08

06

04 05 06 0.7 08 > 09 Fig. 17.1 Geometry for performance calcalation.

Fig 9. Variation of the range parameter

Actuaciones Detalladas
Tema 12

T V(L/D) ¥ L W
R = [ _ - = i
L] l_CW dw CD&( )

THRUST OR DRACG-Ib

- r——— Sergio Esteban Roncero
- e o--F-massss Departamento de Ingenieria Aeroespacial
— LT e Y Mecénica de Fluidos

MAX
MIN  MIN iy sPEED  SPEED POWER REQUIRED

8000 POWER  DRAG  pisTON.PROP JET
REQUIRED | = JET THRUST POWER
iy | - AVAILABLE
- -
- - PISTON-PROP
- HORSEPOWER
000 < ' AILABLE.

y A¥
== '___“_..-f'-r- 'll.:l FROP RANGE
0100 100 30 400 500 se0 700

VELOCITY-firs

Fig. 17.2 Thrust and power.
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i Outline

Introduccion.

Actuaciones y Ecuaciones del Movimiento
Segmentos de vuelo

Vuelo rectilineo, nivelado y constante.
Analisis de despegue.

Diagrama Carga de Pago-Alcance
Bibliografia.
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¢Donde Estamos?

0.34

0.32F

RFP =) W/S&T/W  _-
o

%? 0.221

T - Ty Wisiter | KWy, Wigiter Cpoq N
ﬁ - T”:” I!"r: (? "’[ I"i": e u+li?f,;) oi;.
016

3500

£ & &
T T T T

W/S & T/W
Elige

“i\‘\‘;ﬁﬁ‘

L L 1
5000 5500 8000

—8— Takeoff —#%— Cruise —>— Climb

Tum —%— Max. Thrust Landing

Elegidos
W/S & T/W

Elegidos

Estimacion
W >

¢Cumple?

WS, T Wl

b Requisitos

TOTAL TAKEOFF IMSTANCE

RFP

Analisis de Actuaciones

Ingenieria

@ .
[} Aeroespacial
“ ES - Urvwernadit O Sevita *
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' Estimacion Fracciones

-

o 3. Historcalmision segmen :> Analisis de §ct aciones :> .

weight fractions

{Wt’, Wf I) Tevmm

Warmup and takeoff 0.970 . - hi
Climb 0.985 " _
Landing 0.995 ta .

BEGIN TO  TAKEOFF (_:‘:Etlhll

START ROTATE  Vevrg .o
V-0 | ! A ™ BomsTaCLE
&? """" & ! AY
—

T —-I;;r:ﬁu— Srr —-l-— ¢
TRANSITION TO | ¢y
e TOTAL GROUND ROLL- CLIM MB

B
—_—
TOTAL TAKEOFF DISTANCE

Fig. 17,17 Takeofl amalysis.

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

We

: Vi = F_"_’ _K_
| i over NSN3y ¢Cumple?
Elegidos j o :> Requisitos

W,S,T |:> % 100 200 T a— 500 Vg‘,“:,g';‘”‘ = - ‘% _, ’-C%o RFP

Velocity (fps)

Figure 3.3 Power required for typical reciprocating-engine aircraft at
constant alfitude.
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Pautas para mejorar actuaciones

= Pautas para mejorar actuaciones:

= 19 Calculos con minimos del RFP.
= Asumir que el perfil de vuelo en los segmentos de subida y descenso no recorre distancias horizontales

20 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 posicidon de palanca asociada para la velocidad impuesta:
=« ElI RFP recomienda una posicion de palanca para cada segmento (como punto de partida)

= Por lo general la recomendacion de posicion 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
= 49 Calcular la posicién de palanca asociada para la velocidad optimas (que seran diferentes de las impuestas
en el RFP)

= Velocidad de crucero 6ptimo, velocidad de subida dptima...
= 59 Modificar la geometria del avién (Cdo,k, S, etc...) para que la posicion de palanca asociada para
velocidades optimas sea también Optima
= Optimizacién de las actuaciones del motor elegido

T 3
- F}_l
P - e YA T X
v 2 PsL
:' T —orTer (14 2=202) (1,00 — 0,49-\/ﬂ_f) O spTsr (14 2= 2ar2) (1,00 — 0,49-\/.-”?) P
: 2 0 2 PSL
. U U Uy U.
S _ e~
B Aeroespacial Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 5 U=



autas Actuaciones

:LP

= Diagrama de envolvente de vuelo
= Diagrama de carga de pago - alcance
= Analisis de mision completa

= M

ision base:

= Velocidades de operacion
= Tiempos de vuelo

= Consumos de combustible
= Alcances

= Carga de pago

= Mision mejorada:

Ingenieria

Aeroespacial

= Variaciones en mision: carga de pago, alcance
= Variaciones en velocidades éptimas

Velocidades de operacion

Tiempos de vuelo

Consumos de combustible

Alcances

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



Actuaciones Integrales
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i Actuaciones Integrales - I

Ingenieria

Aeroespacial

El problema de las actuaciones integrales de un avion es el estudio del movimiento del
avion entre los puntos inicial y final de su trayectoria, para una carga de combustible
dada:

= es decir, la trayectoria del avidn es analizada de forma global.

La trayectoria viene definida por la siguiente relacion cinematica con respecto a un

sistema inercial -
a.r

— _ < Velocidad total (ground speed)
ol

Se van a considerar dos actuaciones integrales concretas, en vuelo simétrico,
horizontal, rectilineo y con el aire en calma (V, = V):

= Alcance: distancia recorrida respecto a tierra.

= Autonomia: tiempo que la aeronave se mantiene en vuelo.
Las ecuaciones del movimiento son L = W'y D = 7, ecuaciones en las que se
desprecian las fuerzas de inercia debidas a las variaciones de V' con el tiempo, caso de
haberlas.

Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 8
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i Actuaciones Integrales - II

El peso del avion en un instante dado puede escribirse de la siguiente forma:
W (t) = Ws + Wg(t),
= Wses el peso fijo (estructura, tripulacion, etc.)
= We(?) es el peso de combustible en dicho instante.

= El peso total disminuye con el tiempo debido al consumo de combustible.

= El parametro que define el consumo del motor es el consumo especifico, ¢,

viene dado por: .
W=—CT

= definido para un turbojet:
= peso de combustible consumido por unidad de tiempo y por unidad de empuje
suministrado.
1. dWp,

e=7 g

= definido para aviones propulsados por hélice con motor alternativo:

= peso de combustible consumido por unidad de tiempo y por unidad de potencia generada.
Vv V
: oY oY, P —
W =—CT PN, 550 1,
T = Py,/V =550 bhp n,/V

Ingenieria

Aeroespacial

y
&
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‘L Actuaciones Integrales - III

Las ecuaciones que describen la variacion de la distancia recorrida y del peso del avion con el tiempo

son.
Variacién de la distancia Se toma el peso Integran entre
recorrida y del peso del avion como peso inicial y final
con el tiempo variable independiente
ﬂ ﬂ Alcance ﬂ

(1’..1‘ i d_.I‘ L,r

: - v (m
dt dW — cgT’ /

aw > dt 1 —> . (m
a . F daw  cgT’ a/' @: / Vi —E

Autonomi.

= La definicion de eficiencia aerodinamica se tiene cuenta.

cuanto menor sea ¢y cuanto mayor sea la eficiencia aerodinamica, mayores seran el alcance y la autonomia.

Para calcular las integrales es necesario especificar un programa de vuelo (/ey de pilotaje), en el que
se defina la variacion de las variables V', Ey c-con W.

= Un ejemplo sencillo consiste en:
= considerar ¢z constante

= Vvolar a Angulo de ataque constante
= en tal caso hay que variar el empuje durante el vuelo.
Ingenieria

. S
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Range and Endurance - 1

= Range Equation & Endurance

dR V.V _ V({/D) e 1 (5)
dW  —CT  -CD —-CW dw  CTr -Cw\D
= For constant altitude (p) and lift coefficient (C,):
. ;’? ."F | 1 CT H’T
Range = i 21: VoL ('\f W, — 1”.'" M ) Endurance = ——L 1n 'f'
- C .‘J pS C D c CD Hl
= For constant velocity (V) and lift coefficient (C,):
Vip, W 1Cy . W,
Range = In— Endurance = ——L1n 0
¢cCp M cCp W
= For constant speed (V) and constant altitude (p) :
Jk _ NS
Range = = tan ! . W, — tan”! T m
c,JkCp, Lpv?sfcp, Lpr?s [Cp,
Endurance = l%tan_l 5 .1 1
C III' L .Do —
| ) | (=",
Aeroespacial
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Range and Endurance - II

Diferentes Leyes de Pilotaje

= For constant velocity (V) and lift coefficient (C,):

Vv C W, C w,
Range =——L1n 2 Endurance = 161 In—2
c Cp M cCp M

= Range and Endurance for Prop-airplanes

v v Imperial Units

—_— — C
C Cpowcr n bhp 550 np

P L,6 (W 350 i
= e b))
rr V(L/D) VL (W) power / bhp /

1

dW = ——/{n W,

v, —CW CD

Ingenieria N
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Actuaciones Integrales — Autonomia - I

Autonomia en vuelo con angulo de ataque constante:

= La condicién de vuelo o = const equivale a C, = const o=, + 2,
. . o™ 54
C, = const equivale atiene C, = const v,
" 9 D Cp = Cp, + kC3,
= £ = const. o
= Se supone ademas ¢, = const. E = i

La autonomia viene dada por .
P _»Peso combustible

1 MYrdw 1 W 1 (W)
tqy=——F = —FEln_—, < > ta =—EIn(1 4 ==,
! CE /H} W g Wy B \

Peso total
Interesa que ¢ sea pequeno, £grande y W./W.grande;

p no influye.

El angulo de ataque que maximiza la autonomia es el que maximiza la eficiencia
aerodinamica, esto es, el que corresponde a G,

1 _ Wg |
tA - _Ema.t' 111(1 + ,f ).
max (._E II _C,’ J

Ingenieria
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Actuaciones Integrales — Autonomia - II

Optimizando para Jet — minimo empuje

s o —t(s) = &= | o= |, ewle) - (5)(0)+(¥)

1= 1 _ qCp, N K K ‘ 3(T/W):pVCDO_K 2K _0
w L/D (W/S) S/ q 1% w/S S YpV?

W | K Co\2
Vmin thrust = 2_ - CL . = —--—C:"l:)0 Dmil& thrust = g5 CDO + K % = G'S(CDG + CDO}
or drag P C Do g}"tlirlahsmm K or drag
Ingenieria i
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Actuaciones Integrales — Autonomia - II

Optimizando para Motor/Hélice — minima potencia

3 v 1% M ol /L L\ /(1 W;
€ ey, = O350, = e= |, -] o (5) = (5) (e)~(w)
(L\( ™ Wi\ _ (L\/(550m,\, (W .'
= (o) (Goer) () = (5) (Gt ()
9 (LY 8 2W/pV3S B v |2¥
av (ﬁ) v [Cﬂﬂ + (4KW?2 jp? v432J] =0 ‘ \J pS 3Co.,

H' "l
“ IILJWSCJ E]‘__ dw_lf '[pr 1/2 -1/2
e e S (W)

!J

Vain = sz K Dy, = QS(CDO + 3CDO) G =

power pS 3 C Do power plnéla:r K

Ingenieria .
Aeroespacial
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Actuaciones Integrales — Autonomia — III
Motores Helice

Ingenieria

Aeroespacial

E"‘,[: dw _E‘Q_dW =_£"’QW 1 dw
Pee Mo C€TUp dyycT Uy W °

Introduciendo la sustentacion como parémetro

3
__['ne dw __('nmeL? [PS dw 77CL2 Ty I
E ¢ cp W W ccp V2 w32’ E= 2pS 7“: Wo

0 —— 0

; pscy

= Se maximiza la eficiencia de la hélice 7
= Se minimiza el consumo especifico , |
= Se maximiza Ig c_arga inicial gle combustible aumentando ) W, W,
= sevuela maximizando ¢;2

p
= Se vuela lo mas bajo posible para que la densidad sea maxima

Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 16 &
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Optimization: Range & Endurance

3000

2600

2200

Drag
(Ib)

1800

1400

1000

10

o|r

5000

2000

1000

Max E- Jet

14

12

4

Max R - Prop

\ID] = 1/ (2JCnK)

Best Loiter

W\:

Best Cruise

/ Speed

0.4

0.7 0.8 0.9 1.0
Mach Number

Figure 3.7 Cruise and loiter performance of composite lightweight fighter at 36,000 ft and W/S

Ingenieria
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= 40 psf (see Table 3.1).
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Max R - Jet

L/D for maximum (C;/C}?)
L/D=0943(L/D)__

Max E- Prop

fSC
CLmin = KDO
power

Dyin = qS(Cpy + 3Cpy)
power




Table 3.2 Values of C, for Maximum Range and Endurance

Uncambered Wing

Mission

Range—jet
Range—jet
Range—propeller
Range—sailplane
Endurance—sailplane
Endurance—propelier

Endurance—ijet

Maximum jet range,
constant throttle

Maximum jet range.
constant alfitude

Maximum propeller
endurance

Condition Maximize Value of C,/@
Constant alfitude Cl%/Co Co, /3K
Constant throttle C./C3* Co, /2K
Constant aftitude C./Co JCu /K
Minimum glide angle C,/Cy JCo /K
Minimum rate of sink iy e 3Cs [K
Minimum power required /G m
Minimum thrust required - Coy /K

Use Cy= Cy+KC? fofind L /D or C./Coand (L/D)__ V(2/Ca, /K)

[ ,fC.::r,l’.'Z

D Cp+KCy /2K \chm \(”D o = 0943110
,f y 3K

D Ca, +KCay /3K \fdacﬂ_ JWD) o OBGHYD)

L J¥x/K  [3 3 B

D Cy +K3Cs /K WJ 16C5,.K ‘\g g M UL

“Fly at prescribed C, for max range and endurance! Use value of C, 1o size wing for the range or endur-

Ingenieria ance phase of the mission.

Aeroespac...
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Cambered Wing

Ao +XTE

Mission

Use C,} = th +KI.CE b K'{CI -C'ﬂh }I

B=KC,,, K=K+K*

Condition

Range—Jet
Range—Jet
Range—Prop
Range—Sailplane
Endurance—Sailplane
Endurance—Prop

Endurance—Jet

Value of C/¥

Consfant Affitude JA/3K —B/3K
Constant Throftle JA/2K -B/2K
Constant Altitude JAIK
Minimum Glide Angle JAK

Minimum Rate of Sink

J3AJK -BJK
J3ATK -B/K

Minimum Thrust Required JAK

Minimum Power Required

“Fly at prescribed C; for max range and endurance! Use value of C; 1o size wing for the range or endur-

ance phase of the migsion.

CDmin + K (CL o CLmi"_d?‘ﬂ-Q)2 C‘JDO — Csz‘n + chrmén—d'rag
CDmin ‘|‘ Kog’min—d?“ag —|— KC% — 2KCLCme_drag kl = K
ke = 2KCLCy

CDO + klci — ko Cp,

Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 20 U=
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Thrust Required & Available (Ib)
— N

pu®™

— -

Minimum
Draqg or

(L/D)max

_Max Speed (Military)

4.

b)

Aeroespacial -9

100 200 300
Velocity (fps)
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Potencia vs. V

3000

Max Power Available o/

Power Required (hp)

0 100 200 300 400 500
Velocity (fps)

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

e
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Vuelo Acelerado
Despegue y Aterrizaje




i Analisis de Despegue - I

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

= Se establecen una serie de etapas que definen en mayor detalle las
partes del despegue.

= Rodadura:
= Nivelada

= Rotacion YCLIMB
= Transicion hasta llegar al angulo de ascenso R ,x
= Ascension R
e - Ld
= 3 métodos alternativos BN TO Takeore - .,:,,M,,
START ROTATE V=V, '(" "'/
V=0 I \]19- -~
Eﬁ:’ ______ | __B??__ "‘omacu:

SG » 5“ QTR —_— — 5(
ROTATE| .. ,
TRANSITION TO CLIMB
TOTAL GROUND ROLL CLIMB
TOTAL TAKEOFF DISTANCE

Fig. 17.17 Takeoff analysis.

Ingenieria
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Despegue — Método Alternativo 1 - 1

ho

V
' T D
= P W \
— MR
- S B P o G IEr e T Y e SN G e G

R
Vertical Forces

L+R-W=0 =) R-W-L

Horizontal Forces ‘ T—D—u(W—L)=Ed7V
4
T'—D—uR=mdV]dt. g
T g o drv av. (T ] gl 5.
g[W—'u} —Er( - W ):? |::> E—g{_ W,_ui _W'QPV S(_CD_-I’l'CLg)'

Variacion de T(V) y W(t) pero este ultimo se considera despreciable

Ingenieria N
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Despegue — Método Alternativo 1 - II

Modelo simple de la variacion del empuje en funcion de la velocidad

T=T,—aV’

Donde a es la reduccion del
empuje en funcion de la velocidad

dVv T |
— =gr —lvl} _%5 pV-S(,CD —uC, ) :>

1 |
B = %E os(c, - pCLg)-i-a]

.
1
i

(igfiifidiid
FRERRERRERRE

UL

Thanast = (W]
8 _ &

nnnnnnnnnn

Em) dV/di=A-BV’ ) f:dﬁfﬁ

Asumiendo que el avion empieza la carrera de despegue con velocidad cero

y que no hay viento
,
tan h'll Veo

1
[ =
JAB

Ingenieria

Aeroespacial
EB - Urvwernadad v Sevita *

fme

\/:f } = time for take-off.
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Despegue — Método Alternativo 1 - III

5 Vro =1.2 Vsmu
dv dv|d: A—BV =)
ds dsldt vV dszLVj
A— Bl

..

: 1 J A—BV“)
]. "] IE . - 1
Sl_Sl:_E]n(A_BV_)]Eﬁ ‘ SQ Sl 2Bh'\A—BV; .

o A [ ‘J A:gfi_“]
10 = ) :

—> N4

Distancia de despegue

(2 |

w 7 |

S0 = Tos(Co—nC e al NI 1[1 >

¢pS(Cp—uC,, )+ l#—u)—ﬁbps(q) uC, )+a]V,-C,J
Tr=T1,-alV’

Ingenieria .
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Despegue — Método Alternativo 2 - 1

Hipotesis de la velocidad de media Voo = 0.7V
me=T — D — p, (W — L)

P P { — reciprocating engine = 1T =

g T T L piasa 1 b e kieg V;nfty

e ¥ B s e ina O e it Turbojet == T = const
v Altura del ala por encima del suelo
601/ envergadura

Cp, (in-ground effecs) (168k)b)?
* * xyrl ! — —
Turbofan T=ki —kVeo+kVy Cp, (out-of-ground effect) G 1+ (16h @2/

Cp = Cpo+ KCE

W —0.215
Ky, = 5.81x107° for a zero flap deflection §Kucm
K

we = 3.16 x 107° for maximum flap deflection

Modelo de resistencia (efecto suelo)

Resistencia adicional por flaps

Ingenieria =y
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Despegue — Método Alternativo 2 - II

Hipotesis de la velocidad de media Vo, = 0.7VLo

ds
5 T dt = Vo dt

; ‘ d's_ dr_V dt = dV ‘ ~ VedVy d(V2)

C .0

f ds = f Ve, = dVjdt  2(dV./dn)
1] 0

“y, dv""—l[r D W
= [ Vot 2= —(T =D, (W~ L))

d-——vm=i|:i"——lp V2SCo—pr (W — Lo v2sC Voo _ T Poo 2
dt W 270 T T A 2P0 Yoo L ar ¢ W'”"*z(wm) #rCL)Vw]

Modelo de resistencia (efecto suelo) Cpo+ ACpo+ (ky + Gky) C}

o [T

vjn]

Z{W}'S}

Ingenieria .
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Despegue — Método Alternativo 2 - III

ACp, = % K,cm™%215 Hipétesis de la velocidad de media Voo = 0.7V0

— 1
f1 = 3k Cp =Cpo+ ACpo+ (k1 + Gk3) C%
k?’ = 7T6}4R

_.1’2 G 2 2

@=W—ur @& V. =0.7Vo ‘@ Z(W/S)[ Do+ﬁcoo+(kl+—%ﬁ)ci'“rcl-]

ds dr Vo dVy d(v2)
ds = 2 dt = Voo dt = Ve - 4y -d =
di dv, &V ST AVusdt T 2dVe jdn)

d(V2)
dV, - — o
d—?:g(f{r—l—}fgng} ds 23(KT+KAV020)

Distancias de la fase

— de rotacion
o d(V2) o= 1 ( Ka 2) N=1f ircraft
— Sp = n{l+—V = 1 for small aircraft,
b j; 28(K1 + KaV2) * T 2gK, Ky ‘O 7

N = 3 for large aircraft

Ingenieria =y
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Despegue — Méetodo Alternativo 2 - IV

Simplificacion sin el efecto suelo

Voo dV, d(v32)
4V 1 ds — 00 =] — o
7‘5’3 =—{T=D—pu, (W=~ L)] :> dVoo/dt  2dVeo/d1)

m d(V2) v 2
ds =" s =) W [0 dvd)
2T =-D-p,(W~1L) %ty T-D-mwW-1)

Hipotesis de la velocidad de media

VAN 1
= 0. . = S
Voo = 0.7V10 |:> Sg 28 [T— D-P-,,(W-AL‘J -
L [zw Corregir con@.2) Vsra .
sl = S (e /

N = 1 for small aircraft

1.21(W/S) f 2 W .
- — N — )
& 2P Cdmax [T/W — DJ/W — p, (1 - L/ wnu.wm @ o S AC ma 3 for large aircraft

Ingenieria
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Despegue — Méetodo Alternativo 2 - IV

I
2.
3.

5¢ increases with an increase in W/S.
s, decreases with an increase in (Cr )max.
s, decreases with an increase in 7/W.

dVoo

dt

Ingenieria

Aeroespacial
EB - Urvwernadad v Sevita *

1L2ZHW/S) 2 W 1
= + ) ——<
' SPW(CLJMH [wa - wa-#fr [1 _wa Foc S {CL}m&n
/ At the point of takeot!, L = W

Corregir con@.2 Vs, |

B -

Force

T~[D+m(W-L)]

S —— — N — —

|
AT =D —p, (W - L)]

——— —

0 Distance along ground s Sg

Figure 6.15  Schematic of a typical variation of forces
acting on on airplane during takeoff.
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Rodadura — distancias de despegue

Método III

= Durante rodadura, las fuerzas que actian en el avion son el empuje, la resistencia y
la friccion de rodadura.

= La aceleracion del avion se puede expresar en términos de los coeficientes
aerodinamicos, teniendo en cuenta que la sustentacion y la resistencia se tiene que

evaluar aceleracion
= El efecto suelo con el avion . T "
= Tren de aterrizaje bajado “=W'T‘D‘“(W‘L”=g[(ﬁ7_“) +awys(~Co —KCL +“C’“W]

= Configuracion de superficies de despegue.
= La distancia de despegue se calcula integrando la velocidad dividida por la aceleracion
v Vap | \ 1

y [ dir ! Ky 4+ KV}
d(V ) ISE a 13 'F:]" - E_,ql"rz (lgf{'ﬁ)rﬂ(ﬁ;- + K,.ql"":!
" Para S|mpI|f|car Ia integracion se usa el truco de mtegrar V2,
= La velocidad de despegue tiene que ser Voaceorr > 1.1 Vgray tomar 1.2 Vgra
= Ve - Configuracion maxima sustentacion (Peso despegue).

= Configuracion flaps para maximo CL (conf. despegue).
= Tren de aterrizaje bajado limitara el angulo de atague maximo durante despegue y aterrizaje.

o ,»[ r T
S = \ " d VZ) = 1 fn Ky + K Vf Componente propUISora Ky = (W) —u
o 2.8 A% Kr + KAV? 2eK 4 K}' + K V7

St} =

. . 4 2
Componente aerodinamicas  Ka = sr7gy €L — Coo — KCi)
Ingenieria
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i Estimacion C, .. Despegue - I

32—~

= Hay que tener en cuenta en el L e

segmento de rodadura despegue no
se puede obtener el C,,., )

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

4

/

Split flap, 20%c

0
8
g

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

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

Sﬂ pped S flapped §lat geometry
G max = 0.9 [(cfm)ﬂapmd § + (C‘)unﬂapped u}i R Open symbols with slat
ref ref R=6%10°

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

o, deg

-

igure 3.36 Effect of leading edge siat on NAGA 64A010 airfoil with and without
laps.

Ingenieria . _.pr
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Estimacion C, .. Despegue - II

Landing gear drag coeff

L=(05)pV2S4Cy;

~~a C_Ground Roll

ACLmax

LE Flap or Slot

ay O Qstall a

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

0.04 - -

OEe40xXro

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

Figure 10.5 Drag of landing gear.
[+ Ingenigria — " 9
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Estimacion C, ., Despegue - IV

Table 10.4 Landing Gear Drag Coaeffcients

Reference

Aircraft Area (f15) 5 o Landing Gear Configuration®

Fighters

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

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

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

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

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

Large fransports

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

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

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

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

dudl-whesl MLG

Ingenieria .
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Estimacion C, .. Despegue - V

Medium fransports

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

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

Ingenieria i
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Despegue — Jet Airplane - 1

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

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

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

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

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

CLyux Maximum lift coeffcient

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

C,o ~ 0.3
ACLppp,, ~ 03— 0.8

Ingenieria
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Despegue — Jet Airplane - II

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

T C., aircraft lift coefficient at take-off rotation
1 6517 ﬁ — Kk Vy aircraft speed @ rotation I, = 1.1V, — 1.3V}
Sy = In =)
pgSC, | T C,
w YT c C, =8 o —C, +AC
B Ip | I pSVE I~ T ip ™ L e
R
p _
CDm - C*’:'am +KC$T@ ‘ Cﬂam N Cﬂa _I_C*’:'om +Cﬂoﬁm_m
Cpy,,, aircraft zero-lift drag coefficient at take-off configuration Cﬂa — 0006 fo 0012
Cp, Clean-aircraft zero-lift drag coefficient e
Cpy, . landing gear drag coefficient Cﬂﬂm_ i 0.003 7o 0.008

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

Hay que tener en cuenta que para el calculo de los parametros aerodinamicos, la velocidad de despegue (V1,) €s un 70% de
la velocidad de rotacion (Vg). Esto se debe a que como el avion esta acelerando desde la velocidad inicial nula, hasta la Vg,
se toma la media, la cual se puede demostrar que es aproximadamente V;,=0.7V,.

Ingenieria

i S
Aeroespacial Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 40 U=



Despegue — Prop Airplane - I

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

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

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

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

CLyux Maximum lift coeffcient

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

C,o ~ 0.3
ACLppp,, ~ 03— 0.8

Ingenieria
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Despegue — Prop Airplane - II

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

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

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

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

Ingenieria
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i Despegue - 111

No | Aircraft type Coo

1 Jet transport 0.015-0.02

2 | Turboprop transport 0.018 —0.024 No | Surface Friction coefficient ()
3 | Twin-engine piton prop 0.022 - 0.028 1 | Dry conerete/asphalt 0.03-0035

4 Small GA with retractable landing gear | 0.02 —0.03 2 Wet concrete/asphalt 0.05

5 Small GA with fixed landing gear 0.025 —0.04 3 Tey concrete/asphalt 0.02

6 | Agricultural 0.04 —0.07 A Turf 0.04-0.07

7 | Sailplane/Glider 0.012 —0.015 5 Grass 0.05-0.1

8 Supersopic fighter 0.018 — 0.035 p Soft ground 0103

’ Hc.)meb.uﬂt 0025~ 0.04 Table 4.15. Friction coefficients for various runway surfiaces
10 | Microlight 0.02 —0.035

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

Ingenieria
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= Durante la transicion el avidn acelera desde Viaceorr = 1.1Vera hasta Ve ug= 1.2Vera,-
= La velocidad media durante la transicion es aproximadamente de V;g= 1.15Vg7, -

= El coeficiente de sustentacion media durante toda la maniobra de transicidon se suele aproximar como
el 90% del coeficiente para maxima sustentacion con flaps bajados.

= La velocidad vertical media f(n):

L ~ 1pS0.9Cy,, )(1.15 Van)* 12 — n=104 Zng D 15 Velocidad de transicion
W 1pSCy,. V2, o Rg
, . . . . . V2 vZ
= El angulo de subida al final del arco de la trayectoria de transicion: - ( TRl - 01211
gin—1) 0.2¢g

SIN Yelimb = —7 EW—Uﬁ

_ T-D\ _ (T |

St = Rsin Y = R W =R W_L—/.B
hrr = R(1 — COS Vjimp)

Si la distancia de obstaculo es solventada antes
de que termine el segmento de transicion entonces

Sr = /R — (R — hig)?

Ingenieria
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YCLIMB

Yeu ” 2
4
BEGIN TO TAKEOFF 2} Ycums
START ROTATE - > T
- V=V¥10 iR - t /
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S¢ 'l.'bit Str —®— S5, —¥
iy ROTATE TRANSITION TO CLIMB
TOTAL GROUND ROLL CLIMB

Fig. 17.17 Takeoff analysis.



S¢ =

IJ”f v (1 . Kr +K\V? .
28 Jv, Kr +KaV:  \2gK4 Kr + Ky V? YClimb

Begin to
Start rotate
V=0
SG —_— - SR
Rotate
Total ground roll
Sk = Vro. Total takeoff distance
Fig. 17.18 TakeofT analysis.
sT = R sin Y jimp = R( W ) R (W - Z/B) ?T_ \/RZ — (R = h1r)
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One-engine inoperative takeoff flightpath (OEI)

| Final ar 4th
Searment
= [irm b=
Srd. or _
=— A ceelration—-
2rd. Segmant Climb—
]
-1t Segment Climb ;“:.3
Y =
e Graund Rall 2 F
¥y W W "
1 R YLOF $
Larding Gear fam— D =| Retraction . Retracted | .
i All . - .
Ergine ~Cpdrating Cine | raperative
Ajr Speed|e Wariable >l Wy o fe——iariable — e VB Or
1.28 Wz Min.
Flaps Devwry 1 Fetracted--
Fromeier = Takeaff o Ay
Tet THO | 2ndd. TAD Tranestn Final TAD a . :
lterns Segment | Segrmert | (Acceleration)]|  Segment MG = @umum C?m'n”?'us
5 En e 547 Pogi o Wy = Critical-Engine-Failure Speed
Mg sitrve A% it 2% _
#|3Engine | 20% | 27% | Positve 1.5% ¥z = Takeoff Safety Speed
4 Enging | &5.0% 3.0% Fagitive 1.7% Ve o = Calibrated Stalling Speed, or min.
Wirg Flaps TO. TO. T.O. Lp steady flight speed at which the
Landing Gear | Daown Lip Lip Lip airplane 1& cantrallahble
Ergines T Dt 1 St T Dt T Cut Wr = Speedat which airplane can star
Prenier TO. T2 T M. safely raging nose wheel off surface
Air Speed W Lop Ve W Va1 25 Vs 14 25 Vg (Min) (Rotational Speed)
41T VWiap = Speed at paint where airplane lifts off
* Required Abgalute Minimum Gradent of Flight Path
Ingenieria
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= ¢Que pasa si se nos disparan las distancias de despegue?

« Identificar si se han cubiertos los requisitos de distancias de despegue, cuando se cumplen los requisitos de
distancia vertical

V2 VZ
Calcular R R=——1R__ TR htr = R(1 — COS Y
# si—1) 02 Calcular hpp # TR ( Yelimb)

_ _ _ _ n Factor de carga muy bajo
Si hrg >>35 ft > dos posible situaciones  EE) veums Angulo de asentamiento de velocidad muy pronunciado

Aumentar n
Maneras a proceder #Disminuir - ho* = 35 ft
, - hrg’ Vi
Calculo de requisitos den ~ EE) R = - n=10+ =12
— COSYcLIMB

Calculo de distancia horizontal S;z = R sinycpius

Factor de carga aumenta n por lo que hay que asegurarse que no se sobrepasan los limites de maniobra

Mismo procedimiento si se relaja los requisitos de yc. vz

Ingenieria .
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(me

i Aterrizaje - I

= La maniobra de aterrizaje es muy similar a la de despegue solo que a la

inversa, teniendo en cuenta que:

= El peso de aterrizaje viene especificado por los requisitos de cada avion
para el caso de aterrizaje, y es aproximadamente entre el peso de despegue y

el 85% de dicho peso.
= El peso de aterrizaje no puede ser nunca tomado como el peso al final

del

maximo alcance, por que en caso de emergencia implicaria que habria que

descargar mucho combustible para poder aterrizar de forma segura.
= Se establecen una serie de maniobras:

= Acercamiento que empieza sobrevolando el obstaculo (50 pies) con

velocidad de acercamiento de V,= 1.3V, ( para militar V,= 1.2Vrp,)

= El angulo de acercamiento se calcula con empuje en idle y configuracion de

flaps bajados (D)

= Para aviones de transporte no deberia ser menor de 3 grados

El angulo de planeo se calcula con
empuje en relenti y resistencia con_ flaps

Ya

R

Touch
down Brakes

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

Total landing distance =~ ————m

e V=V, applied o
™~ V=V [ V=0
hF =~ b e — = I}
hubstaclc - hTR e Do e 5. —shs Sp —
e a r FR - B ]
tan Yeiimb Approach distance Flare I:Dr?f Braking distance
distance
te— Ground roll —

pereris Fig. 17.19 Landing analysis.
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‘L Aterrizaje — II - Flare

= Flare: Velocidad de aterrizaje:
s Vip= 1.15V¢p, (para militares Vip= 1.10Vgra )

= El avion decelera desde V,= hasta 1.15V 4, por lo que la velocidad media es:
V¢ = 1.23Vgpa (para militares Ve = 1.15Vgra )

R
Touch
down Brakes

V=Vqp applied

<
]
L=

""' --.._:'lu'r=v]-'

p -l e

-l a Sg -—ILSFR S
Free "Braking distance
roll

_ t~—  Ground roll
n=12. e Total landing distance

- g — 1) ~ 02 g Approach distance dil::':::;e

p— Fig. 17.19 Landing analysis.

@ ) =
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i Aterrizaje — II - Rodadura

= Rodadura en pista:

= Dividir el segmento en 2 etapas:

Después de la toma de contacto el avidn rueda durante varios segundos antes que el piloto aplique
frenos: Sgpr=Vp*t
Segmento de frenado:

coeficiente de friccion ~ 0.5 aviones civiles, 0.3 aviones militares (mirar tabla)

= Velocidad inicial es V;p (V1p= 1.15Vcr, (para militares V= 1.10V¢r,, ) 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 (93km/h)

= La FAA requiere que distancia de aterrizaje total sea de 1.666(S-Approach+S-flare+ S-

roll)
o L[4 Y Kr 4+ KaV;
— L
O 2 )y Kr+Kav2 \2gKs) "\ K7 + KaV? - va
“see R
LI I - - \H T h
iiiCuidado con el signo de K y K,!!!! R g
i i \“\ = lied
(Signo logaritmo) s VAR Tp e Yo
T he  Se=~—_|__t _____ EE
Componente propulsora &7 = (',;7) — 1 :
5, »la— Sp _"LSFR Ss
.. . Free "Braking distance
Componente aerodinamicas Appoachditmes RS o
_ ) fe—  Ground roll
Ka 2( W /S) (uC, — Cpy— KCY) Total landing distance
Ingenieria ) Fig. 17.19 Landing analysis.
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1"'“ = VTD

uf
R

=

_§ Vo=V
[
~ =]
U, H“'\x s

S0t ~.
S
"\..‘
s ~ Free roll
hy S -
ke T | S
_1_ e s s s T G R — e
- |
g S ‘Fﬂ’ | Se
Approach distance Flare distance Ground roll

0

Total landing distance

Figure 6.17  The landing path and landing distance.
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Aterrizaje — Método Alternativo 1 - I

fme

Distancias de aterrizaje

T=T,—aV’
T gl v (T, ] g[1 .
— =g[ﬁr—“} w2 S(Cp —uCy) dr :g(ﬁf—” W EpS(CD_“C“g)M g
T,
=5z v

=) ajd-4-pr mE) | =[]

ds =vav((4- BV).

iiiCuidado con el signo de A y B!!!!
(Signo logaritmo)

Ingenieria .
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Aterrizaje — Método Alternativo 1 - II

Tiempos de aterrizaje

av

e

4 posibles combinaciones 2

en funcion de la relacion
entre Ay B

Ingenieria N
Aeroespacial .

. :
— =4 _Br* @) rz—rl:J‘dr:J';A_

I

I,
v A‘g{ﬁ‘“}
— BV~ 1
g
B=—|—=—pSIC, —uC, )+
w12 PS(Co is) aF
JZ+VJ_
. A>0.B>0:t, -1, = ’)J_l[ AL
41>0,B<0:t,—t S o
A >0, Db < :1—1=F _—
—AB \ A
B\
A<0.B>0:1,—1 tau V. |—
B \/ \ —A
A4<0.B<0:t,— l [V“_B_“_‘ﬂ
2J VJ—B +J-A
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Aterrizaje — Método Alternativo 2 - I

-—=—D— ,(W—L}
mP= _r_p_ w, (W= L) |:> T =0, |:> " #

dt

Thrust Reversal — 40% 50%

m%_@n w (W — L)

Modelo de resistencia (efecto suelo) Cp, (in-ground effect) @ (16h/b)?
Cp = Cpo+ ACpo+ (k) + Gky) sz, Cp, (out-of-ground effect) 1 + (16h/b)2

Altura del ala por encima del suelo

. . . envergadura
Resistencia adicional por flaps g
W i i
ACpo = — Km0 ki = ki ky =
D)0 S uc/nt | 3 3 TeAR
_.;“’ _ _f_ 1 2

dt = T w Trev + va SCp+pu, (W-— Epwv SCL)]

] L TS

W 2AW/S) robl Teo
. [Trev Poo
=—8 W +ﬂ'r+ 2(W/S) [CD‘O‘FACD,O"' (kl + ;’TCAR)CE —,u,CL] Vil
- - 55 US
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Aterrizaje — Método Alternativo 2 - II

dVe g 1
-Tm Poc:
- _ frev _ 2
= | Ty Poo G
= —g W g b —— 2(W/S) Cno + ACDo + (k[ + AR) Ci - #rcf_] Vil

oo d(vz) d d(vi.) d(V2)
§ = =
- rdvea, 2dVoofdD) ~ 25 (U + BRVE)

Trev
. ™
= w T
' Pec G
Jy = C 2 _

Ingenieria
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Aterrizaje — Metodo Alternativo 2 - III

Seleccion
free roll
Voo = 03'
~ § = Sq
" _[0 d(V2) :> . s =[“m d(v2)
o Vo 28(JT + J4V2) T 280r +aV2)
_—» Sg=75 .t
Voo = Vip, -
Ground roll

1 Ja
S = 5T In (H‘};‘w) <:| sie = NVip.

Aproximacion | s,
—NVTD'i" —— In (1 4 *V )

J J
N = 1 for smali aircraft; 84 '
N = 3 for large w VYo d(V2)
=NVip + — -
2¢Jy Tev+D+u,(W-1L)

@: 115 .
5 = NVip + 1D !
\ B D | T + D4 1 (W = L)

ey
T

Vast,
| "
[ i
S ]
Py H Vo=V
< 3
4 ?\ 2
' « &
> F 1

17 The londing poth and londing distance.

Vip = 1.15 Vi

-

3Gl=
Poao S (CL)ma: 8Ps0(Cp)max [Trey/ W + D/W 4 pu, (1 - L/W)]O?p.m

Ingenieria
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Aterrizaje — Metodo Alternativo 2 - IV

Vo=Vip
Uy
R
_g Veo=V1p
S -
~ =]
ud *\\\ &
500 ~
.
“‘-u
e ~o ~ Freeroll
.hf . -
= h - - — — — ——
_1_ ———————————————— ————
2l
5...[ sf sff ‘ s'
Approach distance Flare distance Ground roll
0

Total landing distance

Figure 6.17  The landing path and landing distance.
Ingenieria
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Aterrizaje — Método Alternativo 2 - V

e

4 2 W ] 2
sg=;~\/ w . S W/S)
Poo § (Codmax  8Poo(CL)max [Teew/ W + D/ W + pi, (1 = L/ W)y
L

s, increases with an increase in W/S§.

s5g decreases with an increase in (Cy)pax. g

s¢ decreases with an increase in T,/ W. .

sy increases with a decrease in pq. -

; Pos D+ mW =D N =
D
5 Distance along ground s

T — — o — — — — — e a—

Figure 6.20  Schematic of a typical variation of forces acting

on an airplane during landing.
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Introduccion — Actuaciones de Subida - 1

Las actuaciones de subida, aunque supone un porcentaje pequerio de vuelo,
representan un segmento primordial para la operacion de las aeronaves.

En los ultimos tiempos se ha dedicado un gran esfuerzo a minimizar el coste
asociado a la subida ya que el gasto de combustible asociado a llevar a un
avion a la velocidad y la altura de crucero que optimizan dicha operacion,
puede ser muy costoso.

= Tramos de aceleracion - deceleracion.

= Aumento de los regimenes de vuelo (altura).

Las actuaciones en subida se pueden definir mediante dos enfoques distintos
en las que se consideran diferentes condiciones de operacion:

= Requisitos de operacion derivados de las actuaciones deseadas

= Velocidad vertical a nivel de mar, configuracion limpia, todos los motores operativos.

=« Techo maximo Para velocidad de ascenso de 100 m/s?, para maxima velocidad vertical de

100 pies/s, configuracion limpia, todos los motores operativos o un motor no operativo.
= Requisitos de aeronavegabilidad para asegurar las actuaciones adecuadas
para condiciones normales v criticas.
= Gradiente minimo en varias configuraciones (despegue, crucero y aterrizaje)
Un motor inoperativo, o todos los motores operativos.

Flaps retraidos o extendidos.
Vuelo en la velocidad de diseino o por encima de ella.

= Velocidad de ascenso para una altura especifica

Ingenieria ;-'}w-.
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Introduccion — Actuaciones de Subida - 2

Los requisitos de subida se pueden categorizar en cuatro grandes grupos:
= Velocidad de subida manteniendo velocidad de vuelo constante.
= Velocidad de subida manteniendo velocidad de vuelo 6ptima para subida.

= Pendiente de subida (c/imb gradient) a una velocidad de vuelo constante.

» Climb gradient (26) = Velocidad de subida (fpm)/velocidad de vuelo (knots) (approx)
Velocidad de subida (climb rate)
Velocidad de vuelo (airspeed)

= Pendiente de subida a una velocidad de vuelo éptima para subida.

El Exceso de Potencia Especifica (Specific Excess Power) es una medida de la
potencia disponible para hacer subidas, aceleraciones y maniobras de giro,
primordiales para llegar a la altura de crucero a la velocidad y en la direccion correcta, por
lo tanto un parametro muy importante.

Cuando la subida es constante n=L/W=1, SEP es aproximadamente igual a la
velocidad de subida (y no muy grandes)

T-D,_Vav _ dh
SEP == V= ot e

= SEP en vuelo horizontal es la capacidad del avién para aumentar al energia cinética, es
decir, una medida del tiempo necesario para acelerar de una velocidad a otra.

= SEP en giro horizontal representa la maniobrabilidad y capacidad de aceleracion.
Maniobras y actuaciones de interés:

= Angulo y velocidad vertical 6ptima.
= Tiempo y combustible de subida.

Ingenieria e
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Subida - I

= Subida y Descenso:

Ingenieria

Aeroespacial

La condicion de subida o descenso es y=constante+0
Factor de carga

(ﬂ..—
mgr = 2 Fee — L= H'\>-' n = cos-,
-r:aE:ZF:(__ I'=D+ Wsin~,

.

El factor de carga n<1.

Se utiliza la aproximacioén del angulo pequefio lo cual simplifica notablemente el
problema.

Para el caso de subida y bajada de aviones esto es bastante comun ya que los
angulos de subida y bajada son bastante pequefios
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Subida - II

—I‘Ui‘sr L ’ 1 )‘”..
hl<1 mmmp . _ D+ Wsinn, =) r-p =B Wr_t_,a SCp, + k=

pV 25

= Esta ecuacion proporciona:

= un relacion empirica del empuje necesario para mantener, a u
uniforme, definida poryy V

= indica el valor de y para cada valor del empuje suministrado por el motor, a una velocidad
dada:

= el angulo de asiento de velocidad de un avién es controladdg mediante el empuje de su grupo
motopropulsor.

altura dada, una subida

el empuje necesario
para vuelo horizontal,

je necesario
a una altura dada el empuje n

T‘ e para vuelo horizontal,
i a una altura dada
V
Yb?’ ﬁ][, SUBIDA
¥ N ) el empuje
_____ === suministrado por el
P s, < i ‘%‘D . ) B grupo motopropulsor
W @ "& Vivioy, V

Variacion del empuje
con la velocidad

Ingenieria
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Subida - III

= El vuelo en subida constante se suele medir en distancia vertical subida
por minuto (pies o metros por minuto)

= Se suele aproximar medir con el gradiente entre la distancia vertical y
la horizontal que el avion a viajado.
= el gradiente se puede medir mediante el cociente entre la velocidad

vertical y la velocidad horizontal del avion, o por tan (y)

Vy =V SiNy
VH =Y COS‘1

G=TANy=

Vy

Vu
= Los gradientes de subida son solo indicativos para poder entrar en las
formulas de diseno.

= [ransport
= Gradiente de subida del 15% para los monomotores
= Gradiente de subida del 6% para los bimotores con fallo de un motor

= General Aviation
=« Gradiente de subida del 9 %

= Se mantendran los valores de velocidades verticales y
gradientes reflejadas en el RFP (son valores minimos)

] Ingenieria p——
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Subida - IV

4&%- Sr REQUIRED THRUST/WEIGHT
ar )
Ve
”
P

3N 7 o e
2

A

Fig. 17.1 Geometry for performance calculation. AXIS
0 X
0 2 4 6 8 1.0

Fig. 5-12. Required thrust in a climb with
specified SEP
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Subida -V

= Parametros aerodinamicos:

= Cpy Y Kse estiman a partir de valores iniciales.

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

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

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

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

Ingenieria p——
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Subida - VI

_. NG
SF,=T—D—Wsiny T =D+ Wsiny "IN )
3F,=L—Wcosy L=W cos_?y - V'Cb.:? N,

HORIZONTAL

T—-D . T cosy e gl I
; o - uni = g e e o
A ( W )"s‘“ (w L/D)gsm (W L/D)

Velocidad de ascenso (V,)

]‘\ X BODY
T e ) T 1 Fig. 17.1 Geometry for performance calculation. AXIS
V, = Vsiny = V(-—w—) o V(—“; ~ /D
Velocidad para subida constante — definida en el RFP
Velocidad horizontal (V) \ 5 /W N 1
Vy =V SIN V:\/f(—s—)cosy R
y= y L W/S " S gxAe
Vi =V COSy
GoTAN vv /
= ‘r-
Yy T cosy 1 : L
- 48Ny =—=+55
W L/D T8y L/D ¥ L/D V
Ingenieria ‘1,-1-.
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Subida - VII

= Determinacion grafica

= Las dos condiciones que interesan al disenador
son
= La mejor velocidad de ascenso, la cual es la
que genera maxima velocidad vertical.
Subida a altura de crucero en tiempo minimo.

= El mejor angulo de ascenso:

. F=D B
V, —— - — -— —_— i ——
v =V siny V( W)= V(w L /D)

I' _cosy 1 1 V,

Produce una velocidad vertical ligeramente —=——gtsinyY ——+siny=-—=+-—
inferior a la velocidad de subida 6ptima, peroa W

su vez es capaz de superar obstaculos verticales
en la menor distancia horizontal.

= Se determinan graficamente los puntos de la
curva asociados a la ecuacion de la velocidad de

L/D L/D L/D"V

— 2 E cos
T At

dsCenso. RATE OF

= Empuje y Resistencia actuales.

= La velocidad maxima de ascenso es el valor
maximo de la curva.

= El angulo 6ptimo de subida es el punto de
corte de la tangente desde el origen de la
grafica.

= El angulo de subida es la arcotangente de la
velocidad vertical dividida por la velocidad

horizontal .
Vy =V SINy
V=V COSy
Vy
G=TANy=
Yu
[*] Ingenieria N
[} Aeroespacial
b riand ox Sevia T

t

CLIMB - Vy,

BEST RATE OF CLIMB

BEST ANGLE
OF CLIMB //
\ /

/
/
/

/

.\'"-Z:\

Fig. 17.3 Graphical method for best climb.
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Subida - VII

Como calcular diagrama V;, vs. Vy
En funcion de 67

Jet
V. = Vs —V(T_D>~VT 1
vEUSY =Y Tw ) T \w T LD

L 1
<:> D qCp, W 1

W/S qSmARe
Yy—1
, 1
Fijar posicién palanca - & :> T = 6T, (1 + —M2> (1,00 — 0 49\/_)p—
SL
Prop
| T—D VT VD
VV:VSIH)/:V(T):(W_W):PAV—PREQ o
. . -1 v
Fijar posicion palanca - &, |:> P =8P (1 n TMZ) P
PsL
P,y - potencia disponible siendo P,y = P17,
Prgo - potencia necesaria
[*] Ingenieria i o
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/
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/
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e

—."" =Y

Fig. 17.3 Graphical method for best climb.



Angulo vy velocidad vertical éptima — I - Jet

= La optimizacion de la subida solo determina la velocidad necesaria para
optimizar la subida a una altura especifica.

= Determinacion de la velocidad para volar al angulo velocidad de subida optima
es bastante complicado:

= Para aviones de reaccion el &ngulo 6ptimo de subida:

= T=cte con velocidad, por lo que puede ser maximizada para las condiciones de angulo
optimo de subida. I |

Y Y _wn-if I cosy T 1 :> D~ aC W 1
“"S"‘( W )‘S"‘ w /D) =" \w Db TR+ <

= T/W =cte con velocidad, la velocidad éptima para L/D éptimo es la velocidad para
maximizar el angulo de subida

V. - 2w | K
minthres = S\ Co

= La velocidad de subida 6ptima (max) se obti imizacion de:

o)) — o555

= Asumiendo que vy es lo suficientemente pequeno: T =W

v, T 3pV2C;)0 WS :
T T 2AW/S) pvh( ) |:> Japcﬂﬂ[‘rward[ww;h12(:,;,;(] >VU = VSln'y
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Angulo vy velocidad vertical dptima — I - Prop

Para aviones de motor alternativo el angulo éptimo de subida

. (T=D\ . (T cosY\ .. (T 1
T = Pm,/V =550 bhp n,/V |:> '}rssml(——w—):sm (ﬁ—-m)=sm (W /D

_[Pn, D]__ _,[50bhpn, D 97, 2 3 A
| 14 1 P /
¥ = sin [————]:sm [ ———] p— N\
VW W VW W |:> v ) //»\
Angulo de subida optima = 85%-90% de la velocidad subida éptima e

Fig. 17.3  Graphical method for best climb,

Las velocidades optimas suelen producir valores muy pequenaos, Inciuso
inferiores a la de entrada en perdida, para las que la polar parabdlica de
coeficientes contantes no es valida debido a la resistencia debido a la separacion a
angulos de ataque elevados.

= Los métodos graficos son mucho mas efectivos.
= Para aviones de motor alternativo la velocidad de subida optima se obtiene mediante

maximizacion de Velocidad vertical dptima (best climb rate)

T-D f § 1
T =Pn,/V =550 bh V — Veiny — VIGE— | & V- ——
M,/ P M,/ :> V.,_Vsm'y—V( = )—V(W L/D)
Pn DV 550bhp n, DV
V,, = V 1 — 4 -_— — P -
WY W T w W W
Ingenieria . s
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Tiempo y combustible de subida.

El tiempo necesario para llegar a una altitud dada es igual al cambio de altitud dividida
por la velocidad vertical:

dh
dr = v
El combustible consumido es el producto del empuje, el consumo especifico, v el
tiempo de subida. v Vv

dW,= -CT C = Cpower — = G
f dr powe m, bhp 550 np

A medida que el avion asciende, la densidad, el peso del avién, la resistencia, en
consumo especifico y la velocidad de ascenso 6ptima varian con la subida.

Aproximacion para pequenos cambios en altitud
= Para un peso especifico y empuje constante, la velocidad de ascenso se puede definir:

B V3Cpy 2K(W
V, =V, —a(his, — h) v, = V(T D) _ V(I) _oVCo, _(_> Jet
i W W 2(W/S V
= v Best vertical climb velocity (W7S5)  pV\S
vy Ywvi . P n, DV 550 hhp n DV .
4 =" —un> V.=V = £ = P Piston
hz _ h] 1 siny W W W

= Discretizando los segmentos de subida en tramos inferiores a 5000 pies, el combustible
consumido es despreciable con respecto a la masa total del avidén por lo que se puede
despreciar en la integracion:

B

dh t —'l""len< V"")
Vi =V,, —alhiy1 — h) |:> df:?: |:> - a Vei +1

. integrando AWie = (— CT)avcrage (tic1— 1)

. e
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Vuelo Simeétrico PV — Planeo - 1

= Planeo:

El planeo es un caso particular de descenso, aquél en que el empuje suministrado en nulo.
= Las ecuaciones del movimiento son

L=W cosna, ‘ Yd = —7 Angulo de planeo (descenso)
D = W sin~,,

Estas expresiones indican que, para tener una condicidon de planeo uniforme, la fuerza
aerodinamica debe ser vertical para equilibrar al peso.

Eficiencia aerodinamica

t D _Cp 1 /
ANy = — = — =
L ( R N A
A
>
v
Ingenieria
Aeroespa_cf_a! .

V4 ﬁ:r.
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - II

= Sise considera el caso en el que y,<<1, lo
cual es adecuado cuando £ es grande (los
veleros) por tanto, las ecuaciones del planeo
se reducen a
1

L =W cos~g, L =W,
0y LIV s

D = W sin Yd s D = H-"—‘“Ir',;g s

= La eficiencia aerodinamica depende del
angulo de ataque, por lo que se tiene que,
en general, para una eficiencia aerodinamica
dada existen dos condiciones de planeo
distintas.
= El angulo de planeo minimo esta definido por

la eficiencia maxima.

= Para cada avion existe una eficiencia
aerodindmica maxima por lo que el angulo de
planeo minimo es a su vez una caracteristica
propia de cada avidn

~ “;‘@Lt«-ﬁ '

f. f
1 Amin E
ma.x

Ingenieria

o .
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E

- Crucero |
Despegue |
- Aerrizsje |
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - III

o 15°
14 T
Planta menas i !
pronunciada. |
Gradienme 1 en 172 { !
Q 1 Velocidad 155 nudos | |
=, 12 T
|
§ |
A L |
3 101 !
- |
[¥)
|
. I
- I
F [
- - | A T
I ! b
.o ' 9 Anguio de atague o
T g — 2\ P -_.:"';"6 udot L] 1 1/2. Velocidad ra : Entrada en
e e \ E 6 210 nudas ,f pérdida
g ¥
. - 'f./_/,’,f/fﬂ'/'./,"_f/’;,f/,a,//rr///Ho"ton‘.l E An.quln de alaque 13@ L ; '."‘
a Velocidad 115 nudes, | i m'-'r_‘.,.
5 Mirma velocidad ver- kﬂ
Senda de planeo 2 4 tical de descenio -
A 1—-—-}; ]
(3) (0) (c) T Anguio de atsgue 159V elocidad ! R
R 105 nudas (1in Napi). Velocidad | | ""3_
65 nudos (con MNap maximaol | \&
L | Vv,
2 1 1 ' 1 _1‘-1 —
: Y vh
! | | \
i : W i , \1‘ *
1 L L%
F_‘_ | ! 1 L K
- o e & e e
@ fAnwln de atsoue )
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - IV

= La velocidad de descenso del planeador, V,, esto es, la altura perdida por unidad de tiempo, viene
dada por ) o )
Vi = Vsiny, = VA,
= La velocidad de descenso minima se puede obtener derivando la ecuacion anterior respecto de V.

V= Vsinqy =V

2W?

WH 1 5 '
‘ ) *n (/’ Cp, + /)1__..25)

1 /1 _. 212
V=V —|[=pViscC k

&~

= Esta ecuacion puede escribirse en la forma

2 1 oW\ *
‘::;I-nzin — 3 17 Y
32 Emax p‘SC'L.:-pr

Ingenieria
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - V

D = W siny

Y4 = —7

L =W cosy

L Wecosy 1

A b Tasa de planeo - Glide ratio
D Wsiny tany

I

1
Y

Glide ratio = DhorizontaI/DverticaI = L/D

VELOCITY-ft/s

i o 10 » % e w @ b % =
Para maximizar el alcance -> L/D,,, ‘T~ — — ;
14 S~ MINIMUM SINK RATE
— Ao Sl e
| = [« |
ax L7D pS CDG 3 4
.
CD 51
G = [=Do |
max L/D K 6 B:&K
? ANGLE
8
L\ _ 1 _1 [nae - RN
D max 2 *JCDOK 2 CD;_. ft/s 60°

Fig. 17.6 Sailplane sink rate.
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - VI

Maximizar la autonomia reducir la tasa de descenso (sink rate)

. y 2 cosy
V, = V sinvy = sin
" Y 7\/(3) pCy ‘ % W2cos'yCD JW
v oC} S p(Ci/Ch)
siny = a COSy = %3 COsy
L

C, para minima tasa de descenso

9 (CL) J ( CE’ = Vin sink = JZF;, 35
aCL CD 6C;_ (CDO + K'(:E)2 ‘ P Do

3C Ly _ [ 3 [wae
CL min sink ]:')0 (D>min sink lGKCDo ]6CDQ

[*] Ingenieria .
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - VII

VELOCITY-ft/s

50 60 70 80 % 100

MINIMUM SINK RATE

/ BEST GLIDE RATIO
~ / (HIGHEST L/D)

't

SINK SPEED \ h 20°
ft/s 40

Fig. 17.6 Sailplane sink rate.
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Vuelo Simétrico P.V. — V.R.U. — Planeo - V

Vuelo en Planeo

S g
1

tan vg = .
L =W cosv, COS7a COS Vg
‘ ‘ . ‘ tanvg ~ 4~ —
D 1 sinya ~ Y4 E
L

D = W sin~y,
tan v4 =

Maximizar Alcance '
1 . | 1 :
D Fuax = T B s A 5 =2k,

TMAX 7 Vad =

Eyvax
Velocidad de Descenso

r T r . "/’ ]. . 211’2

Va=Vsinyg = V. —> Vi=Vsinygm V3= — (=pV?SCp, + k——=

W2 pV=S

Minimizar Velocidad de Descenso 3pSC(Dy)
= §T
dV, d [V (/1 21172 3pSCp V2 2kW b
—d — v\ _pVQSCTDD + AT = —p ;Dj,ﬂ — 5 ‘ QV4 —b=—V = -
dV- dV \W \ 2 pV?2s 2 N pSV . a
, 1 b= — ~,.
; 4N 2k W (SpQSZCDD)i pS
dyin = 5 1172
s (AR N 3p5 kW 4k (3Cp,
- 50232(7% ) -Afd.u\f.»‘:.\'.4L"TO.-\'O.-UI.4 - 3 I
2 1 ( 2W )5 ‘
dmin = 3 -
31 Bmar pSCLGpt
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i Virajes Nivelados - I

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

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

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

= La sustentacion del ala tiene componentes horizontal y

Fig. 17.5 Level turn geometry.

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

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

Ingenieria
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i Virajes Nivelados - II

= La velocidad de giro instantanea define la condicion en la que el avion reduce su velocidad
durante el giro para maximizar dicha maniobra:
= El factor de carga esta delimitado por el coeficiente de sustentacién maximo o los limites
estructurales del avion.
= Durante un viraje con velocidad de giro mantenida, no se permite que el avidon pierda ni
velocidad ni altura:
= El factor de carga maxima asumiendo que el eje de empuje esta aproximadamente alineado con la
direccion de vuelo

| T\ ¢C
n=(T/WXL/D) —_— C.=nW/g§ ——— n-= J;@ @q@;@

Emplear factores de carga (n) definidos en el RFP

= El factor de carga para giro mantenido puede maximizarse volando con eficiencia aerodinamica max

(L/Dmax)
2W K ’Cﬂn
= P Vi rust — < |1~ Cmin rust — |
ara Jet g}ndgns ust S CDO Lor drt;:ﬂ 1 K
« Para Prop

Vmin = 14 K C .= }BCDO
power \} pS 3CDO L"Sflcr K
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i Virajes Nivelados - III

= Se asume que los vuelos de viraje nivelados se efectiian con
configuracion de maxima autonomia.

= La velocidad para potencia minima es aproximadamente 0.76 V min
empuje.
= CL min potencia 73% superior que CL min empuje
n Gy = 3C,,
n Gy =4GC,,
= Con potencia minima sevuela a menor velocidad
= L/D = 0.866 L/D max

Emplear factores de carga (n) definidos en el RFP como
limite para definir actuaciones maximas

Factor de carga maximo viene dado por W/S 'y T/W

_ | g (T aCp,
n= JKw/s)\w ~ W/s
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i Virajes Nivelados - IV

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

= Cy, Y Kse estiman a partir de valores iniciales.

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

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

= Ratio de Empuje en autonomia:

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

Ingenieria .
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Viraje Estacionario - I Dpto. Estability

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)

R, b
(I — L,y)R,Q, = (Clﬁﬁ1 O 2U + Cl 631 + Cl 6 )q,Sb

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

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

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

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

Ys - ----- ' ‘ Ipl PI - 0
Horizon Ql = 1‘.‘)1 Sin q)]
Turn Radius, R, - Rl = ’lpl COS (t)l
Horizon \J w L
P 7777777777 7 A 7 Al A A A A _ = = —— =
My =Ly =Np =Fp =0,

Figure 4.17 Geometry of the Steady, Level Turn
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and

Viraje Estacionario - 11

Condiciones de equilibrio en Viraje Estacionario

Turn radius

U,
= — | R = ——
W = Lcos¢, U, = Ry, t g tanh
- n = 1/cosg,
SN
leg ¢1=g(n—% . _ glang,
U,cosdp,; Ui ¥y U,
sin Turn rate
R1=gU¢1=n{gj n? — 1 L = nW
1 1 Factor de carga
Y, « K4 . ‘ 1l’l
Horizon
Turn Radius, R,
Horizon Yy w
Figure 4.17 Geometry of the Steady, Level Turn
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Viraje Estacionario - 111

: Rb _
mU,R; — mgsing, = (Cyp; + CY"Z_U] + 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)

-:E:}’f_'. C}'aa C)'a: i ﬁ A 1
| I, — Iyy)g?sin3 i
C, G C {63 | = {( = yy)zg e C bgsm2q)

y " o q,SbU, cos¢ " 2U,
C C C 0
i nﬁ nau nﬁ'r- \. r.J Ingzsinad) _ C ngiIl(b

q,SbU, *cos " 20,2
:nﬁtg%espac:al

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

g9 U¥



i Viraje Estacionario - IV

By

and :

fme

ayy C.‘)"aa CYb, CFB C}’au CF&T
b, €, G, where: A = C]ﬂ Clﬁa Cl&r
C l l Cnﬁg Cnar Cnﬁ' Cna‘a Cnﬁr
A Cyﬂ a“ C)’a,
Clﬁ by C'a,.
C“p. C1i C"a,
bgsing 0, =
ay = — Gy, 20,2 : A Cyp Gy, 21
b U = 1y)e’sin®¢ . ghsing “  Cu by
) 2 Ie® 2
q,SbU, “cos ¢ 2U
190U, 1 Coy  Coy, ¢y
2gin3 —_
o) = | - s;n ¢ _C. gbsmcl) O, = i
q,5bU;"cos¢ 2U1
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Viraje Estacionario - V

= A standard holding pattern uses right-hand turns and takes approximately
4 minutes to complete:

= one minute for each 180 degree turn,
= and two one-minute straight ahead sections).

= Deviations from this pattern can happen if long delays are expected; longer legs
(usually two or three minutes) may be used, or aircraft with distance measuring

equipment (DME) may be assigned patterns with legs defined in nautical miles rather
than minutes.

= Less frequent turns are more comfortable for passengers and crew. Additionally, left-
hand turns may be assigned to some holding patterns if there are airspace or traffic

restrictions nearby.
= Aircraft flying in circles is an inefficient (and hence costly) usage of time and fuel,
SO measures are taken to limit the amount of holding necessary.

= Many aircraft have a specific holding speed published by the manufacturer; this is
a lower speed at which the aircraft uses less fuel per hour than normal cruise

speeds. A typical holding speed for transport category aircraft is 210 to 265 knots
(491 km/h).
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Viraje Estacionario — VI (Speed Limits)

Speed Limits

= Maximum holding speeds are established to keep aircraft within the protected
holding area during their one-minute (one-minute and a half above 14,000 ft
MSL — Mean Sea Level) inbound and outbound legs.

= For civil aircraft (not military) in the United States, these airspeeds are:
= Up to 6,000 ft MSL: 200 KIAS
« From 6,001 to 14,000 ft MSL: 230 KIAS
« 14,001 ft MSL and above: 265 KIAS

= The ICAO Maximum holding speeds:
= Up to 14000 ft: 230kts
= 14000 ft to 20000 ft: 240kts
= 20000 ft to 34000 ft: 265kts
= Above 34000 ft: M0.83
= With their higher performance characteristics, military aircraft have higher
holding speed limits.

Ingenieri

Aeroespacial Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 92 U#



(me

Viraje Estacionario — VII (Speed Limits)

Speed Limits (cont)
= In Canada the speeds are:

= All propeller including turboprop aircraft :

Minimum Holding Altitude (MHA) to 30,000 ft (9,100 m): 175 kn (324 km/h;
201 mph)

Civilian Jet
MHA to 14,000 ft (4,300 m): 230 kn (426 km/h; 265 mph)

Above 14000 ft: 265 kn (491 km/h; 305 mph)
Climbing during the hold:turboprop - normal climb speed
Jet aircraft - 310 kn (574 km/h; 357 mph) maximum
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