Estimacion de Pesos - VI

= Cargo Transport Airplanes: W = 0.0081 (Wy, NS (/)% (14 ) Teomay 2580 Ate r rl Z a_] e - 3
«  Raymer Method 7 Wasrimee = 0.0379K0 (1 4 FL/B OB WEND RS0

3 KE (easan) AL (1 + 5500

f Vais 13 Vo
W i = 0.0026(1 + H,/H, PRSNGSRS (o) L4l Mer/e) 0
il g

= Flare: Velocidad de aterrizaje Vp= 1.15Vg,,
» El avién decelera desde Vv,= hasta 1.15V,,, por lo que la velocidad media es 1.23V,,,,
= Rodadura en pista: después de la toma de contacto el avién rueda durante
varios segundos antes que el piloto aplique frenos:
= Velocidad inicial es Vi v la final es cero.
= Si hay thrust-reversal, se aproxima con el 40-50% del empuje negativo.

T3 20K o Ky (W L2282 ] e K {2
= 00106 K W NP ELLNEIT NI VI
= 0032 K, Wi NPAL NG

W i ascling
=
W,

o tanntiog

\ o541 = No se puede utilizar el thrust-reversal en velocidades bajas X . 1
AR A A S i g N 1 Ciltatol . [ !
Vi - 1 ! P Do
o = S.0N O8O, Wi = 2,408 VE“4(1 + WK 40 + VW 1 ! 1 ; X
y =24 . S P H
, Xego, —P1
W= 148 NP (1 4 NN 9521, e 1ot Woiomia = 1.73 WL Toecu - ] a0 1 | |
-~ - 1 Wieprs . Vev, . -
S Wy = 22W, Ww"""‘“'“’ °'°m‘~‘:*:, sy ) " \ . " ‘I""'“’ veo r Neg > ; ;
N rnialed L L T e AN S W Yt luttutni .
W s = . SOOKK NESN (L 4 B Sedaonay Vel 100 . e Xegn > i
\ - . Wie = 0,002 gy Wiindiog = 3.0 10° W, - — - '—‘—"'——r"‘m“ e [
Wt = 0.26TINKE, + B w e > (57 % R sittya = R(L;’_b)ﬁ a(Z- ;) WermoacH misTaNcel [ FLARE | FRER ma Xeg »,
W7D, I
W -7 Thlp #3460 00 W ity suege = 2.4 % [cargo foor area, §t* GROUND ROLL
e = 7.201 REIRL $26 30 [ 8,-t) e 0L LANDING mSTANCE
a 30/10/2008 —Ciiculo-de-Aviones-©-2008-Sergio-EstabsTTioncero 57 W Fig. 1718 Landing snalysi.
.
LY 30/05/2008 Calculo de Aviones @ 2008 Sergio Esteban Roncero 2 W
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Tema 10

Sergio Esteban Roncero

WeLlcos§ | v v ,
- Departamento de Ingenieria Aera

R = —— . - -
T Y Mecanica de Fluidos
1= 51:: . Figuire 417 Gromelry of e Steady. Level Turn |

At this point, the concept of load factor, n is introduced:

L = oW
n = | feosdy
ind
gsintdy g 1
Q, = - L= 8- L
! U cosg, U, w=w
and
_gsindy g 5T
R, = T, —nulun 1
= 14/12/2008 Gl de Aviones () 2008 Sergio Esteban Forcers s ¥
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i Revision de las diferentes areas

= Diseno y Sistemas

= Aerodinamica

m EStructuras y Pesos

= Estabilidad y control

= Actuaciones y Propulsion
= Diseino

rrrrrrrrrr
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Diseno - |

= Diseilo CAD mas detallado:
= Mostrar evolucion del disefio.
= Dimensiones mas precisas de todos
los componentes para realimentar:
= Aerodinamica.
= Estabilidad y Control
= Estructuras

= Distribucion/descripcion interna de
los elementos.

= Adecuacion fuselaje a carga de pago
= Cabina de vuelo

= Zona de almacenaje
Distribucion de carga de pago
Sistemas

Vet
Onmie | %] |
Sdem| R -
Dewek
Mg i

$1

ere de, dufgod -“ 4

Ingenieria
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Diseno - ||

= 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

Ingenieria
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Aerodinamica — |

= 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

Ingenieri a .
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Aerodinamica — |1

s Estudio 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+...

Ingenieria A
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Meétodos mixtos, XFLR5 + meétodos clasicos

Métodos Alternativos

i a L = . , .
Designation isgram | oy, w G| 0 | om [Feteemel  Definidos en el Foro de Aerodinamica
(degrees) Lmax
Baslc serofoll
g e 1.29 15 75 | —.085 | TN 459
.30¢
d:ll::: ::;:50 c—:‘%\ 1.95 12 4.0 - TR 427
30¢
Slotted flap_ Cl:?\ 198 | 12 4.0 -~ TR 427
deflected 46/ : — B — Plain flap-lift
ShE T ;Iah flap-drag 0.95
: 25 : —_— e ) 25
Split 2.16 14 43 | —o0.250| T =
e | TN i i e T H R
Ry | = | - R R S
plit flap (Zap, . i ¥ -0, ) L= - ; :
il lop (21 % 2.26 13 4.43 0.300 |. TN 422 2 ‘ﬁj sing o 00—
.30¢ hingad at .90¢ , | —¥-— Double-Fowlergag /
Split flap (Zap) c}:\ 2.32 | 12,5 4.45 | —0.385 | TN 422 t Akl riiec €
deflected 45 @ st / 2
e 'S 0.15+ &2
Fowler flap | com— 2.82 13 455 | —0.660 | TRsaa E / 8
deflected 40° \ :
§ Wik o
= : e IR R - =
uF:l::';I:%ﬂ C:Phh\ 3.09 14 4.1 —0.860 | TR 534 3 i % i 0'.1._. ©
e e
Fixed slot  Le—— 177 | 24 535 | - TR 427 0.05.
Handley Ps P g B T o . ]
urdsres’ e 1.84 28 4.1 TN 459 s T R
Fixed slot and « 10 20 30 40 50 600 70
:30¢ plain flep Q\ 218 | 19 3.7 - TR 427 .
deflected 45 Flap deflection (degrees)
ag:td siot and o
- lotted fI —_
duflected 45° CK 4 e S TR 427
Handlay Page slot and
A40c Fowler fisp fC:F’“\ 3.36 16 3.7 | —0.740 | TN 459
deflected 40 f
ﬁgﬁgaes acial : -
- S N Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 10 Us=



— B — Plain fap-iift
T ;Iahﬂap-dmg
2.5 __'_-"i'!-smﬁ-ﬂuuad.d g iiliiii e DEE
| = &= Double-slotted- -
—g-— Double-slotted-drag ;ﬁ“
1 -_— _ .-'Q:' :
er o ‘E': Doub =T 0.2+
| — nnuehl ""?’ _
€ - il il i
s | BERHRARRANE. __
@ 15 - 10.15-
= ' | / 1
S .
u i o] : freed
& 1] 0.1—
05 10.05-
10 20 30 40 o0 0 70

Flap deflection (degrees)
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Aerodinamica — IV

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 parabdlica 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

Ingenieria A
Aefoespa?fa‘_' Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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Aerodinamica — V

s Estudio Aerodinamico mas detallado:

= Estudio de resistencia de trimado

= Incluir Cp,

.rlm agn .
Coordinar con departamento de Estabilidad y Actuaciones
= Metodos Clasicos
. . E(C, FF.QSua

= Composite Build-Up Methods (Covumone =~ g2 4 €y 4 Coyay

= Métodos modernos

= XFLRS:
XFLR5 No proporciona resistencia parasitaria de cuerpos sin perfil

Calcular las propiedades por separado de las distintas superficies
aerodinamicas

Casos especiales
Winglets: empleando superficies verticales o tramos del ala

= 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

Ingenieria .
Aemesp??f?‘_' Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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i Estabilidad - |

= 1° - Trimado longitudinal
= Seleccion de ubicacion S,

= Seleccion de S,
= Timon de profundidad

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

= Seleccion S,,.
= Seleccidn superficies de control:
= Alerones & timén de direccion
= 39 - Analisis de Estabilidad Lateral direccional
= Estudio de respuestas dinamicas

Ingenieria

- 2-}.«._
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Estabilidad - |1

= Revision del estudio de equilibrio para nuevas configuraciones.

= Realimentacidén con aerodinamica

= 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

s 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
geomeétricas
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

Ingenieria .
Aemesp??f?‘_' Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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Analisis de Vuelo Equilibrado - IV

= La resolucion de los valores de trimado (a y d.) 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 avion tiene que ser capaz de satisfacer
restricciones que no estan consideradas en las ecuaciones de trimado:

= Resistencia afiadida por el angulo de ataque del avidon
2 dc Sc 2 dt St

2
Cp, . =KI[Cp o +——FK|CL ] + =K [CL,] + ..
trimme q S q S
Cr, = O, 0 | stenci
: ¢ 8¢ 9 incremento de resistencia
siendo & K[Cp,a]” = ACDitrim inducida asociada al
CLc — CLe;C Oc trimado del avidn
: . Superficies de control
Avion al completo P 1 ¢Célculo para todas los segmentos de las misiones?
K, = ———,  Solo se ha optimizado para una misién — CASM
K — 1 T Ag ey ¢Estudio CDit . bpara todas las misiones (Alcance y Autonomia)?
T Ae K.o— 1 Depende del tiempo disponible de cada grupo
" mA.e.”
Ingenieria . .-W"
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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
Cr,. =C + ——C 1+ —C 1 — —
b bawp T g g T he ( 805) q S "o O
- dc Sc dt St
Cr. q S Clocs, T S CLJ%‘Q
= ¢Qué hacer entonces?
Aeroespacial Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 17 U¥



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

Ingenieria
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Analisis 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

%%
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)

Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 19 *
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Analisis de Vuelo Equilibrado - VIII

Caso 1
a
; . 2 Wg
Caso 1: avion volando con Cy . = —-
Caso 2: avion volando con C . = % I:>
Caso 3: avion volando con C,. — %
nicio —= —  cruise —=  final
qS qS qS
20
Caso 1: =% > Cr, . W :
0% a}? - Correqir 5 superfice alar y/o peso
i Cr, +Cr,a+Cr, 0. =) Caso2: 2~ Cu mm)y - Corregir g - velocidad y/o altura
! Caso 3- X < C, - Corregir C;, — perfil/es y/o superficies
o .
u¥

Ingenieria
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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

¢, B, 8z and &,

— (mgsingcosy + Fy )
1
Cy Cy G 1 (@) qS
select: ¢ and solve for B, &, and O, Y6 Yo, Vs, ﬁ
select: P and solve for ¢ , &, and §, Cl Cl Ci S o o LTE
B B 5 ar = 9 q,5b 4
select : &, and solve for ¢ , P and 9§, 1
C C C S
select : &, and solve for ¢ , p and &, n, ny, Ny r — -
L i g NTI AI\TD1
3,5b
L J
:nqgen;?na o >
e L Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 21 @



Equilibrado Lateral-Direccional - VII

Para un empuje (T) y angulo de planeo vy
¢, B, 0, and 0,

' — (mgsingcosy + Fy_)
1
select: ¢ and solve™for B, &, and O, Cyﬁ Cyai Cyér Pﬁﬁ qls
select : P and solve for ¢ , &, and &, ‘ C] Cl Cl ‘Ja | - ]_,-1-‘E !
5 a — < p— '
select : O, and solve for ¢ , P and 9, " . ’ q15b
select : &; and solve for ¢ , B and 9, Cn Cn Cn O
_ y % é,- L rJ - NTI - ANDI
q,5b
. J

= Fallo de motor (One Engine Inoperative OEI)
= Avidn tiene que ser controlable en linea recta.

= Angulo de balance ¢p<5° para V>1.2 Vg

= Se tiene que mantener el flujo de la corriente pegado &, o §, < 25° (20°
como max)
F, Thrust induced side force F,~0

L, Thrust induced rolling moment L,~0
N, Thrust induced yawing moment N,~N; + ANj,

Ingenieria
. 4}:«-.
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Equilibrado Lateral-Direccional - |

Vuelo rectilineo y contante

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

0= (CIB[}l + C]héa: . Clh,‘sf:)qle + LT. P Componente de

/ empuje asimeétrico
0 = (Cpfly + Cyy 8, + Cy, 0:)q,Sb + Ny,

Sin asimetrias propulsivas, y con la linea de empuje neto pasa por el Xcg
LT, = NT, = FT,, =0.

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
Forl 1.25 1.10 1.15 1.25
Aeroespacial Céalculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 23 U=



Deflexiones Timon de Cola — OEI - |

fme

Analisis Simplificado
Ny, + ANp

0 = (Cof3y + Cy 8 + Cnﬁrarl)q]Sb + Np. ‘ Co b + Gy 8: + IﬁISb =0

Calculo de la cantidad de timodn de direccion requerido para condicion OEI

N, +AN
- Cn],.{3 - Tl— Sb <
5 = !
r Cnar
Estudio de sensibilidad: variacion g,U,,§,
Rudder Angle p =0
1:5, ,erdcgg B= <59 ﬁ

AN

+ 40 <

T +20 > TS 4 .!%
B = _}\\ e t

0 \ 1 speed U, —» !I]f V>1.2 Vi

_40'+

Typical Maximum Rudder Angles

Figure 4.15 Rudder Deflection i trol a One Engine Inoperative

Flight Condition

Ingenieria
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Deflexiones Timon de Cola — OEI - 11

Es deseable volar con r0° para reducir resistencia

N, +AN, | Nt + ANp
— Cn - l_ 1 — 1 1
6 . “B qle 6r [ Cn qlsb
r Cn ar

&

Para deflexiones superiores a 25° el timodn de direccion puede entrar en pérdida

2(N7 + ANp )
- v, - . |
Fra pCq, ;.. Sb

Fijando 5.,

d

rmax

V... es la minima velocidad a la que puede ser controlado el avion en condicion OEI

Vme = 1.2V (FAR 23 and FAR 25)
Ve = highest of 1.1V or Vg + 10 keas (Mil — F — 8785C)

Potencia de control del timon de direccion

C

l'lar

Ingenieria N
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Deflexiones Timon de Cola — OEI - |11

Cantidad de Timén de direccion se puede reducir si se permite ¢$>0

Variacion timon direccion

Vs Angulo de balance

Variacion timon direccioh
Vs. Tamaiio Deriva Vertical 900

Ingenieria

“ i
[} Aeroespacial
L rT—————

* Right engine inoperative

Y

¢ as shown
is negative

* Sea-level
¥ 270 fps
Rudder Angle + 30 7 | -
O , deg % 20
} r10
- 10 0 + 10

Bank Angle, ¢, deg —®

Figure 4.16a

Typical Maximum Rudder Angle

Typical Maximum Rudder Angle

Vime

+ 40 <
Rudder Angle | = — 5° j\
S, . de -
' T & 0.50
N
+ 20 —
N 0.75
NS 1.00
Factor times vertical tail size 1.25
| | | 1 1 i
200 300

Figure 4.16 Effect of Bank Angle, Vertical Tail Size and Airspeed on the Rudder

Figure 4.16b

Angle Required to Hold a One Engine Inoperative Flight Condition

Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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Deflexiones Aleron — OEI - |

Después de un fallo de motor, previo a la accion del piloto se produce
un deslizamiento
Ny + ANp
Bmax = = Cn,q,Sb

Analisis Simplificado

Para mantener las alas niveladas la cantidad de deflexion de aleron

Lrl C (NTI + ANDI) - LT]
P

C, C,,4;5b

Para deflexiones superiores a 25° el aleron puede entrar en pérdida

Ingenieria
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Viraje Estacionario - |

0=~ (Cp +Cpay+ CDihihl + CDéef)e])ijS + T, cos(¢pr + a))

. Rb
mU,R; — mgsinp; = (Cyf; + CY.-Q—[}] + Cy, 0a, + Cy,0r)q;S

Qc

— mU,Q; —mgcosP; = — (CLU + Cr oy + G 5 20,

+C, 1h + CL 0c )q;S — Tysin(¢py + ay)

Rb _
(Iz — Lyy)R,Q; = (C, By + C 720, eR cl&daa, + €, 0r,)q,Sb

Q,C
~ LuR;* = (C, + Cim,0; + Cy 26

R;b
[oQiR; = (Cq,B; + Cn5:— 30+ Cn, 8a, + Cn, 8:);Sb

+ C h + (:m{,,J 6el)q]SC

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

Y: ™~ 00 gttt Y -
N : .
Horizon Ql = 1“)} sin q) 1
Turn Radius, R - R [ — ,lp I coS (b I
Horizon ywvw
Fr777 777777 777 7 s 7 il 77 s A S 2 7 7 A T 7S — — — —
Mr, =Lt =Ny =Fr =0,
Figure 4.17 Geometry of the Steady, Level Turn 1 I |
Ingenieria i _‘.}.r
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Viraje Estacionario - |

Condiciones de equilibrio en Viraje Estacionario

Turn radius

u,”
— — - R, =
W = Lcos¢, U, = Ry, g tanh
) n = 1/cosg,
SN
Q, = gsin“ ¢, 5 (n _% v gtang,
U, cos ¢, 1 1 U,
and
sin Turn rate
R1=gU¢1=n{gj n? — 1 L = nW
1 L Factor de carga
Y, . N4 . ‘ 1l’l
Horizon
Turn Radius, R,
Horizon ' w
Figure 4.17 Geometry of the Steady, Level Turn

Ingenieria
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Viraje Estacionario -

: Rb _
mU;R; — mgsing, = (Cy f3; + CY.-Q_[}] + Cy, 0a, + Cy,0r)q,S
Rlb
R b
I, QR; = (Cnﬁ|31 + Cp = ZUI + Cna 631 + Cnaé )qle

Lateral directional-equations

N Cy.-bzglsjmq)

_Eyﬁ Cvee Sl T B 1
| I,; — Iyy)g?sin3 i
G, € C {63 L = {( “ yy)zg e C bgsm2q)

y o o q,SbU,“cos ¢ " 2U,
C C C 0
I Mg ns, “a,_ s I,,82sin3 ¢ . bgsind

q,SbU 2cosp 2U,>
:nﬁtg%espac:al
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Estabilidad

= Modelado definido (derivadas de estabilidad).
= Preparando estudio estabilidad dinamica.
= Simplificacion aproximaciones
= Modelos mas precisos

= Estudio de los modos:

Ingenieria

Aeroespacial

M Z,
U,—Z,

Longitudinal
Lateral direccional

(X + Xr,)
Ly
Uy —Z5

T 1
‘s e e ™ o o ° < e
L 1

(M, + 1

X, Xq
Z. [ Zq +|[ 1:|
Ui—Za M, {Z[+£ N
Mzr,) gz + Mo+ Mr,) =527 + M,
0 1
Y, |
0 Y, Y. -U, gcosd, O
1
L, + Al[Nﬁ+ NT/,] L +AN, L +AN, 0 0
(1- AB,)Y, 1-AB,  1-AB
B,L,+ Ny + Ny, BL +N, BL+N, 0
(1- AB, )Y, 1-AB,  1-AB
0 1 tand, 0
0 0 - 0
cosd,

1
< © = © <
L ]

oL

— g cos
—gsinfy
oy —Fg4
[

[

1- AB,
1- AB

L&A + AN,

+| BiLs, + Ny,

s Definicion del modelo de estabilidad dinamica:

Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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Criterios de Estabilidad

Si hay autovalores positivos (inestables) emplear Criterios de Estabilidad

(Definidos en detalle en Tema de Estabilidad - Fase Detallada)

Table 4.1 Criteria for Static Stability of Airplanes
Perturbed Variables
Forces v W
and u v w = a= X
U, U, P q r
moments
a(Fl‘\x + FT:)
Fy +Fp [ o <0
= CD, >0
p(F,, + Fr)
Fa, +Fy, v <0
= Gy, <0
p(F Fr
—{T“‘a; 2 <0
Fa + Fp
AL + Ly) d(Ln + Ly
LA + LT B <0 ap <0
= C <0 = C <0
i) P
P(M, + Mp) 0 PM, + Mq) >0 (M, + M,)
My + Mg 80~ a q__ <0
=~ Cp, >0 =Cmu40 =~ Cp, <0
a(NA; N9 oo B(Nﬁa: N.) <0
N4 + Np p
= C"n >0 = Cp <0
Notes: 1. All perturbations are taken relative to a steady state: U, V,,W,,P;,Q,, R,
2. Blanks in the table indicate that there is no stability consequence

Ingenieria
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i Autovalores

Autovalores B n — parte real del autovalor
l=nFo O

w — parte imaginaria del autovalor

w, = Vn? + w? — frecuencia natural o= w /1 e
- n
§ = —— — amortiguamiento :]l ll:
" n=—Cwy
Time to double or half
0.693 0.693
tdouble OT thaif = in] = ]
n
Cycles to double or half |- ¢
w
Ndouble or Nhalf — 0110m — Ollol—gl
Logarithmic decrement
et B  _ 0.693 0.693
6 = loge en(t+T) —nl' =2n ) C_,Z__ Ndouble - Nhaif

Ingenieria N
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Aproximaciones - Longitudinal

short period undamped natural frequency and damping ratio:

Z

— (M, + =4 M.

. N Zan M C _ ( | U] (1)
Ny ~ UI a 5P zwnﬁp

autovalores

B . 2
Sep = - t.:spmnsp == anﬁp‘/l — Csp

phugoid undamped natural frequency and damping ratio:

Wy, , = — gz"- Con = = R
Noh U, Ph 2mnph

autovalores

. 2
Sph = - t‘phwnph :t Jmnph\/l - Cph

Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 34
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Analisis de Estabilidad Longitudinal - V

Derivadas de estabilidad dimensionales

g o q,3(Cp, + 2Cp)) 7 T qiSct,
- mU, o 2mU,
_ q,ScC
q;5(Cr,, + 2Cr, ) ~ §,5¢C, Mo o R
= : 1 Zq = | T 1,
Ty mU, 4 2mU, vy
) ,
~§8(Cp —Cp) - q,5C;, v, = 15¢Cm,
Xa = m 28, Tm @ 2y
_ q;S%UCp, + 2Cp) B
— 4;5Cp M, = Iy,U %5 Cr
X = S yy“1 Mg =
S, m ZIYYUl
T qS(C, +2C) q:5%Cpn, +2Cp.)
b mU Mr, = : ‘ q,S¢Crm,
. Iyy
—4;8(C + Cp) q,5¢Cn,
L = M = remeeemmmam e
o m o

Ingenieria I yy
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Aproximaciones — Lateral-Direccional

dutch roll undamped natural frequency and damping ratio:

~ 1 _ Y
wnd ‘/[ p + U1 (YBNI NﬂYr)] g _ o (Nr + UI:

q =

2wy,
approximate spiral root

- (LgNe = NLo)

| = . Ts = — Sspiral
Spiril (Lg + N ﬁAl)

S = 8

i

[

XZ ™
B, = Xz
x ! Izz

the criterion for spiral root stability A —

1
(LBNT — NBLI’) > 0

ot}

o

~

rolling approximation

S4 = Sron = Lo T, = — 1/Lp

nnnnnnnnnn
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Analisis de Estabilidad Lateral-Direccional - V

(me

) qISbclﬁ Derivadas de estabilidad dimensionales

q,5Cy, L
Y, = p
p Il Ixx
N, = q,5bC,y, N = q,Sb2C,
B~ r =
q,SbC L = IS, ” Hatl
— 11 Yo p =
P 2IxxU
g XX\“ | _
ms q;SbCh, q,5bC,,
NT = b Na — i
q 2 d IZZ ) I'z.z
7,bC, e
Y, = f r =
" 2mU, 2L, ~ )
TS, TSHC,
P o,
= SO q,SbC), 212U, I,
Y. = q Y, Lﬁ = <
8, m ) Ixx
CNT,B ~ 0
qlSCYas, L. = qISbclar
Yy = 3
' Im Ixx

Ingenieri a T
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Estructuras

Aeroespacial

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.

;-}.‘:..,
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i Estimacion de Pesos - |

s 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

: ;-}.‘r,
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‘L Estimacion de Pesos - Il

ol ey W/S & T/W
3500 40‘00 45'00Wr0fs [PaISOIOO 5560 60‘00 l ‘
X W,
S&T W, & W,
0.75 5 0.30
b 6.3cos A /2 0 b S
- _ 0.55 w W W
W = 0.00125Wrpn,,; 1+
" Torenb T cos A b,, t, Wro cosA
/2, " P c/2,,
f&qemen’a‘ N I 4}:«.,
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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:

Ingenieria
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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

Ingenieria
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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
w, 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

Ingenieria e
. A )
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i Estimacion de Pesos - V

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

Ingenieria .
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Vertical Tail &
« Horizontal Stabilizer

N4
Keel Beam
Fuselage - Wing Covers
cockpit

“[; Central Wing BO;}):':/ 6&
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‘_ THE COMPANIES

us. CANADA AUSTRALIA  JAPAN KOREA EUROPE
B MBoeing M Boeing M Boeing B Kawasaki M KAL-ASD M Messier-Dowty

B Spirit M Messier-Dowty M Mitsubishi M Rolls-Royce

M Vought M Fuji * Latecoere

M GE Alenia

M Goodrich Saab |

FIXED ENGINE CENTER FORWARD FUSELAGE
TRAILING EDGE FUSELAGE Nagoya, Japan
i Nagoya,Japan Chula Vista, CA Grottaglie italy
K 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 ‘
HORIZONTAL HWHEL \:II'ELI.
STABILIZER agoya, Japan
. ENGINES
Fogoia, taly GE-Evendale, Ohio
EHTEH WING BOX Rolls-Royce-Derby, UK
oy, Janen FIXED AND MOVABLE
AFT FUSELAGE — LANDING GEAR LEADING EDGE
Charleston, S.C. Gloucester, UK , Tulsa, ODklahoma
SOFTRIGHT @ 20CT THE BEOQEMNG COMPANT
:r&geniena i l
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Propulsion y Actuaciones

= Estudio en precision de las actuaciones segun

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

= Calculo de los angulos, velocidades, T/W, W/S.

= Estimacion de consumos de combustibles por
segmentos:

actualizacion de fracciones de pesos

s Calculos de:

|
= Potencia requerida y necesaria.
= Andlisis de velocidades:
=« RFP
« Optimas
= Definir posicion palanca para cumplir velocidades RFP.
B 1.06(1 -2
Wy Wy
Ingenieria .
Aeroespacial

Empuje (T) requerido vs. necesario.

@
LY 30/05/2008

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
- 2 (VL)
R> o i D'Eg =0.20512,

(Ej/\—- 1.23 Vian “\v o
n=1.2 L
e .,
J I \ "1\--\\_ DOWN  BRAKES

hre € R ~ coSyaimy) hoBsTACLE v ¥Y=Ym ArpLIED
AN ]
) i T S——
/_—_rs—»r——tnu\s[_;_. Srg— Sy ———
o _ FI FRE] ;
\SI% R sitiyenp = g(r D) *R( T 1 ) WPPROACH DISTANCE! mn::'c‘[ E HRAKING

—_— ROLL DISTANCE

="\w~ I j
/D GROUND ROLL
TOTAL LANDING DISTANCE

Fig. 17.18 Landing analysis,

Vois 1.3 Vo

TOUCH

P
Céleulo de Aviones © 2008 Sergio Esteban Roncero 32 Us

Wo = Werew + Woagioad T Wiwet = Wempty
Wf We
Wo = We+ W, — | W, — | W
0 e+ p+(WO) O+(W0) 0
We+ Wy

NCONLE

W, /Wo= W, /Wy X W,/W, X Wa/W, ... x W,/W,_,
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. Donde Estamos?

RFP =) W/S & T/W

=T W \ 7 ’

- T
T Woo W,
tioiter qg S W, Weo Wiciser

S W, o.18}

- . . N . 0.22F
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 >

| S R
Elegidos TS N B\ N ¢Cumple?

R S S — isi
wi i A — Requisit
W,S, T N T equisItos
p-TOTAL GROUND ROLL-% CLIMB
TOTAL TAKEOFF IMSTANCE

o e RFP
Analisis de Actuaciones
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Estimacion Fracciones

< M
! \?
"""" A
wﬁmwu e ;1 Cé)
w
/B - -
ToMo 3.2 Hintoricel missen sogment Analisis de Actuaciones
weight fractions
{Wt’, Wf I) YoLmm
Warmup and takeoff 0.970 \ -~
Climb 0.985 n )
Landing 0.995 - Y
s\:{;:n.r nc;!.i\n’, 1\"‘:5‘:‘ e ,:r':‘:‘"‘/
e ! - - “y
o e oo e |

B
—_—
TOTAL TAKEOFF DISTANCE

Fig. 1717 Takeoff analyss.

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

¢ccumple?

"':*;:IJZ;E;,
Elegidos |:> Requisitos

Velocity (fps)

Power Required (hp)

Figure 3.3 Power required for typical reciprocating-engine aircraft at
constant alfitude.

Ingenieria
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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

2° 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

e e e
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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) Vo — (potencia maxrima)

Ingenieria
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fme

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

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

Cp, = Cp,, + kC2.

i ; Va ~ _('YT) J‘ 2 i
5y = - por Db (1+ lﬂ-ﬂ) — =D =5pV5Cp, —
P sL P Tp 2 9 H;'
Cp = —

= Consumo: ©pV2s
= 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

Ingenieria

; -
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Modelo — Combustion Interna

= Potencia: Variacion (V,h)

T

a m

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

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

Cp, =Cp,, + r’{?C’Ei
DV 1 (S.SF
(SP =

np Bhpst

) |:> T — D——pI SCh, |:>
oW

= Consumo: constante para Vy h EAVEXS
= 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

P
« 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

Ingenieria . "'pr-
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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 operacién
Tiempos de vuelo
Consumos de combustible
Alcances

Ingenieria . '_.}, -
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Entrega Final - |

= Disefno:
= Disefio CAD completo.
= Mostrar evolucidon del disefo.

= Justificacion del disefio y por que
deberia de comprarlo.

= Que avances tecnologicos o que ideas
hacen que vuestro disefio sea unico.

= Aerodinamica:
= Estudio polar extenso en diferentes
configuraciones de vuelo:
= Configuracién limpia y sucia.
= Métodos empleados para la mejora de la
eficiencia aerodinamica.

s Estabilidad:

= Revision del estudio de trimado para
nuevas configuraciones.

= Revision estudio de la estabilidad
Estatica.

= Estudio estabilidad dinamica:

= Requisitos FAR en amortiguamiento,
respuestas.

Ingenieria

Aeroespacial -9

“Calculo de Aviones” Designs - 2008-09........ ,

= EIC, ., sepuede extender con el ust
Leading Edge Slat.

= El procedimiento es similar al visto p:
aumento

i&)rreccic’m Cmax CON Leading Edge Slat

?-
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Entrega Final

m Estructuras:

= Propulsion y Actuaciones:

Ingenieria

Estimacion de Pesos - VI
. -, = Cargo Transport Airplanes:  Weg = 0.0051 (W3 N, "SI A%1/e)gs (1 + 0" (cosd) ! 55
Revision centro de gravedad. e e e inp st
. - e - W = 0.0026(1 + H,/H "B WISNO L 050K 085 (cosA,) 140 /e) 03
Distribucion de pesos revisado. @

Variacion del centro de gravedad en
segmentos aplicables.

Cargas y ubicacion del tren de aterrizaje.
Justificar empleo materiales en diferentes W TN 0 ) K o Wi~ LN

, Wiamaniag = 0.05TTNE ' W2 9507
A
invalled  unkesta bed W, = 62.36 NS K,/ 1000)" ™ W0
alreas. Winsuncan = 4.509KK NEH N (L, + BLY Sndivonioy i (11000 iyl
002 handiing = 3.0 % 107* W,
Wopdensdics = 0.26T3N(L, + B Winssice = 0.002 g L “

Perfiles internos si es posible. W7 291 LS ey v = 24 (cargo foorara, 6

ng 1y

W o= 0. 3280K o0 K (WNPLOES222 () 4 K
u tanding = 00106 Koy WOEHNQ3] 04 NonN)syol"

W, = 0,032 K, WHSSNPILDNDE

nese landing
r

TBTIAR N ION D 9 /2 611 g0 9 g0 228
Uinchuskes s induaion)

Wogee =5.0N,, +080L,. Waa = 2.405 V¥ (1 + VW) (1 + W/ VNS
" Aystam.

g

s =
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i Actuaciones Integrales — Autonomia I

RV vV VD)

dW - "C€T~-=CD~ —cw >

™ VWD) o VL, (W,
R e

Calculos de potencia requerida y necesaria.
. Optimizando para Jet — minimo empuje
Diagrama carga de pago-alcance. g (M)E D G W A, T

. W LD TWw/s) \5)q av " Wis s hevis oD MW,
Diagrama de la envolvente. I
V‘S‘.‘“a:!,‘g"“' = % % Clq'ﬂ-iﬁ:l;hém = %g D;‘sf‘a";‘“' - GS[CD” * K(\@)z} = 95(Cy + Cag)

Optimizando para Pistdn — minima potencia

32
e <G 1 -1/2 Von = [2W J K
F="=2p,85——= (W - W, s
P v 2 oo Ch ( 1 0 ) power pS JCDO 3CD0

£u [ feSCiCLa,
w, Y 2w Cp W

Dy, = qs(cbu + 3Cpy)
power

L]
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