Identify and prioritize wing design requirements

(Performance, stability, producibility, operational requirements, cost, flight safety)

INg Design === T .

A

Select number of wings

I}

Select wing vertical location

Select/Design high lift device

~ =
Select/Determine sweep and dihedral angles (A, T')

~_

Select or design wing airfoil section

Determine other wing parameters (AR, A, 1y, o)

JL

Calculate Lift, Drag, and Pitching moment

Requirements Satisfied?

| Optimization |

Calculate b, MAC, C_, C;

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



Coeficiente de sustentacion vs. Angulo de ataque

The maximum lift coefficient (Cppax)
The stall angle (o)
The ideal lift coefficient ()

The angle of attack corresponding to ideal lift coefficient (oucy)

The Iift coefficient at zero angle of attack (C, ) G 4

The zero lift angle of attack (o) Cimax

The lift curve slope (C) )

dC t
C, =—L=187(1+082=x)
C, * da c
‘ I '
I I
| I
C:a | |
I I
| I
| I
I I
/ | | >
\ 0 e Ol o (deg)
o
@ 5
| , . . N
— Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 22 :



fme

Variaciones de Pitch Moment

A
Cm o4
_'_
S >

Figure 5.13. The variations of pitching moment coefficient versus angle of attack

A
Cm ac

Figure 5.14. The variations of pitching moment coefficient versus lift coefficient

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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‘L Variaciones de Resistencia

Minimum drag coefficient

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Criterios de Seleccidon de los Perfiles - |

I.
2.

S

=

el

10.
I1.

The airfoil with the highest maximum lift coefficient (C, ).
The awrto1l with the proper 1deal or design lift coetfficient (C; or C;).
The airfoil with the lowest mmimum drag coefficient (C, ).

The airfoil with the highest lift-to-drag ratio ((Cy/Cg)max)-
The airfoil with the highest lift curve slope (C L. ).

The airfoil with the lowest (closest to zero: negative or posiftive) pitching moment
coefficient (C,,).

The proper stall quality in the stall region (the variation must be gentile, not sharp).

The airfoil must be structurally remforceable. The airfoil should not that much thin that
spars cannot be placed 1nside.

The airfoil must be such that the cross section 1s manufacturable.

The cost requirements must be considered.

Other design requirements must be considered. For instance, if the fuel tank has been
designated to be places mside the wing inboard section. the airfoil must allow the
sufficient space for this purpose.

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 25
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Criterios de Seleccion de los Perfiles - 11

As a guidance; the typical values for the airfoil maximum thickness-to-chord ratio of majority of
aircraft are about 6% to 18%.

I- For a low speed aircraft with a high lift requirement (such as cargo aircraft), the typical
wing (t/c)max 1s about 15% - 18%.

2- For a high speed aircraft with a low lift requirement (such as high subsonic passenger
aircraft), the typical wing (t/¢)max 1s about 9% - 12%.

3- For the supersonic aircraft, the typical wing (t/¢)max 1S about 3% - 9%.

Introduccion a los perfiles NACA

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 26



Pasos para la seleccion de perfil - |

1. Determine the average aircraft weight (W,,,) in cruising flight:
W; 1s the mitial aircraft weight at the beginning of cruise

w.+W , . : .
. f ) We 1s the final aircraft weight at the end of cruise.

2. Calculate the aircraft ideal cruise lift coefficient (C;_). In a cruising flight. the aircraft

weight 1s equal to the lift force (equation 5.1). so:

where V., 1s the aircraft cruise speed. p is the air density at cruising altitude. and S 1s the

2w
Cp =——5 .
PV-S  wing planform area.
L= Wj%pVESCL =mg (5.1)
1 Y , ,
D=T= > PV-SCh =nl (jet engine) (5.2)
nnpF
117 e (prop-driven engine) (5.3)

p=T=1 PViSC, =
2 c
The wvariable “n” ranges between 0.6 to 0.9,

only a partial engine throttle is used in a crusing flight and maximum engine power or engine thrust is not employed

For the airfoil imitial design. it 1s suggested to use 0.75.
S -
— Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 27 U=
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Pasos para la seleccion de perfil - 11

3. Calculate the wing cruise lift coefficient (C;_ ).

- The wing is solely responsible for the generation of the lift.

- Other aircraft components also contribute to the total lift; negatively, or positively; (20%)
- Thus the relation between aircraft cruise lift coefficient and wing cruise lift coefficient is a
function of aircraft configuration.

C = _k Estimacion preliminar

4. Calculate the wing airfoil ideal lift coefficient (C, ).

- The wing is a three-dimensional body, while an airfoil is a two-dimensional section.

- If the wing chord is constant, with no sweep angle, no dihedral, and the wing span is assumed
to be infinity; theoretically; the wing lift coefficient would be the same as wing airfoil lift
coefficient.

- However, at this moment, the wing has not been designed yet, we have to resort to an
approximate relationship. In reality, the span is limited, and in most cases, wing has sweep
angle, and non-constant chord, so the wing lift coefficient will be slightly less than airfoil lift

C
C, = Few Estimacion preliminar
- 09
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Pasos para la seleccion de perfil - 111

5. Calculate the aircraft maximum lift coefficient (¢ ):

20,

C =
Lo J{}GKELS

where V 1s the aircraft stall speed, p, is the air density at sea level, and Wrg 1s the
aircraft maximum take-off weight.

6. Calculate the wing maximum lift coefficient (C, ). With the same logic that was
described 1n step 3, the following relationship is recommended.

C

C 3
== 0.95
7. Calculate the wing airfoil gross maximum lift coefficient ( C, ).
mlgm_g;
: CLMW
G, =
w09

where the wing airfoil “gress™ maximum lift coefficient is the airfoil maximum lift coefficient in
which the effect of high lift device (e.g. flap) 1s included.

e
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Pasos para la seleccion de perfil - 1V

8. Select/Design the high lift device (type. geometry, and maximum deflection).

Se va a explicar a posterior
9. Determine the high lift device (HLD) contribution to the wing maximum lift coefficient AC;

10. Calculate the wing airfoil “nes” maximum lift coefficient (C, )

C_=C_  -AC,

ma M o

11. Identify airfoil section alternatives that deliver the desired Cj (step 4) and Cpyqr (step 10).

- The horizontal axis represents the airfoil ideal lift coefficient while the vertical axis the airfoll
maximum lift coefficient.

- Every black circle represents one NACA airfoil section

- Bibliografia adicional

fad

Abbott I. H. and Von Donehoff A. F.. Theory of Wing Sections. Dover, 1959
4. Anderson J. D.. Fundamentals of Aerodynamics, McGraw-Hill. Fifth edition. 2010

fme
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C I and C ) —_—

The horizontal axis represents the airfoil ideal lift

coefficient while the vertical axis the airfoil maximum

lift coefficient.

Every black circle represents one NACA airfoil section

Bibliografia adicional

A
e e
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65-009 ! ‘,64-206 ! plommmmmo : '
1 1 1 1 1 !
64-009
E b6s206 ! ! ! E
66-009_ __ _g64-108 __ o L _____ MU U
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Pasos para la seleccion de perfil - V

12. If the wing is designed for a high subsonic passenger aircraft. select the thinnest airfoil
(the lowest (t/C)max)-

- Reduce the critical Mach number (Mcr) and drag-divergent Mach number (Mdd).
- This allow the aircraft fly closer to Mach one before the drag rise is encountered.
- Thinner airfoil will have a higher Mcr than a thicker airfoil

A

Wing zero- 0.03
lift and
wave drag

coefficient
0.02

Mach number

Figure 5.24. Variation of wing zero-lift and wave drag coefficient versus Mach number
for various airfoil thickness ratio.

fme
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Pasos para la seleccion de perfil - VI

Tabla comparativa entre perfiles

Design Weight | Airfoil 1 | Airfoil 2 | Airfoil 3 | Airfoil 4 | Airfoil 5
objectives
Cdmiu 25%
Cro 15%
Olg 15
Oe 10
{Cff'r Cd)max 10%
Cly 5%
Stall quality | 20%
Summation 100% 64 76 93 68 68
NACA C_dmin Cmo alpha stall alpha ZL C1/Cd max C_Lmax CLD Stall qual Claplha
4415 0,00558 | -0,1049 19,4 -4,1 173 1,9806 0,4882 |moderate- 0,1175
4418 0,00585 | -0,1036 19,2 -4,1 171,3488 1,9308 0,4892 |moderate- 0,1185
4412 0,00524 | -0,1055 19,3 -4,1 167,6032 2,022 0,4846 |moderate 0,1108
4421 0,00616 | -0,1017 19,2 -41 163,664 1,895 0,4857 |docile-mod 0,1118
63_3 215 0,0042 -0,1228 21 -4,56 167,93 1,9981 0,5446 |moderate 0,1103
633618 | 0.00433 | -0,121 20,6 4,5 179,0716 1,9032 0,5489 |docile 0,1124
64 3618 | 000431 | -0,1218 22,4 -4,5 187,4848 1,9062 0,5468 |docile + 0,1099
653618 | 0,0038 | -0,1245 23,6 -4,7 195,4118 1,8796 0,5489 |docile ++ 0,1135
12 0,00509 20,4 0 126,6477 1,8816 0 Sharp 0,1132
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Pasos para la seleccion de perfil - VII

= Ejemplo

Select a NACA aurfoil section for the wing for a jet non-maneuverable GA aircraft with the following

characteristics:

Mo = 4000 kg, S = 30 m”. V. =250 knot (at 3000 m). V. = 65 knot (sea level)

The high lift device (split flap) will provide AC; = 0.8 when deflected.

Ideal lift coefficient:

2w 2x4000x9.81

C, =——2== ———— =0.176
© pPVS  0.9x(250x0.514) x 30
C,, 0176
C, = <= = 0.185
» 095 0095
¢ 0.185
C, o= = =0.205=0.2
09 09

fme
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Maximum lift coefficient:

2W. .
C, = o _ 2x4000x9 812 _1.909
PSS 1.225%(65%x0.514) x30
C
¢, - L 1909 _, .
» 095 095
c
C, _ o= 201 =2.233
=eox (0.9 0.9
C,.=C_ —AC,__ =2233-08=1433



Pasos para la seleccion de perfil - VII

Ci =02, Cpu=1.43 EZp =4

05 0.6

Ideal lift coefficient (Cy)

No | NACA C dmin Cmo | ¢ (deg) | t, (deg) | (CuCa)max | Stall quality
Flapup | &= 60°

1 633-218 0.005 -0.028 |12 -12 100 Docile

2 64-210 0.004 -0.040 |12 -13 75 Moderate

3 664-212 0.0032 | -0.030 |12 -13 86 Sharp

4 66,-215 0.0035 | -0.028 | 14 -13.5 86 Sharp

5 653-218 0.0045 | -0.028 | 16 -13 111 Moderate

fme
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Pasos para la seleccion de perfil - VIII

The NACA airfoil section 66;-212 vields the highest maximum speed. since it has the
lowest Camin (0.0032).

The NACA airfoil section 655-218 yields the lowest stall speed. since it has the highest stall
angle (16 degrees).

The NACA airfoil section 6535-218 yields the highest endurance. since it has the highest

(CyCq)max (111).
The NACA 635-218 yields the safest flight. due to its docile stall quality.
The NACA airfoil sections 633-218. 66,-215. and 653-218 deliver the lowest control

problem in flight. due to the lowest Cy,, (-0.028).

Since the aircraft is a non-maneuverable GA aircraft, the stall quality cannot be sharp;

NACA airfoil sections 661-212 and 662-215 are not acceptable.

If the safety is the highest requirement, the best airfoil is NACA 632-218.

If the low cost is the most important requirement, NACA 64-210 with the lowest Cdmin is the
best.

If the aircraft performance (stall speed, endurance or maximum speed) are of greatest
important design requirement, the NACA airfoil section 653-218, 653-218, or 661-212 are the
best respectively.

This may be performed by using a comparison table incorporating the weighted design
requirements.
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Pasos para la seleccion de perfil - IX

Wing Incidence

1. The wing must be able to generate the desired lift coefficient during cruising flight.
2. The wing must produce minimum drag during cruising flight.
3. The wing setting angle must be such that the wing angle of attack could be safely varied (in fact

increased) during take-off operation.
4. The wing setting angle must be such that the fuselage generates minimum drag during cruising

flight (i.e. the fuselage angle of attack must be zero in cruise).

/ o
EISEI'
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Herramientas — XFOIL & XFLR5

El XFOIL, predecesor del XFLR5, software libre y permite el analisis y
disefio de perfiles alares subsonicos.

= Creado por Mark Drela como una herramienta de disefio para el proyecto
Daedalus en el MIT (Massachusetts Institute of Technology) alla por la década de
los 80

= Programado en FORTRAN (ultima version data de 2001): muy utilizado

XFLR5 is an analysis tool for airfoils, wings and planes operating at
low Reynolds Numbers

= El XFLR5 sucesor natural del XFOIL: programado en C++
s http://www.xflr5.com/xflr5.htm

DEMO
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Herramientas — XFOIL & XFLR5

s Estudio 2D

Seleccion del Perfil (Direct Foil Design)
Refinado del perfil

Modificacion del perfil
Estudio 2D (XFOIL Direct Analysis)

s Estudio 3D

Definicion geometria y perfiles: ala, HTP y VTP

Definicion de condiciones de vuelo
= LLT: Lifting Line Theory
= VLML1: viscoso y no Vviscoso

Estudio de propiedades aerodinamicas
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:L XFLR5 — Estudio 2D

B xfir5 v6.11 =l e ol x

File View Faoil Options 1

m f{;_“ W o 1 N @
) F ] W=

Faoil direct design F X
Hame Thickneas (%) at (%) Camber (%) at (%) Pointa TE Flap (%) TE XHinge TE YHinge Show Pointa Centerline Style -f
({1 Spline foil 5.03 30.00 a.00 45.00 158 0.00 a.00 0.00
|2 NACR 0012-64 1z.00 40.00 —-0.06 0.00 200 0.00 0.00 0.00 X
|3 NaC2 001Z2-84 (Flap 30) 1z.00 40.00 -0.0& 0.00 202 30.00 75.00 50.00
|4 NACA 001Z-64 (Flap m30) 1z.00 40.00 -0.0& 0.00 Z0z —30.00 75.00 50.00
|5 NACA 001Z-&4 (flap) 1z.00 40.00 -0.08 0.00 Z00 0.00 0.00 0.00
| & NACA 0012-84 (£flap30) 1z.00 40.00 -0.0& 0.00 20z 30.00 75.00 50.00
5':-' St. CYR 24 (Bartel 35-IIIC) 12_.36 28.97 T.44 34.38 100 0.00 0.00 0.00 X
fa S5t. CYR Z4 (Flap 15md) 12.35 25.3%7 T.44 38.Z3 104 0.00 0.00 0.00 X
|e 8t. CYR Z4 (Flap 30) 1z.38 28197 T.44 34_38 104 30.00 75.00 50.00 X
10 St. CYR Z4 (Flap 40} 1z.38 2B.97 7.44 34_38 100 0.0a 0.00 0.00 X
%11%5':. C¥R 24 (Flap 45) 12.3¢ 28.97 T7.44 34.%98 103 45.00 75.00 50.00 X
|12 St. CYR 24 (Flap m30) 1z2.3¢ Z2B.57 T7.44 34.98 104 =30.00 75.00 50.00
.
Demo*
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XFLRS — Estudio 2D

Operating Points ~ Graphs

NACA 0012-64 NACA 0012-64 (Flap 30)
T1_Re0. . . T1_Re0.400_M0.

T1_Rel. . . T1_Re0.500_MO. . i 5 7| Init BL
T1_Re0. - - T1_Re(.600_MO.
T1_Re0. - - T1_Re0.700_MO.
T1_Re0. - - T1_Re0.800_MO.
T1_Re0. - - T1_Re0.900_MO.
T1_Re0. - - T1_Rel.000_MO.
T1_Re0. - - T1_Rel.l00_MO.
T1_Re0. - - T1_Rel.150_MO.
T1_Re0. - - T1_Rel.200_MO.
T1_Re0. - - T1_Rel.300_MO.
T1_Re0. - - T1 _Rel.400_MO.
T1_Re0. - - T1_Rel.500_MO.
T1_Re0. - - T1 _Rel.600_MO.
T1_Re0. - - T1 _Rel.700_MO.
T1_Re0. - - T1 _Rel.800_MO.
T1_Re0. - - T1_Rel.900_MO.
T1_Re0. - - T1_Re2.000_MO.
T1_Rel. - - T1 Re2.100_MO.
T1_Rel.

T1_Rel.

T1_Rel.

T1_Rel.

T1_Rel.

T1_Rel.

T1_Rel.
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XFLR5 — Estudio 3D

Plane analysis

V] Init LLT

V| Ind. D

[¥] Tra

es

V= .50 m/3
Alpha -00 #| MNormals
Plane Mass “a- i
Wing Load 000 kg/m* .

oo Foil Nam
-421 m

TipTwist

Aspect Ratio

Taper Ratio .000

Root-Tip Sweep { = 0.188 m
Mesh elements s 000 m
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i XFLR5 — Estudio 3D

xfIr5 vb.11

Dp B DD

Plane analysis 2 X
=M
Analysis settings
| Sequence 3
o -
Start= 10,000 ©
End= 25,000 °©
4= 0,500 =
V| Init LLT /| Store OpPoint
| Analyze
Variables Scales Axis and Grids Fonts and BackGround
YAxis VS,
Alpha
Beta
CD_viscous CL
CD_induced D )
oy CD viscous Polar properties
Cm CD_induced Type 1: Fixed speed e
Cm_viscous cY VInf = 20 mi's
Cm_induced Cm ILT E
l Crm viscous Using plane inertia
. Mass = 0.000 kg
Cn Cm_induced ot x = om
Cn_viscous Cl Cot.z = 0m
Cn_induced Cn
iCL/CD Cn_viscous Anzlysis type = -
Restore Cancel
Curve settings
Curve
Paints
Style
Width
Color
=
=7.38124, ¥ = 206.865 Demo™ K

|.. - —_|' | |FDA-1\I'U.DicRi\“.iEjﬂ'PJ'I'Pi\rliFirlaLDEs\gn '|T1-29.5mfs-LLTi\“J’EJ'FI'PJ'TPih3DUU

v| o0~

[~
||
iy,
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Métodos Virtuales - 11 Jiroby's

(me

Figure 28.- Vista del ala definitiva con diedro an XFLRS

\ rd hexagonol con XFLAS
Superficie Cr, Cy, Cre o, (deg) K e Comy
I VLA § 0330324 5 [ [ 0,0317 1,00 -0,1105
Wing
I LT 0445353 55673 151 26,5 0,0321 | 0,591855 [
CANARD 0432232 | 5, 5785 | 1802643 | 26 | 0,0321 09918 -0,1248

Figura 30.- Modelodo del estabilizador horizontal an XFLAS

Coeficiente Cry Cr. Croie o, K e Cong

Valor 0 4 .43 1.62 225 00399 09650 ]
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i Métodos Virtuales -
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Calculo C, .. - |

fme

En una primera iteracion se pueden emplear métodos empiricos

= Es necesario primero determinar C, vs. a para el ala basica.
= Después corregir para diferentes superficies hipersustentadoras.

= Necesario determinar Ao, , ACax Y AQsTarL

= Primer paso es obtener o, Ciax Y Asta . del perfil:

= Datos experimentales
NACA Report 824 - Summary of airfoil data.
Theory of Wing Sections, by Abbott.

= Datos empiricos
= Una vez calculado para el perfil basico extender para HLD

~— TE Flap Aaca)

ACe max

Ce

Boeing 737 Triple-Slotted Fowder Flaps

=

ap alpha Qgall

Figure 9.8 Construction of section lift curves for TE flaps.
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{ Calculo CLmaX Datos Experimentales - |

Table F1 Low-Speed Dota on Airfoil Sections, Re=9x 10°[1]

L 73] Cf,,
” G, ” Airfoil {ds;;) Cm | (perdeg) c.c. {par ‘deg) | €.
Airfoil (deg) | Cmy | (perdeg) | wc. (perdeg) G 63,021 0 0 0118 0273 17.0 | 1.3 90
0oné 0 0 0.108 0.250 9n 092 90 121 -1.3 —0.035 0118 0249 13.0 1.44 9.2
oong 0 0 0109 0750 134 1139 114 -421 -2.8 —0.062 0120 0.275 15.0 1.48 &.7
1408 0.8 _0.023 0.109 0.250 140 1.35 10.0 43.4-420 -22 —.059 0109 0.245 14.0 1.42 16
1410 -1.0 -0.020 0.108 0.247 143 1.50 11.0 63,4-420 gz -24 —0.037 ain 0.265 16.0 1.35 &0
1412 -1.1 —0.025 0.108 0.252 152 158 12.0 63(420)-422 -3.2 —0.065 011z 0.271 14.0 1.36 6.0
2412 20 | -0p47 | 0105 | 0247 148 148 95 63(4201517 30 0084 | 0108 0254 15.0 1.60 8.0
2415 -2.0 -0.049 0.1046 0.244 164 1.63 10.0 &4-004 0 0 010e 0.256 0 0.8 1.2
2418 -2.3 -0.040 0.103 0.241 140 1.47 10.0 009 0 0 0110 0242 11.0 1.17 10.0
2421 -1.8 —0.040 0.103 0.241 160 147 a0 44-108 0 —0.015 0110 0.233 10.0 1.1 10.0
2424 -8 -0.040 0.008 0.231 140 129 84 -110 -1.0 —0.020 0110 0.261 13.0 1.4 10,0
4412 —1.8 -0.093 0.105 0.247 140 1.67 75 &4-206 -1.0 —0.040 0110 0.253 12.0 1.03 8.0
4415 —4.3 -0.093 0.108 0.245 120 1.64 3.0 -a08 -1.2 —0.039 o113 0.257 10.5 1.23 8.8
4418 -3.8 -0.088 0.1058 0.242 140 1.53 2 -209 -1.5 —0.040 0.1c7 0.241 13.0 1.40 8.9
4421 -3.8 -0.085 0103 0238 160 147 &0 210 -1.6 —0.040 0110 0.258 140 1.45 10.8
4424 —3.8 -0.082 0.100 0.239 16.0 1.38 4.8 &4,-012 0 0 o 0.262 14.5 1.45 11.0
230112 -1.4 -0.014 0.107 0.247 180 1.79 120 -112 -na —0.017 0113 0.267 140 1.50 122
23015 -10 -0.007 0.107 0.243 180 1.72 10.0 212 -1.3 —0.027 0113 0242 15.0 1.55 11.0
23018 -1.2 -0.005 0.104 0243 1460 1.40 1.8 412 -2.6 —0.065 a1z 0.267 15.0 1.67 8.0
23021 -1.2 0] 0.103 0.238 150 1.50 10.3 64015 0 0 0112 0.267 15.0 1.48 110
23024 0.8 0 0.097 0.231 150 1.40 9.7 -215 -1.4 —0.030 0112 0.265 15.0 1.57 10,0
63006 0 0.005 0.112 0.258 100 0.87 7T 415 23 0.070 0115 0264 15.0 1.65 8.0
-009 0 0 0111 0258 110 115 o7 645018 0 0.004 o1 0.266 17.0 1.0 12.0
63206 -1.9 -0.037 0.112 0.254 105 1.0& &0 218 -1.3 —0.027 0115 0.271 146.0 1.83 10.0
209 —1.4 -0.032 0.110 0.262 120 1.4 108 -418 -2.9 —0.045 0116 0273 14.0 1.57 8.0
-210 -1.2 -0.035 0.113 0.261 145 1.56 Q.6 418 -33 —0.005 0114 0273 16.0 1.58 56
A3,012 0 0 0,116 0.265 140 1.45 2.8 64,021 +0.005 —0.029 0110 0274 14.0 1.30 10,3
-212 2.0 —0.035 0.114 0.263 145 1.63 11.4 221 -1.2 —0.029 011y 0.271 13.0 1.32 6.8
-412 -2, -0.075 0.117 0.271 15. 0 1.77 -421 2.8 —0.068 0120 0276 13.0 1.42 é.4
63,-015 0 0 0.117 0.271 145 147 11.0 45-006 ] 0 01cs 0.258 12.0 n.g2 714
-215 -10 -0.030 0114 03467 150 140 Ra -00g 0 0 0107 02464 11.0 1.08 g8
-415 -2.8 -0.069 0.118 0.262 IS 1.68 10.0 43-204 -1.6 —0.037 0105 0297 120 1.03 6.0
-613 —3.6 -0.108 0117 0.266 120 1.67 8.6 -209 -1.2 —0.031 0106 0.259 12.0 1.20 10.0
63,018 0 0 0118 0.271 155 1.54 1.2 210 -1.6 —0.034 oica 0.262 13.0 1.40 8.6
-218 -1.4 -0.033 0118 | 0271 145 185 8.0 #5-410 -2.5 —0.067 D112 0242 14.0 1.52 80
-418 2.7 -0.064 0.118 0.272 160 1.57 7.0 45,012 0 0 0110 0.241 14.0 1.35 10.0
-618 -3.8 -0.097 0.118 0.267 160 1.59 212 -1.0 —0.032 0108 0.261 14.0 1.47 .4

NACA Report 824 Summary of airfoil data (orinuzd
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Calculo C - Datos Experimentales - 11

L max

fme

(AT} cf-.- -
Airfoil (deg) Cmo,  (perdeg) a.c. | (perdeg) C. Ctos C.. o,
212 4 1.4 -0.033 0308  0.269 140 150 9.4 Airfoil (deg) = Cmy | (perdeg) o.c. | (perdeg) | C.
412 30 0070 0011 0285 155 166 105 634210 1.5 | 0040 | 0103 | 0257 14.0 143 100
65,015 i 0 oM 0257 150 142 12 A4A010 0 0 0110 0253 12.0 123 100
215 -12 0032  0M2 0249 155 153 100 64A210 -15 | 0040 | 0105 025 13.0 1.44 100
415 2.6 0060 0111 0.248 16.0 161 7 A1A110 -30 0080 0100 0254 15.0 161 100
415 ¢ 26  -0051 0111 0284 200 160 70 64,4212 2.0 | —0040 0700 0252 14.0 1.4 | 110
651215)-114 07 -0.019 omnz 0.245 15.0 144 10.5 &4,0215 2.0 —0.040 0095 0.25?2 12.0 1.50 12.0
65216415, | =30 D057 0706 0267 180 140 60 a¢¢ = ongle of affock af which [t curve censes ta be linear (incipient sfall).
653018 0 0 0000 0.242 17.0 144 100 Note: Gy iz about the oerodynamic center (0..).
418 15 30  -0081 0112 0.286 200 158 44
418 -40  -0J00 010 0273 200 160 49
65-018 0 0 0.700 0.267 16.0 137 0.0
218 -12 0030 0100  0.243 180 148 88
418 24  -0059 0110 0.265 180 154 | 49 _
418 45 28 | 0085 0115 0267 | 180 150 = &0 e R
418 40 | 0702 | 0OM3 | 0276 18D 164 51 ¢ Nasimem (amber
418 . _42 D078 0104 D245 200 151 53
65021 0 0 0MZ 0267 185 140 74
221 -13 | -0029 0115 0274 205 146 60
421 -28 -0.0664 0116 0.272 22.0 156 2.0
421 . 98 | 0052 D116 0272 200 143 | 54
654213420 | -24 0041 0116 0276 20.0 152 47 ;
66-006 a 0 000 0.252 90 080 @ 6.5 - m;‘":’.';‘:,h, -
009 0 0 003 0.259 100 105 100
66206 -16  -0038 0108 0257 105 100 7.0 _ o .
200 10 | 0034 0107 0257 10 117 00 Figure E1  Airfoil terminclogy.
210 13 -0035 0110 0.26] 1.0 127 100
66-012 0 0 006 0258 140 125 112
212 -12 -0.032 002 0.259 15.0 146 1.6
66015 0 0.005 0.105 0.265 15.5 1.35 120
215 1.3 0031 006 740 160 150 114
415 26  -0049 006  0.260 17.0 160 100
661215014 0 0 005 0.260 140 133 100
216 20 0044 0714 0262 160 155 84
216 e -12 0030 0100 0.257 160 146 7.0
416 26 D048 0100 0245 180 160 40
634010 0 0005  0J05  0.254 130 120 100

NACA Report 824 - Summary of airfoil data

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 48 U=




fme

Company

AAl

AAl

Aamioochi
Aomnech
harmioochil
Aamincch
kiarn Commandes
ki
Aarovinnmani
T o o e
harovEnnmand
Airbua

fym

Ao

Hada

Biodi

deech

Biech

Baech

Company
Schledchar
Schledchar
SChledzhar
Stinpatry

siinpatry

Sinpatry

Sfnaon
Shaodond-Hamilkan
Ahnddaord-Hamilian
Supanmaring
Swearingen

il o

Companies
Datos Experimentales - 111
Aireraft Airfoil (Root)
RE-2 Ploneer NACA 4415
Shadew 2004400 NACA 4415
ME. 337 NACA 644114
MC. 202,205 M&CA 23074
MC. 72 Blioamay
SF-240 NACA 64-212
Shrfke 500600720 NACA 23012
L-13953%/50 H&CA S4A002
Gos20mer Candar Lissmmian 7769
Halloe calk s4078
Pamfinoar Liaback LA25734
A3008 15%
Wiioan NACA 0010 mod
CE-105 Armow MACA D005 mod
BO-447 MACA 64-415
BLC-5 MACA 64-212
BonanzoAlghining KACA 230165
Elng A% WACA 23014.5
Ciuigan Alr NACA 230748
Aircraft Airfoil (Root)

ASW 24 Dalit UE9-158
AL 28 Dalft TUF9-144
Ka-4 Rmongagiar NACH 63-618
T4 Falcan Goellingan 535 mod
T.41 S&yiark 2 NACA 63-620
.67 Firafy NA&CA 23015
Redan Clork
Gloedlir NAGS GAW)-2
Gloetar NAGA GAMW)-2
spitfira KACA 2213
Clugan Alr 00 NACA 23018

| Mertin  NACH 654215

Company
Bed

el

Bed

Bed
Besanco
Boaing
Boalng
BOalng
Boaing
Boalrg
Boalng
Boalng
Braguet
BAE

Cagsng
Canenn
Cacenn
Cacann
Caoeng
Camalr
Carmealr
Carmalr
DigHavllkang
Do
Douplag
Douglaa
Douplog
Douploa
Douplag
Falrchiid
Ford
Genani Alomics
Genaml Alomice:
Genanl Cynemics
GrEmman
Grurmman
Grumman
GrAmman
GErumman

Aircraft
P-39 Acobro
P67 Arcomed
P-63 Kangooarn
45
Cilabro
B-17
B-29
TOTRATTATTATIIGT
Condar
c-17
F-15 Engla
F-18
4]
A3 Harrar
1501520 72 B0182206
208 Comian
310273
T-37
Cifatian 1w
B-58 Huehar
F-102
F-104 Desg Do
CH-106 Comet
A4 Siyhmat
OC-3
OC-4
DC-4
DC-8DC-RnC-10
C-55E-1 Skyrockal
A-10 Thundesooir ||
Trimoior
Re-1 Pradatar
820
F-111
SA-T4HU-1 6 Alboingss
E-2 Howiaya
A6 Inirudar
F-14 Tomcod
FOF Cougar
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Airfail (Root)
MACA Q015

| HACA 64-014

MACA 84-114

| MACA A4AD1T

MACA 4412

MACA 0018

Eoelng 117 (22%)
Eoeing airfalle (12%-15%)
lleback LO-174
DLBA 142

MACA S4ADD6 4
MACA 45ADD5 mod
MACA 534414
Hawkar 10%

MACA 2412

HACA 23017

MACA 2412

| MACA 23018

MACA 23074

MACA D003 46
Deida Dogger
NACA D004-45 mad
MACH 4334T 146 micd
MACA 0O08-1.1-25
HACA 2215

MACA 23014

MACAH 23016
DEMA

MACA 43010
HACHAT TG
Goetingan 384

L

frapatar B

HACA 64-210.68
MACH 23007

HACA 4342164
MACH 445009 micd
MACA 448207 65 mod
HACA 48010

49

u¥



fme

Company
Gulfaieam
Hawiker

Hmwker

Hughea

Hughea

Hughea

Looret

Leshar
Lockniesd
Locinesd
Lockniead
Lockneed
Lockneed
Locknesd
Locikheed
Locknesd
Lockhead Marfin
Locknead Marfin
McDonnell Dougloe
McDonngll
Mesarchmif
Mezzarchmif
Mesanchmit
Mezsarschmin
Mooney

Marih Amesican
Marin Amesican
Morin Amegican
Morh Amedican
Morih Amesican
Morihmg
Moriop
Morihmg
Moriheog
Morihmg
Moriheog Grmeman
Pilgfuz

Pllofug

Aircraft

GIAEIAGN
Hurnoane
Tvphoan

H-1 {Long 'Wing)
H-1 (hort wing)
H-4 Harcules
23-a0

{unly af Mich)Teal
P-80 shooling Sior
P-38 Lightrang
F-f4

P-3 Oricn/Elecira
L2805

C-120

L-1071 Trighar
F-117 Kigrirawk
F-14

Palecol

F-4 Phanfom
F-101 Voooao

Bf 108

BI 11071617162
Me 203

Me 243

(Al

P-51B/0D Muzhang
B-25 Mifzhall
F-B4F

F-1005D

T-3% Sabralinar (-A0/60)
B-2 5pint

F-5Tigar

F-20 Tigarshek
T-38 Talon

Tacit Baa

RE-44 Glodal Homak
RC-12

PC-& Turo Porier

Airfoil (Root)
NACA 0012 mod
Clork Yo (19%)
NACA 2319
NACA 23014 5
NACA 2418
NACA 63{420)-321
NACA 644109
NACA 638415
NACA £5-213
NACH 23014
NACA 65-213
NACA DDT14-1.0
NACA &44409
KACA 644318
Lockhaed ol {12 .43
3 Node upper, 2 kawer
NACA SAAZ04
L84 oirodl
NACA D004 4-64 mod
NACA &BADOT mod
NACA 231 142
NACA 297 185
NACA 251 14
Mo 1.82514-1.1-30
NACA 63-215
NACA 45-100
NACA 23007
WA&CA D009-64 mod
RACH S4A007
NACA &44212
Mombad supescrilical
NACA 654004 .8
NACA 65480048
NACA &BADDL 8
Clovk ¥ mod
NASALRM 1015
NASA LS(11-0417
NACA 64-514

Company
Pliotua
Plimius
Pliote
Pipar
Plpar
Plpar
Plpar
Pipar
Pipar
Plpar
Plpar
Pipar
Pipar
Plpar
Pipar

Pitta

Pitta
Repubsc
REpUbRC
Repubac
Rufon
Rufon
RAufon
Rufmn
Rufon
Rufon
Ruion
Rulon
myan

Ryan

Ryan

Ryan

fyan

Ryan
Schempp-Hirin
Schempp-Hirin
Schielchar
Schiglchear
Schiglcher

Aireraft

PC-7 TurDo Tralnes
PC-38 Tw'Im Poenar
PC-R

J-3 Culn

L-14

P#-22 Tipooer
PA-24 Comanche
PA-28 Chesmies
-31 Cheyenne
PA-32 Sormiogo
PA-34 Seneca
PA-38 Tamahawk
PA-40 Armpana
PA-44 Mosou
PA-48 Enforcer
SI1CO

S1E

F-84F Thundierzieak
F-1045 Thundernchied
P-4 T Thunderbalt
vorivigpan
Profeus

Waraza

Pond Focer
Rophar

Giooal Fivar
Space Ship Ona
White Knighd
Aciht-34 Fiedes
FATLT

Supereonic Firabes
Spirik af 51, Lowla
Mavicn

a4 Glodol Howk
Mt ]

MEmibue 3

ASW 200

AGW 22

ASWN 23

Airfail (Foar)

| MACH 848415

BACH 44-514
PILT5MA25
LI5A 358

| USA 358

LS54 358
MACRALAZT S
MACH 85-4158

| MACA 43A415

MACA 45-415

| NACA 65-415

MASA GAW)-1
NACA S4A215
MACA 23015

| NACA 45-100

MACH M-&
Symmednical
MACH 44010

| MACA 45005 5

Severaky 53
moncz B 146N
NACA 4414

| MACK 4414

foncz

| ROncz RAW178

Roncz

| Pulon

Hathald

NACA 109% hytwid
NACA 001264
Symmednical 3%
K ¥

MACA 4415R

MASA LRN 1015
\Warlmann FX 476170
Goatingan 681

| \Worimann FX 2131 (14.4)

Wartmann FX 5-02-194
Warfmarn FX 41-148

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 50

1013



Entrada en perdida - |

NGI Configuracion 3.0

WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)

TRIPLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP

despegue ‘,‘

UAV Configuracion 2.0

despegue -

[

J
/.ﬂ -
UAV & NGI

Configuracion limpia

/
FOWLER FLAP

SLOTTED FLAP NO FLAP

PLAIN FLAP

S

fme

10 20 30 a0 50 (1]
Agsa

Afier Ref. 39

Fig. 5.3 Maximum lift coefficient.
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — Estudio Avanzado

= 1° - Conversion de 2D a 3D

= 1 - Calcular las caracteristicas del ala en 2D
= 2 - Calcular la correccidn de 2D a 3D: del ala
= 3 - Calcular como se ven afectados por HLD (High Lift Devices)

= 29 - Calculo de la polar

= 1 — Calcular la polar simplificada
= Configuracion limpia
= Configuracion sucia

= 2 — Calcular la polar corregida:

= 39 - Evaluar requisitos asociados a las areas de trabajo
= Actuaciones

= Estructuras
= Estabilidad

B
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — |1

studio Aerodinamico mas detallado:

= Seleccion depurada de los perfiles para superficies
sustentadoras.

Requisitos estabilidad.
Requisitos actuaciones.

= Estudio comparativo de XFLR5 (usar todo el potencial)

Comparacion 3 perfiles (2D)
Comparacion 3 planta alares (3D)
Posible comparacion de diferentes plantas con diferentes perfiles
Eleccion de la configuracion elegida en funcién de parametros
Eficiencia (E)
Coeficiente de Oswald (e)
Resistencia ...
Comparativa configuracion de cola y perfiles (dpto. estabilidad)
Calculo de sustentacion maxima
Métodos mixtos, XFLR5 + métodos clasicos

Estudio del avion por partes
Superficies aerodinamicas

Estudio del avion al completo
Superficies aerodinamicas + fuselaje+...

-y
Y~

\J
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Tareas rev 3.0

Meétodos mixtos, XFLR5 + meétodos clasicos

(0 4
Designation Diagram C. atC L/D Cm Reference
e Lmz| st C *¢ | Naca
(dEEE!) Lmax
Baslc aerofoll
g o 1.29 15 7.5 —.085 TN 459
.30e
Plain flap 1.95 12 4.0 —_ TR 427
deflectad 45°
30¢
Siotted flap — 1.98 12 4.0 - TR 427
deflected 45° :
.30¢
Split flap _ :%. 2.16 14 43 | —0.250| TN 422 =8 <orammpn
deflected 45 25 _._—..A:.gh pelotind M- S 0.25-
Bl hnged 83 Loe : * g uuﬁ':re.mm. e R aatete %
Spiit flap (Zap) c% : 2.26 13 4.43 | —0.300 | TN 422 . Double-siotted.drag i .
- deflacted 45 T e L)
.30¢ hingad at .90¢ , °f T D Forte ’T/’ P2
Split flap (Zap) 2.32 | 12.5 4.45 | —0.385| TN 422 = i *H} ) & 3 £
deflected 45° 5 I / o, o :_D__ / &
= E 15 A BRE 2NN 0.15+ &
- i vy
Fowler flap | cum— 2.82 13 455 | —0.660 | TR 534 Aol / 8
detlected 40° \ § I LT /ﬁ‘} HIERR ;_é."'r 1 @
i : = 1 4 wl ¥4 / 01_ g
_ 40c e 3 6N AR
Fowler flap 3.09 14 4.1 —0.860 | TR 534 =2 /}5 3 9
deflected 40° \ | 7 AEN _
] 05 0.05-
e T
Fixed slot 1.77 24 5.35 - TR 427 : b
Handley Page {C___\—-.b__ s 20 30 40 50 60 70
o B 1.84 28 4.1 TH 459 .
et Flap deflection (degrees)
Flxed slot and q
.30¢ plaln flep :\ 2.18 19 3.7 — TR 427
deflected 45°
Fixad slot and @
.30¢ slottad flap ck‘\ 2.26 18 3.77 - TR 427
deflected 45° :
Handley Page slot and
A0¢ Fowlar flfp 3.36 16 3.7 =0.740 | TN 459
deflectsd 40 !
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ALIft coefficient

— B — Plain fap-iift
T ;Iahﬂap-dmg
2.5 T i'__-shul-é-ﬂnuau.d g iiliiii e DEE
| = &= Double-slotted- -
: —g-— Double-slotted-drag ;ﬁ“
e 2 e — : .-'Q:'
er o ‘E': Doub =T 0.2+
| ——— Doub ""?’ _
- |dadrpptidfni Joliy SR8
A W g - !
1.5 | - / : 015-
LT
1 ‘ U._‘l_—
05 10.05-
10 20 30 40 o0 0 70

Flap deflection (degrees)

Tareas rev 3.0
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Tareas rev 3.0

Furins 60801 bew T — — il
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= | .
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Y| Seguee
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Tareas rev 3.0
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File  View Wing-Plane
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Tareas rev 3.0
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Tareas rev 3.0
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — 111

s Estudio Aerodinamico mas detallado:

= Estudio de la polar del avion para las diferentes
configuraciones:

= Depuracion de polar (dept de Diseno y sistemas)
Configuracion limpia:

Subida,
Crucero, e
Descenso g

Configuracion sucia: ,
despegue, \
aterrizaje

Fig. 12.3 Drag polar.

= Modelo de Polar

Polar parabolica No compensada } y o
Cp = Cp,+ KC7}

Polar parabolica Compensada

f = .+ KCE
CD - CDm.-;’.n + I{ (CL - CLmju.—dmly)z CDU CDﬂ?'zn + L’rrl.in—dru_g
- CD-m in + I(C‘?J?” in—drag + KC)?; o QI{CLCL?“ in—drag kl - K
= CDU -+ klcg — kQCL k2 — QKCLCL?nin—dra,g

e
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — IV

(me

Estudio Aerodinamico mas detallado:

= Polar parabolica No compensada

= Analisis de las actuaciones
Despegue y aterrizaje, subida, crucero, espera, descenso

= Definir num Reynolds de analisis (simplificado)
No es factible definir polar para todo el rango de velocidades

= Polar parabolica Compensada
= Mejora actuaciones Crucero.
= Analisis de Empuje (Potencia) necesaria vs. disponible

= Evaluar requisitos asociados a las areas de trabajo
= Actuaciones:
Despegue, crucero: C, .,

= Estructuras:
Estimado un nuevo W, -> W,/S -> célculo de nueva S,

= Estabilidad:
Trimado (aumento o disminucion de S,)
Modificacion geometria alar o perfil

;'i'f“
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — V

s Estudio Aerodinamico mas detallado:

= Estudio de resistencia de trimado

= Incluir Ciimado
Coordinar con departamento de Estabilidad y Actuaciones

= Métodos Clasicos
= Composite Build-Up Methods

= Métodos modernos

« XFLRS5:

Revisar si XFLRS proporciona o no resistencia parasitaria de cuerpos sin
perfil

= Analisis Mixto
= Analisis Mixto Composite Build-UP + XFLR5
= Estimacion de resistencia parasitaria

= Estudio comparativo de diferentes resistencias para diferentes
configuraciones de fuselaje

= Comparacion con metodos clasicos

B
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‘L Aerodinamica — VI

Componente de Ala

(CDO)mbwnic

Cp

n E(CJ’C.FFchSMc)
Sref
ODmin + K (OL _ OLrn'in—dT‘ag)Q
Csz’n + chmin—drag

ODO + le% — ko Cp,

+ KC?

L?nin—d:r'ag

Cp
K

min
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+ KC? —2KC1Cy,

Cp

min—drag

UNCAMBERED

Cy,

Tareas rev 3.0

CAMBERED

L/Dpax " a

CAMBER DRAG
AT ZERO LIFT

Fig. 12.3 Drag polar.
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Estabilidad y Control — Estudio Preliminar

= Estabilidad y Control:
= Estudio del trimado (longitudinal y lateral direccional):
« Viabilidad del diseno mediante estudio de trimado.

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

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

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

s Centrar esfuerzos en lineas bien diferenciadas

= Trimado longitudinal y lateral-direcciona
= Optimizacion de trimado (a optimo, Cp, minimo)
= Centrado de masas

;'i'f“
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Estabilidad y Control - |

rimado Longitudinal

Mdultiples posibles variaciones para conseguir el trimado
= Incidencias de las superficies
= Superficies alares
= Distancias de las superficies
Centrarse en los elementos que pueden variar:
= Empezar con la variacion de la incidencia estableciendo las dimensiones que tenéis en pre-
disefio.
= Variacion de distancias (dentro de la l6gica que permita la parte de disefio)
= Superficies siempre cumpliendo actuaciones

Considerar la validez de los resultados obtenidos
= Resistencia de trimado

Verificar siempre las ecuaciones del sumatorio de fuerzas y momentos para buscarle
l0gica a lo que esta ocurriendo.

Centrarse en una velocidad (crucero) para el dimensionado inicial

Variacion del centro de gravedad en funcion del movimiento de superficies:
MARGEN ESTATICO

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

]
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Variacion fisica de las superficies

XNA & XCG

fme

Xcg - wing

Xcg - wing
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Analisis de Trimado — |

'y
€ x-‘-ﬁ'w Irﬂ "‘fi
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Analisis de Vuelo Equilibrado

EL(S + CLat
YF, = W-L= ” _ CL5 Ls Efectividad de las
qS ° g S\ syperficies de control

XM = O—CMO+CM ()!—I-(jﬂ/j'(s QtSt
Crs, =
q S Se
S qt St S ) q St )
@ CLOWB + E§CL0 + — q S CLOt + CLQWB?,w + EFCL (’&c + Eoc) + EFCL% (Zt — Eot)
8€c aq St 861&
1 Lt -
(+8a)+ SCL%( O
Lf
& 7 E
Zeo Mace _ b,
| A
. I : «
£g t
| Mr'ﬂi'fc
ﬂfw .':.I-_]{' =
’TFE "-'r-ifl,_
q’f =£Hf—£f
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Efectividad de las superficies de control

6 9

)

(perrad) 3 4 . |

6 . 2 A - e
\ QQ\\‘@ ¥ —_— i —
K' '1%2———' 0 A 2 3 4 5
SN i

5
a - Fig. 16.6 Theoretical lift increment for plain flaps. (Ref. 37)
1 aC
L 5!'

Aagy = ——
R ST

2.(_:& = aCt‘ ' St‘lappcd
1 3, 0.9]{;( aaf) S.. CosAy .

5 |
0 20 40 60 80

FLAP DEFLECTION, by (deg)
angulo de la linea de bisagra

Fig. 16.7 Empirical correction for plain lift increment. (Ref. 37)

@
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Tareas rev 3.0

Estabilidad — Estudio Avanzado

1° - Trimado longitudinal
= Seleccion de ubicacion S,

= Seleccion de S, 0 S...
= Timon de profundidad
« Canard

= Centrado de X
2° - Trimado lateral-direccional
= Seleccion S,

= Seleccidn superficies de control:
= Alerones & timén de direccion

3° - Andlisis de Estabilidad Lateral direccional
= Estudio de respuestas dinamicas
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Tareas rev 3.0

Estabilidad - |1

Revision del estudio de equilibrio para nuevas configuraciones.
= Realimentacion con aerodindmica

Determinacion de la posiciones del CG en funcion de variacion
peso (Crucero)

= Realimentacion estructuras y disefo
= Determinacion de la posicion mas avanzada y mas atrasada del CG
Estudio de la estabilidad Estatica:

= Longitudinal
= Trimado del avion longitudinal
= Determinacion de los valores de las derivadas de estabilidad criticas.

= Determinacion de la ubicacion, forma, tamano de las derivas
horizontales.

= Estudio comparativo de trimado con diferentes configuraciones
geometricas

Comparativa de 3 casos: Por ejemplo:
Geometria: W/S, I, Ih, St, i, i;, ic, Xcq -
Caracteristicas aerodinamicas de los perfiles C ..
Condiciones de vuelo

;'i'f“
Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 71 U=



fme

Tareas rev 3.0

Analisis de Vuelo Equilibrado

La resolucion de los valores de trimado (a y 6.) para diferentes configuracion
de crucero (velocidad, altura, peso)

ZFx = W-—-L CLO —CLaOd—CL%(se

XM = 0= CMD + CMfQCE -+ CM'ge Oe

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

= Resistencia afiadida por el angulo de ataque del aviéon
o
mAe

"'t,*f immed @C‘L Oﬁ + ?'w) + T _@ CL ] Qt St @CLt

CL;, — CLat 5t
Cr, = Cr, o

siendo
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Tareas rev 3.0

Analisis de Vuelo Equilibrado - V

= ¢;Como abordar el analisis de equilibrado?
= Hay que resolver

Deseadas
0%

:>q—S=CL<:

4

- Carga alar elegida
- Altitud de vuelo (RFP)
- Velocidad de vuelo (RFP)

Actuales

Caracteristicas aerodinamicas:
- Superficies aerodinamicas

- Incidencias

- Geometria

%4
—_—= CLO +CLaoe+C'Lée5e

qS
= Dependencia compleja @
S qt St . qc Sc . St .
Cry, = ClL,,, + & s —CL,. + E?OL‘% + CLyy ,tw + E_CL% (2c +€0,) + EECL (2t — €o,)
S aEC qt St aet
Cp,=0C 4Ll 1+ —C 1— —
b Fawp T g g The ( 805) g S e ofe!
. dc Sc dt St
Cr. q S Clocs, T S CLJ%‘Q
= ¢Qué hacer entonces?
'..u«..
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Tareas rev 3.0

Analisis de Vuelo Equilibrado - VI

Dejar que las ecuaciones hablen... para ello hay que hacer
simplificaciones
= Para el caso de un avion trimado, se desea que el C; de vuelo sea el
optimo C ..
= El ¢, define la configuracion del avion
= Aerodinamica determina cual debe de ser la incidencia del ala i,, tal que para el

crucero se optimo ¢4
R 7‘:\
|
|
|
W |
— =0 = CL =CrLypr —> ¢ |- |
a5 |
C, } !
| |
| |
| |
/- I I .
/\ 0 Ue Ols o (deg)

= Esto implica que se puede hacer la aproxirr;acic’)n que ay d, se haga 0

Esto s6lo puede ocurrir en un punto del crucero ya que la carga alar disminuye a medida que se
consume combustible

;...}.
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Tareas rev 3.0

Analisis de Vuelo Equilibrado - VII

Cr

Hacer la hipotesis de que en un punto del crucero, el vuelo puede ser
Optimo y por lo tanto con a = §, = 0 tenemos que

%%
7S Crm@ CLopr
e Se Sy S, q: St
_CLOWB -I-(; SCLO + ?; SCLOt -I-CLQWBzw-i—%FCL% (ic + €0, )—|——§CL (it — €0,)

Que incidencia de ala (i,,), del horizontal (i;) y canard (i.)?
iy asociadaa Cp,,,
i, ~—1°
i. >>1, Yaqque tiene que entrar en pérdida antes que el ala

= ¢Que punto del segmento de crucero tomo como punto de partida?

Wy Wy5 Wj

- Principio (conservador)
=Cr, T ==>» - Mitad (ideal)
- Final (optimista)
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Tareas rev 3.0

Analisis de Vuelo Equilibrado - VIII

Caso 1
a
i ., W
Caso 1: avion volando con C; . > ~
Caso 2: avion volando con C; . = WT |:>
Caso 3: avién volando con C . < ?‘
inicio. — —  Cruise — final
qS qS qS
76
Caso 1: =% > Cr, . W :
0% a}? - Correqir 5 superfice alar y/o peso
P Cro +Cr,a+Cr; 0. EZ) Caso 2: 2~ Cu mm)y - Corregir g - velocidad y/o altura
q Caso 3- ¥ < C, - Corregir C;, — perfil/es y/o superficies
o .
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Tareas rev 3.0

Estabilidad - 11

s Estudio de la estabilidad Estatica:

= Lateral-direccional
= Determinacion de los valores de las derivadas de estabilidad criticas.

= Trimado lateral direccional

= Determinacion de la ubicacion, forma, tamario de las derivas para
cumplir situaciones criticas (viento, fallo motor).

Fallo motor y viento cruzado

d . B . & and d.

select : ¢ and solvgfor B, &, and & r : : A
' — (mgsingcosy + Fy )
select: B and solvé “or ¢ , O, and O, o . . - - I
Cvo v G| (B qrS
select : &, and solve for ¢ , P and 9, f Ba B
select: O, and solve for ¢ , B and &, C C C o LT:
lr. lul 1.-;, 6a> = 4 — >
' q;5b
B b 8 S — -
L i g NTI AI\TD1
q,Sb
. J
e
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Estabilidad

= Simplificacion aproximaciones
= Modelos mas precisos

= Estudio de los modos:
Longitudinal
Lateral direccional

':*T{t.: + ‘YT;_. J *T{c: ,Y
_Fu Z, ( Zq N 1]|
Mg Z, {"1.-._1;& Vo ) MaZs ['1.-._15& Ve ) Ma (Z t+-£ e M,
U,—Z, + (M + M, ) U= 2 + (Mo + My ) —9—{1 +
() ] 1
y -
- Y, Y,-U, gcosd, O
- U,
VI L AN ENG ] L AN, L AN, "
P (1_ AlBl)Ul 1- AB, 1- AB
r B,L,+N;,+ N, BL +N, BL+N, .
? (1_ AlBl)Ul 1- AB, 1- AB
v 0 1 tand, 0
o 0 0 L 0
cosd,
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oL

—geosfy |

1
< o =~ © <
L ]

—gsinfy
oy —Fg4
[

[

1- AB,
1- AB

L&A + AN,

+| BiLs, + Ny,

= Definicion del modelo de estabilidad dinamica:
= Modelado definido (derivadas de estabilidad).
= Preparando estudio estabilidad dinamica.

Tareas rev 3.0
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ﬁ Academic Stability Pro - |

ASPro — X

'g]i

4 toolsMenu — X

ACADEMIC STABILITY Pro

Academic stability Pro es la segunda version del software Academic
Stability gui cuyo objetivo es proporcionar una serie de
herramientas que faciliten la realizacion de los distintos analisis de
estabilidad de aeronaves.

Modelo
Piaatis I | NUEVO MODELO

& resultsMenu - b 4

ASPro Tools

I AJUSTE LONGITUDINAL
I DIMENSIONADO VERTICAL

RESULTADOS

| TRIMADO LONGITUDINAL
| CONDICIONES OEl / VIENTO

CARGAR MODELO

| DERIVADAS ESTABILIDAD
| ESTABILIDAD DINAMICA
I CERRAR

I DIMENSIONADO ALERONES
I CERRAR

| ELIMINAR MODELO

HERRAMIENTAS

| SALIR DE ASPro | GUARDAR

Alvaro Fernandez Cobo & Sergio Esteban Roncero
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* Academic Stability Pro -

z wingProperties

fme

S (m*2)

b (m)

Avanzada

Diedro (")
c_MAC (m)

i (%)

— * 4 generalData_edition

EDICION DE SUPERFICIES AERODINAMICAS

ALA

I CARGAR .MAT

INFORMACION GENERAL

A

vombre mosee. TS o ko) TR - v KR

Configuracion

@® Convencional

® Ala + Canard

Control

Lawie ) IFEE calc  [EEER
X _ca(m) [EPH yoi(bi2) Configuracion estabilizador vertical
y1/(bi2) O Convencional

O Convencional + Canard

LAMcA () LAMc2 () Z_ca(m) @® “Twin Vertical”
GUARDAR
eatm vam [ e |

Aerodinamica

C_LO

C_La (1/rad)

h (ft) 20000 rho (kgim*3) Y572
[ oo [ 20000 | 06527 |
M_inf m V_inf {mis)

C_la (1irad) m C_M0 eta m | CERRAR

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

Polar de la aeronave
CD=CDO0+Kk1"C_L+k2*(C_L)*2

k1
- C_DO -
< -

T® p ) [T

atn oo |
| GUARDAR O
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* Academic Stability Pro - 111

E pre_longAdjustTool

TN 15

Configuracion
@ Convencional & Ala - Canard
Superficies
5 w

5h 407

5c 223

I IMPORTAR MODELO

fme

bl 32 B | - EESETY 878
1] 15

Posiciones

O Convencional - Canard

Xw Kl
0 15
Xh K

15

8.61

X K
0

8.81

I OTROS DATOS

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

o iw NN
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Academic Stability Pro - IV
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4 stabilityDerivatives_calc

CALCULO DE DERIVADAS DE ESTABILIDAD Y CONTROL

alpha (°) W/W0 0.85

| CALCULAR

LATERAL-DIRECCIONAL

h(f) 30000 0.577

LONGITUDINAL
CcD

™M Cy Cn
-0.7088 -0.0931 0.0825

0.1257

0.0029 0
0 -85.9560
0 -4.6920

-0.1141 -0.5528 -0.0390
0.5038 0.1142 -0.2245
-0.0519 -0.0059 0.0224

DERIVADAS DE CONTROL DERIVADAS DE CONTROL
Cy Cl

CL cD |
0.3985 0.0450

0.6197 0.0105
0.1891 0.0032 0 0.1486

PROPULSIVAS

CyTheta | CMTa | CMTu | CMTI | CIx
-416.7052 1.2960e+10 0.0205 -0.0102 0.0209

| SALIR | GUARDAR
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CT xu CT xa Cn_Tbeta
-0.0418 -13.0641
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Estructuras — Estudio Preliminar

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

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

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

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

= Viabilidad fisica de ubicacion de sistemas (Disefio)

= Aportacion informacion relativa a estructura simplificada:
Volumen, espesor, densidades, etc...
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Estimacion de Pesos - |

Determinacion de forma estadistica.

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

= Diferentes metodos para estimar el peso de diferentes componentes:

= Airplane Design — Part V : Component Weight Estimation
USAF Method
GM Method
Cessna Method
Torenbeek Method

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

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

Técnicas de normalizados para extrapolar posibles lineas de tendencia

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Estimacion de Pesos - |

Determinacion de forma estadistica.

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

12 Fase: determinar el peso de las estructuras simplificadas

= Uso de multiplicadores lineales
fuselaje, ala, estabilizadores horizontal, motor, tren de aterrizaje, % de miscelaneos

22 Fase: ajustar los pesos de dichas estructuras simplificadas
= Método literatura

32 Fase: incluir pesos de sistemas aplicables:

= Flight Control System, Hydraulic and Pneumatic System, Instrumentation, Avionics and
Electronics, Electrical System, Air-conditioning, Pressurization, Anti- and De-icing System,
Oxygen System, Auxiliary Power Unit, Furnishings, Baggage and Cargo Handling
Equipment, Operational Items

42 fase: determinar incremento de pesos asociados a refuerzos
estructurales
= ldentificacion de zonas de carga

52 Fase: reduccion de peso estructural ateniendo a seleccion de
materiales

A
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Estimacion de Pesos - |}

= Diferentes métodos para estimar el peso de diferentes

componentes:

= Airplane Design — Part V : Component Weight Estimation
= USAF Method
= GM Method
= Cessna Method
= Torenbeek Method
= Meétodo estadistico
=« Raymer Method

= DAR Corporation - Roskam
= Grupos de pesos para diversas aeronaves

= Airplane Design — Part V : Component Weight Estimation

= Sirve para determinar mediante comparativas entre los diversos
aviones el peso aproximado de algunas de las partes.
Técnicas de normalizados para extrapolar posibles lineas de tendencia

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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‘_L Estimacion de Pesos - |

Table 15.1 Group weight format

fme

Weight, 1b Loc., ft Moment, ft-1b Weight, b Loc., ft Moment, ft-1b
Structures 4,526 106,879 Equipment 4,067 80,646
Wing 1,459.4 233 34,004 Flight controls 655.7 21.7 14,229
Horizontal tail 280.4 39.2 10,992 APU 0 0
Vertical tail 0 0 Instruments 122.8 10.0 1,228
Ventral tail 0 0 Hydraulics 171.7 21.7 3,726
Fuselage 1,574 24:7 34,156 Pneumatics 217 0
Main landing gear 631.5 23.8 15,030 Electrical 1132 241 17 15,476
Nose landing gear 171 13.0 2,224 Avionics 989.8 10.0 9,898
Other landing gear 0 0 Armament 0 0
Engine mounts 39.1 33.0 1,290 Furnishings 217.6 6.2 1,3497
Firewall 58.8 33.0 1,940 Air conditioning 190.7 15.0 2,860.5
Engine section 21 33.0 693 Anti-icing 0
Air induction 291.1 22.5 6,550 Photographic 0
0 Load and handling n & 15.0 79.5
0 Misc. equipment and We 1,000 31.8 31,800
0 Empty weight allowance 547 23.6 12,9237
Propulsion 2,354 70,931 Total weight empty 11,495 23.6 27,1379
Engine(s)—installed 1,517 33.0 50,061
Accessory drive 0 Useful load 4,985
Exhaust system 0 Crew 220 15.0 3,300
Engine cooling 172 33.0 5,676 Fuel—usable 3,836 223 85,551
Oil cooling 37.8 33.0 1,247 Fuel—trapped 39 22.3 864
Engine controls 20 33.0 660 Oil 50 33.0 1,650
Starter 39.5 15.7 620 Passengers 0
Fuel system /tanks 568 22.3 12,666 Cargo/payload 840 21.7 18,228
0 Guns 0
0 Ammunition 0 21.7 0
0 Misc. useful load
0 Takeoff gross weight 16,480 22.0 362,744
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Table 15.2 Approximate empty weight buildup

Transports and General aviation
Fighters bombers (metal)
Approximate
Item Ib/ft? (kg/m?) Ib/ft* {(kg/m?) Ib/ft® (kg/m?} Multiplier location
Wing 9.0 {44} 10.0 {49} 2.5 {12} Sexposed planform 40% MAC
Horizontal tail 4.0 {20} 33 {27} 2.0 {10} Sexposed planform 40% MAC
Vertical tail 3 {26} a8 {27} 2.0 {10} Sexposed planform 40% MAC
Fuselage 4.8 {23} 5.0 {24} 1.4 {7} S oiied st 40-50% length
Landing gear” 0.033 - 0.043 — 0.057 - TOGW —
Navy: 0.045 e

Installed engine 1.3 — 1.3 — 1.4 - Engine weight —
“All-else empty” 0.17 — 0.17 — 0.10 — TOGW 40-50% length

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

") 3
u , . : E
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Estimacion de Pesos - IV

fme

Table 15.3 Miscellaneous weights (approximate)

Weight
Component Ib kg*
Missiles
Harpoon (AGM-84 A) 1200 544
Phoenix (AIM-54 A) 1000 454
Sparrow (AIM-7) 500 LT
Sidewinder (AIM-9) 200 91
Pylon and launcher 0.12 Wiissite
M61 Gun
Gun 250 113
940 rds ammunition 550 250
Commercial aircraft passenger 190 86
(includes carry-on)
Seats
Flight deck 60 25
Passenger 32 e}
Troop 11 )
Instruments
Altimeter, airspeed, accelerometer, 1-2 each 0.5-1
rate of climb, clock, compass,
turn & bank, Mach, tachometer,
manifold pressure, etc.
Gyro horizon, directional gyro 4—6 each 2-3
Heads-up display 40 18
Lavatories
Long-range aircraft ; et N,l,fii 0.5 N:,‘l:
Short-range aircraft 0.31 Nj2 0.14 N33
Business/executive aircraft 3.90 N2 1.76 Npws
Arresting gear
Air Force-type 0.002 Wy
Navy-type 0.008 Wy,
Catapult gear
Navy carrier-based 0.003 Wy,
Folding wing
Navy carrier-based 0.06 Wying
"Mass equivalent of weight.

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



fme

Estimacion de Pesos - IV

General Aviation Airplanes:

= Pesos de ala W, - °'°“7""10’0'3,1‘3’0'360‘“u1t’0'391(“’1'712
=« Cessna Method -
1.018,,.,2.473 0.611
W, = 0.002933(S) (A) (nyq¢)
W, = 96.948[(Wpon ;. /10%)% % (arcos Ay, )% 3T (/10007 Fx
= USAF Method x((143) 12(t/e) 1% 381 + v, /500)%+%70- 993 (5.4)
0.75 1/2
z(nult)o‘s’(bS!terocoa.A1,2)°'3° (5.5)
0,887 0.101 0.138
3.184(W,..) "°°"(8,) (A,)
= Pesos de cola We =  —mmm—ee £ — R M)
h s7.5(¢  )0.223
= Cessna Method . I
0.482

————

= USAF Method 5.0,87 1,2
Wy = 127 ((Wpgn  1,/107) (s, /100) X
0.5,0.458

xﬂ.1#9{1h11ﬂ10'4a3{hh!trh1

5,0,87 1.2
Wv - 98.5[(WTOnultIIO ) (SVIIOO} 4
0.5,0.,458
xO.ZS’(bv!trv} }

= Torenbeek Method
W, = 0.04(n, (s, + 5073,
emp * ult ‘v h
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Estimacion de Pesos - V

.. . . A 0.6 \ 0.
= General Aviation Airplanes: .,i,,,=0.03682."5“W,‘1,°°”(COSZ A) q°-‘“}\°°‘(1—g%j%—c) “N:Wd,)f‘-“’
= Raymer Method

0. 0.043
me", =0.016(N. st)o.mqn.u.ssﬁ.m(wo f/C) ¢ '2( A ) N2

cosA cos?Ay,
H 100 t/c\ " A 0.357
W, =0.07 + 0.2 (N W, )0376 5012260873 : 0.03
ventical 0.0 3(1 0 ZH,.)(N‘ w) g S, ( cosA“) (cos*z\“) "
mw:l}'ﬂsz .'-:-- z dg 1 - (5[} ] =KL 1qﬂ_z.q| 3 Wmm
W nain tanding = 0.095 (N W)*"8(L,,/ 12)"¥
gear
W osc tanding = 0-125 (N, W))"5(L ./ 12)"44

Winstalied engine — 2.575 ngqu en

ftataly

0.363
] I

Wl‘liglu =0.053L 1.33682.371 (NZW“ Y4 10—4)0.80

controls

Whydraulics = 0.001 Wy,

Wesectrical = 12.57 (Wiyel sysiem + Wavimi:s}wl

Wavionin =2.117 u/&?!
W air conditioning — 0.265 W&”NB'“ Wféil: M

and anti-ice

wfurniﬁin“ = n-DS‘EE wds —_ 65
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Estimacion de Pesos - VI

= 0.0051 (WgeN.) S04 %3(1/¢)i0at (1 + N

Whonzontal =0. 0379Kuht(1 +F /Bh )‘0 # Wo 639N0 IOSO TSL; 10
X K% (cosAp) 1A% (1 + 8, ;5.“)“'

Cargo Transport Airplanes:
Raymer Method

~

= 0'3280Kd00rKl .g( dg
0.01 06Kmp WO.BSSNO.ZSL 0.4NI?{321N“—105‘55 Vghlll

= 0.032K,, W) N2L) SN

Wmain landing —
gear

wnose landing =

car
VAN
=0.6724K,, N, ONO294NO19 jr0.611 0,984 50,224 Woares —49.19
group ) ) (includes air induction) (pneumatic)
Wengine = 5.0Nen + 0.80L Wi =2.405V2%%1 + vi/v) 1+ V/V,
system

Wavionies = 1.73 Hrn?égag

145 9NP 4 (1 + N,»/Ny) '°S22°(1, x 1076)00
l"{’;'umishings = 0-0577 N‘? ! W‘?J”S}@ 7
= 62.36 Ny** (V,,,/ 1000)" 8 2,10

controls
W

WAPU = 2.2 WAPU
installed uninstalied -
Winstruments = 4-509KrK[pN£‘54lNcn(Lf +B, )0‘5 conditioning .
= Whandiing = 3.0 X 107* W/,
Whydrauties = 0.2673N¢(L; + B,,)**7 Waniiice = 0.002 Wi Beas 08 de
_ . W _
= 7.291 RIPL 0346 NO.10 iliary cargo 2.4 x (cargo floor are
o2 U¥
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Estimacion de Pesos - VI

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

Table 15.4 Weights estimation “fudge factors”

Category Weight group Fudge factor (multiplier)
Advanced composites [ Wing 0.85-0.90
Tails 0.83-0.88
{ Fuselage/nacelle 0.90-0.95
Landing gear 0.95-1.0
{Air induction system 0.85-0.90
Braced wing Wing 0.82
Braced biplane Wing 0.6
Wood fuselage Fuselage 1.60
Steel tube fuselage Fuselage 1.80
Flying boat hull Fuselage 123
Carrier-based aircraft Fuselage and landing gear 1.2-1.3

e
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Comparativa de pesos — Aviones similares - |

= Comparativa de pesos por grupos para aviones similares:

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

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

Driven Military Transports

A.W. (HS) Douglas Lockheed Breguet

Argosy C-133A C-130H 941*
Number of engines: 4 4 5 4
Weight Item, 1lbs

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

Nose Gear 730

Main Gear 4,579
Structure Total 27,580 78,501 40,190 14,590
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Comparativa de pesos — Aviones similares 11

A.W.(HS) Douglas Lockheed Breguet

Argosy C-133a C-130H 941+

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

Nose Gear 730

Main Gear 4,579
Structure Total 27,580 78,501 40,190 14,590
Engines 10,470 13,746
Air Induct. System
Fuel System 1,338 3,105
Propeller Inst. 5,403 in eng.
Propulsion System 2,081 in eng.
Power Plant Total 19,292 16,851

Avionics + Instrum.

Surface Controls in struct.

Hydraulic System 2,678 664
Pneumatic System

Electrical System 2,004 2,459
Electronics 2,047 in avionics
APU 188 651
Oxygen System 231
Air Cond. System®*** 2.973 1,684
Anti-icing System ' 7917
Furnishings 3,632 4,472
Auxiliary Gear 117 6
Operating items 532
Fixed Equipm't Total 16,021 16,219
Max. Fuel Capacity 60,000 45,240
Payload (Max.) 97,162 33,461
(]

[ |

Ty,

Type

FPlight Design Gross
Weight, GW, 1lbs

Structure/GwW
Power Plant/GW
Pixed Equipm’'t/GW
Empty Weight/GW

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

Take-off Gross

Empty Weight,

Wp, 1lbs
Wing Group/s, psf
Emp. Grplsemp. psf

Ultimate Load
Factor, g'’s

Surface Areas, ft2

Wing, S
Horiz. Tail, sh

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

A.W. (BHS) Douglas Lockheed Breguet

Argosy

82,000

0.336

0.561
0.132
0.016
0.135

0.015
0.039

82,000

46,000
1.‘
2,3

3,75¢

1,458
327

250
517

C-133A

275,000
0.285
0.070
0.058
0.414
0.100
0.022
0.113

0,013
0.039

215,000

113,814
10.3
4.2

2.50

2,673
801

641

1,442
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C-130H

155,000
0.259
0.109
0.105
0,473
0.090
0,022
0,095

0,018
0.034

155,000

73,260
8.0
4.2

3.75*

1,745
536

300

836

941

58,421

0.250

0.508
0.070
0.024
0,111

in wing
0.045

58,421

29,675
4.’
2.6

3.75¢+

902
320

223

543
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Comparativa de pesos — Aviones similares

fme

Ejemplo — mas informacion carpeta de material extra

Table 1.1 JetTransport Aircraft Weights Summary (Weights in Pounds)

McDonnell Douglas Boeing m
MD-80 | DC-10-30 737-200 | 727-100 | 747-100 | A-300

Wing 15,560 @ 58.859 10,613 17,764 86,402 44,131
Empennage 3.320 14,676 2718 4,133 11.850 5,941
Fuselage 16,150 | 47,270 12,108 17.681 71,845 35,820
Nacelle 5.340 9127 1,392 3.870 10,031 7.039
Landing gear 5340 25761 4,354 721 31,427 13,611

Nose gear 550 1,832 — — — —

Main gear 4,790 23,929 — — — —
Structure iofal 42,490 | 135,693 31,185 50,659 211,555 106,542
Engine 8820 26,163 6,217 9.325 34,120 16,825
Nozzle system and T 1.540 6.916 1.007 1.744 6,452 4,001
Air induction system® 0 0 0 0 0 0
Fuel system 640 4,308 575 1.143 2,322 1.257
Propulsion install — — 378 250 802 814
Propulsion total 11,000 37,387 8177 12,462 43,696 22,897
Avionics and instruments 2,130 4,274 625 755 1,909 377
Surface controls 2.540 6,010 2,348 2,996 6,982 5808
Hydraulic system 540 2,587 873 1.418 4,471 3.701

"Enginas in pods, weight included in nocelle.
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Pneumatic system
Electrical system
Electronics

Auxiliary power units (APU)
Oxygen system
Environmental control system (ECS)
Anti-icing system
Furnisnings

Miscellaneous

Equipment total

Empty weight (Ib)

Fuel

Oil

Payload (Ib)

TOGW (lb)

Wing span (ff)

Wing area, § (ft")
Horizonial tail area, S(f?)
Vertical tail areg, Sy ()

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

McDonnell Douglas

ool Dongisboang | s
000 | 001030 797200 | 727-100 747100 | 0300

1.720 9,912
= = 1,066
- — 950
840 1,643 8306
220 256 —
1,580 2,723 1.416
290 471 —
8,450 34,124 0,643
3,650 16,274 124
25,460 76,194 14,887
78,950 @ 259,274 00,210

39,362 247,034 34,718

43,950 78,726 34,790
140,000 | 355,000 113,500
107.7 165.3 94.0
1.270 3958 960
314 1,338 321
168 000 233

Boeing

2,142
2,142
1,591

1,976
10,257
85
21,281
88,300
48,393
29,700
160,000
108.0
1,700
376
396

3,348
3,348
4,429

3,969
37.245
421
03,062
353,398
331,675
140,000
710,000
195.7
9,500
1,470
830

4,923
4,923
1.726

3.642
13.1061
732
32,053
168,805
76,512
69,805
302,000
147.3
2,799
748
487



* Academic Structures - |

str
AStr.gui
Factores Lineales
= _— - ——— Método Completo
B DatosFL (o] @ || 8] Bl ResuitadosFL [=]la@ =]
Calculo CG
Modificando modelo  SurfproFL RESULTADOS
S rfp F nchez Pastor
. . . urfproFL
— Superficies Aerodinamicas .
Fuselaje — Elementos
< 6419 | m'2 Longitud 328 | m
Sw 186.22 2 ) Ala 269215 kg 166751 ¢
. : Diametro | 569 | m Htp 45927 kg 284472 o
333 | m | Vip 30159 kg 1.86805 o
Ar 1 = — Factores lineales Fuselaje 446928 kg 276827 9
Svip m2 57 4 Motor 19773 g 122474 o
Lk Htp Tipo de cola Misce 498434 g 30873 o
vip - ® vip
— Pesos Fuselaje 24 ") ColaenV . o
| — Pesos g
tren 0.043
MTOW 30000 | kg ce Htp We 161447 kg 550581 %
Werew | 420.01 | ko olores Ll Paybad 66298 k3 226096 %
Wpayload | 6629.8 | Kg Miscelaneo | 0.17 Werew 42001 kg 143236 %
Wfuel 61285 g 209 %
Wengines | 1521 Kg
wis 45884 Kg/m'2 [ Ayuda ] — Resultado Final
WHND 0209 —
Masa Total 29323 Kg
‘ Guardar Nuevo Sobrescribir ‘ ‘ Cancelar ‘ Superficie 63.8995 mA2

fme
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* Academic Structures -

r. Datosdatosgenerales ol ® || 8
DATOS GENERALES
B Modificar_modelo_menu ol @R [ Fomon — Datos mision : — Fatores kundu
MTOW 27615 | Kg nitimoland | 3 | - Wala/MTOW 8 )
517792 | Kg n max 35 z Whtp/MTOW 1.35 Fofnon '
MODIFICAR MODELO e Sl e : @ Cola vertical
Wcerew 420.01 Kg n ultimo 75 ] - Wvtp/MTOW 07 - o
) . Vipayload 669287 | Kg Mh | oss | - WIS/MTOW 11 i
Modificando Modelo :  surfpro — v ks i = o Wit - —
Wreserva/Wf 0.06 ~ rhosl 049 | Kgm'3 Wnaceleswtow | 35 |
; [ canard
Datos Generales Wpylons/MTOW 05
WollMTOW 0.25
-AWP‘" -Restnum! -Canoelur -"\Wdﬂ WengconMTOW | 15
Superficies Aerodinamicas WreversafTow | 0
WiuelsisyMTow | 09
Fuselaje y tren de aterrizaje L
B Datosfuselajeytren ol @ =
Motores
Fuselaje y Tren de aterrizaje
Sistemas
— Fuselaje — Tren de aterrizaje
m Altura L m
T T E L‘ongtud fus _ AN | . g : 1.36 |
Diametro fus [ 278 | Kl 1 }
Densidad 1575 Kg/m*3 r
: . Kret 1.07 =
Guardar Nuevo Sobrescribir 0.0028 - :
K inlet 1 B KlLg | 0315 -

fme
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* Academic Structures - ||

. Datossistemas R |
— Datos Sistemas
Fly control sist Oxigeno — Aceptar
cg 1 e
sist. hidraulico Apu Al 6150 | Ko
Insturmentacion Furnishing Wpaint/MTOW | 0.008 | -
o ' -
sist. eléctrico Bagage cargo o 1
n® Copiloto 1 -
Aire, pres, anti-ice Operational item n°ingenieros | o | -
Kapi | 887 | - .
— Factores Kundu Vpress 1107.344 | i
Wic/MTOW 1.1 % i . : ]
WHhdMTOW | 05 % n°Pasajeros | 76 -
WinstMTOW | 2465 9 ol 13608 | -
WelecMTOW | 2 % Kox | 12 |
WapMTOW | 18 | % e REE | Ayuss
Wox/MTowW | 0'4 - Kbuffet | 1.02 -
= . P cabina 0.07584 | /"2
WharMTOW | 6 % S suelo (42588 | ™2
WbcMTOW | 0.05 % ne—_2__
WopMTOW 075 | % Realoyea | 14
: Ktoilet 158 =
- Cancelar

fme
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i Academic Structures - IV

fme

B Datos_reduc_mat ol @ | =R
Activar reduccion material Activar incremento por refuerzos
— Reduccion por material — incremento por refuerzos
% de reduccion factor de incremento % reforzado
Vip 7 % Vip 12 15 %
Fuselaje |7 % Fuselaje 12 20 %
Tren de aterrizaje = 0 % Tren de aterrizaje 1.2 25 %
Motores 0 % Motores 1.2 20 %
Aceptar ‘ [ Restaurar ’ [ Cancelar ‘ l Ayuda
Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, -
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* Academic Structures - V

Modelo B747
— Peso en vacio (= Peso total _
I 1 [ . Resultado st
Media+Refuerzos v | Media v : ;
o : Westructura 136841 Kg
— Estructura — Sistemas e T o) .
4 refuerzos : g
Peso ala 49273 Ko Fly controls.  34317.2 Kg
i 5815.83 K W sistemas 91563.9 Kg
Peso HTP 395235 Kg St :
Instrumentacion 2963.95 Kg W crew 720 Kg
Peso VTP 645365 Kg
electricidad 3032.03 Kg W payload 74405.2 Kg
Peso fuselaj 36671.6 K
= 9 - 2113.21 Kg Wiuel 159000 Kg
K
Peso Tren 10294.6 g oxigeno 857 969 Ko =
MTOW 465266 g
S 540.241
Peso Canard 0 Kg Furnishin 20361 Kg
! i WIS 861.22 Kg/m"2
Westructura 139577 Ko baggage 12762.1 Ka
W Sistemas 915639 kg Opitem 7246.92 Kg Superficie y peso en funcion de W/S
Wempty 231141 kg | 861.22 540241 m'2 465266 Kg
Guardar Resultado ’ Ayuda [ Salir
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Tareas rev 3.0

Estructuras — Estimacidon Avanzada

(me

Definicion del centro de gravedad mas preciso mediante
estimaciones mas exactas de los pesos de los
componentes.

= Realimentacion estabilidad.
Definicion de todos los elementos que constituyen el
avion:

= Sistemas

= Estructuras

= Propulsion...

= Tren de aterrizaje

Empleo de ecuaciones método Roskam (moderno)

Definir necesidades estructurales debido a las cargas:
= Aerodinamicas
= Estructurales.

Estudio de posibles materiales para definir pesos de
forma mas precisa.

;'i'f“
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Tareas rev 3.0

Estimacion de Pesos - |

Determinacion de forma estadistica.

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

= 12 Fase: determinar el peso de las estructuras simplificadas

= Uso de multiplicadores lineales
fuselaje, ala, estabilizadores horizontal, motor, tren de aterrizaje, % de miscelaneos

= 22 Fase: ajustar los pesos de dichas estructuras simplificadas
= Meétodo literatura

= 32 Fase: incluir pesos de sistemas aplicables:
= Flight Control System, Hydraulic and Pneumatic System, Instrumentation,
Avionics and Electronics, Electrical System, Air-conditioning, Pressurization,
Anti- and De-icing System, Oxygen System, Auxiliary Power Unit, Furnishings,
Baggage and Cargo Handling Equipment, Operational Items
= 42 fase: determinar incremento de pesos asociados a refuerzos
estructurales

= ldentificacion de zonas de carga

= 52 Fase: reduccion de peso estructural ateniendo a seleccion de
materiales

;'i'f“
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Estimacion de Pesos - |1

H}"

WTorenb

0.18

RS % W/S & T/W

1 1 1 . )
3500 4000 4500 5000 5500 6000
Wo,/S [Pa]
—8— Takeoff —%— Cruise —=— Climb Tum —¢— Max. Thrust Landing

X W,

4

S&T W, & W,

J

Tareas rev 3.0

0.75 5 0.30
b 6.3cosA /2 02 b S
0.55 w < W=
= 0.00125WpN, i 1+
cos A c/2 . b,, t, WrocosA o2,
;'}:4-
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Tareas rev 3.0

i Estimacion de Pesos - |1

Pautas 12 Fase

El procedimiento ha de seguir las siguientes pautas

= A) Empleo de multiplicadores lineales para determinar el peso en vacio (WW,) de las estructuras
principales: ala (Wy,ing4), horizontal (Wy,,), vertical (Wy,,;), canard (W.qy), fuselaje (Wrys), tren de

aterrizaje (W;4), motores (W,,4), y miscelaneos (Wy,;s)
Wempty — Wwing + Whor + errt + VVcan + qus + quel + VVeng + Wmisc + ng
= B) Tener en cuenta que W, y Wy,;5c dependen de W, si se emplean multiplicadores lineales

= () Estimacion del peso total del avion atendiendo a la siguiente ecuacion

Wy
Reescribiendo la ecuacién |:> Wo =W, + W, + W, (Wp) + W Wo
0

= D) Se calcula el peso inicial asumiendo un W, que permita calcular el peso en vacio y el peso de
combustible definido por el departamento de actuaciones/propulsion mediante un proceso iterativo:

»
&
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Tareas rev 3.0

i Estimacion de Pesos - |11

s Pautas 12 Fase

= D) Se calcula el peso inicial asumiendo un W, que permita calcular el peso en vacio y el peso de
combustible definido por el departamento de actuaciones/propulsion mediante un proceso iterativo:

= 1 - Estimar un W,"

= 2 - Resolver la ecuacion de la estimacion de W, empleando W,"

= 3 - Comparar el valore resultante de W, = W,"

= 4 - Si no son iguales, hay que hacer una nueva estimacion del WO0* hasta que W, = W,"

NO Nueva
Estimacion ?
W I:>WO =W, + W, + W,(Wy" )+< > :> Wy = W, |:> Estimacion
0 W *
0

= 5 - Una vez que se ha determinado el W,, hay que recalcular la nueva superficie alar asociada
a la carga lar fija (W,/S)

= 6 - Esto determina una nueva S, lo que genera un nuevo Wy,
= 7 - Volver al paso A) y repetir el proceso hasta que S,, no varie

e vez due Hay que corregir W N
Ha convergido [ > . |:'|> _0 uevo peso W W
W, = gyo La superficie alar S 7w ™ superficie alar =D Wing = We

fme
=4
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i Estimacion de Pesos - IV

s Pautas de la 22 Fase,

= El procedimiento ha de seqguir las siguientes pautas

= A) Se realiza el mismo procedimiento que en la 12 Fase, pero utilizando
las ecuaciones mas avanzadas para determinar el peso en vacio de la
estructura en vacio (fuselaje, ala, estabilizadores horizontal, motor, tren
de aterrizaje, % de miscelaneos)

= B) Cabe la posibilidad de agregar los siguientes pasos

= 8 - Con el nuevo célculo de W,determinar nuevo requisito de P, lo que a su
vez determina nuevo peso del motor/es

Una vez que

: Hay que correqgir
Ha convergido :>La>;)gtencia g |:>

5P Nueva potenC|a|:> Wong = W,
Wo" =W,

P
WO Nuevo motor

= C) Cabe la posibilidad que para el calculo del combustible no se emplee
la fraccion de peso si el departamento de actuaciones/propulsion ha
determinado el consumo real de combustible

= D) Dependiendo de las decisiones a tomar por cada grupo de diseno
cuando se modifica el peso inicial (W,) se recalculara la superficie alar y
la potencia

e
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Tareas rev 3.0

i Estimacion de Pesos -

s Pautas de la 32 Fase,

= El procedimiento ha de sequir las siguientes pautas

= A) Se realiza el mismo procedimiento que en la 22 Fase, pero ajustando el peso en vacio
incluyendo los sistemas aplicables.

= B) Cabe la posibilidad que para el célculo del combustible no se emplee la fraccion de
peso si el departamento de actuaciones/propulsion ha determinado el consumo real de
combustible

= C) Dependiendo de las decisiones a tomar por cada grupo de disefio cuando se modifica
el peso inicial (W,) se recalculara la superficie alar y la potencia

s Pautas de la 42 Fase,

= El procedimiento ha de seguir las siguientes pautas

= A) Se realiza el mismo procedimiento que en la 32 Fase, pero ajustando el peso en vacio
incluyendo la estimacion de incremento de peso asociado a los refuerzos estructurales.

s Pautas de la 52 Fase,

= El procedimiento ha de sequir las siguientes pautas

= A) Se realiza el mismo procedimiento que en la 42 Fase, pero ajustando el peso en vacio
incluyendo la reducciéon de pesos por empleo de materiales compuestos.

= Estas pautas pueden ser modificada con vista a optimizar el proceso
de disefio de tal manera que se agilicen los céalculos

;'i'f“
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Tareas rev 3.0

.TIE COMPANIES - . . )
U.S. CANADA AUSTRALIA JAPAN KOREA EUROPE
M Boeing M Boeing M Boeing B Kawasaki M KAL-ASD M Messier-Dowty
B Spirit M Messier-Dowty M Mitsubishi M Rolls-Royce
M Vought W Fuji - Latecoere
M GE Alenia
W Goodrich Saab |
FIXED ENGINE CENTER FORWARD FUSELAGE
TRAILING EDGE FUSELAGE Nagoya, Japan
Nagoya,Japan Chula Vista, CA Grottaglie italy
phieckici FORWARD FUSELAGE
Wichita, Kansas
MOVABLE TRAILING EDGE
Australia
TAIL FIN ot
Fredrickson, DOORS
Washington Swaden
WING/BODY FAIRING
< LANDING GEAR DOORS
Winnipeg, Canada
MAIN LANDING GEAR ‘
HORIZODNTAL HWHEEL \:IELI.
STABILIZER agoya, Japan
. ENGINES
Fogpia, taly GE-Evendale, Ohio
CENTER WING BOX Rolls-Royce-Derby, UK
HAOUT, Janen FIXED AND MOVABLE
AFT FUSELAGE — LANDING GEAR LEADING EDGE
(harleston, 5.C. Gloucester, UK Tulsa, Dklahoma

COFTRIGHT @ 2007 THE EQETG SOMPANT
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Actuaciones y Propulsion

s Estimacion Preliminar

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

« Definir planta motora.

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

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Actuaciones y Propulsion - I

fme

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

= Regimenes de vuelo: crucero, autonomia, ate

= Velocidades de vuelo (max, min, stall, etc...) Wi 500V At onman SChmeros man

= Configuracion sucia y limpia Why  3PhV3rALLbtnry SCLmaspinry

= Velocidades de entrada en pérdida

, I .
W=L= Erﬂ STALLYCLomas

[ 1 r2 e
[ ha T Phy ' STALLcLEAN SC L'""“"r_"LEAN

= Correccion de los empujes: VSTALLomry =\,
= Correccion para representarlos
= Correccion para obtener valores razonables

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

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

4 r y ~ = n . TT—
Wioiter g S Ny 7 W, 7.8 W, Wig H.S:.M
- - o o

loiter

Tioiter ( K Woser 5, C-’D.;.q) B T, Wiier | KB Wioiter 2 Cbog
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Tareas rev 3

Propulsion y Actuaciones

Estudio Avanzado

Estudio en precision de las actuaciones segun

segmentos:
= Despegue
= Subida
= Crucero (High & Low)
= Giro mantenido
= Planeo
= Aterrizaje

Célculo de los angulos, velocidades, T/W, W/S.

Estimacion de consumos de combustibles por
segmentos:

actualizacion de fracciones de pesos

Céalculos de:

Empuje (T) requerido vs. necesario.
= Potencia requerida y necesaria.
Analisis de velocidades:
= RFP
« Optimas

Definir posicion palanca para cumplir velocidades RFP.

W W
I — A

Aterrizaje - 3

= Flare: Velocidad de aterrizaje Vip= 1.15Vera,
= El avidn decelera desde V,= hasta 1.15V,,,, por lo que la velocidad media es 1.23V,,
= Rodadura en pista: después de la toma de contacto el avion rueda durante
varios segundos antes que el piloto aplique frenos:
= Velocidad inicial es Vqp y la final es cero.
» Si hay thrust-reversal, se aproxima con el 40-50% del empuje negativo.
= No se puede utilizar el thrust-reversal en velocidades bajas

Vois 1.3 Vo

( Vi (v
= & —1),702g

=0.205V3,

(V> 1.23 Vo
n=1.2

N
AN
<
~
71 \ 3'_1‘_._\\ TOUCH
S

| DOWN  BRAKES
hrr =R () = COSYclimn) hopstacLe

V=¥ip APPLIED
____,___—-rs—’r—_tﬁ—‘ L_Si_—+p Srae— Sy —al
Py p—_ . . FIARE | FREE BRAKING
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Fig. 17.18 Landing analysis,
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Wo = Werew + Woagioad T Wiwet = Wempty
Wf We
Wo = We+ W, — | W, — | W
0 e+ p+(WO) O+(W0) 0
We+ Wy

NCONLE

W,/ Wy= W, /Wy X W,/W,; X Wo/W, ... X W/W,
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. Donde Estamos?

RFP =) W/S & T/W

=T W \ 7 ’

= (]
y r W 7
Uoiter q S5 " to - Wisuer

S W, o.18}

- - . . . 0.22
L mo.-m(h W Wi 2, Cind )
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016
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W_/S [Pa]
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Elegidos
W/S & T/W
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W >

: ¥ / . \ 2 g
Elegldos —wﬁw@;Nqi s "‘n‘g’.:\'l‘"‘n 1::&? :iL’,,‘fl'li'f—E;}"/I\ éCUmpIe?
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Table 3.2 Historical mission segment |:>

weight fractions

(W/ Wi

Warmup and takeoff 0.970

Climb 0.985

Landing 0.995

Elegidos
W,S, T :>
@
[ |
Sy,

1%
» N
m I
T ;
‘wﬂﬁ;r&"_" - g D
A
w
Analisis de §ctua0|ones
TeLmm
L] ”
* "
st -:c;;};? 1::50'? 1;’14:\‘3).
e ! - e ! “y
N T

B
—_—
TOTAL TAKEOFF DISTANCE

Fig. 1717 Takeoff analyss.

Power Required (hp)

1] 100 200 300 400 500
Velocity (fps)

Figure 3.3 Power required for typical reciprocating-engine aircraft at
constant alfitude.
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Estimacion Frateonge” -0

|:> Wo = Werew + Hf}m,yload + "Vfuel + Wempty

Vo = |2W | K

o NSN3, cCumple?
:> Requisitos

Vot = Ao Cos RFP
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Pautas Actuaciones

= Diagrama de envolvente de vuelo
= Diagrama de carga de pago - alcance

= Analisis de mision completa

= Mision base:
= Velocidades de operacion
Tiempos de vuelo
Consumos de combustible
Alcances
Carga de pago
= MisiOn mejorada:
= Variaciones en mision: carga de pago, alcance

= Variaciones en velocidades optimas
Velocidades de operacion
Tiempos de vuelo
Consumos de combustible
Alcances
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Pautas para mejorar actuaciones

Pautas para mejorar actuaciones:

= 1° Calculos con minimos del RFP.
« Asumir que el perfil de vuelo en los segmentos de subida y descenso no recorre distancias horizontales

= 29 Calculo de distancias reales
= considerar las distancias horizontales recorridas en segmentos de subida y descenso, por lo que el tramo de crucero sera
menor
= 39 Calcular la posicion de palanca asociada para la velocidad impuesta:
= EI RFP recomienda una posicién de palanca para cada segmento (como punto de partida)

= Por lo general la recomendacion de posicién de palanca implica que se tiene mas empuje que resistencia -> mas consumo
de combustible

= Ejemplo: si en crucero se tiene mas empuje que resistencia asociada a la posicion de palanca lo que se hace es calcular la
posicion de palanca correcta
= 4° Calcular la posicion de palanca asociada para la velocidad 6ptimas (que seran diferentes de las impuestas
en el RFP)
= Velocidad de crucero 6ptimo, velocidad de subida 6ptima...
= 592 Modificar la geometria del avién (Cdo,k, S, etc...) para que la posicion de palanca asociada para
velocidades optimas sea también Optima
= Optimizacion de las actuaciones del motor elegido

ho

y—1

_ P . : y—1 .2\ " P

y—1 y=1

T —67Tsy (1 1= l_.u?) ’ (1,00 _ 0,49@7) — 57TsL (1 + 1= 1_.112) ’ (1,00 _ 0,49-\/.-”?) L
9 2 PSL

|

1
1
1
]
1
1
1
1
1
1
1

1
A A ETA T U,
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‘L Modelo - Turbofan

= Empuje: Variacion (V,h)

Y

(VATRRZATY [L:)r:f Ua
T = o715y, (1 47 . 1312) ’ (1 00 — 0,49v/21 ) % — 67751 (1 + ’; 1M?) ’ (1,00 _ 0,49\/M) "
S Cp. = C*YDD .+ ri{‘(_\%
o = L psL D (1 n Y= 1ﬂf2) -(55%) | 1 o ’ +i i
Tse p (1.00 - 0.49V21 ) : |:> I'=D=5pV=5SCp, I::>
* 2N
= Consumo: Cr, = pV25
= JET-A-1 (motor turbo-prop): densidad 0.8159 kg/I
High bypass
crsre = cst (1,0 +1,2M) V6
Low bypass :> [Ib/Ibf - hr).

crsre = csr (1,0 + 0,330M) Vo — (potencia militar)

crsre = csr (1,0 + 0,16875M) Vi = (potencia maxrima)

@
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i Modelo - Turboprop
= Potencia: Variacic')n (V,h)

, P : Y—1,9\ " P
T =3 |::> P = orPsy, (l +——M ) Dl

Cp, = Cp,, + kC2.

i ; s ~ _('YT) ; J— 2 ot
5 1 psp DI (1+ ;2 le) |:> T'=D=5pV*SCp, |:>

~ Psp p

, 2W
CL, = <5g
= Consumo: pV25
= JET-A-1 (motor turbo-prop): densidad 0.8159 kg/I

, cp cp TIh /b . o
C’bhp:?:(F)SL(l—FL-—Llﬂ[)\/g :> [lb/shp - hr].

C=C V o [ % 1hp X L = !
s = Chnp 550”}3 = hp - h 550 ft - jb/s 3600s ) s

SHe
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Modelo — Combustion Interna

Potencia: Variacion (V,h)

T

m

8,55 pLL 1
|::> Bhp = dp - Bhpsy, -

\_,"l

[FATS DLIJ&. H-')k. ' U,

Cp, = Cp,, +kC3,
DV 1 (85
(SP =

np Bhpst

) |:> T — D——pI SCh, |:>
oW
Cp =

Consumo: constante para Vy h Lo pV2s
= Gasolina (motor turbo-prop): densidad 0.775 kg/I

= Posicion de palanca
- 115% 19.83 gal/hr

- 100% 16.34 gal/hr , cp [cp |:> 1b/shp - hr|
85% 12.26 gal/hr Conp = — = (—)SL

« 75% 11.00 gal/hr
= 65% 8.50 gal/hr

= 25% 0.30 gal/hr % b 1hp 1h 1
p"SD?} (hp- h) 8 (550ft-£b/s) % (36005) s
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