C._l‘j Ls — ( "1 fd-(‘ _+_ C “1" Iér

Ge Se o . : :
Cyv, = —(Xog — Xac)CL, + ———=C\.
M, p g (Xce — Xac)Cr, + 57500,

Tema 8

Lift = weight
Thrust = drag
No net moments
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(a) Equilibrium flight.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial .
Y Mecanicade Fluidos =~ vy

Statically unstable
. divergent
Equilibrium

€
— Disturbed moments
increase disturbed
Bl

condition
(b) Statically unstable airplane.
/—\ No moments - airplane
holds disturbed
l_’ condition ’

UPWASH I S —
Equilibrium Disturbed
Wa (c) Neutral static stability.
DOWNWASH

Fig. 16.10 Wing flowfield effect on pitching moment.
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Estabilidad — Estudio Preliminar

¢Que hacer?

= 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)

= Centrar esfuerzos en lineas bien diferenciadas

= Trimado longitudinal y lateral-direcciona
= Optimizacion de trimado («a optimo, €, minimo)

= Centrado de masas

rrrrrrr
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i Estabilidad y Control - I

Trimado Longitudinal

Ingenieria

Aeroespacial

Multiples posibles variaciones para conseguir el trimado
= Incidencias de las superficies
= Superficies alares
= Distancias de las superficies

Centrarse en los elementos que pueden variar:

= Empezar con la variacion de la incidencia estableciendo las dimensiones que tenéis en pre-
diseno.

= Variacién de distancias (dentro de la Idgica 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 5. ¥ Cyse

Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 4
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Estabilidad — Estudio Avanzado PaSOS

= 19 - Trimado longitudinal del aeronave

= Seleccion de ubicacion S,, y Centrado de X,
= Estudio de variacidn del Xcg y del XNA en funcidn de la variacidon de la posicion del ala
= Coordinaciéon con depts Estructuras y Disefio/Sistemas

= Seleccion de S,,.
= Elegir incidencia del ala — conf optima después de analisis simplificado
= Elegir configuracion preliminar de “Tail Volume Coefficient”
= Evaluar condiciones de trimado: resistencia de trimado
= Coordinacion con depts. Aerodinamica y Actuaciones

= 20 - Seleccion de superficies verticales en funcidn de procedimientos sencillos
= Fallo de motor y vuelo con resbalamiento nulo ante viento lateral

= 39 - Trimado lateral-direccional del aeronave

= Ajuste seleccion S,,.
= Ajuste seleccion superficies de control: Alerones & timon de direccion

= 49 - Analisis del Estudio de Respuestas Dinamicas

= Estudio de respuestas dinamicas
= Aproximaciones: modelo simplificado
Calculo derivadas de estabilidad mediante métodos empiricos
= Empleo de XFLR5 + Métodos clasicos
Calculo derivadas de estabilidad XFLR5 (no permite propulsion)

Ingenieria

Aen OeSP??f?%’ : Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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i Estabilidad

El concepto de estabilidad se define simplemente como la cualidad en la
gue un avion estable tiende a regresar a la condicion de estabilidad
e forma autonoma.

Se distingue entre:

= Estabilidad estatica

= Estabilidad dinamica.
Estabilidad estatica esta presente cuando las fuerzas creadas por una
perturbacion, tal como el momento de cabeceo debido a un incremento en

el angulo de ataque, la misma naturaleza de la perturbaciéon empujan al
avion a recuperar su estado original.

= Si las fuerzas de recuperacion son demasiado fuertes el avion Buede pasarse de
sus valores iniciales y entrar en un modo oscilatorio incontrolable

Estabilidad dinamica esta presente si el movimiento dinamico del avion
regresa eventualmente a su estado original

Neutrally Stable Unstable

Y

Lo (a) (b)

= Stable, Highly Stable, Lightly Statically Stable,
f’; 77_?_.,7‘:.%\:‘ Damped Damped Dynamically Unstable
[, . e
: :> a a 7, a ;>
i#) >

l Time - l Time e—- TiM@  e—

E E {H} fc) (d e)
# L LTSS

Figure 21.2 Static and dynamic stability about the pitch axis

{€h
Ingenieria .
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‘L Estabilidad Estatica y Dinamica

(3
M (a) PERFECTLY NEUTRAL (b) STATICALLY UNSTABLE
[§-]] o

o

"

T 777777 7T

&l

ao e —
TIME - TIME
(c) STABLE, HIGHLY (d) STABLE, LIGHTLY (e) STATICALLY STABLE,
DAMPED DAMPED DYNAMICALLY UNSTABLE

o

@

“DIVERGENCE"

Fig. 16.1 Static and dynamic stability.
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‘L Estabilidad Estatica y Dinamica

Neutrally Stable Unstable
II\ TR A I 8N \
. > 4
Time sefe
(a) (b)
Stabie, Highiy Stabie, Lightiy Staticaiiy Stabie,
Damped Damped Dynamically Unstable

Time i
(c) (d) (e)

Figure 21.2 Static and dynamic stability about the pitch axis.

Ingenieria .
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i Plano Horizontal de Cola

= Funciones del plano horizontal de cola:

= Las funciones son:
= Equilibrar el avion para el vuelo horizontal.
= Garantizar la estabilidad estatica longitudinal.
= Proporcionar un comportamiento dinamico aceptable.

= Producir fuerzas aerodinamicas que permitan maniobrar en el
plano vertical.

= Las fuerzas a ejercer por el piloto quedaran por debajo de
ciertos limites tanto en aviones pequenos como en grandes
(sensibilidad artificial).
= El plano horizontal de cola no es la Unica solucion posible:
= Canard.
= Avion sin plano horizontal.

= En aviones de transporte el compromiso éptimo suele ser el disefio
clasico.

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

Ingenieria

Aeroespacial

A
)

= 4
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i Plano Vertical de Cola - 1

s El estabilizador vertical de cola debe:
= Asegurar la aeronavegabilidad tras el fallo del motor critico.
= Garantizar la estabilidad estatica lateral.

= Proporcionar un comportamiento dinamico aceptable en modos
laterales.

= Balanceo Holandés (Dutch Roll) que es el equivalente del short period
para lateral debe ser amortiguado correctamente.

= El modo espiral suele ser inestable.
= Garantizar el aterrizaje con viento cruzado.
= Producir fuerzas para maniobrar fuera del plano vertical.

= El diseno preliminar de la superficie vertical es aun mas
dificil que el de la horizontal:
= La aerodinamica lateral del avion no es conocida.
= La actitud del avion no es simétrica.
=« El comportamiento del flujo es muy complejo.

rrrrrrrrrrr
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i Plano Vertical de Cola - 2

Ingenieria

Aeroespacial

Parametros Geométricos del plano vertical de cola:
= Alargamiento.
= Estrechamiento.
= Flecha
= Espesor
= Area del timén
El alargamiento depende del tipo de cola:
= colas en T, muy efectivas (b,/S,~ 0,8 a 1,1)
= Superficies separadas (b,/S, ~ 1,4 a 2)
El parametro de estrechamiento influye
principalmente en el ahorro de peso estructural .
= Las colas en T no suelen tener estrechamiento.
Flecha en funcion del Mach y espesor:
= Algunos aviones turbohélices la tienen por estética.

= La flecha contribuye a aumentar el coeficiente de
volumen ({ai/ volume ratio).

Espesor semejante al del estabilizador horizontal:
= En colas en T es algo mayor para poder soportar las
cargas del plano horizontal.
El area del timoén de direccidon se toma de aviones
semejantes:

= Su efectividad depende de la fraccion de cuerda
ocupada.

§ zlocaison of FeiEon-
18 flabslizer

Fig. 9-20. Aercdymamlic definlticns of wer-
tical tallplane area aml aspect ratio

The
Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 11 U=



Geometry Definition - I

angular velocity éFI
P .
i -

_EL-h '1 ¥ ;ISE - li:h///‘
Zz
T
B 1

e
— r\‘k'\ o POV Lok -L)

Ingenieria
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i Estabilidad Estatica Longitudinal

= El hecho que la mayoria de los aviones son simétricos sobre la linea
central permite desacoplar el analisis de la estabilidad y control en
longitudinal y lateral-direccional.

= Las fuerzas y momentos que actlan en un avion son las que
determinan tanto su estabilidad estatica, dinamica como su
maniobrabilidad, y depende de las contribuciones de los diferentes
elementos de un avion:

= Alas.

= Fuselaje.

= Cola. (Trasera convencional y/o Delantera: canard)

= Motor.

= Los momentos asociados a las superficies que generan sustentacion,

tales como canard, ala, o cola, son los propios de cada perfil si tiene
curvatura mas el asociado a la sustentacion de cada perfil a traves del
centro aerodinamico de la superficie.

= El centro aerodinamico (Mean Aerodinamic Center) es el lugar del perfil
donde el momento de cabeceo del perfil es constante para cualquier angulo
de ataque
= MAC ~ 25% del perfil para aviones subsonicos.
= MAC ~ 50% del perfil para aviones supersonicos.

Ingenieria

Aeroespacial Célculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 13 U=



Estabilidad y Control Longitudinal - I

Se considera un avion en vuelo horizontal, rectilineo y uniforme.

Las contribuciones mas importantes al momento de cabeceo aerodinamico (M,) son:
= la sustentacion del ala £,
= el momento de cabeceo alrededor del centro aerodinamico del ala, M,
= la sustentacion de la cola, L.

My =M.+ Lyx — Li(l — ),

\\III

es la distancia entre los centros aerodinamicos del ala y de la cola.
= X" es la distancia entre el centro aerodinamico del ala y del centro de masas

Ingenieria
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Estabilidad y Control Longitudinal - II

Momentos de Cabeceo:

Ingenieria

Aeroespacial

Momento asociado a la deflexion de las superficies, el cual también aumenta la
sustentacion de las superficies.

= El momento de deflexion también influye en gran medida a la generacion del downwash.
Componente de la resistencia es pequeno y se suele despreciar.
Contribucion del motor:

= Empuje por la distancia vertical del motor.

= Fuerza vertical producida por el motor al modificar el flujo de aire.

= Propwash influye en el angulo de ataque efectivo de la cola y posiblemente del ala
Fuselaje y gondolas generan momentos de cabeceo que son dificiles de

estimar si no es con tuneles de viento, los cuales estan influenciados tanto por el
upwash como el downwash generados por el ala.

AFT INLET: ap=a+ip—e

Fig. 16.3 Longitudinal moments.

Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 15 Us



Modelo de Fuerzas y Momentos - 1

*h
ay 0
in =
L Vu %—r\_““ Xach
6 ;

Xacw ap =a+iy—¢

AFIIN[EI':«,.—..,.H'_(

f&;emen}a\ 7 Fig. 16.3 Longitudinal moments.
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Modelo de Fuerzas y Momentos - 2

Ly
Z
Hﬂrf 3'{ I
] f; x
Z, t
E‘{r_- = ‘_":
ﬂfw = -
Xic X
¢ Xac X 4
w ce ¢ 'D{{ = o= -Er.::ﬂ.
F; = (LeCOSac+ LwCOSaw + Licosas)  Fa = —(LeSinae 4 LySint, + Lesin o)
+ (Desin ac + DaStnaw + D sin at) + (DeCoS ag + Dy COS ay + Di COS )
M = Myc,+ Myc, + Myc, + (Lecosac + Desitrac)(Xee — Xac,) N — o
c — - ¢
+ (Lwcosaw + Dysin aw)(-\cc: - Xac,,)
au‘ B a
+ (Ltcosat+ Desinar)(Xeg — Xac,)
+ (Lesino ac Dccosac)(Zeg — Ze) 8 = &
+ (Lwsin ay — Dwcosaw)(Zeg — Zw) cosa =~ 1
+ (Lgsinas — Dycosat)(Zog — Zt) sina =~ 0
Zeg == pequeno
Aer OeSpaC’a’ Célculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 17
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Estabilidad Estatica en Cabeceo - 1

= Para generar estabilidad estatica en cabeceo es necesario que para cualquier cambio
en el angulo de ataque se generen momentos que opongan el cambio, lo que implica
que la derivada del momento de cabeceo con respecto del angulo de ataque tiene que ser
negativa:
= Convencion del signo: momentos de cabeceos positivos en el sentido de las agujas del reloj.
= Dado CM fijo, lo Unico que podemos variar es el margen de estabilidad definido por la
variacion entre el centro de gravedad del avion y el centro aerodinamico de este.

= Sila distancia es negativa, el avion es inestable, por lo que la deseamos positiva, y
cuanto mas grande sea su magnitud, mas estable sera el avion, lo que implica que

g CMa negativo o — o (X P
= Cy, positivo Mo = Cro( ce AN A)
= —CL, (Xnva—Xcq)

Static margin

e q"‘\ "
(=)

Ingenieria ) k Figure 7.12 Moment coefficient curve with a negative slope
Aeroespacial | Célculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 18 u¥
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Estabilidad Estatica en Cabeceo - 2

El analisis de la estabilidad estatica longitudinal consiste en analizar como
reacciona el avion en momento de cabeceo cuando tiene lugar una perturbacion del
angulo de ataque (sin accionar el timon de profundldadg

Se considera un avion en vuelo horizontal, rectilineo y equilibrado.

Ingenieria

Aeroespacial

Al producirse un incremento de o, se incrementan las sustentaciones del ala y de la cola.

Si el momento que produce el incremento de sustentacion de la cola domina al generado por el
incremento de sustentacion del ala, el avidon tendera a bajar el morro y volver a la situacion de
equilibrio:

« se dice que el avidn es estable.
La condicion para que esto suceda es G, <0
Casos especiales:

= Para el caso en el que G, >0, el avion seria inestable.

= Para el caso G, = 0 se dice que el avidn tiene estabilidad neutra (el momento de cabeceo no depende del
angulo de ataque)
A Cy, se le denomina indice de estabilidad estatica longitudinal, y a él contribuye tanto el

alaI c<|3n)10 el estabilizador horizontal (siendo estabilizador el efecto de éste y desestabilizador el
del ala

~ )
i ) Tnestable. (¢ >0)
4 CMz -
() CMy Estabilidad.
neutra. (44“ 0)
ﬁ i
-
/ X
&)
~ Equilibrio Estable (G <0)
;’??;??ff' 7777

t) rgio Esteban Roncero, sesteban@us.es 19 Us



Estabilidad Estatica en Cabeceo - 3

Q
S
|

. Cr, (Xca — Xna)
‘\C% = —Cp, (Xna—Xce)

HORIZONTAL TAILPLANE

CONTRIBUTION IS M, g |
Op
=1
? : . .
k Figure 7.12 Moment coefficent curve with a negative slope.
:ni;-enr'en'a N ! -ur,
e il Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 20 U=
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s Estimacion €y,

TRANSPORT

-1.4

-1.2

- L0
BUSINESS AND

- .8 GENERAL AVIATION
-.6 LEARIJET
~ .4
FIGHTER-STABLE
-.2
0

0 5] 1.0 1.8 2.0 2.5 3.0

MACH NUMBER

Fig. 16.4 Typical pitching moment derivative values.

Ingenieria

Aeroespacial | c3lculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es



fme

u Y A 4
o Estimacion €y,
-2.0 Number  Alrcraft C.G. gbmaq
1 Cessna 182 6
2 Cessna 172 26
3 B-727 25
5 T1-38 19
6 B-707-320 28
= 7 C-141 27
o B C-5 33
= -1.2 9 F-4D 30
~ 10 B-747 29
e
e
g_ Recommended
S '0-8
(=
=
¥
-0.4
Fighter, AR<4
\
0
0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0
Mach Number
Figure 23.1 C,, values for current aircraft. X
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56
.’Hb Iun Hil tanks [retilned] Full internal fuel
54 1 LAU-S/A tocket d(statia Full 370 gallon
} %lttg ln:l:ledd(s ion 8) wing tanks
3 ol 1500 “I'b'?;?g: ——
transferming
External wing tanks SURS .
[ ] u ,
Variacion X > T S
CG a8 Extemal wing tanks and P mm
fuselage cells 586 L2l i
nsferring l,ﬁ}‘-:t'
Table 23.2 Approximate N.P and C.G. Locations & " . [ o
(= fring /
Subsonic: Assume A.C. at 35% mac 8 44 -\\7
; - : - . Internal wing tanks and
Approximate N.P. = Approximate C.6. £ 42 . T s i
Type Location (% mac) Location (% mac) .g internal wing fuel Fire SUU-21
At tail 40 35 = 40 ransiering Fire SUU-23
. v
Tailless 39 30 E 38
Canard 30 25 ] ——
Supersonic: Assume A.C. at 50% mac 36 Nming
Approximate N.P. = Approximate C.G. 34 m"'ﬁ“l??.’.;fﬂ
i : cell 1 feedin
Type Location (% mac) Location (% mac) 9 .
Aft tall 99 20 32
Tailless 90 45
Canard 45 40 30
28
24 26 28 30 32 34 36

C.G. (9%emac)

Figure 23.2 Cenfer of gravity fravel due fo fuel
— consumption, “potato curve” (F4D).
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y 3C,
e ¢ ° _ - Trimmed
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me

(@) (») =)

L Figure 7.12 Moment coefficient curve with a negative slope.

e Tnestable (c‘ﬁ“;o)
% K
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new =
Inestable
/ <7
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Cuq=0
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— _CLa (XNA — XCG) i, cg |8 negative
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|
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Destabilizine moments

Center of gravity at D

)
m'cg
+

No moments

. C
Neutral /-

Angle :::f-;r.tnr: k, o
Stable

center of gravily, |

No moments

Boe

enter of gravity at C

Trim
(equilibrium)
condition

Center of gravity at B
*5';&‘5!5

Center of gravity at A
h- Destabilizing

nts
Sl Neutral

) point

Pitching-moment coefficient abor’

T
a2 8 Positions of
center of gravity

Ingenieria

Aeroespacial Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 25



Lift = weight
Thrust = drag
No net moments

e "SRRI S S —

)(cgf:otaul_>
(a) Equilibrium flight.

/,_\\ @
e Dl — ._!'_' o a:m? I
divergent

Equilibrium .
- Disturbed moments
increase disturbed

condition

(b) Statically unstable airplane.

No moments - airplane
holds disturbed
condition

———b——~——/——

Equilibrium Disturbed
(c) Neutral static stability.
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N Statically stable, dynamically stable moments tend
to return airplane to equilibrium - oscillations decay

— - / \}m.ﬁw}'".‘-’--"lﬂ"“'

Equilibrium
a) Statically and dynamically stable.

Moments tend to return airplane to equilibrium
but oscillations do not decay

e NN

Equilibrium

(b) Statically stable; neutral dynamic stability.

I EJem pIO Real I Moments tend towards equilibrium C
/|

but oscillations are —::hvergent
/
) |
Ethbnurn \] x_ i

(c) Statically stable; dynamically unstable.

Ingenieria
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Estabilidad Estatica en Cabeceo - 5

= ¢Como producir un Cy,, POsitivo?:

= Un ala con curvatura positiva, implica que el CM sea negativo y que el CM
también sea negativo lo que representa un avion inestable.

= Configuracion canard y cola convencional

= ¢Queremos un avion muy estable?:

= Hay que tener en cuenta que no es del todo deseable que un avion sea
“demasiado estable” ya que sino seria practicamente imposible diverger de las
condiciones estables, por lo que no tendria maniobrabilidad.

= Hay que llegar a un acuerdo entre la maniobrabilidad y la estabilidad.
= Caso Extremo: Avion de combate

Center of gravity of airplane

—

J-'_.-
-
¥ -
] -
_—— i -.-3
T —
- -

Positively cambered wing st € = 0

Tail with negative Iifi

{a)

Center of gravity of airplane

S"'\H-L

"‘H-.:'-_-_-:.__\;h‘ W

Tail with pasgitive lift Positively cambered wing sl €, = 0

Ingenieria . ""}'f‘
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i Punto Neutro

El punto neutro es el centro aerodinamico del avion, el cual
corresponde al centro de accion de todas las fuerzas aerodinamicas.

= Al igual que el centro aerodinamico del ala, el centro aerodinamico del
avion es el lugar donde el momento de cabeceo del perfil es constante
para cualquier angulo de ataque.

= Es uno de los conceptos mas importantes en la estabilidad de un avion.

= Una vez que el avion se ha construido, esta fijo, y no puede ser
cambiado, lo Unico que se puede variar es el C.G.

= Importancia del centro de gravedad del avidon parta obtener un avion estable

(ac)gy

Xya—Ch, =0 C \ a®

w

Xacc " “hn Xact Xac

C C C
ge Se Decy(X @5, _ Oq @
@_ ;§0Lac(1 + 80(; GCc q S Cr ( da CL@WB‘
o ) S. 0
L¥CLo (L + 52) + 440, (1 - a—g) + CLay,
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i Mean Aerodynamic Chord - I

= Hay distintas herramientas online para la determinacion de la cuerda media,
(MAC por Mean Aerodinamic Chord), asi como el punto neutro.
= Online Mean Aerodynamic Cord Calculator

= The form shown below will calculate the percentage of the Mean Aerodynamic
Cord (%MAC) of a model airplane wing for a given position of the CG.

= Enlace Web: http://www.nasascale.org/howtos/mac-calculator.htm
= Online Center of Gravity Calculator

= This form will calculate the position of a Center of Gravity (CG) on a model
airplane wing as measured from the leading edge of the Root Chord.

= Enlace Web: http://www.nasascale.org/howtos/cg-calculator.htm
= Aircraft Super Calculator 7.0
= Enlace Web: http://chrusion.com/BJ7/SuperCalc7.html
= La carpeta de tema adicional de estabilidad incluye diapositivas para la

determinacion de MAC, y el punto neutro, asi como software especifico para
dichos calculos.

= El softwate XFLR5 también dispone de dicha potencia de control

] Ingenieria i ;.'?'\E"‘
B Aeroespacial Célculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 31 U=



‘L Mean Aerodynamlc Chord - II

& Blackboard Learn xY [ NASA - Online Mean Aerc % &-_ - .-— -'-_'h ' (=l g
€« - &0 W\.'-M.nasascale.org;’-ﬁDvﬂos;’mac-ca{cuIator.rﬁm Q 5’3 =
iif pplicaciones [l Antelaley: New Op.. [5) HuracanesRD [ TEX [ Cardiff # Vineyard Ranch Ele.. W down [ FSP20 §j CERES» Ciudadano.. ‘P Pica Pic|retro hand... » [ Otros marcadores

4 ®
§

Online Mean Aerodynamic Cord Calculator

The form shown below will calculate the percentage of the Mean Aerodynamic Cord (%MAC) of a madel airplane wing for a
given position of the CG. If you would like to know the position of the Center of Gravity (CG) as measured from the leading
edge of the Root Cord, you should use the form on The Center of Gravity Page.

Enter Root Cord (A): i
Enter Tip Cord (B): L

—— d —
Enter Sweep Distance (S): L

Enter Half Span (Y): !_'
Enter Center of Gravity (CG): |

Click Me to Compute; |
Sweep Distance @ MAC (C) = [
Mean Aerodynamic Cord (MAC)= |
MAC Distance from Root (d) = L
% Mean Aerodynamic Cord (%MAC) =|

_\_\_\_\_\_‘__—-

s
£—vo
—o—d—o—

The Equations
= (5(A+2B)) | (3{A=B))
MAC =A-{2(A-B}0.5A+B)/ (3(A+B))
= (2Y(0.5A+B)) | (3(A+B}))
%MAC B.P. =({CG-C)/ MAC)*100

Reposted with permission from the Palos RIC Flving Cluk.

Ingenieria
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‘L Mean Aerodynamic Chord - III

http://www.softoxi.com/mean-aerodynamic-chord-video-trailer-screenshots.html#screenshot 0

Ingenieria

Aeroespacial
=i, o

http://www.softoxi.com/mean-aerodynamic-chord.html

IEIME}:II'I Aerodynamic Chord - Text Files : test.txt

=

%]

File Language Help

—Half wing dimensions (mm)

Panel 1 Panel 2 Panel 3 Panel 4 Panel &
Major chord : I 23 I 4 i I 3 I =
2 CompLite
Minor chord : I 14 I g i 3 I I
Panel length : I 55 I a4 i 12 I I }(
Clear
Total Sweep +/-: I 12 I 5 i 5 I I =
Center Position : I a0 P%
Ll
Weight : 44 16775 gfdm?
~Results
Wing Span : 182.00 mm 35.05 mm
Wing Area: 0.26 dm?* M.AC.: 16.76 mm
Aszpect Ratio : 1263 M.A.C. Distance : 11.11 mm

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



(me

‘_L Centroide de un Ala

Dehinicion:

2 2

B/2 5 b2 B2
7, — = / ) 2anl)dy, Fo= = f cly)ydy, F, = = f ()70 a () dy
= Jo 5 Jo & Jo

- Aproximacion
centro acrodindmico

CT Coac) 4

@ En alas trapezoidales, la posicion de Ciap e coincide
Ca con la cuerda centroidal.

@ El centro asrodinamico no tiene por qué estar en
Ema.ﬂg')‘il

@ El centroide estd cerca del centro acrodinamico (se
puede tomar como apraximacion)

@ Cuando la distribucidn de circulacian adicional es
constante (e. g. alas elipticas), la posicidn del
centro aerodinidmico coincide con el centroide.

'IF:E

La ubicacion del centro de gravedad en aviones se suesle dar como porcentajes de la MAC

Ingenieria

Aeroespacial Célculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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* Mean Aerodynamic Chord - IV

I W W T - <

'{ij Blackboard Learn x
« - l B https://ev3.us.es/webapps/portal/framesetjsp?tab_tab_group_id=_2_18&url=%2Fwebapps%2Fblackboard%2Fexecute%2Flauncher¥3Ftype%3DCourse%26id% ﬂg‘l =

» [ Otros marcadores

it Aplicaciones [l Antela Ley: New Op... [5) HuracanesRD (] TEX (O Cardiff & Vineyard RanchEle.. W down (] FSP20 f{ CERES > Ciudadano.. ‘P Pica Pic | retro hand...

i ENSENANZA VIRTUAL

- T )

gEodgt

% Calculo de
Aeronaves-
Grado en
Ingenieria
Aeroespacial

il Contenido
Informacion

Discusiones

Ayuda

# 1-Grupo 1 »
Pagina principal del grupo
Personalizar encabezado 1
Per=zonalizar color de grup

ADMINISTRACION DE
CURSOS

Panel de control

201314_1970066-197

[ |

@ e

& Aeroespacial

Desarrollar contenido Evaluaciones Herramientas

Software que permite calcular los Mean Aerodynamic Chord de alas con geometria compleja.

o/ fwww . softoxi.com/mean-aerodynamic-chord-video- trailer-screenshots.html

Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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i Mean Aerodynamic Chord - V

e -

< => e [E https://ev3.us.es/webapps/portal/framesetjsp?tab_tab_group_id=_2 l&url—%2Fwebapps%2Fblackboard%2Fexecute%ZFIaun::her%B.Ftype%3DCc:-urse%26|d%ﬁ|
i Aplicaciones [l AntelaLey: New Op.. [3) HuracanesRD (T TEX (0] Cardiff & Vineyard RanchEle.. W down (J FSP20 { CERES » Ciudadano.., P Pica Pic| retro hand.. » (] Otros marcadores

..... B TSSO | 2, v- wores | £y tnico | [2] Avada | Corrar sesion
i ENSENANZA VIRTUAL

f (i) Blackboard Learn x

Cursos
CURSDS

Panel de control
Archivos
201314 1970066-197

I—F

Blsqueda basica
Blsgueda avanzada

Tw ac.'al
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Analisis de Vuelo Equilibrado - I

Ingenieria

Aeroespacial

La condicion de vuelo equilibrado es M,=0:
= suponiendo M, =0, dicha condicion se reduce a M,=0.
= define por tanto el valor de £; necesario.

Ma =M., + Lyx + Li(l — ).

Para un vuelo equilibrado, que es equivalente a un vuelo estable, se re(cqjuiere que la
suma de fuerzas tiene que asegurar que no haya momentos alrededor del centro de
gravedad del avion es decir que las fuerzas de sustentacion compensen las fuerzas
gravitatorias.

Para cada segmento de vuelo debemos asegurarnos que las condiciones de vuelo
(trimado) satisfacen estas condiciones.

Si dichas condiciones no son satisfechas (diferente carga alar a medida que volamos)

podemos satisfacer las ecuaciones mediante la variacion de la sustentacion de la

cola, por lo que a su vez el angulo de ataque del avidn debera cambiar.

= Serd necesario considerar las diferentes cargas alares a lo largo del segmento de vuelo para

detefrmltnar el rango de valores de trimado y su viabilidad tanto aerodinamica como de
conror

Esto implica un proceso iterativo parea determinar cuales son las sustentaciones de la

cola (deflexion de cola) y el angulo de ataque del ala necesarias para satisfacer las

ecuaciones de XM=0vy >F=0

%4
EFx = W-—-L= q—S—CLU —CL(_,Q—CL(;(:&
XM = 0= CMU + CMQO.’ + CMac Oe
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Equilibrado de Fuerzas Aerodinamicas

gy, T, cannard A Yo ala Ay "
i L estabilizador
total . horizontal
e mdacCtotal Tac, Lt
| e mac, macy,
Xac. |
P ! 5
: : Xacy, g i
Xach =,
XNA > .
X, =
Xa,cc
C
Y S 0
%%CLGC(]' +% ace %—t (1 —Je LC"WB‘
@ o %Sc 36c Qt 1 _ %
XNA
‘ X X

o e T g
X Aer Oe???ff?’ Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 38 U=
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Equilibrado de Fuerzas Aerodinamicas y Gravitatorias

X

CGtotal : : :
:_X(g(,_kl : : E
CGus,e > : :
Xcgfjp >é :
Xcgh >: ;
Xcgv AVE
canard Fuselage wing_ il
-payload -engines
Xcg = b (W?’ X Xcg?;) — We X XCQC + Wfap X Xcgfup + W’w,e X Xcgw,e + Wi % Xcgf;
Ingenieria —— )
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* Variacion fisica de las superficies

CGtotal
XNA & XCG

Xcg - wing

o' HEEET— Xcg - wing
3, ﬁ?‘r_ogﬁﬁfffff* Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 40 ;



Analisis de Vuelo Equilibrado — I

EF:E = W - :__CLO_CLaa_CLge(Se

] Ingenieria A
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Analisis de Vuelo Equilibrado — II

EL(S + CLat
YF, = W-L= ” _ CL5 Ls Efectividad de las
qS © " q S s  Superficies de control

XM = O—CMO+CM ()!—I-(jﬂ/j'(s QtSt
Cry, =5
q Oe
S qt St S ) q St )
@ CLOWB + E§CL0 + — q S CLOt + CLQWB?,w + EFCL (’&c + Eoc) + EFCL% (Zt — Eot)
8€c gt St 861&
1 220, (1-=2
( * 8@) T g S T foJe!
Ly
® ' Z
fﬁ; - s B
| _
Z, i )
Mrr o= &
¥ ﬂ{w .':a{' i
Xac w Xca AC, o, - po £,
o ) ) s
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Control Derivatives Cr,5.

Método I Simplificado

CLs. The change in lift coefficient due to elevator deflection

Two-dimensional values of ¢

9. Jift curve slope of the tail
dOit B e
.--"”#
6
dCy, d a5 o
= VL ds, A
CLs, do, G /
2 /
Relacion entre la superficie o 1 2 3 4 5 6 1
de control (Sg) v la S
superficie aerodinamica (S,) \ A
Fig A34
Cannard o Horizontal movil S¢/S, = 1 (extrapolacion)
Ingenieria -gf.

— ;
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fme

Aeroespacial

Elevator deflection
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Control Derivatives Cr;, qrqrp

fme

S e T A
Método II N
C (:a))cl. \\ ﬂ‘\\ © 2 4 6 .8 10
Lae The change In |iff coefficient due to elevator deflection s \Q\\‘?’\\‘ \~\ L
. XN >
C,_, corregido 3D BN N T
Cig, lesdgy I

CLGE = CQGE (Egat} ({aG)CQ)Kb

™ C, 2D

CgﬁE = section |ift curve increment due to flap {(elevator)
deflection (this derivative should nct be confused
with the rolling moment coefficient appearing in
the lateral dynamics).

ELut = |ift curve slope of tail without flap deflected
(3-D0)
C = section |ift curve slope of basic airfolil !
Roug " . K ,/%
fua}CL . + | i VA4S
= ratio of 3-D flap effective parametver to the 2-D » P
[ﬁﬁ)cg flap effectiveness parameter obtained from the " V%
figure below as a function of wing (fail) aspect ' Vil
ratio and the theoretical value of (oglgy. The .
theoretical value 1s also given as a function of
flap chord to airfoil chord. oL L 1L LI L1 L1 J
Kp = flap-span factor which is = 1.0 for elevator e 833 Sy e o
horizontal +ail surface for |ight airplanes. 'Fig A37
Ingenieria ) ) %
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o). -
18 \ | ‘! ) r‘;( Relacion entre cuerdas
)’U superficie de control/

. / estabilizador
O AQ I - Seleccion cg/c;
© 2 4 «6 .8 10 -Genera (o

\\ et - Seleccidn AR, y (at5)g

. *t -Genera (oca)z:L (05)i

4 10 Alargamiento del
‘Rt/ estabilizador

Figure |6. Flap chord factor.

Ingenieria
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fme

7 ﬁ:r.
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ARy
Figure |6.

Flap chord factor.
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(per rad)
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[
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Fig. 16.6 Theoretical lift increment for plain flaps. (Ref. 37)
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i /{7
|
K, i 2 '7//
1
< -t ! i
| l
1 |
_ & .
' : 0 2 4 .6 .8 1.0
i n; E Mo n=yl %
0 0 n 1.0 Figure B.2,3 Span factor for inboard flaps.

Ingenieria . -
Aeroespacial _ caiculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 49 U=



Efectividad de las superﬂues de control

Método III )
6 \\\\:\\k =
X, \\ﬁ\% = 5 |
\"Q '33

Fig. 16.6 Theoretical lift increment for plain flaps. (Ref. 37)

1 3¢,
Qo = ~=—35, ¥
aC, aC,\' S
—L = 0.9k, Z=!) ONapped
0 ] | aéf ,(aaf ) Srer cosAu..
; 20 M 60 50

FLAP DEFLECTION, by (deg)

Fig. 16.7 Empirical correction for plain lift increment. (Ref. 37) angulo de la linea de bisagra

o
X Aer oespacral Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 50 Us=
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Fig. 16.7
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60

FLAP DEFLECTION, 6, (deg)

Empirical correction for plain lift increment. (Ref. 37)
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Estimacion del Downwash - I

| flujo de las alas tiene una gran influencia en el flujo del resto de los
elementos aerodinamicos del avion.

= Aguas arriba del ala el aire (en vuelo subsdnico) es elevado debido a las
presiones sobre el ala:
= Empuja el flujo en la parte inferior del fuselaje.
= Gira el flujo previo a alcanzar la hélice o la entrada de flujo de la gddola.
= Aguas abajo del alg, el flujo tiene una direccion descendente teodrica
equivalente al angulo de ataque del ala justo en el borde de salida, todo y

que ese valor desciende hasta aproximadamente la mitad del angulo de
ataque aguas abajo del ala.

= El efecto del downwash es la reduccion efectiva del angulo de ataque de
la cola, contribuyendo de esa manera al momento de cabeceo del fuselaje.

= El chorro de los motores afecta en gran medida al downwash ‘
‘A ]

Upwash: da,, 14 de, — ——
" da dox E)
@ D

Downwash: éﬂ =1 - de /—\

a(x aa UPWASH C ‘

. | de L . . DOWNWASH
Cr;,=(a+l,,) (l-——-—a—a +(.‘ﬁ_'th) Wq

i : Fig. 16.10 Wing flowfield effect on pitching moment. -
Aervespaciar Célculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 52 U=




Estimacion del Downwash - II

TR=CT/cg=1.0
07 AR=6 AR=9 AR=12
06 1 — —
05| i=0
d‘ Q‘\
da ™ m% a
03 S‘EK i=
\ &1\\
02 EES
04 0.50 0-752 1.00 125 050 075 1.00 125 050 075 !I.Dﬂ 1.25
071 im0 TR=CT/cg=0.33
A OJ\
0.5 m\ iﬂ\
d 0.1 =0
If 04 \ N‘k = \
03 =
02
o b E— ——
: 050 0.75 twu 125 050 075 100 125 050 0J5 100 125
07y 20 TR=CT/cg=0.20
0.1 .
DISTANCE FORWARD OF ROOT QUARTER<CHORD POINT IN ROOT CHORDS 06 u\ =
Fig. 16.11 Upwash estimation (subsonic only). (Ref. 37) d 03 \ ‘”\ i=0
S5 04 02 D.'l\
da \
IS
02
” S [ e
Zero lift line o —f—— g-__',_ﬁ_ : 0.50 o.rsti.on 125 050 075 100 125 050 o.7s£|.oo 1.25
———— Zbr |
QoL I Il Figure 21.8 Downwash charts for various taper ratios (TIR)
I —_— data from [8]).
* Hoot chord ——-iﬁ__u__ (data from [8])
— R
— |
£ b2 — . |
|
Ingenieria N
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Zero lift line

D —— e
* | Root chord Tt

—— b2 —_—

. Xy — afu

Upwash: P 1 E
. Oy de
Downwash: o 1 .

ap = (a+1,) (] —g—;)""ﬁa — Iy)
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0.6
0.5
04
0.3
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0.7
0.6
0.5
04
0.3
0.2
0.1

TR=CT/cg=1.0

AR=6 AR=9 AR=12
[ ] ——  —
z=0
0.1\
0.2
0.1
MX i-0
\ 0.1 \
01%
050 075 1.00 1.25 050 075 1.00 1.25 050 0.75 1.00 125
. TR=CT/cg=0.33
Zz=0
0.1
a3 z=0
\ 0.1 =0

—

/
il

0.1

o1

— —
0.50 ﬁ.]'st'ldm 1.25 050 075 1.00 125 050 075 1.00 1.25
i=o TR=CT/cg=0.20
“"\ z=0
02
\ z=0

>

i

T C—
050 0.75 1.00 1.25 050 075 100 1.25 0.50 0.75 1.00 125
Figure 21.8 Downwash charfs for vanous taper ratios (TI)
(data from [8]).
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ﬁ Estimacion del Upwash

S U —r—=. __..____+ I

1.6 4~

24—t

de, | . |
do ' | | \
'8 - ﬂ M el
A - [ | 14 |
f | | | ‘
4-___..T_ - _Jl. . r_'l__ P E— * —
- —l|n -— S —---l.-+————-~ —I|» S W UN—— 4
e — | | Ll
0 r f T r——— T
2.0 1.6 1.2 8 4 0 -4 -.8
DISTANCE FORWARD OF ROOT QUARTER-CHORD POINT IN ROOT CHORDS
Fig. 16.11 Upwash estimation (subsonic only). (Ref. 37)
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‘L Estimacion del Downwash - V

A — Aspect Ratio
b; — span flap
b — span wing

Ae - downwash increment due to flap
ACL — Lift increment due to flap

Ingenieria

Aeroespacial -9

(Ae)A[by/(b/2)]
AC,

5-
hy IS HORIZONTAL
TAIL HEIGHT
ABOVE WING
k — - ' ™ -t r— by
-2 -1 0 1 2 3 4 5 \g73)

Fig. 16.13 Downwash increment due to flaps.
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‘L Estimacion del Downwash - VI

Método alternativo para la estimacion del downwash

de o 171,19 Cuerda en raiz
= 444 |:I\AIXAI\H ({"(_')S.-'\%) 2]

da Cuerda en punta

1 1
Ki — — _
T AT Ty AT . rTIEA/
. 10 -3\ ™~ tan\e = tanApp — —
K, = — 1 2k
L b Aspect Ratio 7 "
I\—H =
3/ 20 Flecha borde de ataque ~ €nvergadura

b

|, — distancia paralela a la cuerda del ala entre el 25% de la cuerda media del ala y el 25% de la
cuerda media de la deriva horizontal

h,, — altura de la deriva horizontal por encima del plano del ala

Estimacion de g, es equivalente a determinar el downwash/upwash que produce el ala con a,

Del ala

N
TA
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Analisis de Vuelo Equilibrado — III

EFx = W — L———CLO CL Oé—CL5(5
s = 0-Gul{omn s,
> CM5 - CM(SC_'_CM(S
qc SC Ve e qC SC CC
Cry, = 229X - e e Ze
Ms, . 5 (Xce — Xac.)CLs, + 0 5 T Moac
qt St | < q: S, C

q
C SC 6C C SC e Ve .
Momento cabeceo = e, + % (Ro6 — Kac) (O, + O (ie +0.))
planta propulsora  ___ q S

Asumir inicialmente =0 | > Cu,, + CMAC + (Xeg — Xac,)(Cr,, +CL, iw)

'{'f
=
l:;(' *
(4
: X
I,t
Of o= f:'\‘.'.'fc
-ﬂf’w = -
Xie X
[+ X A
AL w Xes £ m/{ . o &
Ingenieria +
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B, Aeroespacial | c3jculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 58 Us=



‘L Control Derivatives CMaE

Alternativamente se puede definir Cy;; de la eq. 5 Cr, +Cr,a+Cp, 0.

C M;, is the change in pitching momento coefficient With changes in elevator deflection

Cary. = — b ‘e, donde I, es el brazo X, — X,
Crs, = CLs, +CLs,
o, = L5
Y teniendo en cuenta que Lse = "4 75 Lses
Gt St
CLs, = E?CL%E

Cr;, = Cuy, +Chy donde
de Sc % ¢ ge Se Ce C # 0 = perfiles no simetricos
Cums, = Eg(XCG — Xac,)Crs, + S C =CMs 0, Ms ¢, P
g S & Cwm;,.. = 0= perfiles simetricos
_ @t ot qt ot Ut h
Cym;, = ¢S (XCG XAC,,)CLJ + EF?CMM%

Ingenieria
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i Analisis de Vuelo Equilibrado - IV

La resolucion de los valores de trimado (a y 8.) para diferentes configuracion
de crucero (velocidad, altura, peso

EFx = W-—-L C,l[,o—CLQ[OJ—CJ[,(‘;C("L3
XM = OICMO-I- MaOf-l-CMacCSe

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

= Resistencia afiadida por el angulo de ataque del avion

S S,
SO+ K L)

CD- —K[CL Oi] q g

trimmed

CL, = CL;, 0t

incremento de resistencia
& K [CL Of] = ACD: rim inducida asociada al

Cr, = CL;;C Oc trimado del avion

siendo

y Superficies de control ,
Avion al completo P 1 ¢Calculo para todas los segmentos de las misiones?

K, = ,  Solo se ha optimizado para una mision — CASM
K — 1 T Ag ey ¢Estudio Cp,,, . Para todas las misiones (Alcance y Autonomia)?
mAe K. — 1 Depende del tiempo disponible de cada grupo
" mA.e.”
Ingenieria . .-W"
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i Analisis de Vuelo Equilibrado - V

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

Deseadas Actuales
- Caracteristicas aerodinamicas:
- Carga alar elegida 14 > o,
_ Altitud de vuelo (RFP) —> e CL <=3 - Superficies aerodinamicas
- Velocidad de vuelo (RFP) - Incidencias

@ - Geometria

%4
—_— = CLO JFCLQO‘-’WLCL%de

qS
= Dependencia compleja @
Cry = Cro,,, + %%CLOC + %%CL% +Cro %%CL% (ic + £0,) + %%CL% (is — €0,)
Cp.=Cr.  + %%CL (1 + 223) 4 %%CL% (1 _ %)
Cr,, = %%CL @%CL%

= ¢Qué hacer entonces?

Ingenieria
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i 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 ;.
= El C,,,. define la configuracion del avion
= Aerodinamica determina cual debe de ser la incidencia del ala i,, tal que para el

crucero se optimo oy
S T 7_:\

|
|
|
W |
— =0 = CL =CrLypr —> ¢ |- |
a5 |
C, } !
/o |
| |

/\ 0 Ue Ols o (deg)

= Esto implica que se puede hacer la aproxin’;acién que a Yy 6, se haga 0

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

Ingenieria
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‘_L Andlisis de Vuelo Equilibrado - VII

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

W
i CLO@_ CLopr
qc Sc qt St . 4ec Sc . qt St .
CLO = CLUWB + E?CLOC + E?CL% + CLC*WB L T+ EFCLQC (?'c + EUC) + EgCL% (@t — Egt)

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

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

2 W5 Wj

W
Wo - Principio (conservador)
45— Cro — =) - Mitad (ideal)
- Final (optimista)

Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 63 &
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Analisis de Vuelo Equilibrado - VIIL

Caso 1
a
Caso 1: avion volando con C .. = %
Caso 2: avion volando con C,. = % —
Caso 3: avion volando con C .. = %
o W W f
Inicio. — —  cruise — final
qS qS qS
64
. W
W Caso 1: 3&9 > Ci, - Corregir % — superfice alar y/o peso
5 Cr, +Cr,a+Cr, 0. ==y Caso?2: 2~ Cu m=) - Corregir g - velocidad y/o altura
Caso 3: ¥ < c, - Corregir C;, — perfil/es y/o superficies
qs 0

Ingenieria
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i Estudio Estabilidad Longitudinal

= Variables de entrada para obtener valores de trimado
razonables:

= Areas de superficies sustentadoras (S Suv St)

= Incidencias de las superficies sustentadores (i, i,,, 1)

= Ubicacion de las superficies sustentadoras (Xacor Xacwr Xact)
= Propiedades de las superficies sustentadoras.

= Pautas para proceder al estudio:
= IMPORTANTE:
= Analizar lo que se obtiene de las dos ecuaciones (fuerzas y momentos)
= Fijar superficie alar (S,,) por requisitos actuaciones (W/S)
= Fijar superficies para estabilizacion (cannard/horizontal)
= Determinar ubicacion de superficies para o.=0
= Fijar la incidencia del ala para i,,= a (L/D)ptimo
= Fijar W y q a principio del segmento de crucero.

= Modificar incidencias horizontal/cannard para corregir
deflexiones (5)

Le
. . «Hé:..df” . & —q e _» ] %%
T fe———" Ja - nr— f" 4~ T YF, = W-L=—— CL(; - CL“a - CLO‘(_, (s(:
qS

S e N
‘ : ‘ 2, ’ YSM = OZCM(,+C;‘-.I“.(-15+CJ"-L§C50

| e o~ &
¥ -'Q(W =l -
A, Xac Xes X
oy - of-Ey

@ . m
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i Control Longitudinal - I

= El control longitudinal es ejercido por el timon de profundidad.

= el parametro c, representa la capacidad de este timon para cambiar el
momento de c%beceo y por tanto para cambiar el angulo de ataque

= se le denomina potencia de control longitudinal, y segun el criterio de signos

definido verifica ¢ < O0:

L 4 M - - - - r
= una deflexion p%5|t|va 3, genera un incremento de sustentacion de la cola AL, la cual
da lugar a un momento de cabeceo negativo M.

Al
//_J Elevator clown
My
~— ] Se
2V
ZFx = W - L—Z;—CLU _CLGQ_CL(SC(se
YM = 0= CMO + CMaOd —+ CMo‘e Oe

Ingenieria
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i Control Longitudinal - III

La posicion del centro de masas, x, influye notablemente en el equilibrio de
momentos de cabeceo y por tanto en la estabilidad de un avién.

= El avion es tanto mas estable (C,, tanto mas negativo) cuanto mas hacia el morro se
desplace el centro de masas de1 avion, ya que entonces el efecto desestabilizador del
ala disminuye.

= Se llama punto neutro a la posicion del centro de masas que hace C,,=0, y
representa la posicion mas retrasada que puede ocupar dicho centro c?e masas para
que el avion sea estaticamente estable.

= FEl estabilizador horizontal/cannard permite pues equilibrar el avion y ademas
hacerlo estable longitudinalmente.

= Un avion podria equilibrarse sin estabilizador horizontal, situando adecuadamente
su centro de masas, pero en tal caso seria inestable Iongltudmalmente

= La anterior descripcion del problema presupone que el estabilizador horizontal esta
situado detras deFaIa Sin embargo, tambien puede situarse delante, configuracion
canard, en tal caso el centro aerodinamico del ala debe estar situado detrds del centro de
masas; en este caso el ala proporciona un momento estabilizador, y el canard uno
desestabilizador.

Ingenieria

Aeroespdticl Calculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us es 67 U<



Estabilidad y Control Lateral - I

(me

Se considera un avion en vuelo horizontal, rectilineo y uniforme, con las siguientes
salvedades

En vuelo simétrico y rectilineo, todas las variables lateral-direccionales son nulas,
por lo que no existe un problema primario de equilibrado.

Las superficies de mando lateral-direccional cumplen una mision de equilibrado
secundario:
= cuando existen asimetrias (propulsivas, aerodinamicas o masicas)
= cuando conviene volar en condiciones de vuelo no simétrico (por ejemplo, en el caso de
aterrizaje con viento cruzado).
El centro de gravedad esta en el plano de simetria, por lo que su posicion no afecta
sensiblemente al comportamiento lateral-direccional del avion.

= Puede demostrarse que los coeficientes de momento de balance y de guinada pueden escribirse
en la forma de vuelo no simétrico:

M
Cy. = +———=0C Cr. Cr: 0o +CpL. 0, = roll t
M, % V25 Lo T CL, 8+ CLs 0o +CL;, roll momen
Cr. = M. C C Cns 0q +Cn; 0
M, = W = Cn, + Cn, B + Cn;, 00 + Cn;, 0, = yaw moment

Ingenieria A ;.'?'\E"‘
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Estabilidad Estatica Lateral-Direccional - 1

= Las derivadas de estabilidad de guinada y balanceo con respecto al
deslizamiento son funcion de:

= Ala
= Fuselaje
=« Planta motora

= La ecuacion C_ se puede resolver para obtener C.G para guiiada cero,
todo y que no sé utiliza este procedimiento ya que por lo general se
determina mediante el analisis longitudinal y se varia el tamano de la
cola vertical.

o CIﬁ deberia ser negativo y con magnitud aproximadamente la mitad de
C,.. para velocidades subsonicas y aproximadamente igual en
velocidades transénicas.

Cgﬂ = Cgb,w + Cgﬁv

F)r 8 D x 7
OTLQ — Oﬂ‘.@w + Onﬁfus + Clﬁ-v + _qu 6% (XCG — Xp)

Garantizar que un avion es estable en espiral:

C,{ﬁ 'CNT—CNB 'Cgr >0

Ingenieria
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Componentes de los Momentos de Guinada - 1

= Recordando que C,_ positivo produce un efecto
estabilizador

= Sustentacion lateral del plano vertical.
= Par del fuselaje - generalmente negativo.
= Deflexion del timon de cola actla aumentado la

sustentacion lateral de la cola vertical. eyt

= Influencia de la estela en la cola vertical:

= Genera un par adicional en la misma direccion en
la que gira la helice.

= En aviones de hélice de un solo motor se corrige con
un angulo de incidencia de 1-2° o con el alineado  |—

de eje del motor. !
= Momento debido al ala se puede ver como un g=
aumento de la resistencia en el ala que es mas * A g
perpendicular a la componente del flujo: iy

= Para alas con flecha positiva este efecto es un {} v @b

efecto estabilizador.

= Deflexion del aleron: al aumentar la
sustentacion en una de las alas también Lwing
aumenta la resistencia inducida, por lo que se
genera un par de guifiada en la direccion
opuesta al momento de balanceo (adverse
yaw)

Aeroespacial Célculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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Componentes de los Momentos de Guinada - 2

= Momentos del la planta propulsora son los mismo que para longitudinal:

= Empuje: Esta nivelado a no ser que falle un motor.

= Cuando falla un motor, el que queda genera un par de guihada enorme, el cual es
incrementado por la enorme resistencia de la gondola del motor que ha fallado.

= Fuerza vertical producida por el motor al modificar el flujo de aire en la entrada
de la gondola:
= Par desestabilizante si la entrada de aires de la géndola esta delante del C.G.

= Propwashy Jetwash es muy pequeno a no ser que la cola vertical se encuentren
la estela del motor.

Lwing

Fig. 16.19 Lateral geometry,

Ingenieria
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Table 23.1 Typical Aircraft Stability and Control Data

Learjet T-38  Cherokee 180 Archer
Takeoff weight (1) 13,500 @ 152,000 11,250 2450
Empty weight (Ib) 7252 | 88,000 @ 7,370 1390
Wing area (ff?) 232 1,560 170 156
Span (ff) 34.2 106 25.25 30
Aspect ratio 5.02 12 3.79 5.71
Wing sweep ¢/4 (deq) 0 35 24 0
mac (i) 7.04 15 173 5.25
Vertical tail area (ft%) 374 15,356 7173 11.4
Horizontal fail area (%) 54.0 376 59.0 25
Derivatives ot Mach =0.8 At Mach=0.19
C.G. location (% mac) 32 25 19 19
Cu, 0.06 —0.042 — -0.07
Cus, (er radian) 0.6 04 — =
Cu,, (per radian) -0.7 -1.9 —0.16 —0.32
Cus, (per radian) -1.6 -1.3 -0.13 -1.1
Cis, (per radian) 0.015 — — —
Ci;, af C;=1.1 (perradian) =~ 0.007 0.017 —
Cng (Per radian) 0.12 0.08 0.28 0.092
C-":i' (per radian) —0.074 —0.098 —_ -0.06
Cug; (per radian) -14 24 -84 -12
C‘ﬁ (per radian) -0.5 -0.30 -0.35 047
C';‘i (per radian) -0.1 013 -0.075 -0.107
Iy (10) (slug-1?) 3 92 1.48 0.107
I, (10 (slug-t?) 1.9 300 2.82 0.1249
I (104) (slug-ft2) 5 380 29 0.2312
@ Ingenieria -
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Estimacion Plano Vertical - 1

Estimacion rapida del tamaio de la deriva vertical para aviones

en configuracion multi-motor en alas

hinge line
4 . ‘ Af /
6'
u 7
// by
1.0 / -
8 k, =11, T tail
/ =10, 3l other configu- ~ :'?P
R . fetioms 02 03 o4 o5 06 o7 08 ) 10
‘25 1 - | 1 1 —
.‘5 25 35 a 45 55 1 NORD 282 13 SKYvaN 21 CL-44C
‘max~ J00T0S 2 AERO COMM. W TURBOLET 22 POTEZ 840
20 | — I l ] Do 3 BEECH 99 : JETSTREAM 23 MU-2G n‘(ﬂ‘
. > 4 AN-4V BUFFALD
L ! DC-8/50 8 L-ton [JET_ TRANSPORTS) P >.20[— 5 w0 200 17 ancosy A “he
< 2 DC-8/63 9 A-30082 ‘g‘ 6 TRANSALL 18 BELFAST K(Jr
s 38 747 10 VEW-614 7 RaNe " HERCIAES ‘J‘P
S 15— 4 L-s00 11 MEACURE s = < B GANERANN 2 twc- , Y ™
< & C-141 12 8 7372/%00 ‘“4’ A1y o foT M0 I ° 2 2
i ¢ 0C-10/10 B AT 2 " owc-8 - 5
~ ? oc-0e ' 1‘9 < 12 ARAVA 2 ot
o . . B
= 10 q
) 10 - = -— - — — - —
2 M O 2 engines
1 p [PROPELLER AIRCRAFT) O 3 engines
.05 “.q"" O 2 saibes 05 : @@ twin vert. tail
A 3 enpines
O 4 engines
] o !
04 06 08 10 2 14 16 18 20 22
0 02 04 06 08 10 12 “ 16
' ve | 2TeCL " Ir'_“c'“wmlm ok
'l: - l;;l t ) v Wio-Wo e kg
o~ "'p
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ion S

1Van

3L Estimac
i 20 |

. — JET (motor-ala)
I

L
0 |v
gl 1 oc-8/60 | 8 L-ton [JET_TRANSPORTS)
<" 2 0C-8/83 8 A-300 B2
@ 3 B 747 10 VFW-614
S JA5— 4 L-500 11 MERCURE s
< 5 C-141 12 8 737/100 e‘éﬁ&
v 8 DC-10/10
"---; 7 DC-10/30
o
«< 10
8 O 2 engines
A 3 engines
0O 4 engines
0 02 04 06 08B 10 12 14 16
Y [ﬁ'TBCL ]
. . a max 1o
D - Maximum Payload Weight (structural limit
max ly (wtu"wp ,
W, - Maximum Takeoff Weight max
Yo - yawing moment arm of critical engine
] Ingenieria N
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Geometry Definition - II

\
2
w

8, AT.C ] P C Potencia motor asimétrico
2l ® Lmax]io Yo OE__LEEI to

Empuje motor asimétrico b {Wy=Wp ) by Wig-Wp

Ingenieria
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14
k
6?

1.2

|
1.0
B .

_ k, =11, T tail
=10, all other configu-
rations

.E M*

15 25 35 45 65
B By o~ dogrees asumir 8,,,, = 25°

Ingenieria
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S, — PROP (motor-ala)

b
02 03 04 05 06 07 08 09 0
s ! 1 1 1 i 1 1
25
{ NORD 262 13 SKYVAN 21 CL-44C
2 AERO COMM. 4 TURBOLET 22 POTEZ 840
. 3 BEECH 99 1S JETSTREAM 23 MU-2G .
@ o H 4 AN-24V 18 BUFFALD 0
201~ § HERALD 200 17 ARGOSY AT e
< 6 TRANSALL 18 BELFAST -
8 7 HS 748 19 HERCULES f X
< 8 BANDEIRANTE 20 DHC-7 I ‘4}
- 9 F-27 Mk 400 s :
wlx-ls.—_ 10 YS-11-A 300 I 1 Dﬂ AL # 3
.-’ n GK:-C . * l:l
< 12 ARAVA 2 ot .
- Te J 9 10¢
= i M -
10 —3 A e e A SR
O 2 engines
"
p PROPELLER AIRCRAFTI O 3 engines
05 — i ! D 8 twin vert. tail
0
04 06 08 10 12 14 R[] J8 .20 22
to [ Ctnglio g
'V w‘o-wpw k'
:n&;emena § o 4‘.1,.‘
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Estimacion Plano Vertical - 3

Estimacion rapida del tamano de la deriva vertical para aviones
en configuracion motor en fuselaje

10(
s,y
St [JET TRANSPORTS
o8}
06}
04}
O-—-—-+0 DEVELOPMENT
L 1 L A | »
.020 -.02 -04 -06 -08 -_1gn c__,z -1
+
Bs npi
h
f, .
2
e o )
RN
\ ‘\\\ AN
cg
ko]
b
— I A i
. l |
@ Ingenieria )
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C o L‘)‘f‘gff hi 1/2 bi 1/3 E . h
nap = MG hy, by, kg = 0.3 +0.75 fmez _).105
Ly Ly
b 35
P
—0.017 = high wing
D2 AC,, = ¢ +0.012 = mid wing
C. =—0.053B%5L P +0.024 = low wing
ng, P S-b
A0 :
S“l" [ O JET TRAINERS AND FIGHTERS
Sb * SINGLE ENGINE PROPELLER
osk AIRCRAFT
06 i
LDat . .. 0
.02 - 1 | - L L L ]
4] =02 -04 =06 -.08 -10 =12 =14
C,+C,+ C
n n n
B¢ By Bp

Fig. 9-24. Rapid estimation of vertical
tail volume for aircraft with fuselage-

/8

=
*f‘



fme

Estimacion S, — JET (motor-fuselaje)

JET TRANSPCRTS

O-=~=0 DEVELOPMENT

'uz ._I - —-—L—.—.—A—I_—-—" ol
0 -0z 04 -08 08  -10  -a2 -
Ch +Cp

fffffffff



fme

Estimacion S, — PROP (motor-fuselaje)

O JET TRAINERS AND FIGHTERS

Sb ® SINGLE ENGINE PRCPELLER

08 AIRCRAFT

06

Q04

'02 %

0 -.02 -04 =06 =08 -10 =12 -.14
Cp + Cn + Cn
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Estimacion rapida del tamano de la deriva vertical para aviones
en configuracion motor en fuselaje

CnB — Estimacion rapida — No valocl;realz L Sesly [ hy, 1/2 bﬁ 1/3
c, =C, +C,. +C e 7S b \hy, by,
ng ngg ng; "By ]
I >35
hf hf
1 hf max
: I hy
- TR kg = 0.3 +0.75—me — 0.105
= \‘\\% R f f
NN o
AN p .
kg Cny, = —0.053B, 55— F

1 1
/4!1 Alt
B, — number of blades per propeller
<l Ibfi N — D, — diameter of propeller

|, — distance frpom Xcg to prop of
propeller

1 [ —0.017 = high wing
MAC’%_ = ¢ +0.012 = mid wing
Z +0.024 = low wing

SHe
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{ Design Di.vJ
Speed’ |. Average| Tail| i .. nln 5 Hinge | Balance 6, Tabs
ALEGeEE Eype v s_11 Ah \ : Airfoil Ser:-:i.on t/e L ryve = ] Sy | pos. Bitio - ma:.t -
kes l‘!D s b h EREAp ¥ * B A 2c’ 1c deg. |deg.
EAS - - deg. z deg.|deg.| — |deg. = h ¢ - s

Wright Flyer (1903) - |- 163 | 5,72 | 1 0 |curved "plates" few M -.357] 0 0 - - - -1 -
Scottish Aviation Pup .229 | 4.40 | 1 0 12 E |- |- .70/ 0 |.377 | 60 - 25 (27 | T
Cessna 177 .202 | 4.00 1 0 |NACA 0012/0009 10.5 | .600| O 0 25 - - =
Aérospatiale N-262 260 | - .285 1 3.84 |.568 8.2 230I5 mod. inv. 15 ¥ - - 1.015( 0 . 242 75 31,1/36.2 T/S
Fokker-VFW F~27 Mk200 288 | .5t {,229 | 6.00 |.400 0 |NACA 63A-014 mod. | 14 F - - .962| 6 .198 78 42.7 22 125 T
Lockh. Hercules C-130B 325 .64 | .313 | 5.20 |.358 7.5|NACA 23012 inv, 12 F - - 1.000f{ 0 332 65 15 40 | T/S
Lockh. Electra 188A JT11 | L2646 | 5.25 |.335 8.6 F - - .800| 8,5 .247 65 15 30 T
Bristol Britannia 310 301 | - .282 | S.14 |.500 | 6 |RAF 30 mod. 13 P| = - |1.040| 0 .300 | 66 30 15 (35 | T/s
Cessna Citation 500 .260 | 5.20 |.500 NACA 0010/0008 9 F - - .755| 9 .310 67 -
Hawker Sidd. HS-125/400B 370 |.825 |.283 | 4.00 |.580 | 19.6 10 F - - 6771 0 .408 58.7 25 9 124
Agérospat, SN-600 Corvette .237 | 4,79 |.523 | 28,6|neg. cambered 9 vV {2.517.5| .e40{ 0 .320 64 - 15 |25 s
Yakovlev YAK40 .207 | 4.33 |.430 | 11.5 10 vV {3.0(6.0} .621| 0 .377 70 - 25 |25 =
VFW-Fokker 614 330 | .74 | .28t | 4,50 |.400 |20 v |1.5}12,0| .834/10.5] .273 67 20 |25 T
Fokker-VFW F-28 Mk1000 390 | .83 |.255 |3.83 |.480 | 27.5|NACA mod. 10.45 | Vv |2.67(8.33] .972| 0 | .197 | 78 45 15 |25 | T
Aérospat. Caravelle 10-R 375 .87 |.204 | 4.03 |.326 | 30 |NACA 65-011 11 F - - .995( 0 .235 75 - 12 30 -
BAC-111/200-400 410 | .86 |.256 | 3.38 |.600 |25 10 v .908| 0 274 65 41 25 ]
McDonnell Douglas DC-9 project .89 |.242 [ 4,21 |.310 | 32 |DSMA;9.5%/8% 8.75 v |2 10 .941| 0 .280 70 as 15 |25 S
McDonnell Douglas DC-9/10 .89 ;295 4,93 |.352 | 31.6 8.7 v |l 9 1.147( 0 .280 70 35 15 |25 s
Boeing 737/100 398 | .89 |.319 |4.16 [.380 [30 |[12%/9% 10.5 v 1,140 7 | .224 | 75 - 20 20 | S
Boeing 727/100 .95 |.221 | 3.40 {.400 |35 8.5 v 12.5| .902(-3 {.230 | 75 - 16 |26 | s
Boeing 727/200 .95 [.221 | 3,40 |,400 |35 8.5 vVi]o 12 11.062(=3 230 75 - 16 |26 S
Dassault Mercure .275 [ 3.79 }.360 | 32.5 8? v 1.050| 0 .251 75 - -
Airbus A-300B 420 | .90 |.267 |4.13 |,s00 | 32.5 M |3 12 1.068 .295 70 - -
Boeing 707/320 .95 [.216 |3.37 |.421 |35 |Bac-317 1.6 v | 0.5 |14 .630] 7 .251 15 |25 | T/S
McDonnell Douglas DC-8 proj .95 |.215 | 4,04 |,329 | 35 |DSMA-89/-90 8.75 v |2 10 .626(10 .225 75 35 10 |25 S
McDonnell Douglas DC-8/10 .95 |.203 [4.04 |.329 | 35 [DSMA-89/-90 8.75 | v |2 |io 59010 .225 | 75 35.2 16.5[27 | s
Lockheed L-1011 Tristar 435 | .95 |.371 | 4.00 |.333 |35 8 vi]o 14 .928| 3 .215 77 - 0 (25 -
McDonnell Douglas DC-10/10 .95 |.346 | 3.78 |.375 | 35 9 ViS5 15 .855(10 .235 75 30 8.5(11 -
Boeing 747/100-200 445 | .97 |.267 | 3.60 |.264 | 37 9 vV i]3 12 |1.000{ B.5| ,185 77 31 17 23 T
Lockheed C-5A 410 |,875 |.156 | 4.89 | .364 | 24.5 10 v |4 12 .700|-4.5( .268 |. 65 30 10 |20 -

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

** 5 = servo tab; T = trim tab
Table 9-2. Horizontal tailplane design data




A H, Vue Max. sv Airfoil Section | Average s 1 S Hinge leancel AL ;Tnbs!
Aircraft type cross-| 5 a\v j\v t/e ;hv -s—l: Position| Ratio | max. ' . Remarks

kte| = | kts | wind root / tip V' |root/tip : ;

EAS| EAS kts deg. 1 Te, | Zec deg. | |
Wright Flyer (1903) .045 | 2.91 0 "flat plates" - .0133 1 30 | 42.8 -' ibipiane in fronmt
Scottish Aviation Pup 30 . 182 .89 |13 12 .0750 | .350| 64 { 25 | T |Horn balance
Cessna 177 . 20 |.107 | 1.41 |35 |NACA 0009/0006 | 7.5 |.0411 | .368] 60 | |
Scottish Av, letstream .60 | 85 L212 | 1.64 | 42 .0820 | .350| 65 i ! :Horn balance
Aérospatiale N262 260 90 30 184 | 1.60 9.5 | NACA 0012 mod. 12 .0763 | .270| 68 31.2 i‘i‘!C :
Fokker-VFW F 27 Mk 200 288 .51 78 30 +203 | 1.55 3.3 | NACA 63A-015 mod.| 15 .0765 | .218| 76 44,6 20 éT{C I
Lockheed Hercules C-130E 325| .64 | 93.5 .180 | 1.84 18.8 | NACA 64A-015 15 .0575 | .239| 75 35 iTic !
Lockheed Electra 188A L7110 110 145 | 1,93 | 14,0 | NACA 0012 12 .0707 | .250]| 69 25.8 :§35 I T |
Bristol Britannia 310 300 197 | 1.65 |10 RAF30 mod. 13 0774 | .225(60/67 30 25 ?T.’S |5r * 16° Eor CL-44
Aérospat. Corvette SN-600 90 77 | .88 |s0.3 9 .0720 | .250]| 72 25 30 1 T |
Cessna Citation 500 191 1.58 | 33,0 | NACA 0012/0008 10 .0806 | .220( 75 iT
Hawker Siddeley HS-125/400 | 3701{.825 | 90 61 1.19 | 52 11.5 L0548 | .197| 72 25 28.5 | T | Approx., T-tail
Yakovlev YAK-40 62 | .81 |47.5 10 0442 | ,222| 78 . 10 i T jT-—tail
VFW-Fokker 614 330 .74 JA74 ) 1,28 | 32,4 .0682 | .321 35 | T/s |
Fokker-VFW F 28 Mk1000 390 .83 T 25 .203 | 1,00 | 40 NACA mod. 10,15 .0910 | .187| 78 30 33 | iT-:ail
Aérospat. Caravelle 10.R 375 .87 +106 | 1.24 | 37,9 | NACA 65-011 B .0379 | .25876/40 24 I i
BAC-111/200,400 410| .86 30 |.132 | .91 |41.0 ' 12,5 |.0482 | .254| 70 0| | | T-tail
McDonnell Douglas DC-9/10 .89 <192 | .95 | 43,5 DSHA 1 L0810 | .270 68 35 30 [1/c T-tail
Boeing 737/100 400 | .89 .268 | 1.88 | 35 12 AN | .250] 75 [ T |
Dassault Mercure .232 | 1.96 | 35 9 L1025 | .221) 71.5 { ;Split rudder
Boeing 727/100 .95 .238 | .78 |55 9 0905 | .168] 80 J | T-tail
Airbus A~300B 420( .90 | 103 .204 | 1.62 | 40 12.5 L1020 | .248| 70 . , l '
Boeing KC-135 L1431 1,49 | 3y 10 .0628 | .250| 65 20 !s |
Boeing 707/120 107.5 L1468 | 1,62 | 31 10 0656 | .282)| 65 25 s
Boeing 707/320B .95 122 L4641 1,81 | 31 10 L0626 | .242]| 65 25 1 S :
McDonnell Douglas DC-8/10,50| 405 | .95 Vyor 34 |.122 [1.91 |35 DSMA~-111/-112 9,85 |.0494 | .269] 65 37.2 32.5 1 c
BAC VvC-10/1101 380 | .94 142 [ 1,10 | 38.5 L0453 »251 ] JT-tail.
Lockh. Tristar L-1011/1 435) .95 30 .231 1.83 } 35 10 L0830 | .161] 70 ] |
HcDonnell Douglas DC-10/10 .95 30 2220 [ 1.92 | 40 | ~i2Z/000% i L0811 | .145] 62 23/*5-5: | Tandem rudder
Boeing 747/100,200 4451 .97 [103/138 30 L0196 | 1.38 | 44 L0990 | 173 77 42 25 ‘ T ESplit rudder
Lockheed C-5A 410 |.875 43 191 .B& | 34,9 L0951 | .191 -l i'T"““

1

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

T ‘e 9-3. Vertical tailplane design dat
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Dimensionado Estabilizador Vertical

0.4
Valores Recomendados

=
W

Recommended
(NASATN D-423)

Cnﬁ (per radian)
ot
3 ]

i

0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0
Mach Number

Figure 23.4 Recommended Cnﬁ values.

..........
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Estabilidad Estatica Direccional - I

Componente pro/pulsiva — fallo motor

abilidad Estatica Direccional

N
C, = = Cng, B+ Cny 82+ Cog B+ Cny B(— TY, DY, Y. — XA
qs.b "o ! Sw  qSw qS..,( @~

Ala, fuselaje y plano vertical =™
C C C C _a 3_2'3
na an + u + "B ‘ B (X AXP)

Contribucion Ala

2 6}«'1\: "'}c inA
Cnsfcfi ! _[ tanA HcosA—‘i— A® 6 AL)sm B

47 A wA(A + 4 cosA)

A= Flecha del ala c/4
A = Aspect Ratio

Fuselaje (gondola)
Crgge = —1.3 VO;l‘;:w(3’,j:5ro1‘undidad Dy

anchura
Contribucion Fuselaje

] Ingenieria .
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Estabilidad Estatica Direccional - II

Tail contribution. Contribucion Deriva Vertical

Aerodynamic
center

oo

(Cnﬁ.V)ﬁx = ka, (1 5 "'a_pj‘) Ny ‘72
Q
=3 I —

3.065,/S 04z,
+
1 +cosAcs  dymax

do

(I + -3—.5) ne = 0.724 + + 0.0009A

d f max i the maximum fuselage depth, N
A the wing aspect ratio,

wing quarter chord sweep,, A
Z,, 15 the vertical distance:
ay lift-curve slope of the vertical tail

Fig B5

1
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Fig B5

12 -

¥ |
0
| 3 4
by
2ry

Fig. 3.75 Empirical parameter k as a function of by /2r, (Ref. 1).

b, vertical tail span measured up to the fuselage centerline
r, es average radius of the fuselage sections underneath the vertical tail

. 2,
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Dimensionado Timon Direccion

= Timon de direccion tiene que ser lo suficientemente potente para mantener
control direccional para:

= Fallo de motor: Velocidad 1.2 V;; mantener =00 C,=0=

= — +
Npower=-De+T) L GooSrei b
(negative moment as shown)

= Mantener velocidad en linea recta para vientos cruzados de 0.2 Vo con f=11.59

= Deflexién de timén de profundidad +200°

N
MW L C

ng, Cr

C,=0= Cﬁ.ﬂﬁ +C,;, or
= El drea de timdn de direccion se obtiene resolviendo por T

= Elegir el valor méximo para fallo motor o viento cruzado Ns,. — _O’chaV Wrt

Vit = (ferSvr/bScer)

0.8
0.6
T
0.4
0.2
0
0 0.2 04 0.6 0.8
Npower=-De+T) Lo
(np:gatlve mor:wm as shown) SR/Svt

Figure 21.14 Rudder effectiveness chart (from datfa in Fig. 9.10).

Ingenieria
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fe
= +N
ar | —
Vir = (tvrSer/bSe) !
|
But i Byt
i
(negative moment as shown) -
-
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Equilibrado Lateral-Direccional - I

Vuelo rectilineo y contante

— mgSln(b] COSYI = (Cysﬁ| + Cyﬁ 6:1, + Cy,s ar:)qls + FYT\

0= (CIEBI + C]maa: + C|m5r.)ﬁ13b + LT. p Componente de

/ empuje asimetrico
0= (CnﬂB] + Cna“éa, + Cnbrﬁr,)ﬁle + NT;

Sin asimetrias propulsivas, v con la linea de empuje neto pasa por el Xcg

Fallo de motor crea aumento de resistencia ‘ Momento de guinada adicional

Ny, + ANp = (Fgg)Np

Table 4.2 Effect of the Propulsive Installation on Fog; Eqn (4.72)

Type of Fixed Pitch | Variable Pitch Low BPR High BPR
Powerplant
Forr 1.25 1.10 1.15 1.25

Ingenieria
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0.8

0.6

0.4

0.2

0 0.2 0.4 0.6 0.8
SR/SvT

Figure 21.14 [Hudder effectiveness chart (from data in hig. 9.10).

1
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Estabilidad Estatica Lateral - I

= El momento de balanceo depende de:

= Ala (geometria y ubicacion) Table 4.2 Dihedral guidelines

= Alerones. Wing position
= Plano vertical. Low Mid High
- Pla nta motora: Unswept (civil) 5to7 2to 4 Oto2
Subsonic swept wing Jto?7 ~2t02 ~5to —2
« Fallo motor Supersonic swept wing Otos -5t00 -5t 0
= Ubicacion

= El efecto del diedro es la mayor componente del ala en el par de balanceo:

= El angulo de diedro tiene un efecto estabilizador manteniendo el avion
nivelado al producirse un deslizamiento lateral.

= Cuando el avidn entra en un angulo de inclinacién se produce un deslizamiento lateral
hacia el ala mas baja la cual aumenta el angulo de ataque.

= El par de balanceo es proporcional al angulo de diedro.
= La flecha del ala genera un efecto estabilizador:
aproximadamente 10°de flecha positiva ~ 1°efectivo

Para flecha negativa el efecto es inverso, por lo que es necesario el aumentar el diedro
fisico para satisfacer los valores de diedro necesarios para garantizar estabilidad lateral-
direccional.

Ingenieria .
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Estabilidad Estatica Lateral - II

= Influencia del viento cruzado de deslizamiento en la ubicacion del
ala
= Ala elevada (vista frontalmente)
= el viento cruzado de la derecha aumenta o.
= €l viento cruzado de la izquierda disminuye o.
= Se general un par de balanceo negativo: CIB <0
= Ala baja (vista frontalmente)
= el viento cruzado de la derecha disminuye o.
= €l viento cruzado de la izquierda aumenta a.
= Se general un par de balanceo positivo: CIB >0

= Aviones de ala baja utilizan el diedro para compensar el CIB >0

High Wing — - —”ﬁ\_‘

Low Wing = — E-..._e/— — T

Ingenieria
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‘L Efecto Dihedro

REQUIRED LIFT

Dihedral

angle

ACTUAL LIFT Dinedral——

angle

APPARENT LI

MASS \ 9
= __{;::‘________--____l. -
SIDESLIP - \
Velocity - \
RELATIVE WIND b g Weight [\
STRIKES TOP OF THIS sidestip — o) Y Gt vt
WING, DECREASING acting to cause sideslip
» ITS ANGLE OF ATTACK
RELATIVE WIND STRIKES
SIDE OF VERTICAL
STABILIZER CHANGING ITS
ANGLE OF ATTACK
RELATIVE WIND STRIKES BOTTOM VAV avA _
OF THIS WING, INCREASING ITS i o nte ke
ANGLE OF ATTACK longitudinal axis)

(c)

Ingenieria
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Estabilidad Estatica Lateral - III

= Los alerones aumentan la sustentacion en una de las
alas y la reduce en la otra generando un par de
balanceo.

= La cola vertical contribuye positivamente a la B
estalcalllldad Iatcc-j:rall deIIaV|on al estar eCII clentro ; T
aerodinamico de la cola por encima del centro de N R
gravedad del avion. I ‘FT“\» V.

= El caso de fallo de motor es el mas significativo en < 7

par de balanceo si la estela del jet incide directamente <~

en los flaps. 4

= El aire del la estela del motor tiene una presion i3
dinamica mayor, por lo que genera mayor

sustentacion en un ala. Si la estela solo esta presente

en una de las alas, genera mayor sustentacion en una de
las alas por lo que se genera un par de balanceo.

= El par de balanceo suele ser por lo general bastante menor
que el par de guifiada asociado por el fallo del motor.
= La ubicacién de los motores sera tambien
importante para determinar su contribucion al par de
balanceo.
= Si estan substancialmente por encima o por debajo
del centro de gravedad el empuje de los motores
contribuira al momento de balanceo con una fuerza

normal, la cual sera estabilizadora si los motores esta
por encima del C.G.

Aeroespacial
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Momento de balanceo debido al deslizamiento - 1

CIB deberia ser negativo y con magnitud aproximadamente la mitad de
CnB para velocidades subsonicas.

Su magnitud es aproximadamente 0.0002 I" (T" en®)

&
Cuy=Cy +C i ™
8~ By T By Co = C, CL +(Cihr + Gy,
SV Zy Zy
(Cg.ly = = ay — —ny = = (Cpgly — .
BV Vs, b B radjanes
W oW Ay 1/radianes /
zy = distance from the center of pressure of the
vertical tail to the airplane's x-axis (positive
for vertical tail above the x-axlis). (C )'__: __\C" “’F 2(1 +2X)
Aerodynamic /1 4 3(1 + )\)
center

Altura vertical del ala Ancho del fuselaje

por encima del fuselaje\ \
A Zy(D+ W)
Cwaf -— . /bz A
Dy
Profundidad del fuselaije Iy
High wing C,yingas = —0.0344 /rad B
Middle wing C ;g s =0
oty Fig. 16.21 Dihedral effect .;rsmp, (Ref. 10) Luw Wing C'rﬁ wLnErfug = +u'ﬂ453;rﬂd

. .
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Momento de balanceo debido al deslizamiento - 2

= Aunque hay procedimientos para estimar el efecto de la flecha en el dihedro,
tomar la hipdtesis que aproximadamente 10 °de flecha positiva ~ 1 ° efectivo

ASPECT RATIO ASPECT RATIO
0 1 2 3 4 5 6 7 8 0 1 2 3 1 5 >
0 W_ —— T _'_ ' o — _'— T T T Y . g | o T
-2 - ) = Jo
40
-3 + -3 pP 45
-4L -4 -
-s5L
TAPER RATIO=0.5 -5 /
=4 -6r // o
/ Ae/4 (deg)
- N &
C'ﬁmq . TAPER
TI. (per radian)
€ G
fg Bwing
Ct‘j . CL -t (Cf3)1‘ + Ctg Cy per-vaman) FIeCha
W Cl wf
[ Ingenieria Fig- 16-21 Dlhedral e'fec‘ Of chep. (Ref. 10)
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Figure 21.10 The C;ﬂ of straight fapered wings with zero dihedral.
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Dimensionado del Aleron

Pb
C, =D=Crp(§]+(:jaaﬁﬂ (21.17a)
where
C,, = dC./d(Pb/2V) is the damping in roll coefficient (determined from
Fig. 21.11)
C.5,=dC./do, is the aileron control power derivative
P  =roll rate in radians per second

&, = aileron deflection

Rearranging Eq. (21.17a) to solve for the roll rate yields

_2V Cig, 5

| P= ; (21.17b)
Table 23.3 MIL-HDBK-1797 Roll Requirements b C tp
V — velocidad en maniobras
I 600in1.3s
I 450 in 1.
- 300in15s Fe de errata (el ultimo 0 es grado)

IVA 900iIn1.3s
VB 200in1.0s
IVB 3600in2.8s
e 200iIn1.78

Ingenieria
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MIL-HDBK-1797 places all aircraft in one of the following classifica-
tions, Class I, Class 1I, Class I1I, Class IVA, Class IVB, or Class I[VC:

Class |
Small, light airplanes such as

« Light utility
+ Primary trainer
+ Light observation

Class IVA

High-maneuverability airplanes such as

*

Fighter—interceptor
Attack

Tactical reconnaissance
Observation

+ Trainer for Class [V
Class IVB

Air-to-air fighter
Class IVC

*

*

Air-to-ground fighter with external stores

Ingenieria

Aeroespacial
i . s

Class i

Medium-weight, low-to-medium maneuverability airplanes such as

» Heavy utility or search and rescue

 Light or medium transport, cargo, or tanker

+ Early warning, electronic countermeasures, or airborne
command, control, or communications relay

+ Antisubmarine

« Assault transport

« Reconnaissance

¢ Tactical bomber

» Heavy attack

¢ Trainer for Class II

Class Il

Large, heavy, low-to-medium maneuverability airplanes such as

» Heavy transport, cargo, or tanker

+ Heavy bomber

+ Patrol, early warning, electronic countermeasures, or
airborne command, control, or communications relay

+ Trainer for Class 11
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Figure 21.11 C,p for straight wings (data from [6]).



i Contribucion de los alerones

= Se utiliza un método de franjas. Se divide los alerones en franjas

Brazo del momento de la franja
rk 9L Y:S; cosAp.1.
GLY,
Swb

Cfﬁa -

ac, _ 9Ce\" Stapped ..\
aaf = 0.9K/(aéf) Srcf LOSA;.”

|
|
|
|
|

Cnaa = - O.ZCLC%“

| ] | L
5 N .
» - ]
1
o6
g \\
S - \ .
- \\\\‘k;\ e
- 1o
a&) P ‘1 ;53
(86, ) ' — . + i*}j 4 | ’\\}5-4
o ) . 7 L . ) \q\\{ 1 | __»___I___;,_ |
“‘ 1
| | e
0 T ‘_"_ "_ 1 ,15 a4 1 T T $_ 1
cple 0 20 40 60 850
Fig. 16.6 Theoretical lift increment for plain flaps. (Ref. 37) HArTeRE e

Fig. 16.7 Empirical correction for plain lift increment. (Ref. 37)
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Control Lateral-Direccional - I

= El control direccional es eﬂ'ercido por el timon de direccion y el control
lateral por medio de los alerones.

= Los movimientos de balance y de guifiada estan acoplados:
= una deflexion de los alerones, &, produce momentos de balance y de guifiada.
= una deflexion del timdn de direccion, 8, produce momentos de guifiada y de

balance

= Cx, - potencia de control direccional y representa la capacidad del timon de
direccion para cambiar el equilibrio de momentos de guinada del avidn
= cambiar el angulo de resbalamiento:

una deflexion del timoén de direccidn 8, genera una fuerza lateral en la cola Ft, la cual da lugar a
un momento de guifiada Mz respecto del centro de masas.

Ax
M "
R

vz

Ingenieria
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Control Lateral-Direccional - II

= C,;, Se llama potencia de control lateral y representa la capacidad de
los alerones para cambiar el equilibrio de momentos de balance, y por
tanto para cambiar el angulo de balance:
= una deflexion de los alerones &, genera variaciones de sustentacion en las

dos semialas, las cuales dan lugar a un momento de balance M, respecto del
centro de masas.

[*] mgermern a i ."'?'f‘
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Control Lateral-Direccional - III

C.s. Y. Cus, representan el acoplamiento entre los controles lateral-
direcionales.
= El acoplamiento C;;, representa el momento de balance ocasionado por la fuerza
lateral generada por 8-
= depende de la distancia entre el centro aerodinamico del estabilizador vertical y el eje x.
= El efecto representado por Cy;, se llama guifiada adversa:

= al deflectar los alerones no sdlo la sustentacion de las dos semialas es distinta, sino
gue también lo es la resistencia aerodinamica de ambas, o cual da lugar a un momento
e guinada
para evitar la guinada adversa se suelen dan deflexiones distintas a los dos alerones, de forma
que el incremento de resistencia sea aproximadamente igual en las dos semialas.

PL;/—\
L :
—y - ot
M:r/\
Rudder deflected ) u’P “ A L2.
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Control Lateral-Direccional - IV

m CNﬂ es el indice de estabilidad estatica direccional, cuya principal contribucion proviene del
estabilizador vertical, el cual actia analogamente al estabilizador horizontal en el caso
longitudinal:

= si se produce una variacion del angulo de resbalamiento se genera una fuerza lateral F,en la cola, la cual da
lugar a un momento de guifiada M, respecto del centro de masas que tiende a alinear el avion con la direccion
de vuelo (esto es, a disminuir el angulo de resbalamiento), es decir, el estabilizador vertical proporciona
estabilidad direccional.

Direccion
de vuelo

Viento incidente
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Control Lateral-Direccional - V

Con respecto al movimiento lateral (de balance):

= el avidn puede considerarse en un estado de estabilidad neutra, es decir, ante una variacién de angulo de
balance no se genera un momento que tienda a recuperar la posicién 'de partida, sino que el avidon mantiene
el vuelo con el nuevo angulo de balance.

=« En los casos de movimientos longitudinal y direccional ocurre lo contrario ya que los estabilizadores (horizontal y vertical)
generan momentos recuperadores.

= La componente lateral de la sustentacion hace que el avion se mueva lateralmente, es decir, introduce un
angulo de resbalamiento.
Ala establlldad con respecto a esta perturbacion se le llama estabilidad lateral.

. es el correspondiente indice de estabilidad, llamado efecto diedro, debido a que la principal contribucion
V|ene del diedro geométrico del ala:
= en aviones con flecha, ésta también contribuye.
Respuestas del avidn relacionadas con el problema lateral-direccional son los movimientos conocidos
como el balanceo holandés (Dutch Roll) y la barrena.
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