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Ejemplo de Diseño: Single Seat Aerobatic

Tema 8

Sergio Esteban Roncero 
Departamento de Ingeniería Aeroespacial

Y Mecánica de Fluidos



Cálculo de Aviones © 2009 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 2

Outline

 Introducción – RFP.
 Aviones Semejantes.
 Selección geometría.
 Introducción a herramientas (Software).
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RFP
 Avión acrobático con mejores prestaciones que las del 

“homebuilt” Great Lakes Biplane, pero con “handling 
qualities pejores que el Pitts Special.
 También se compara con el Stevens Acro

 Diseño clásico pero aprovechando las nuevas 
tecnologías que utilizan compuestos para simplificar y 
reducir costes de construcción (fibra de vidrio, 
espuma, …)
 Diseño que permita la rápida fabricación en el garaje.

 Utilización de un motor ya preparado para vuelo 
acrobático: Lycoming 0.320-A2B
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GREAT LAKES 2T-1A2

 DIMENSIONS AND PERFORMANCE
 Engine: Lycoming AEIO-360-B1G6.
 Fuel cap: 27 gal.
 Horsepower: 180. Propeller: Hartzell C/S.
 Gross Wt: 1800 lbs.
 Empty Wt: 1230 lbs.
 Payload: 384 lbs.
 Wingspan: 26'8“
 Height: 7'8“
 Overall length: 21'2“
 Wing area: 187.6 sq. ft.
 Wheel track: 5'10“
 Wing load: 9.6 lbs/sq. ft.
 Cruise speed: (75%): 102 kt
 Cabin width: 24“
 Endurance: 2.2 hs.
 Best rate of climb: 1150 fpm
 Stall speed: 50 K.
 Service ceiling: 17000 ft
 Takeoff roll: 475 ft
 Landing roll: 400 ft.
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Metas de Diseño
 Fabricación rápida:

 Empleo de fibra de vidrio y espuma
 Actuaciones definidas teniendo en cuenta las actuaciones de tanto Pitts S-15 y Great 

Planes:
 Vmax ≥ 130 knts
 Vstall ≤ 50 knts
 Takeoff ≤ 1000 ft over 50’
 Rate of Climb S.L. ≥ 1500 fpm
 Range ≥ 280 nm (sin reservas)

 Vcruise = 115 knts
 n=+9/-6 g’s
 Wcrew = 220 (incluyendo paracaídas)

 Opcional cabina abierta (utilizado para el análisis)
 Cualidades de vuelo:

 Ligeramente estable para poder maniobrar.
 Buena respuesta para recuperar del tirabuzón, tanto en vuelo normal como inverso

 Misión:
 Despeque
 Subida a 8000 ft
 Crucero 280 nm con Vcruise = 115 knts
 Descenso 
 Aterrizaje 
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Diseño conceptual - Servilleta
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Selección de la Geometría del Ala - 1

 Utilizando la información en al capítulo 4 de Raymer (gráficas y tablas) 
se determina que los primeros valores para la geometría del ala sean:
 AR =6
 λ = 0.4
 Γ=3º.(0º efectivos)
 Perfil:

 NACA 632015 (perfil de punta)
 NACA 632012 (perfil de raíz)
 t/c más elevado en la punta que en la raíz ayuda a prevenir la entrada en 

pérdida de la punta del ala 
 Perfil sin torsión para evitar que en vuelo invertido se produzca entrada en 

pérdida de la punta del ala.
 Geometría del la deriva horizontal:

 AR = 4
 λ = 0.4
 Perfil: NACA 0012
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Selección de la Geometría del Ala - 2

 Geometría del la deriva vertical:
 AR = 1.5
 λ = 0.4
 Perfil: NACA 0012

 Notas
 La torsión revisa la distribución de la sustentación 

intentado aproximarla a una distribución elíptica.
 Torsión geométrica.
 Torsión aerodinámica.

 Información sobre perfiles:
 http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads/aircraft.html
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Selección Alargamiento
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Selección Estrechamiento – Distribución Elíptica
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 Hp/T Ratio
 Pitts W/Hp = 6.4
 Greast Lakes W/Hp = 10
 Seleccionamos inicialmente W/Hp = 8

 De la tabla 5.4 de Raymer calculamos el Hp/W de forma estadística 

 Pero hay que tener en cuenta que estos valores estadísticos son para aviones en crucero, y un avión 
acrobático tiene una misión de vuelo totalmente diferente, por lo que nos mantendremos con el valor 
entre los dos aviones usados como referencia (Pitts y Great Lakes)
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Estudio Carga Alar - 1
 Histórico

 Pitts W/S = 11.7
 Greast Lakes W/S = 9.6
 Stevens Acro W/S = 13.0

 Entrada en pérdida.

 Despegue
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Estudio Carga Alar - 2
 Subida

 Se asume una velocidad de subida de 70 knots

Climb gradient

Hp/W = 1/8 and Hp=T V
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Estudio Carga Alar - 3

 Crucero
 Para aviones con hélices, para maximizar el alcance en crucero se debe de 

seleccionar una carga alar que genere un L/D elevado.
 Para aviones con hélice, la eficiencia de empuje desciende a medida que se 

aumenta la velocidad, por lo que obtiene el máximo alcance cuando vuela a 
la velocidad óptima para L/D tal que CD0 = CDi
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Dimensionado inicial - 1

 Fracción del peso en vacío

 Ésta ecuación es para aviones en crucero, no para aviones 
acrobáticos. Ajustamos al ecuación utilizando la información del 
Stevens ACRO
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Dimensionado inicial - 2

 Fracciones de peso por segmentos de vuelo
 Crucero

aterrizaje
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Dimensionado inicial - 3
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Layout Data - 1

 Una vez calculado el peso inicial (Wo), el peso en vacio (We), el 
peso de combustible (Wf)
 Wo=1200 lbs, We=883lbs y Wf=120 lbs. (112 utilizable).
 S=118 ft2, A=6, =0.4
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Layout Data - 2
 La configuración del fuselaje viene dada por:

 Para aviones con un motor de hélice montado en la parte frontal el brazo de la 
cola es aproximadamente el 60% del largo del fuselaje.

 NOTA: para aviones con los motores en el ala, el brazo de la cola es 
aproximadamente 50-55% del largo del fuselaje. 

 Para los aviones con configuración canard el brazo es aproximadamente 30-50%  

 Para la deriva horizontal y vertical, el tail volume coefficient viene dado por:
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Layout Data - 3
Vertical tail volume coefficient Horizontal tail volume coefficient

 NOTA:
 Para la deriva vertical, la distancia a lo largo de la envergadura (Y) dónde se sitúa la 

mean aerodinamic chord (c) es el doble de la calculada. 
 Para una cola móvil, el tail volume coefficient puede ser reducido un 10-15%
 Para una T-tail, el vertical tail volume coefficient puede ser reducido un 5% debido al 

efecto de end-plate, y el horizontal tail volume coefficient puede reducirse un 5% 
debido al flujo limpio de la superficie.

 El horizontal tail volume coefficient en las H-tail también puede reducirse en un 5%.
 Para una superficie sustentadora canard el método del tail volume coefficient no es 

válido, y se distribuye el área necesaria para sustentación, siendo la forma típica 
25% (canard) 75% (ala). 
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Layout Data - 4

 Tanque de combustible viene dado por el volumen útil de combustible. Se 
calculó previamente que Wf=120 lbs (todo y que útiles para el cálculo del 
alcance max sea un 6% menso Wuseful=112 lbs)
 El keroseno (gasolina aviación) pesa ≈ 5.64 lb/gallon

 Tamaño de las ruedas:
 Diámetro de la hélice:

 Hay que comprobar la velocidad en la punta de la hélice  

Wood propeller Vtip < 950 fps
Metal propeller Vtip < 850 fps
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Layout Data - 5
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Coeficiente de Sustentación - CL
 La sustentación, y por consiguiente el coeficiente de sustentación es función de 

CL y el ángulo de ataque ().
 La pendiente de la curva de empuje se ve modificado con el alargamiento, siendo el 

valor teórico para toda ala con alargamiento  = 2
 Dicha pendiente tiene que ser corregida para el alargamiento de cada ala por lo que 

deja de ser el teórico 2.
 Métodos analíticos para determinar CL en función de:

 Alargamiento.
 Área expuesta del ala.
 Mach
 Factor de sustentación del fuselaje.
 Flecha.
 Eficiencia aerodinámica del perfil.

 Método diferentes para subsónico y supersónico
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Importancia del CL

 CL se necesita en el diseño conceptual del avión en tres 
etapas primordiales:

1. Correcta selección del ángulo de incidencia de las alas.
 En aviones de transporte es primordial que durante crucero el suelo 

este nivelado.
 El ángulo de incidencia influye en el ángulo de ataque del fuselaje 

durante despegue y aterrizaje.
 Altura Tren de aterrizaje.
 Envergadura del fuselaje detrás del ala.

2. Método para obtener la resistencia debido a la sustentación para 
aviones con requisitos elevados en las actuaciones.

3. Análisis más detallado de la estabilidad longitudinal del avión:
 Balance pares y momentos

 CL disminuye con alargamiento.
 Al disminuir el alargamiento, la habilidad del aire para escapar por las alas 

previene la entrada en perdida incluso a ángulos de ataque elevados.
 CL disminuye con el aumento de flecha, y los efectos son similares.
 Perfiles actuales tiene un 90-100% eficiencia aerodinámica del perfil 

()
 Influencia con el Mach
 Alargamiento del ala al incluir winglets y endplates.
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Winglet
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Estimación CL - subsónica

Flecha máxima en la cuerda

Factor de sustentación del fuselaje
d – diámetro del fuselaje

Eficiencia aerodinámica del perfil
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Otras influencias del CL

 Hay que considerar otros aspectos de la generación 
de sustentación
 Efectos no lineales de la sustentación

 En alas con una flecha elevada, o alargamiento, el aire se 
escapa alrededor del borde de entrad de la flecha o en las 
puntas generando vórtices bastante fuertes que crean 
sustentación adicional que varía proporcionalmente con el 
cuadrado del ángulo de ataque. 

 Muy difícil de estimar.
 Máximo empuje (configuración limpia)

 Solo valida para configuraciones moderadas de alargamiento

 Corrección para alargamiento bajo y elevado
 Máximo empuje con superficies hipersustentadoras

 Incremento de sustentación.
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Aerodynamics - 1

 Determinación de las característica aerodinámicas teniendo en cuenta las 
áreas mojadas y expuestas del dibujo conceptual.

 Obtención del máximo coeficiente de sustentación, teniendo en cuenta la 
penalización de la flecha:

 Pendiente de la curva de sustentación:
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Coeficiente de Resistencia - CD

 La resistencia esta compuesta por:
 Fricción
 Flat plate friction
 Profile
 Roughness
 Excrescences
 Interference

 Tren de aterrizaje.
 Gondolas
 Protuberancias.

 3-D efectos
 Efectos de compresibilidad
 Inducido

 Las dos componentes mas importantes de la resistencia 
aerodinámica son la fricción y la inducida.

 Se suele simplificar la obtención de la resistencia 
utilizando tan solo estimaciones para la resistencia de 
fricción y la inducida.
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Coeficiente de Resistencia - CD

 Hipótesis simplificada
 Polar parabólica de coeficientes constantes
 Solo influye los términos de resistencia de fricción y la 

resistencia inducida

 Donde la eficiencia aerodinámica o “Oswald Efficiency”, lo 
que hace es reducir efectivamente el alargamiento del ala lo 
que incrementa la resistencia inducida por la sustentación
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Coeficiente de Resistencia - CDo
 La resistencia de fricción (parasite drag) se 

conoce como la resistencia en la que la 
sustentación el cero.

 Para alas sin curvatura, equivale al valor 
mínimo de la resistencia .

 Métodos para estimar CDo:
 Método de la equivalencia de la superficie de 

fricción

 Método del coeficiente de placa plana (Flat-
plate) de superficie de fricción mediante

Leakages and protuberances

Miscelaneos

Form Factor Factor de interferencia

Coeficiente de fricción
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Método del coeficiente de placa plana - 1
 Calcula el coeficiente de resistencia de 

fricción para cada parte del avión utilizando 
una resistencia de fricción basada en el 
método de placa plana, y luego los suma 
todos

 El coeficiente de resistencia (Cf) de fricción 
de placa plana depende de:
 Número de Reynolds.
 Mach.
 Superficie

 Puede ser turbulento o laminar

 Caracteristica de la superficie afectan al 
número de Reynolds
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Método del coeficiente de placa plana - 2

 Form Factor (FF)

 Factor de interferencia (Q)
 Góndola Q=1.5
 Ala sin carenado Q=1.25
 Colas Q=1.02..

 Resistencia Miscelanea
 Tanques de combustible externos

 Resistencia Leakage and protuberances
 Antenas, puertas, bordes, carenado de superficies de control, defectos de 

construcción…

Ubicación del máximo
grosor del perfil con
respecto a la cuerda
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Aerodynamics - 2
 Cálculo de la fricción parasitaria (asumiendo que todo el flujo es 

turbulento) 

 Fuselaje:
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Aerodynamics - 3
 Wing
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Aerodynamics - 4

 Deriva vertical y horizontal se analizan simultáneamente ya que 
tienen cuerdas medias (c) y t/c similares:
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Aerodynamics - 5
 Gear Drag

 Cockpit Drag

 Total parasite drag:
 CDo=CDofuselage+ CDowing+ CDotails+ CDogear+ CDocockpit+= 0.0238 
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Aerodynamics - 6
 Cooling Drag

 Misc Engine Drag:
 Incluye la refrigeración del aceite, la toma de aire, los tubos de escape, y el resto 

de partes.
 Para tomas de refrigeración y el resto de partes bien diseñados se puede estimar 

su resistencia parasitaria con:

 Mientras que para un avión ligero, este valor estimado se puede hasta triplicar
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Aerodynamics - 7

 La eficiencia aerodinámica o “Oswald Efficiency”, lo que 
hace es reducir efectivamente el alargamiento del ala lo que 
incrementa la resistencia inducida por la sustentación
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Propulsion - 1
 Diseño a medida:

 Hélice de madera, 2 palas, paso fijo, D=70 in.
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Propulsion - 2
 On Design

 Off Design: ajustar la información en la condición de vuelo de diseño
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Propulsion - 3

 Static Thrust:
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Propulsion - 4
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Weights - 1
 Estimación de pesos para aviación general
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Weights - 2
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Weights - 3
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Weights - 4
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Weights - 5
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Weights - 6
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Definiciones Geométricas - 1
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Definiciones Geométricas - 2
 Para flujos ideales en 2D se asume que n=0.25 para subsónico, y n=0.5 para 

supersónico.
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Definiciones Geométricas - 3
 Comparación del m.a. chord y m.a. center para diferentes alas y distribuciones 

de carga sustentadora.
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Definiciones Geométricas - 4
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Stability and Control - 1

 Partiendo de la información generada previamente tanto de las 
dimensiones del la cuerda media (mean aerodynamic chord) como de 
la posición más atrasada del centro de gravedad (condición sin 
conbustible Xcg=64.5 in.) 
 calculamos el valor normalizado del centro de gravedad

 Determinación de las características del ala:
 El centro aerodinámico está ubicado a 62 in.   
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Stability and Control - 2
 Determinación de las características del fuselaje:

 Wf= máxima anchura del fuselaje o góndola.
 Lf= Largo del fuselaje 
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Stability and Control - 3
 Determinación de las características de la cola:

 Centro aerodinámico:

 Downwash:
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Estimación del Downwash - 1
 El flujo de las alas tiene una gran influencia en el flujo del resto de los 

elementos aerodinámicos del avión.
 Aguas arriba del ala el aire (en vuelo subsónico) es elevado debido a las 

presiones sobre el ala:
 Empuja el flujo en la parte inferior del fuselaje.
 Gira el flujo previo a alcanzar la hélice o la entrada de flujo de la gódola.

 Aguas abajo del ala, el flujo tiene una dirección descendente teórica equivalente 
al ángulo de ataque del ala justo en el borde de salida, todo y que ese valor 
desciende hasta aproximadamente la mitad del ángulo de ataque aguas abajo 
del ala.

 El efecto del downwash es la reducción efectiva del ángulo de ataque de la cola, 
contribuyendo de esa manera al momento de cabeceo del fuselaje.

 El chorro de los motores afecta en gran medida al downwash 
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Estimación del Downwash - 2
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Punto Neutral
 El punto neutral es el centro aerodinámico del avión, el cual corresponde al 

centro de acción de todas las fuerzas aerodinámicas.
 Al igual que el centro aerodinámico del ala, el centro aerodinámico del avión 

es el lugar donde el momento de cabeceo del perfil es constante para 
cualquier ángulo de ataque es decir:

 Es uno de los conceptos más importantes en la estabilidad de un avión. 
 Una vez que el avión se ha construido, está fijo, y no puede ser cambiado, lo 

único que se puede variar es el C.G.
 Importancia del centro de gravedad del avión parta obtener un avión estable



Cálculo de Aviones © 2009 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 60

Cálculo del punto neutro - 1
 Cálculo del punto neutro se realiza sin potencia:

 Stick Free análisis: para la mayoría de aviones actuales, los actuadores están de alguna 
manera fijados en el ala, eso quiere decir que ,los servomecanismos mantienen la 
posición de los actuadores teniendo que ejercer fuerzas para mantener los actuadores 
en su posición. 
 Para aviones pequeños, en los que no se disponer de un sistema totalmente mecanizado y 

automatizado para la gestión de las superficies de control, por lo que solo se ejerce fuerza en 
las superficies cuando es necesario, por lo que dichas superfices “flotan”

 Para estos casos es necesario el analizar la estabilidad que se denomina como “stick 
free” en la que el hecho que los elevadores estén flotando reduce la sustentación 
efectiva de la deriva horizontal un % equivalente al 50% del % de la superficie de 
la cola que esta formada por elevador  
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Cálculo del punto neutro - 2

 Quizás demasiado estable para competición
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Trim Analysis - 1
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Trim Analysis -2
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Trim Analysis -3
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Trim Analysis -4

 Una vez calculada la configuración de 
trimado, y esta ser razonable, se puede pasar 
a calcular la componente de la resistencia 
inducida asociada a la configuración de 
trimado.
 Se asume que la deriva horizontal se comporta 

como un ala, con lo que se estima la eficiencia 
aerodinámica de la deriva horizontal con 
métodos simplificados
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Análisis de Trimado – Alternativo - 1
 Para un vuelo trimado, que es equivalente a un vuelo estable, se 

requiere que la suma de fuerzas tiene que asegurar que no haya 
momentos alrededor del centro de gravedad del avión es decir que las 
fuerzas de sustentación compensen las fuerzas gravitatorias.

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

 Si dichas condiciones no son satisfechas (diferente carga alar a medida 
que volamos) podemos satisfacer las ecuaciones mediante la variación 
de la sustentación de la cola, por lo que a su vez el ángulo de ataque 
del avión deberá cambiar. 

 Esto implica un proceso iterativo parea determinar cuales son las 
sustentaciones de la cola (deflexión de cola) y el ángulo de ataque del 
ala necesarias para satisfacer las ecuaciones de =0



Cálculo de Aviones © 2009 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 67

Análisis de Trimado – Alternativo - 2
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Análisis de Trimado – Alternativo - 3
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Spin Recovery - 1
 Después de la entrada en pérdida, un tirabuzón (entrada en barrena) se 

producirá tanto en un buen diseño como en uno malo, la diferencia radica en la 
facilidad para recuperarse del tirabuzón. 

 Si definimos el ala y el fuselaje como barrar con una masa al final de cada ellas, 
podemos caracterizar el efecto del tirabuzón sobre el comportamiento del avión.
 Las fuerzas centrífugas que actúan en el fuselaje tienden a levantar el morro del avión, 

lo que incrementa aún más la entrada en pérdida del avión.
 El tirabuzón está principalmente dirigido por la diferencia de sustentación existente 

entre el ala exterior (más rápida) y la interior (más lenta), siendo está ultima, al ser la 
más lenta, en la que el efecto de la entrada en perdida se magnifica. 

 Al tirabuzón se oponen las fuerzas amortiguadoras asociadas a partes del fuselaje y 
deriva vertical por debajo del fuselaje  
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Spin Recovery - 2
 Para recuperarse de un tirabuzón, el timón de cola se deflexiona en el sentido contrario 

del tirabuzón.
 Todo y que tan solo una parte del timón es efectiva, ya que al haber entrado en pérdida, una 

porción grande del timón de cola está cubierta por el el flujo de aire de entrada en pérdida  
 Se requiere un determinado amortiguamiento de la cola, el cual se puede cuantificar con las 

superficies de la cola que no está cubiertas y de esta manera el asegurar que la eficiencia del 
timón de cola será suficiente para contrarrestar el movimiento del tirabuzón.

 De igual forma se puede retrasar el efecto adverso del tirabuzón, o aumentar el efecto de recuperación de 
este mediante el rediseño del borde de entrada del ala para minimizar el desequilibrio de la sustentación en 
las alas 3D en punta del ala mediante un borde de entrada caído en punta del ala, pero conlleva aumento 
en la resistencia global  

 Existe una estimación empírica de los valores de amortiguamiento recomendados (NACA 
Report TN 1042) que establece unos valores aconsejables para una buena recuperación 
del tirabuzón:
 Requiere estimación de los momentos de inercia, que son muy importantes para poder 

determinar la tendencia que tiene el avión a resistirse a las aceleraciones
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Estimación de los momentos de Inercia
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Spin Recovery - 3

 TDPF = Tail Power Damping Factor
 TDR = Tail Damping Ration
 URVC = Unshielded Rudder Volume Coefficient
  = airplane relative density parameter
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Performance - 1
 Partiendo del diseño dibujado inicialmente, las actuaciones se definen:

 Potencia y Empuje ajustado para altitud

 empuje corregido con altitud y velocidad
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Performance - 2
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Refined Sizing - 1
 Después de los cálculos previos, las características del avión son:

 Mission Segments Weight Fractions:
 Warmup and Takeoff:

 Parece excesivo si se compara con la fracción de crucero
 Se asume que son 5 minutos en máxima potencia:

 Climb and Acceleration: basada en la gráfica de subida, subida a 80 knts hasta 8000 ft y 
despues acelerar hasta la velocidad de crucero (115 knts)
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Refined Sizing - 2

 Mission Segments Weight Fractions (cont):
 Warmup and Takeoff (cont):

 A partir del gráfico generado previamente para el empuje y la resistencia para varias 
velocidades y altitudes de pueden determinar el empuje (T) y la resistencia (D) a nivel del mar 
y a la altitud de crucero, para las velocidades al principio del segmento de subida (60 knots) y 
la velocidad de crucero
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Refined Sizing - 3
 Mission Segments Weight Fractions (cont):

 Crucero: Se requiere un alcance de 280 nm a una velocidad de 115 kts, y una altura 
de 8000 ft.

 Descenso y aterrizaje:

 Fuel Fraction:
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Refined Sizing - 4
 Muy cercano al valor del peso dibujado, pero para ver como se realizaría el 

método de refinado:
Pendiente de  la línea que marca
la tendencia del peso en vacío 
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Optimización W/S y Alargamiento - 1

 Una vez determinado las características generales del avión, tenemos 
que realizar un proceso de optimización para determinar si podemos 
mejorar algunas de las características del diseño, ya que las pautas 
que hemos seguido no son las que defines el diseño perfecto, sino que 
requiere iteración:
 Variamos la carga alar (W/S) en un ± 20 %: W/S= 8.16, 10.2, 12.24 
 Variamos el alargamiento en un ± 33 %: 4, 6, 8
 Lo que genera 9 aviones diferentes:

 A primera vista, se observan las siguientes relaciones:
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Optimización W/S y Alargamiento - 2
 Dependencias de los pesos:

 Aerodinámica:
 Las áreas mojadas varían con las áreas del ala/colas
 Hay que normalizar el nuevo CD0 

con las nuevas áreas de referencia.
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Optimización W/S y Alargamiento - 3

 Caso 1:

 Teniendo en cuenta las relaciones de pesos para la reducción de alas y colas:

Reducción del área en un 20 %
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Optimización W/S y Alargamiento - 4

Se corrige el weight fraction para crucero
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Optimización W/S y Alargamiento - 5
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Optimización W/S y Alargamiento – 6
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Optimización W/S y Alargamiento - 7
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Optimización W/S y Alargamiento - 8
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Optimización W/S y Alargamiento - 9
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Optimización W/S y Alargamiento - 10
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Optimización W/S y Alargamiento - 11
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Optimización W/S y Alargamiento - 12
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Refinamiento Actuaciones - 1

 Límites de actuaciones
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Refinamiento Actuaciones - 2
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Sizing Matrix - 1
 Representamos gráficamente todos los requisitos en la matriz de dimensionado:

 Velocidad de entrada en pérdida
 Rate of Climb.
 Velocidad Máxima.

 No hay límite inferior en el alargamiento, por lo que tenemos que buscar un requisito 
adicional.
 Dado que la resistencia inducida será excesiva durante los giros cuando la planta del ala presente 

alargamientos muy bajos:
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Sizing Matrix - 2
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