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i Revision 2.0 - |

= Diseno: i Estimacion ¢, - subsénica
= Definir disefno final a grandes rasgos, no
necesariamente en CAD en esta primera version,
pero ayudaria.

h s la altura del “endplate” Flecha del ala en la zona del ala

= No hay marcha atras. M e
= Ensefiar todas las cartas. WinBit: A 3124 '|| S s 85 ¢l e que ve o o
= Interaccion por ubicar “bloques” de elementos o '\“ 1 s_wf
= Geometria de superficies (Aerodinamica y Wﬁi—‘g( o ){F_)___M__ F=1.000+ /by
Estabili dad) ¢, _— Factor de sustentacion del fuselaje
= Geometria de motores, sistemas propulsores B R = T
(Propu Isid n) Eficiencia aerodinamica del perfil
=« Estimacion de pesos por “bloques” (Estructuras)
i 23/10/2008 Calcule de Aviones © 2008 Sergio Esteban Roncero 12

5

= Aerodinamica:

= Seleccion preliminar de los perfiles para las * Equilibrado de Fuerzas Aerodindmicas
superficies sustentadoras. n \

= Aviones semejantes

= Definir la precision en los modelos de polares
mas exactos.

= Determinacion inicial de las caracteristicas
iniciales aerodinamicas.

Interaccion: Xy

., . Xae, J Kaog Xaon
= Sustentacién requerida: pesos (Estructura) T 5

= Generacidn de parametros aerodindmicos (Estabilidad y
LHCLa (1 - 52) + 2YCp, (1 - 51 + CLoy,

cannard o

estabilizador
horizontal

ala
Ltotal

Actuaciones)

\0

XNaA - .\.ry

SM = .\_i\_\ - .T,-f, =
c -
30/05/2008 Célculo de Aviones © 2008 Sergio Esteban Roncerc 17 U=

[me
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Revision 2.0 - 11

fme

Estabilidad: A400M — Estructura del fuselaje

= Estudio del trimado:

= Viabilidad del disefio mediante estudio de
trimado.

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

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

= Interaccion:
= Dimensionado e ubicacién superficies
(Disefiio)
= Correccion pesos (Estructuras)
= Necesidades de Estabilidad (Aerodinamica)

Estructuras:

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

= ldentificar las cargas que actdan en la
aeronave en diferentes configuraciones. | ‘

= Disefio de estructura preliminar y = N0 =)
estudio de ajuste de pesos. D 1

= Interacciones ;

= Viabilidad fisica de ubicacion de sistemas _ ] i
(Disefio) | Wt

(me

30/10/2008

W N ]

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 3



i Revision 2.0 - 11

= Propulsion y Actuaciones:

fme

Primera estimacion de actuaciones (grandes
rasgos).
Diagrama T/W vs W/S

Definir planta motora.

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

me

30/10/2008

LalUIo 08 AVIONES (€ ZUU SErgio CStenan Koncero

$A400M — Estructura del fuselaje

<6 uw

WS [N ford]
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¢cual es el siguiente paso? - |
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fme
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v » g Estimacion Fracciones
=

Fable 3.2 Hisoia mision segmen |:> Analisis de Actuaciones |:> .

weight fractions

(wi/wifl) YCLIME
Warmup and takeoff 0.970 N -~ hi
Climb 0.985 ® Zd
Landing 0.995 ‘a .
BEGIN TO  TAKEOFF ‘:\Ef!l!ll
START ROTATE  VavVpg o /
V=0
| ! -7 g homsTACLE
""""" :- I v AN 1 8
fe—— S ——| St Sc — oft
TE
IR 25 oW oy e
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Fig. 17.17 Takeoff analysis.

:> WO = I'Vcrcw -I_ I)Vpa,yloa,d + Wfﬂ,{-’}l + Wempty

Estimacion Fracciones
W

e
s v w [k
y - power 08 Al3C,,
| i " 2N b ¢Cumple?
Elegidos oo |:> Requisitos

WS, T :> e ¢ Vointhnus = ZWJ;’i_ REP

Velocity (fps) or drag pS 0

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

s Gestion de la informacion:

= Empleo de TIC para gestionar la informacion de

los diferentes grupos en la nube:

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

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

= Nube de datos que permita controlar la gestion

de versiones a 2 niveles

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

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

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 7
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i Organizacion - ||

= Gestion de grupos:

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

= Definir lideres
= Gestionar reuniones, coordinar comunicaciones:

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

= Reuniones semanales

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

= Para trabajar de forma concurrente, es necesario

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



Revision de las diferentes areas

(meo

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

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

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

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

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

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

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 10
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Tareas rev 3.0

Diseno - Estudio Avanzado

= 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

1013
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Tareas rev 3.0

[ATR 72

fme

B6seats at 31in pitch, one-class cabin
(one of several versions)
PRATT & WHITNEY CANADA-PW 124

©Reed Business Publishing 1968
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Aerodinamica — Estudio Preliminar

Seleccion preliminar de los perfiles para las
superficies sustentadoras.
= Aviones semejantes

Definir la precision en los modelos de polares mas
exactos.

Determinacion inicial de las caracteristicas iniciales
aerodinamicas.

Definicion de parametros adimensionales:

= Optimizacion del ala

Interaccion:

= Sustentacion requerida: pesos (Estructura)

= Generacion de parametros aerodinamicos (Estabilidad y
Actuaciones)

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

15



fme

i Aerodinamica - |

= Lo que se espera:

= Polar parabdlica de coeficientes constantes:

= CD del avidn
Configuracion limpia
Vuelo de subida
Vuelos de crucero
Configuracion sucia
Despegue y aterrizaje

= Caracteristicas aerodinamicas de los perfiles:

« Estimar C,

CLO’ CLOL’ CMO, CMq, _ _

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

= Como conseguirlo:

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

16



[ g

‘L Aerodinamica - |11

= CD del avidon

= Configuracion limpia: Tren retraido, flaps recogidos
= Vuelo de subida
= Vuelos de crucero y alcance

= Configuracion sucia: flaps y tren de aterrizaje desplegados
" Despegue Yy aterrizaje
= Como conseguirlo:
= Modelo de polar parabdlica de coeficientes constantes

Cp = Cp,+KC; DK = 1
TAe
= Component Buildup Method
UNCAMBERED G, CAMBERED ©(C,.FF.
. (Cbo)subsonic = S22 Sm?(SMC) + Cppise + Corar

~D
|

[
]
1
b4

CAMBER DRAG
AT ZERO LIFT

Fig. 12.3 Dr@belro de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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i Aerodinamica - 111

CrL

(meo

= Caracteristicas aerodinamicas de los perfiles:

= Estimar C,
= CLmax:

configuracion limpia — métodos gréaficos transparencias de clase: ejemplo siguiente

pagina

configuracion sucia: tunel de viento virtual: ejemplo siguientes diapositivas y

ejemplo practico de clase

= Meétodos graficos XFLR5

= Cior Clo CMo, Cha
= Ala, canard, deriva horizontal y vertical, colaen V...
= Correccion para alas finitas

_ 2r A Se:r:posed -
o 2 + J4 + A:-Izﬁﬂ (1 + tan? jﬂ\;num,t) Sfre_f

=

— TEFlap Aag||

[]
ﬁc!max

QoL

Ostall

Figure 9.8 Construction of section lift curves for TE flaps.

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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i Ejemplo de Base de Datos

= UIUC Airfoil Data Site

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

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

= Software y bases de datos sobre informacion de perfiles.

= The Incomplete Guide to Airfoil Usage

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

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

dave@amiwest.com

1923
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i Aerodinamica - 1V

= Seleccion de perfiles aerodinamicos

= Etapas de complejidad:

« Empezar con perfiles simples.
Analisis en

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

The Incomplete Guide To Airfoil Usage

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

=« Mejorar los perfiles seleccionados

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 20
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F 3

Select number of wings

I}

Select wing vertical location

Select/Design high lift device

1§

Select/Determine sweep and dihedral angles (A, I')

Select or design wing airfoil section

Determine other wing parameters (AR, A, Ly, 0y)

_____________________________________________________________ .
i Identify and prioritize wing design requirements
1
1
W| N g Des | g n ; _ (Performance, subitty ‘_‘ilf’fhf}“fi_li_“f_"P_e‘;‘}t‘f’il?l_if?‘lii‘??’i”_“_‘_°_° et

Calculate Lift, Drag, and Pitching moment

Requirements Satisfied?

| Optimization

Calculate b, MAC, C,, C;

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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Coeficiente de sustentacion vs. Angulo de ataque

The maximum lift coefficient (Ciyax)
The stall angle (o)

The ideal lift coefficient (C, )

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

The Lift coefficient at zero angle of attack (C) ) G 4
The zero lift angle of attack (o) N
The lift curve slope (C}a )
dC t
C, =—L=1.87(1+0.8-2=x)
C, § o da ¢
i I 1
I I
I |
C, | l
I |
I |
| |
I |
| | >
0 dc Clg o (deg)

A

(meo

1013
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Variaciones de Pitch Moment

A
Cm /4
_|_
S >

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

A

Cm ac

G

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

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

Minimum drag coefficient

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

L.
2.

Do W

=

~

10.
I1.

The airfoil with the highest maximum lift coefficient (C, ).
The airfoil with the proper ideal or design Lift coefticient (C; or C; ).
The airfoil with the lowest mmimum drag coefficient (C, ).

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

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

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

The airfoil must be structurally reinforceable. The airfoil should not that much thin that
spars cannot be placed inside.

The airfoil must be such that the cross section is manufacturable.

The cost requirements must be considered.

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

1013
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Criterios de Seleccion de los Perfiles - 11

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

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

2- For a high speed aircraft with a low lift requirement (such as high subsonic passenger
aircraft), the typical wing (t/c)max 15 about 9% - 12%.

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

Introduccion a los perfiles NACA

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



Pasos para la seleccion de perfil - |

1. Determine the average aircraft weight (W) in cruising flight:
( W; is the initial aircraft weight at the beginning of cruise
W +W . : . .
‘ F7 Wre is the final aircraft weight at the end of cruise.
2. Calculate the aircraft ideal cruise lift coefficient (C;_ ). In a cruising flight. the aircraft

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

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

2w
Cp =—2= .
PV:-S  wing planform area.
L:Wj%pVESCI_ =mg (5.1)
| R , ,
D=T= 3 PV -SCp =nT . (jet engine) (5.2)
1 nipF . .
D=T= 5 PV SCp = % (prop-driven engine) (5.3)
c

The wvariable *n” ranges between 0.6 to 0.9.
only a partial engine throttle is used in a cruising flight and maximum engine power or engine thrust is not emploved

For the airfoil mnitial design. it 15 suggested to use 0.75.
S
27 U=

o
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Pasos para la seleccion de perfil - 11

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

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

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

C —_k Estimacion preliminar

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

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

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

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

C, =— Estimacion preliminar

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 28
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Pasos para la seleccion de perfil - I

5. Calculate the aircraft maximum lift coetficient (C;_):

2,

C =
Lo !{}DV;251

where V, i1s the aircraft stall speed. p, is the air density at sea level. and Wrp 1s the
aircraft maximum take-off weight.

6. Calculate the wing maximum lift coefficient (C, ). With the same logic that was

described 1n step 3. the following relationship is recommended.

C — Cﬂ
0,95
7. Calculate the wing airfoil gross maximum lift coefficient ( C, ).
M gposs
v CL’“"W
G, =
megs (0.9

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

[s

s
Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 29 2



Pasos para la seleccion de perfil - IV

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

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

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

C_=C_ -AC,

max T g s

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

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

- Every black circle represents one NACA airfoil section
- Bibliografia adicional

I

nii

4

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

(meo

1013
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C Ii and C Imax

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

lift coefficient.

Every black circle represents one NACA airfoil section
Bibliografia adicional

18
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lift
coefficient 17
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Pasos para la seleccion de perfil - V

12. If the wing 1s designed for a high subsonic passenger aircraft, select the thinnest airfoil
(the lowest (t/C)max).

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

A

Wing zero- 0.03 [7777 7 ymmmmmmammmm oo T U

lift and |
wave drag i
coefficient !

0.02F--- -t A e s o e e !

t/c=4%,

1.2 1.4 1.6
Mach number

Figure 5.24. Variation of wing zero-lift and wave drag coefficient versus Mach number
for various airfoil thickness ratio. e
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Pasos para la seleccion de perfil - VI

Tabla comparativa entre perfiles

Design Weight | Airfoil 1 | Airfoil 2 | Airfoil 3 | Airfoil 4 | Airfoil 5
objectives
Cdmiu 25%
Cumo 15%
Ol 15
(N 10
(Cr/Cq)max 10%
Cia 5%
Stall quality | 20%
Summation 100% 64 76 93 68 68
NACA C_dmin Cmo alpha stall alphaZL | Cl/Cd max C_L max CLo Stall qual Claplha
2415 0,00559 | -0,1043 19,4 -4,1 173 1,9806 0,4882 |moderate- 0,1175
4418 0,00585 | -0,1036 19,2 -4,1 171,3488 | 11,9308 0,4892 |moderate- 0,1185
412 000524 | -0,1055 19,3 -4,1 167,6032 2,022 0,4846 |moderate 0,1108
a2 0,00616 | -0,1017 19,2 -4,1 163,664 1,895 0,4857 |docile-mod 0,1118
63_3 215 0,0042 -0,1228 21 -4,56 167,93 1,9981 0,5446 |moderate 0,1103
63 3618 | 0,00438 | -0,121 20,6 -4,5 179,0716 | 11,9032 0,5489 |docile 0,1124
64 3618 | 000431 | -0,1218 2,4 -4,5 187,4848 | 1,9062 0,5468 |docile + 0,109
653618 | 00038 | -0,1245 23,6 -4,7 1954118 | 1,8796 0,5489 |docile ++ 0,1135
12 0,00509 0 20,4 0 126,6477 1,8816 0 Sharp 0,1132
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Pasos para la seleccion de perfil - VII

= Ejemplo

Select a NACA airfoil section for the wing for a jet non-maneuverable GA aircraft with the following
characteristics:

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

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

Ideal 1ift coefticient: Maximum lift coefficient:
2w 2x4000x9.81 2W
CLC _ ;W _ X X ? _0.176 C;_m _ 1;0 _ 2><4000><9.812 1,909
PVIS  0.9%(250%0.514) x30 PSS 1225x(65%0.514) x30
C 0.176 C
C, = Le _ — 0185 C, = Lo :1'909:2_01
*  0.95 0.95 w 0.95 0.95
C 201
c 0.185 C == 2 9233
C, =—=-= ~0.205=0.2 g 09 0.9
' 0.9 0.9
C, =C —AC, —=2233-0.8=1.433
TILAE MW gy o A g7 0

(meo

1013
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Pasos para la seleccion de perfil - VII

o0
. 64:-A215 14
pes i
b " .,
i 2™ 7
L s 65210 L
w
!
o . 3
. y .| o 2004
Jr . !T _— #4021 SorlL: 44210 5200
. et . P .
i X Gaaotn cndio
11 8
a

wwwww

No | NACA C dmin Cmo | 0 (deg) | o (deg) | (CyCa)max | Stall quality
Flapup | 8= 60°

1 63;-218 0.005 -0.028 |12 -12 100 Docile

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

3 66,-212 0.0032 | -0.030 |12 -13 36 Sharp

4 66,-215 0.0035 | -0.028 | 14 -13.5 36 Sharp

5 65:-218 0.0045 | -0.028 | 16 -13 111 Moderate

(meo
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Pasos para la seleccion de perfil - VIII

The NACA airfoil section 66,-212 yields the highest maximum speed. since it has the
lowest Cgmin (0.0032).

The NACA airfoil section 653-218 vields the lowest stall speed. since it has the highest stall
angle (16 degrees).

The NACA airfoil section 655-218 yields the highest endurance. since it has the highest

(CyCq)max (111).

The NACA 635-218 yields the safest flight. due to its docile stall quality.

The NACA amrfoil sections 633-218, 66,-215. and 653-218 deliver the lowest control
problem in flight, due to the lowest Cp, (-0.028).

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

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

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

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

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

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

Wing Incidence

1. The wing must be able to generate the desired lift coefficient during cruising flight.

2. The wing must produce minimum drag during cruising flight.
3. The wing setting angle must be such that the wing angle of attack could be safely varied (in fact

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

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

/ o
()‘.'SET
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Herramientas — XFOIL & XFLR5

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

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

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

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

= El XFLR5 sucesor natural del XFOIL: programado en C++

s http://www.xflr5.com/xflr5.htm

e
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Herramientas — XFOIL & XFLR5 - 2

Empleo de herramientas

Estudios 2D:
= Seleccion del Perfil (Direct Foil Design)
= Refinado del perfil
= Modificacion del perfil
= Estudio 2D (XFOIL Direct Analysis)

Estudio 3D
= Definicion geometria y perfiles: ala, HTP y VTP

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

= Wing and Plane Design
Polar Type: Fixed Speed, Fixed Lift, Fixed aoa, Fixed beta Range
Analysis: LLT, VLM1 (no sideslip), VLM2, 3DPanels
Inertia
Ref. Dimensions: Wing planform, projected wing planform, user defined
Aero Data: Densidad, viscosidad, Ground Effect

Analizar los distintos métodos de analisis

Recomendaciones iniciales
= LLT: determinacion de Clmax y Polar
= VLML1: determinacion de polar (no resultados buenos)

Célculo de Aeronaves © 2014 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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:L XFLR5 — Estudio 2D

B firs v6.11

Eile View Foil Splines Options 2

i ff‘hi .
= AR S3& U

] Lol o

Foil direct design J X
' Hame Thickness (%) at (%) Cambar (%) at (%) Pointa TE Flap {°} TE XHinge TE YHinge Show Points Centerline Style -?
|1 spline foil 9.03 20.00 0.00 43.00 158 0.00 0.00 0.00
NACR 0012-64 1z.00 40.00 -0.06 0.00 200 a.00 0.00 0.00 X
:3 NACR 0012-64 (Flap 30) 1z2.00 40.00 -0.06 0.00 202 30.00 75.00
|2 Waca 0012-84 (Flap m30) 1z.00 40.00 -0.08 0.00 202 -30.00 75.00 50.00
NACR 0012-6¢ (flap) 1z2.00 40.00 -0.06 0.00 200 0.00 0.00 0.00
|6 NaCR OD12-84 (flap30) 1z.00 40.00 -0.08 0.00 202 30.00 75.00 50.00
. St. CYR 24 (Bartel 35-IIIC) 12 34 28.57 7.44 34.98 100 0.00 a.00 0.00 X
| St. CYR 24 (Flap 15md) 1z.35 29.37 7.44 3s.23 104 0.00 0.00 0.00 x
St. CYR 24 (Flap 30) 12_36 28._97 744 34.98 104 30.00 75.00 50.00 X
:m St. C¥R 24 (Flap 40) 1z.38 28.97 7.44 34.98 100 0.00 0.00 0.00 X
ings:. CYR 24 (Flap 45) 1z.38 28.97 744 34.98 103 45.00 75.00 50.00 X
|1z St. C¥R 24 (Flap m30) 12.38 28.97 7.44 34.38 104 -30.00 75.00 50.00

Demo™

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban,
sesteban@us.es 40




:L XFLR5 — Estudio 2D

B 5611 Sma]  [oe o5

File View Foil Design Analysis Polars Operating Points Graphs Options 1

o 1
|_| 7 I L . | |maca 001264 + [T1_Ren.100_Mo.00_ns.0 |

Analysis settings

o
Seguence
Start=

End=
A=
| Viscous | Init BL

| Store Opp

Analyze

Palar properties

Type = 0 (Fixed speed)
Reynolds number = 100.000
Mach nurber = 0,00

NCrit = 8,00

Forced top trans. = 1,00
Forced bottom trans. = 1,00

Number of data points = 106

Graph Curve Settings

V] Curve : Alpha
Points

Style

Width

Color

X =0499132, ¥ = 264735 Deme*

L)
O
T
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?L XFLR5 — Estudio 3D

B xfirs v6.11
File View Plane Polars OpPoint Analysis Graphs Options ?

] ol 0

BN~ 4 = la | ‘5;@ | - —|- | |FDA-1v0.0_CR_We HTP VTP vi Final Design 7 |T1-20.5 m/s-LLT_We HTP_YTP_h3000 | ooon o+

Plane analysis F X

Analysis settings

| Sequence
@
Start= -10,000 ®
End= 25,000 ©
A= 0,500 =
7] it LLT | Store OpPoint
Analyze
Results
7] uft [T Moment
| Ind. Drag ¥| Visc, Drag
[¥] Trans. [¥] Downwash
Animate lJ
Display
V| Axes | Panels
| Normals
| surfaces ¥| Outiine
Foil Names 7| Masses
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i XFLR5 — Estudio 3D

xfir5 v6.11 = = | &= % A
o
N = | . €
[_\ & = _l_ St | - —|- | |FDA-1V0.0_CR_We_HTP_VTP_v1 Final Design v |T1-20.5 m/s-LLT_We_HTP_YTP_h3000 ~| o0 -
Plane analysis X
—
Analysis settings
7| sequence 3
= —
Start= -10,000 *®
End= 25,000 °
&= 0,500 °
V| Init LLT V| Store OpPoint
‘ Analyze
Variables Scales Axis and Grids Fonts and BackGround
YAxis V8.
CL Alpha
D Beta
CD_viscous L
CD_induced co
v €D_viscous Polar properties
Cm CD_induced - Fixed speed -
Cm_viscous cY 30 mis
Cm_induced Cm E
al Crm viscous Using plane inertia
y Mass = 0.000 kg
Cn ] Cm_induced o x o
Cn_viscous Cl Cok.z = 0m
Alpha Cr_induced Cn
iCL/CD Cn_viscous Analysis type = i
| Restore ‘ | Cancel
-100.
Curve settings
Curve
Points
Style
Width
Color
—
=7.38124, ¥ = 206,865 Demo™ [

L)
O
T
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i Meéetodos Virtuales - |1 Diroby's

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

. rd hexagonol con XFLAS
Superficie Ci, Cr, Cr .. i, (deg) K e Cong
I VIM | 0350324 5 [ [-] 10,0317 1,00 -0,1109
Wing
I UT | 0443353 | 55673 191 26,5 00321 | 0391853 | [
CANARD | 0442032 | £,5785 | 1,802643 | 26 | 00321 | 09918 | 01748

Figura 30.- Modeledo del estobilizodor horizontol an XFLAS

Coeficiente Ciy C, Cron s K e Cong

Valor 0 443 1.62 25 0.0399 09650 0

fme
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i Métodos Virtuales -

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

DirobAs

Proyecto D- I_E

Alpha
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Calculo C - |

L max

= En una primera iteracion se pueden emplear métodos empiricos :

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

= Necesario determinar Aog, , ACimax Y AQgtarL

= Primer paso es obtener ag;, Chax Y Osta . del perfil:

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

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

~— TE Flap Aagta)

]
ﬂc[ma!

Ce

Boeing 737 Triple-Slotted Fowler Flaps

=l

i alpha Ostall

Figure 9.8 Construction of section lift curves for TE flaps.
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& Calculo C, .., - Datos Experimentales - |

Airfoil
0006
0ang
1408
1410
1412
2412
2415
2418
2421
2424
4412
4415
4418
44N
4424
23mz2
23015
23018
23021
23024
63006
-009
63206
-209
-210
463012
-212
-412
63,015
218
-415
613
63,-018
-218
-418
-618

Table F.1
oy Ce,
(deg) Cmy | (per deg)
0 0 0.108
0 0 0.100
0.8 -0.023 0.109
-1.0 -0.020 0.108
1.1 -0.025 0.108
2. -0.047 0.105
-2.0 -0.049 0.106
-2.3 -0.080 0.103
-1.8 -0.040 0.103
-1.8 =0.040 0.098
-3.8 -0.093 0.105
—4.3 -0.093 0.105
-38 -0.088 0.108
-38 -0.085 0.103
—3.8 -0.082 0.100
-1.4 -0.014 0.107
-1.0 -0.007 0.107
-1.2 -0.005 0.104
-1.2 0 0.103
-0.8 0 0.097
0 0.005 0.112
0 0 0111
-1.2 -0.037 0112
—1.4 -0.032 0.110
-1.2 -0.035 0113
0 0 0114
-2.0 -0.035 0.114
-8 -0.075 0117
1] 0 0117
10 —0.030 0114
-2.8 -0.069 0.118
—i.6 -0.108 0117
0 0 0.118
-1.4 -0.033 0118
2.7 —0.064 0.118
-i8 -0.097 0.118

Low-Speed Data an Airfoil Sections, Re=9x 10°[1]

NACA Report 824 Summary of airfoil data

a.c.
0.230
0.250
0.250
0.247
0.232
0.247
0.244
0.241
0.241
0231
0.247
0.243
0.242
0238
0.239
0.247
0.243
0243
0.238
0.231
0.258
0.258
0.254
0.262
0.261
0.265
0.263
0.271
0.271
02487
0.262
0.266
0.271
0.271
n.272
0.267

(per 359)

9.0
134
140
14.3
152
148
164
140
16.0
160
140
150
140
160
160
180
180
160
150
120
100
110
105
120
145
14.0
145
19,
14.5
150
150
150
155
145
160
16.0

c‘ml!

092
132
1.35
1.50
1.58
168
1.63
1.47
1.47
129
1.67
1.64
1.53
147
1.38
1.79
172
1.40
1.50
1.40
087
115
1.06
1.4
1.56
1.45
1.63
0
1.47
1.40
1.68
1.67
1.54
185
1.57
1.59

T
0.7
6.0
10.8
9.6
12.8
1.4
1.17
1.0
B8
10.0
8.6
1.2
8.0
7.0

Airfoil
63,021
221

-421
43.4-420
63,4-420 5.5
63(420)-422
63(4201-517
H4-006
009
64-108
-110
64-206
-208
-209
210
64,-012
-112

212
412
64,015
215
415
645018
218
-418
418
64,021
221

-421
45-004
-009
63-206
-209
210
45-410
65,-012
212

(4411
(deg)

0
-1.5
-2.8
-22
2.4
-3.2
-3.0

0

0

0
-1.0
-1.0
1.2
-1.5
-1.6

-028
-1.2
-2.6

-1.6
2.3
0

-1.3

=29

-38

+0.005

-1.2

-2.8
i}
0

-1.86

-1.2

-1.6

-25
0

-1.0

Cm,

0
—0.035
—0.062
—0.059
—0.037
—0.065
—0.084

—0.015
—0.020
—0.040
-0.039
—0.040
—0.040

—0.017
—0.027
—0.065

—0.030
0.070
0.004

—-0.027

—0.065

-0.005

—0.029

—0.029

—0.068
0
1]

—0.041

-0.031

—0.034

—0.047
0

—0.032

C.,

(per deg)

0118
018
0120
0109
0im
o1z
0108
0109
0110
0110
0110
0110
0113
ooy
0110
01
0113
0113
011z
0112
012
0115
0m
0113
0114
0114
0110
oy
0120
0105
0107
0.1C5
0106
01ca
0112
0110
n.ica
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a.c.
0.273
0.269
0.275
0.245
0.245
0271
0.264
0.256
0.262
0.235
0.261
0.253
0.257
0.241
0.258
0262
0247
0.242
0.267
0267
0265
0.244
0.266
0271
0273
0273
0274
027
0276
0.258
0.244
0.257
0.259
0262
0242
0.241
0.241

(narﬁsg)

17.0
15.0
16.0
14.0
16.0
140
15.0

20
11.0
10.0
13.0
12.0
10.5
13.0
14.0
14.5
14.0
150
15.0
13.0
15.0
150
17.0
16.0
14.0
16.0
140
13.0
13.0
120
11.0
12.0
12.0
13.0
140
140
140

G,
1.38
1.44
1.48
1.42
1.3
1.36
1.60
0.8
1.17
1.1
1.4
1.03
123
1.40
1.45
1.45
1.50
1.55
1.67
1.48
1.57
1.65
1.30
1.53
1.57
1.58
1.30
1.32
1.42
ne2
1.08
1.03
1.30
1.40
1.52
1.36
1.47

mox

D

(d'eg)

2.0
9.2
67
1.6
6.0
6.0
8.0
72
100
100
10,0
8.0
88
8.9
10.8
11.0
122
11.0
8.0
13.0
10,0
8.0
120
10.0
8.0
5.6
10.3
6.8
6.4
16
0.8
6.0
10,0
9.6
80
100
9.4

(coniinuad)
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Calculo C - Datos Experimentales - 11

L max

(L FT] Cr._, ag,
Airfoil (deg) Cmo | (perdeg) a.c. | (perdeg) C. ot c, e,
212 46 14  -0033 D108 | 0269 14D 150 = 9.6 Airfoil (deg) Cm, | (perdeg) c.c.  (perdeg) | C.
412 -30 0070 0111 | 0265 19.5 166 104 634210 -1.5 | —0.040 | 0103 | D257 14.0 1.43 | 100
65-015 0 0 0T 0257 150 142 12 B4A010 0 0 0110 0283 12.0 123 100
215 -12 0032 0112 | 0249 15.5 153 | 100 64210 -15 | —0040 | 0105 | 0251 13.0 1.44 100
415 26 0080 | 0111 0268 160 141 7 #4410 -30 0080 | 0100 0254 15.0 141 | 100
415 ¢ 26  -0.05] 0011 0.264 200 160 7.0 64,4212 -20 | —0040 0100 @ 0282 14.0 1.64 | 110
65(215)-114 -0.7 -0.019 omnz2 0.265 15.0 144 10.5 64,4215 20 —0.040 0.0%5 0252 15.0 1.50 12.0
65(216)-415 . | —30 -0.057 0.106 0267 180 1.60 6.0 “ef = angle of atiack ot which lift curve ceases to be linear (incipient stall).
453018 0 0 0.7100 0.242 17.0 144 10.0 Mode: Cwo is about the merodynomic center (o.c.).
418 45 30  -0.08 012 0.266 200 1.58 4.4
418 -£40 0700 0110 0273 200 140 49
65-018 0 0 0J00 0267 160 137 | 100
218 -12  -0030 0100 0243 180 148 84
418 —24  -0059 0110 | 0.265 18.0 154 49 ]
418 o 28 D055 0115 | 0267 | 180 150 60 ey —
418 40 0102 | 0113 | 0276 180 144 ) 2 Nawmem Camiber
A8 . —42  -0078 0104 0265 200 151 53 I..f
65,021 0 0 0012 0267 185 140 7.4 | _f_ MepCamberjine
221 -1.3  -0029 0115 0274 203 146 6.0 o=
421 28 0066 0116 | 0272 220 156 5.0
A7 . 98 0052 0116 0272 200 143 5.4 chard
65(421)-420 2.4 -0.061 016 0276 200 152 47 Losianaf '
66-005 a 0 0700 0252 9.0 080 6.3 = simum -
009 0 0 003 0259 100 105 | 100
664206 14  -0038 0108 0257 105 100 7.0 . o .
209 10 0034 0107 0257 1D 117 | 90 Figure F1  Airfail tarminclogy.
210 1.3 -0035 0110 026 11.0 127 100
66,012 0 0 0106 0258 14.0 125 112
212 -12 0032 0102 0239 15.0 146 114
66-015 0 0005 0105 0.265 155 135 | 120
215 13 0.031 0I08 740 160 150 114
415 26  -0069 0106 | 0.260 17.0 160 | 100
66(215)014 0 0 0]05  0.260 14.0 133 100
216 20 0044 0114 0282 16.0 155 8.8
21644 ~12  -p030 | 0100 0257 160 144 7.0
414 04 0068 0700 0.245 18.0 140 4.0
434010 0 0.005  0J05 0254 13.0 120 100

NACA Report 824 - Summary of airfoil data
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Company
AAl

AAl

Aamioochi
Aaminoch
AemAnochi
AamAncch
Aer0 Commandes
ham
hanymnman
AamyEnnman
hamyeonmant
Alrbaa

Ay

]

Bada

Bed

Beach

Beach

Beech

Company
Schleschar
Schleschar
Schleichar
SHnpaty

SNy

Sinpstny

Sknoon
Stoodand-Hamilkan
Stoddard-Hamitkan
Supanmaring
SwEringes

Companies
Datos Experimentales - 1]
Aircraft Airfoil (Root)
RE-2 Monaar NACA 4415
Shadow 200400 NACA 4415
ME. 339 RACA 644114
MIC. 202205 NALCA 23018
MC. 72 BlCOmédy
SF-240 NACA &4-212
Shtke S00/600/720 NACA 23012
L-139305E0 WACA S4A002
Gosamer Condar LEzgoman 7749
Hallos Balky 54078
Pafmfinoar Lisback LA2GTIA
A3008 15%
Wisoan NACA 001 0 mod
CF-106 Armw NALA D003.6 mid
BO-4/47 NACA 64-4156
BL-5 NACA 64-212
BonomzoAlghining KACA 230145
King Ak NACA 23014 5
EHLgEn Alr NACA 23008
Aircraft Airfoil (Root)

AW 24 Dalf 089153
ASW 28 Dalf DUFF-144
Ka-& Rmonaagiar NACA 53-618
T4 Falcan Goedtingan 535 mog
T4 SKylaek 2 NACA 53620
T&7 Firafty NACA 23015
Resan Clork
Glosalr NAGA GA[W)-2
Gloetar NASA GA[W)-2
Spitfira WACA 2213
Quean Alr &00 NALA 23018

| Metin Y | NACA 654215

ol o M

Company
Biedl

Bedl

Bedl

Bedl
Bedanco
Boaing
Boaing
Boaing
Boaing
Boaing
Boaing
Boaing
Bragual
BAE

Cacwng
Cianeno
Caoenn
Caoeno
Ciaenn
Carmir
Carmvalr
Carraalr
DigHavllkand
Dougio
Diouglos
Douglas
Dougloz
Dougloa
Diouglon
Fainciiid
Fard
Genami Alpmics
Genem| Axpmics
Genan| Dynomice
@rumeman
@rumsman
Brumman
Grumman
Grumman

Aircrafi

P-39 AkCobr

P-ES Arcomet
P-63 Kingcoono
]

Cilabna

B-17

B-29
FOTRATTAT AT 5T
Candar

C-17

F-15 Engla

F-18

41

AN-3 Harmar
160/1521 72 1B0 182206
208 Canmwan
310273
T-3r

Ciation Lay

B-58 Hugtiar
F-102

F-10¢& Desio Do
[OH-106 Comet
B SipnmaR

0C-3

D4

-4
DC-8/DC-wnC-10
C-55E-1 Skyrockel
A-10 Thunderoolt |1
Trimoioe

-1 Pragafor
Re-s

F-111

ST 6HLU-1 6 AlDoiraes
E-2 Howlaye

A-s Ininuder

F-14 Tomcat

FOF Cougar
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Airfoil (Root)
MACA D015

| MACA 46014

HACH &4-114

| MACA &4A011

MACA 4412
HACA 0018

Eoeing 117 (22%)

Eoeing airfalle (12%-15%)
leback LO-174

| DLBA 142

MACA SAADDG.A
HACA &5A005 mod
HACA 83A414
Hawkar 10

HACA 2412
HACAZIDTT
MACAH 2412

| MACA 23018

HACH 23074

| MACA 0003.44

Defia Dogger
NACA DOD4-85 mad
MACA A3AT 16 mod
MACA 0O0B-1.1-25

| HACA 2215

MACA 23014
MACA 23074
DSMA

MACA 63010
HACASTIG
Goattingan 284
£

Pragigtor B

| HACH &4-210.68

HACA 23T

NACA 83AZ14

MACA &4ADDT mod
HACA &BAAZ0T A5 mod
HACA &AAD10
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Company
Gulfaiream
Hawiker

Hiavker

Hughas

Hughea

Hughea

Loored

Loghar
Locifeed
Locihesd
Locknead
incknesd
Locinesd
Lookmesd
Locifeed
Locineed
Lockhead Maorlin
Lockhoad Marlin
McDonnell Douglne
McDonngll
Mezzamchmif
Mozzarchmif
Meszanchmif
Meszanchmit
Moongy

Moarin Amesican
Morin Amesican
Morin Amesican
Morin Amescan
Morih Amercan
Norihmg
Moriog
Morinmg
Moriniop
Morinop
Moo Griememan
Hilatue

Pl

Aircraf

GGG
Hurricang
Typhoan

H-1 (Long Wing)
H-1 (short wing)
H-4& Harules
23-60

(unly of Mich)Teal
P-80 shooling Siox
P34 Lightnang
F-4

P-3 Orlon/Elecir
LL-2AR5

C-130

L-1011 Trizhar
F-117 Kigrihawk
F-14

Palecot

F-4 Pnoniom
F-101 Voooao

Br 109

B 110/161/162
Me 209

Me 243

Gl

P51B0D Muchang
B-25 Miizhall
F-B4F

F-1003D

T-37 Sabrallnar (~A0/60)
B-2 Spirt

F-ETigar

F-20 Thpershok
T-38 Talon

Tocit Bae

RE-4A Gloool Homa
RC-12

PC-& Turoo Porer

Airfoil (Root)
NACA 0012 mod
Cloek YH (19%)

NACA 2319

N&CA 22014 5

NACA 2418

NACH £34{4200-321
RA&CA 64109

NACA GIRATE

NACA £5-213

NACA 23074

MA&CA 65-213
NACADD14-1.0
NACA S44409

NACA S44318
Lockhead ol {12.4%)
5 Miode upper, 2 kower
NACA S4h204

L8 ol

NACA D006 4-64 mod
NA&CA S5ADOT mod
NACA 291 14.2
NACA 201 18.5
NACA 201 14

Mo 1.82514-1.1-30
NACA &3-215

WA&CA 45-100

N&CA 23007

e CA D00 -6d mid
WA&CA S4A00T

RACA &2 2
Momdan eupescrilical
NA&CA S54004.8
NACA 540048
NACA S5AD0L.8
Clork ¥ mod
NASALRM 1015
MASA LS(11-0417
NACA £4-514

Company
Plioiuz
Plimiug
Alioie
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar
Plpar

Pife

Pitta
Repubsc
Repubic
Repuba;
Rufm
Rufom
Rufon
Rufon
Rufon
Ruion
Rufon
Ruion
Ayan

Ryan

Ryan

Ryan

Ryan

Ryon
Schempp-Hirn
Schemgp-Hirn
Schielchar
Schiglchar
Schiglcner

Aircraft
PC-7 T Troines
PC-38 Tw/in Poenar
PC-R
J-3 Cul
L-14
P-22 Tripooar
PA-24 Comanche
PA-28 Chesniee
431 CTIEyanNe
P-32 SOrmiogo
PA-34 SEneco
PA-38 Tamorawk
PA-40 Armpaha
P-4 Masu
PA-48 Enfoicer
5100
E1E
F-B4F Thundarsieak
F-10& Thundeanchied
P-47 Thunderbalk
Yomviggan
Profeus
warazg
Pond Baces
Rophar
Gloonl Fivar
Spoce Ship Ons
Winiite Knighi
Ah-34 Faedea
AA-58
SUpEMEONIC Firatea
Spirtk af 51, Lowla
favion
-4 Gloool Howk
Pt 1
amibue 3
ASW 200
AGW 22
AGW 23

Airfoil (Foaot)

| MACH 848415

MACH 44-514
PILT 58825
IS4 350

| USk 358

LS54 356
MACRALAZ 1 5
MACH 85-415

| Mok 438415

MACH 85-415

| NACA 65415

MASA GAW)-1
NACA 84215
NACA 23015

| NACA 45-100

HACA M-5
Symmeincol

| MNAGA &AAD10

MACA 45A005.5
Severaky 5-3
moncz 11 146MS
MACA 4414

| Mok 4414

Aoncz

| RONCZ RAW1 7B

Foncz

| pulon

Hafbalg

MACA 10%; hybnd
HACA 001 2-64
Symmednical 3%
Chark

| MACA A4715R

MASALRN 1015
wWartmann FX &7%-170
Gostingan 681

| Wwarimann FX 62-131 (14.4)

Wartmarn FX 5-02-194
Warmann FX 41-148
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i Entrada en

NGI Configuracion 3.0

despegue §

UAV Configuracion 20

pérdida - |

max
40 L

WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)

TRIPLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP

o

despegue -

1.0

Configuracion limpia

(meo

J ..rf
! FOWLER FLAP

SLOTTED FLAP NO FLAP

PLAIN FLAP

s

Acse
After Ref. 39

Fig. 5.3 Maximum lift coefficient.
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — Estudio Avanzado

m 1° - Conversion de 2D a 3D

= 1 - Calcular las caracteristicas del ala en 2D
= 2 - Calcular la correccion 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:
= 3° - Evaluar requisitos asociados a las areas de trabajo
= Actuaciones
= Estructuras
= Estabilidad

T
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — |1

studio Aerodinamico mas detallado:

Seleccion depurada de los perfiles para superficies
sustentadoras.

Requisitos estabilidad.
Requisitos actuaciones.

Estudio comparativo de XFLR5 (usar todo el potencial)

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

Estudio del avidon por partes
Superficies aerodinamicas

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

T
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Tareas rev 3.0

Metodos mixtos, XFLR5 + meétodos clasicos

[+ 4
Designation Didgram C it C Lip | Cm Reference
e Lmez| o4 ¢ ¢ | NACA
(degrees) Lmax
Baslc aerofoll
Ghark ¥ e T 1.29 15 7.5 —.085 | TN 459
.30e
Plain flap 1.95 12 4.0 — TR 427
deflectad 45°
30¢
Slotted flap — _—= 1.98 12 4.0 - TR 427
deflected 45° ;
.30¢
Split flap Q%- 2.16 14 4.3 —0.250 | TN 422 — B — Plain flap-it
defiected 45° 25 =&~ vp:;lkhp-mg F—0.25-
.30¢ hinged at ,BOc - 5 ) | - 9l-
Split flap (Zap) % : 226 | 13 4.43 | —0.300 | . TN 422 —8 E
© deflacted 45 L iels 22
.30¢ hingad at ,90¢ , 2l T ‘
Split flap (Zap) 2,32 | 12.5 4.45 | —0.385 | TN 422 - | SERaL E
deflected 45° 8 A8
o 'S 15 0.15- g
20 emtcen, W9 =
Fowler Nap 2.82 13 455 | —0.660 | TR 534 g / z 8
deflected 40° \ o | i3k ARE N
o
40c e— = r P E
Fowler flap 3.09 14 41 | —0.860 | TR 534 = 5 9
deflected 40° \ i )
1 05 0.05-
¢ AR e AR,
Fixed slat 1.77 24 5.35 - TR 427 bt
Handley Page fCl:_ 1.84 28 4.1 - TN 459 20 30 40 50 6 70
automatic slot Flap deflection (degrees)
Fixed slot and P
.30¢ plain flep :\ 2.18 19 3.7 - TR 427
deflected 45°
Fixad slot and
.30¢ slotted flap ‘cx 2.26 18 3.77 - TR 427
deflected 45° -
Handlay Page slot and
AA0c Fowler fiap C}‘\ 3.36 16 3.7 | —0.740 | TN as9
deflected 40 y -

T
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ALIft coefficient

2.9

15}

0.5

Flap deflection (degrees)

Tareas rev 3.0

— B — Plain flap-lift
T :Iahi‘lap-drag _
[ —a— Singdsiotiedciag | |~ 0.25-
| — ©|— Doublesiotted. L
M 5P 5
. — : .-@
BRI A 0.2
I v v, w poov .
pOST
/ t[ms—
T e
10.05-
..-—-v-."‘ ." 3
20 30 40 50 60° 70
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Tareas rev 3.0

B 3185 46,0501 bera T
hie Yew Foil [etgn  Amslyse Polare  Opersting Pomls Oplions [

’ " 1 1 1
] = = (| |NACADDLE w (1T AIOUDD_MO.0O el

|
|
!

Mwect & X
Ayl o Brg
& a a

| Semmenie

Charts

| Wiscous o] Int oL
| Store Opp

AnSyTE

Folar propertes

Type = 0 {Fxed speed)
Apynnids nigsher = 550000
Mach mumber = 0.00

MOt = - GuD0

Ferced bop frarss, = 100

orced bottom frang, = 100
samber of daks points = 0
Gragh Ciave Sellrms

| Curve Paonis
S
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Colar
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T
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Tareas rev 3.0

E s o550 s
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B B L | s —}- VNG Mame * 1220 misamy *| 4w -
Wiarex X
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o
¥ Blore Qycnt
Aralyre

Readis
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o | Irel. Drang  of] Wise. Drng
Trars. o | Do
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Arimale
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Tareas rev 3.0

View Wing-Flane
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Tareas rev 3.0

e —
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — |11

Estudio Aerodinamico mas detallado:

= Estudio de la polar del avion para las diferentes
configuraciones:
= Depuracion de polar (dept de Disefio y sistemas)
Configuracion limpia:
Subida,
Crucero,
Descenso
Configuracion sucia:
despegue,
aterrizaje
= Modelo de Polar
Polar parabdlica No compensada

Fig. 12.3 Drag polar.

Cp = (.T[)D + I\'C'E

Polar parabodlica Compensada

— 2
CD = CDmi-n. + K (GL - CLnu:n—m-q_g)z CDO - CDm'i” + KCLnain—d-r-a.Q
= CDnn'.'n. + KC%.,.”,;R_‘!T.“Q + KC% - 2KCL CLluin—d'r'a_q‘ kl - K
= Cp, +k1C? — kO ke = 2KCLCL,..n ure,
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Tareas rev 3.0

i Aerodinamica — IV

Estudio Aerodinamico mas detallado:

= Polar parabodlica No compensada

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

= Definir nim 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

T
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Tareas rev 3.0

Aerodinamica — V

s Estudio Aerodinamico mas detallado:

= Estudio de resistencia de trimado
= Incluir Cyimado
Coordinar con departamento de Estabilidad y Actuaciones
Métodos Clasicos
= Composite Build-Up Methods

= Métodos modernos

= XFLR5:

Revisar si XFLR5 proporciona o no resistencia parasitaria de cuerpos sin
perfil

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

= Estudio comparativo de diferentes resistencias para diferentes
configuraciones de fuselaje

= Comparacion con métodos clasicos

T
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Tareas rev 3.0

i Aerodinamica — Vi

Componente de Ala

E(Cy, FF.QSe,
(C‘Do)mbsonic = . S;? = ) + Cpmisc + CDL&P
2
CD — C-Dmi'n + K (CL - CLna-in—dr'rJ,g)
= Obp,,, +KC} . , +KC;—2KCLCL, .. 4.,

= CDo —|' leg — k2CL

CAMBERED

CL UNCAMBERED Cu

+ KC?

L'm'i'n. —drag

Cp
kih = K

ke = ch

min

CAMBER DRAG
AT ZERO LIFT

Fig. 12.3 Drag polar.
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i Estabilidad -

1° - Trimado longitudinal

m 2°

s 39-

Seleccidn de ubicacion S,,.
Seleccidn de S,,.

= TImOn de profundidad
Centrado de X,

- Trimado lateral-direccional

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

Analisis de Estabilidad Dinamica:

Longitudinal y Lateral Direcciona
Estudio de respuestas dinamicas
Satisfaccion de criterio de estabilidad normativa
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Estabilidad y Control — Estudio Preliminar

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

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

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

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

s Centrar esfuerzos en lineas bien diferenciadas

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

= Centrado de masas

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 65



(me

Estabilidad y Control - |

rimado Longitudinal

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

Considerar la validez de los resultados obtenidos
= Resistencia de trimado

Verificar siempre las ecuaciones del sumatorio de fuerzas y momentos para buscarle
|6gica a lo que esta ocurriendo.

Centrarse en una velocidad (crucero) para el dimensionado inicial

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

Variacion de la efectividad de las superficies de control C 5. ¥ Cyse
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i Variacion fisica de las superficies

CGtotal
XNA & XCG

Xcg - wing

Xcg - wing.
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Analisis de Trimado — |
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i Analisis de Vuelo Equmbrado

YF, = W-L= ” _ Cp, = <2¢ Efectividad de las
S ¢ = Superficies de control

XM = 0=Cuy, +Cu, O£+CM5 Qt St
CrLs, = —
g S Se
Qt St de Se . q: St )
q S CLO* + CLGWB T + E?CL (?;c + €0, ) + E?CL% (Zt — EOt)
agc dt St ast
(1 * 6a) Ty g e (1 B B_a)
=
D, I
.'.q
Mf'ﬂ:h‘:-'fc
ﬂfw = -
q#d' ’M—Ef

1023
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Efectividad de las superficies de control

tic
- .15
YT T -
| 10
| é.m
2.07
S —-———T T ¢
1.0
o l._ c
% -‘—Cf
(%)
5 S ==
3by | é;—?-
& (perrad) 3 4 . | _AF 4 =
J = ‘IS/ : ! N
\ (] : |
. —_ . .

///

/7
7
/
11l
|
|

A\

S e

0 } 1
0 20 40 60 80

FLAP DEFLECTION, éf (deg)

angulo de la linea de bisagra

Fig. 16.7 Empirical correction for plain lift increment. (Ref. 37)
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Tareas rev 3.0

Estabilidad — Estudio Avanzado

1° - Trimado longitudinal
= Seleccidon de ubicacion S,

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

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

= Seleccion superficies de control:
= Alerones & timon de direccion

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

| 1013
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Tareas rev 3.0

i Estabilidad -

Revision del estudio de equilibrio para nuevas configuraciones.
= Realimentacién con aerodinamica

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

= Realimentacién estructuras y disefio
= Determinacion de la posicion mas avanzada y mas atrasada del CG
= Estudio de la estabilidad Estatica:
= Longitudinal
= Trimado del avion longitudinal

= Determinacion de los valores de las derivadas de estabilidad criticas.

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

= Estudio comparativo de trimado con diferentes configuraciones
geometricas

Comparativa de 3 casos: Por ejemplo:
Geometria: W/S, I, Ih, St, iy, i, ic, Xcg ..
Caracteristicas aerodinamicas de los perfiles C, .
Condiciones de vuelo
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‘L Analisis de Vuelo Equilibrado - 1V

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

EF;L. = W-L OLO_CLaa_CLgeéc
XM = 0=CM0+ Maa‘l‘CM&ﬂée

= 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 avion

_ qc S 4t S
CD":trimmed - K [CL ] —|_ q S c [CL :[ —,_ E?Kt [C-L'f] +
_ 2 incremento de resistencia
siendo & K[CpL,a]" = ACDif;'r'im inducida asociada al
trimado del avion
2 Superficies de control
Avion al completo P 1 ¢Célculo para todas los segmentos de las misiones?
K,; = ————,  Sdlo se ha optimizado para una misién — CASM
K — 1 T At ey ¢Estudio CDit o para todas las misiones (Alcance y Autonomia)?

TAe K. — 1 Depende del tiempo disponible de cada grupo

C 71- AC ec 4 ves

, . -
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Tareas rev 3.0

Analisis de Vuelo Equilibrado - V

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

Deseadas

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

Actuales

Caracteristicas aerodinamicas:
- Superficies aerodinamicas

- Incidencias

- Geometria

W
—_— = CLU +CLQQ‘|‘CL585e

qS
= Dependencia compleja @
Cio = Cro,,, + %‘"%CLOC + if %CLO +Cp., iw+ ES—CL (ic + £0,) + %%CL% (i — €0,)
Ch.=Cr._+ %%CL% (1 + %) ‘-;*‘Z*CL% (1 ~ %)
CLs. = &% 2ce %% ’t5

= ¢Qué hacer entonces?

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

Analisis de Vuelo Equilibrado - VI

Dejar que las ecuaciones hablen... para ello hay que hacer
simplificaciones
= Para el caso de un avién 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 ¢y
T 7—:\
|
|
|
W |
— =0 =C1L=Cr,pr —> o | |
qS ’ !
c, i |
| |
| |
| |
7 I I .

a (deg)

A

= Esto implica que se puede hacer la aproxin;acién que ay 6, se haga 0

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

- s
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Tareas rev 3.0

Analisis de Vuelo Equilibrado - VII

Cr

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

%4
—_— = =C
qS CL()@ LopT
e Se qr Si ) Ge Sc . g St
0 = CLUWB + %FCLOc + ; g CLD + CLQWBZw + E?CL% (Ec +80 )+ E§CL ( (7 —Eot)

Que incidencia de ala (i,,), del horizontal (i;) y canard (i.)?
i, asociada a Cy,,,
it = _10
i. >>1, Yyaque tiene que entrar en pérdida antes que el ala

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

Wy 5 Wy

- Principio (conservador)
qS =CL, —=)> - Mitad (ideal)
- Final (optimista)

- s
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Tareas rev 3.0

Analisis de Vuelo Equilibrado - VIII

Caso 1
(04
., w
Caso 1: avion volando con C; .. > ~
Caso 2: avi6n volando con C; . = % :> :
Caso 3: avion volando con C; .. < %
Caso 3
W W,
inicio —2 —  cruise s final
qS gS qS
77

Caso 1: X > C, W :
W 31;9 0 - Correqir i superfice alar y/o peso
i Cro +Cr,0+Cp; 6 =) Caso 2: s~ Cu, —> - Corregir g — velocidad y/o altura
9 w - Corregir C,, — perfil/es y/o superficies

Caso 3: s < (y,

[s

s
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s Estudio de la estabilidad Estatica:

select :

select

select :

select :

fme

= Lateral-direccional

Tareas rev 3.0

= Determinacion de los valores de las derivadas de estabilidad criticas.

= Trimado lateral direccional

= Determinacion de la ubicacion, forma, tamafio de las derivas para

: B and solve

cumplir situaciones criticas (viento, fallo motor).

Fallo motor y viento cruzado

or ¢, &, and &,

8, and solve for ¢ , P and &,

&, and solve for ¢ , B and &,

Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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i Estabilidad - 1V

s Definicion del modelo de estabilidad dindmica:
= Modelado definido (derivadas de estabilidad).

= Preparando estudio estabilidad dinamica.
= Simplificacion aproximaciones
= Modelos mas precisos

= Estudio de los modos:
Longitudinal
Lateral direccional

i (X, + Xr,) X, X, —geos "
. Z Za (Zq410M1) —gsin#y .
{._I: = Uy —Z5 -2, M z[ o —Zg [ ¥ +
q MiZi (M, + Mp) eZe + (Mo + My,) MalZatU)'y gy 0 q
v 0 0 Bl 0 o
Y Y Y. -U 9 o_
- - Cos
- U p r 1 g (o] o Y,sA
v L+A1[N #N, ] L+ AN, L AN ]| et AN
. P T r O A
P (1- AB,)u, 1-AB,  1-AB P 1- AB,
r|=| BL,+Ny,+N;, BL+N, Bl +N ri+| By, + Ny, |[6,]
¢ (1_ AlBl)Ul 1- AB, 1- AB ¢ 1- 9181
v 0 1 tané, 0 o|Lv]
L . 1 0
0 0 0 0 )
cosd,
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i Academic Stability Pro - |

4] ASPro _ X

|4 toolsMenu - X

ACADEMIC STABILITY Pro

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

Modelo
il I | NUEVO MODELO

4 resultsMenu — X

ASPro Tools

| AJUSTE LONGITUDINAL
| DIMENSIONADO VERTICAL

RESULTADOS

I TRIMADO LONGITUDINAL
I CONDICIONES OEIl / VIENTO

CARGAR MODELO

I DERIVADAS ESTABILIDAD
I ESTABILIDAD DINAMICA
| CERRAR

| DIMENSIONADO ALERONES
| CERRAR

| ELIMINAR MODELO

HERRAMIENTAS

| SALIR DE ASPro | GUARDAR

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

z wingProperties — x & generalData_edition - X

EDICION DE SUPERFICIES AERODINAMICAS
INFORMACION GENERAL

ALA o
Nombre modelo m MTOW (kg) Sfref:m"Z]
I CARGAR .MAT

Configuracion

@ Convencional

® Ala + Canard

Geometria
Basica Control O Convencional + Canard

$(m*2) : } FULIVIN o7 | calc BN
e Xea(m) X T, Configuracion estabilizador vertical Polar de la aeronave
y1/(bf2) O Convencional C D=C_DO+k1*"C_L + k2*(C_L)*2

Avanzada k1 -

Diedro (%) LAMcA (%) 14 LAMEZ (%) a7 Z_ca (m) 02 @® "Twin Vertical” K2 - €00 -

I GUARDAR
c_MAC (m) x_ca (m) m y_ca [m) 293 z_ca (m) 0.102
i) B h 5_exp (m*2 h (ft) rho (kg/m*"3) JY:1574 LI 248.526 CAUED N 46564.7177
S o EEERLEY o CeRraR e = s

wo TR Ve atven PR o [
Aerodinamica
et c s JEEER C0 = N [ ceraan [ cuaroar (5
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i Academic Stability Pro - 11|

E pre_longAdjustTool

Lus JECH S_ref EIFER x_cclEFN DT < NA: 50
0 15

Configuracion Posiciones

@ Convencional @ Ala - Canard QO Convencional - Canard

Superficies

S w
5 h 407

Sc
I IMPORTAR MODELO I OTROS DATOS

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban,
sesteban@us.es
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i Academic Stability Pro - IV

4 stabilityDerivatives_calc - X

CALCULO DE DERIVADAS DE ESTABILIDAD Y CONTROL

alpha (%) WIWO 0.85

I CALCULAR

LONGITUDINAL LATERAL -DIRECCIONAL

D M Cy
0.1257 -2 6746 -0. 7088
0.0029 ] -0 1141

0 -85.9580 0.5035
0 -4 5920 -0.0519

h (ft) 30000 0.577

CL cD l
0.5197 0.0105 ) . 0.0450
0.1891 0.0032 ! 0.1486

PROPULSIVAS

Cy_Theta CM_Ta CM_Tu CM_T CT_x1
-416.7052  1.2560e+10 0.0205 -0.0102 0.0205

I GUARDAR
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i Academic Stability Pro - V

S I T L S e

Analisys type
ONE ENGINE INOPERATIVE AND SIDESLIP ANGLE ANALISYS
© Basic @ Advance
MATRIX
—(mgsin(g¢)cos(y) + FYTJJ m “
: n r I Q‘S;-cf
x_cen_tus [N . 0.18797
1) — Loy
DATA(1,:) = WD a ™ qSeerh

Load DATAMAMNX | pata(3-) = XCGI_fus

c ,- . — [N AN
Trim Surface f . ( '1;:54“ - by I RESTORE INITIAL VALUES

cLa (tirad) [ cLde (1/rad) N cLo M cvo [ |l -ONE ENGINE INOPERATIVE SIDESLIP ANGLE
| SOLVE alpha (") de ¢*) I cMa (1irad) I cMde (1irad) ht) Estudio de condiciones neo [ o iy i
RESULTS GRAPH

beta (°) [N beta () [
@ alpha {n} ViVstall - ViVistall -

P/Pmax
@ de (9 - I SOLVE
® CD_i I

@ CMa(1/rad) phi - da -
@ CMde(1/rad)
. [ eoir woper [save cances| [ close |

® CMO

I Save as a .mat file I Save as a graph I CLOSE

fme
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i Academic Stability Pro - VI

4 stabilityDerivatives_calc - X

CALCULO DE DERIVADAS DE ESTABILIDAD Y CONTROL

alpha (%) WIWO 0.85

I CALCULAR

LONGITUDINAL LATERAL -DIRECCIONAL

D M Cy
0.1257 -2 6746 -0. 7088
0.0029 ] -0 1141

0 -85.9580 0.5035
0 -4 5920 -0.0519

h (ft) 30000 0.577

CL cD l
0.5197 0.0105 ) . 0.0450
0.1891 0.0032 ! 0.1486

PROPULSIVAS

Cy_Theta CM_Ta CM_Tu CM_T CT_x1
-416.7052  1.2560e+10 0.0205 -0.0102 0.0205

I GUARDAR
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Estructuras — Estudio Preliminar

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

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

Identificar las cargas que actian en la aeronave en diferentes
configuraciones.

Disefio de estructura preliminar y estudio de ajuste de pesos.
Interacciones
= Viabilidad fisica de ubicacion de sistemas (Disefo)

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

Determinacion de forma estadistica.

Previo a tener valores mas representativos obtenidos mediante

modelado en CAD.
= Diferentes metodos para estimar el peso de diferentes componentes:

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

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

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

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

Determinacion de forma estadistica.

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

12 Fase: determinar el peso de las estructuras simplificadas

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

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

32 Fase: incluir pesos de sistemas aplicables:

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

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

52 Fase: reduccion de peso estructural ateniendo a seleccion de
materiales
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i Estimacion de Pesos - |

= Diferentes metodos para estimar el peso de diferentes
componentes:

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

= Meétodo estadistico
= Raymer Method
= DAR Corporation - Roskam
= Grupos de pesos para diversas aeronaves

= Airplane Design — Part V : Component Weight Estimation

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

Table 15.1 Group weight format

fme

Weight, 1b Loc., ft Moment, ft-1b Weight, 1b Loc., ft Moment, ft-1b
Structures 4,526 106,879 Equipment 4,067 80,646
Wing 1,459.4 233 34,004 Flight controls 655.7 207 14,229
Horizontal tail 280.4 39.2 10,992 APU 0 0
Vertical tail 0 0 Instruments 122.8 10.0 1,228
Ventral tail 0 0 Hydraulics 171.7 21.7 3,726
Fuselage 1,574 20T 34,156 Pneumatics 21.7 0
Main landing gear 631.5 23.8 15,030 Electrical 713.2 21.7 15,476
Nose landing gear 171.1 13.0 2,224 Avionics 989.8 10.0 9,898
Other landing gear 0 0 Armament 0 0
Engine mounts 39.1 33.0 1,290 Furnishings 217.6 6.2 1,3497
Firewall 58.8 33.0 1,940 Air conditioning 190.7 15.0 2,860.5
Engine section 21 33.0 693 Anti-icing 0
Air induction 291.1 oy 6,550 Photographic 0
0 Load and handling 5:3 15.0 79.5
0 Misc. equipment and We 1,000 31.8 31,800
0 Empty weight allowance 547 23.6 12,9237
Propulsion 2,354 70,931 Total weight empty 11,495 23.6 27,1379
Engine(s)—installed 1507 33.0 50,061
Accessory drive 0 Useful load 4,985
Exhaust system 0 Crew 220 15.0 3,300
Engine cooling 172 33.0 5,676 Fuel—usable 3,836 223 85,551
0Oil cooling 37.8 33.0 1,247 Fuel—trapped 39 22 864
Engine controls 20 33.0 660 Oil 50 33.0 1,650
Starter 39.5 57 620 Passengers 0
Fuel system/tanks 568 223 12,666 Cargo/payload 840 21.7 18,228
0 Guns 0
0 Ammunition 0 21.7 0
0 Misc. useful load
0 Takeoff gross weight 16,480 220 362,744
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Estimacion de Pesos - |11

Table 15.2 Approximate empty weight buildup

Transports and General aviation
Fighters bombers (metal)
Approximate
Item Ib/ft® {kg/m%} Ib/ft® {kg/m?} Ib/ft* (kg/m’} Multiplier location
Wing 9.0 {44} 10.0 {49} - 3 {12} Sexposed planform 40% MAC
Horizontal tail 4.0 {20} 5.5 {27} 2.0 {10} Sexposed planform 40% MAC
Vertical tail i3 {26} 5.5 {27} 2.0 {]0} Sexposcd planform 40% MAC
Fuselage 438 {23} 5.0 {24} 1.4 {7} Sceitod mes 40-50% length
Landing gear® 0.033 - 0.043 — 0.057 — TOGW —
Navy: 0.045 —

Installed engine L3 — . — 1.4 — Engine weight —
~All-else empty” &17 — 0.17 - 0.10 —- TOGW 40-50% length

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

@ ;
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Estimacion de Pesos - IV

(meo

Table 15.3 Miscellaneous weights (approximate)

Weight
Component Ib kg*
Missiles
Harpoon (AGM-84 A) 1200 544
Phoenix (AIM-54 A) 1000 454
Sparrow (AIM-7) 500 o
Sidewinder (AIM-9) 200 91
Pylon and launcher 0.12 Whissite
M61 Gun
Gun 250 113
940 rds ammunition 550 250
Commercial aircraft passenger 190 86
(includes carry-on)
Seats
Flight deck 60 i
Passenger 32 15
Troop 11 5
Instruments
Altimeter, airspeed, accelerometer, 1-2 each 0.5-1
rate of climb, clock, compass,
turn & bank, Mach, tachometer,
manifold pressure, etc.
Gyro horizon, directional gyro 4-6 each 2-3
Heads-up display 40 18
Lavatories
Long-range aircraft L.11 N},f;,ﬂ 0.5 Nr',‘,::
Short-range aircraft 0.31 N33 0.14 Npss
Business/executive aircraft 3.90 Ni3 ey e
Arresting gear
Air Force-type 0.002 Wy,
Navy-type 0.008 Wy,
Catapult gear
Navy carrier-based 0.003 Wy,
Folding wing
Navy carrier-based 0.06 Wi,
"Mass equivalent of weight.
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Estimacion de Pesos - IV

= General Aviation Airplanes:

10'391(A)1'712

= Pesos de ala W, = 0.04674(Wp) ** 2% 7 ()% 3% ) .
= Cessna Method
1,018,,,2.473 0.611
W, = 0.002933(8) (A) (n,,,)
5.0.65 0.57 0.61
) W, = 96,9480 (Wpon, /10707 % (arcos Ay, 077 (s/1000 7 % x
= USAF Method x((1+2) 712(e/c) 12361 + v, /500)%-%10-993 (5.4)
0.75 1/2
= 0. 1 6.3
- Torenbeek Method "~ ° °°n’"'ro‘b:°°’-ﬁuz’ 1+ ; 3o°°5‘A1/z”b' Iz
0.5 .
x(ny,,) (bsltrwfopos.ﬂllz) (5.5)
0.887 0,101 0,138
3.184(W, )" " (s,) (A)
= Pesos de cola We =  —mmmmem L —— b M) .
h s7.5(¢_ )9-223
= Cessna Method Iy
0.567 1.249 0.482
y . LSS TS TN
v as.ece, )% 4T (cosl 20 0%
v v
= USAF Method 5.0.87 1,2

x0. :sn{1hum“"““{hhrtrhn""l“"”

5,0, 87 1.2
W, = ,a"[(wTOnultIIO ) (SvIIOO) X

v
0.5,0.458
x0.289(b_/t ) }

v

= Torenbeek Method
2,0.75
w“p = 0.04(n ,, (S, + 5,)7) .

fme
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Estimacion de Pesos - V

= General Aviation Airplanes: win.=0_03633_,,5,,wam_,5( A )o,oqum (mo e .
= Raymer Method cos’A cosA Wa)

- 0.043
Wmimml =0.016(N. W.,,)"-"‘q“'“S,?,—"”(‘.“L”S) Nl( A ) A;o.uz

cosA cosAy,
H, 100 t/c\ "9 A 0.387
W =0.073( 1 +0.2= J(N.W,,)T6gh1ngos| — —_ - 0.009
\'l\al ( H1)( z dl) q s\ﬂ ( COSAﬂ) (COS'A“) k\l
rusetsge = 0.052 SFPINT LY Pl () Hig i 4 W press

W nain tanding = 0-095 (N;W))* (L ,,./ 12)"*%

gear

Wnc landing = 0-125 (N, W, )O-S66( L,/ 12)0845

W nstalied engine = 2-575 Wa 2Ny

(totall

0.363
system = 2.49 VPTM(ﬁ) N?.242N&l51
i ¥

W gt

controls

= 0.053 LB (N Wy x 107979
Whydraulics = 0.001 Wy,
weleﬁr]ul = lZ.ﬁ?[WM| system T Waﬁmi:s}u"ﬂ

"/aviouici =2.117 Wl?ign
W sir conditioning = 0-265 W "Ny  WiilanicM ™%

and anti-ice

qurniﬁin“ = n-DSSZ st - 65
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Estimacion de Pesos - VI

= Cargo Transport Airplanes: = 0.0051 (W) Sy A (t/c)gar (1 + M)
= Raymer Method Wiorizonal = 0.0379 K (1 + F,./By ) * P WISPNI 0SS5 L 10

il
x K27 (cosAp) "0AL8% (1 + S./Sp)*!

CEW

Wmain landing — OOl%Kmp W’O.SBSJ Vi 'zer%ngw\zler;g‘ss Vtg'alll
gear
Wnose landing = 0032Kan10646N102L351 Vm':s

car

/
6724K gN?,loNu..zgaNp.nero_.m|N0.9aaso.zza W arter = 49.19 A
e ) 7 fifcludes air induction) (pneumatic)
We,,gj,,el = 5.0N + 0.80L.. W‘“‘J = 2.405 V25 (1 + Vi/ V)01 + V, /¥,
S Sysiem

: ' f' : N,n/Wf) ]' SCS' (]_y >< 10 ) - ﬂ'liﬂllii.':s ll- : 3 lI ué\l’
controls
'Ulllishings 01057 lec-lu .':Ezsfo'is

Wﬁglkd =22 Werll)i}ljstalled NO 2
| Wi =62.36 N,;*(V,,/1 0.604 110.10
"Vinsuumems =4, 509K"KIPN¢9'54IN¢n(Lf + B, )0-5 ::mditioning p ( p 000) W&v

ice = Whandiing = 3.0 X 107 W,
m?draulics =0.2673 M{Lf + BNJU.S‘ET u/anh-lce = 0.002 de g:.al'lrdhng dg

= 7.291 RQ,I821 0346 NO.10 W ilitary cargo = 2.4 X (cargo floor are

handling system

fme
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i Estimacion de Pesos - VI

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

Table 154 Weights estimation “fudge factors”

Category Weight group Fudge factor (multiplier)

Advanced composites [ Wing 0.85-0.90
Tails 0.83-0.88

{ Fuselage/nacelle 0.90-0.95

Landing gear 0.95-1.0
Air induction system 0.85-0.90

Braced wing Wing 0.82

Braced biplane Wing 0.6

Wood fuselage Fuselage 1.60

Steel tube fuselage Fuselage 1.80

Flying boat hull Fuselage 1.25

Carrier-based aircraft Fuselage and landing gear 1.2-1.3
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Comparativa de pesos — Aviones similares - |

= Comparativa de pesos por grupos para aviones similares:
= Airplane Design — Part V
« Turbo/propeller Driven Military Transports (pp 176-177)

Table A10.2a Group Weight Data for Turbo/Propeller

Driven Military Transports

A.W. (HS) Douglas Lockheed Breguet

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

Wing Group 10,800 27,403 13,950 4,096
Empennage Group 1,300 6,011 3,480 1,387
Fuselage Group 11,100¢* 30,940 14,695 6,481
Nacelle Group 1,200 3,512 2,756 in wing
Land. Gear Group 3,180 10,635 5,309 2,626
Nose Gear 730
Main Gear 4,579

Structure Total 27,580 78,501 40,190 14,590

7 . . q-?
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Comparativa de pesos — Aviones similares I

A.W. (HS) Douglas Lockheed Breguet

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

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

Nose Gear 730

Main Gear 4,579
Structure Total 27,580 78,501 40,190 14,590
Engines 10,470 13,746
Air Induct. System
Fuel System 1,338 3,105
Propeller Inst. 5,403 in eng.
Propulsion System 2,081 in eng.
Power Plant Total 19,292 16,851
Avionics + Instrum. 578 3,582
Surface Controls in struct. 1,804 1,673 1,056
Hydraulic System 2,678 664
Pneumatic System
Electrical System 2,004 2,459
Electronics 2,047 in avionics
APU 188 651
Oxygen System 231
Air Cond. System*** 2.973 1,684
Anti-icing System ! 797
Furnishings 3,632 4,472
Auxiliary Gear 117 6
Operating items 532
Fixed Equipm’t Total 16,021 16,219

, 1,089

Woi1* Wefo 1,693
Max. Fuel Capacity 60,000 45,240
Payload (Max.) 97,162 33,461
o
|

Type

Plight Design Gross
Weight. GW, 1lbs

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

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

Take-off Gross
Wht, "TO' 1lbs

Empty Weight,

Wg, 1lbs
Wing Group/S, psf
Emp. Grp/SemP, psf

Ultimate Load
Factor, g’'s

Surface Areas, ft2

wWing, §
Boriz. Tail, Sh

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

A.W. (HS) Douglas

Argosy

82,000
0.336

0.561
0.132
0.016
0.135%

0.015
0.039

82,000

46,000
7.4
2.3

3.75%

1,458
327

250

571

C-133A

275,000
0.285
0.070
0.058
0.414
0.100
0.022
0.113

0.013
0.039

275,000

113,814
10.3
4.2

2.50

2,673
801

641

1,442
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Lockheed Breguet

C-130H

155,000
0.259
0,109
0.105
0.473
0.090
0.022
0,095

0.018
0.034

155,000

73,260
8.0
4.2

3.75¢

1,745
536

300

836

941

58,421

0.250

0.508
0.070
0.024
0,111

in wing
0.045

58,421

29,675
4,5
2.6

3.75+

902
320

223

543



Comparativa de pesos — Aviones similares

(meo

Ejemplo — mas informacion carpeta de material extra

Table 1.1 JetTransport Aircraff Weights Summary (Weights in Pounds)

McDonnell Douglas Boeing m

W00 | 06-10-30 | 737200 | 727-100 | 747100 | A-300_
Wing 15,560 = 58.859 10.613 17.764 86,402 44,131
Empennage 3.320 14,676 2,718 4,133 11.850 5.941
Fuselage 16,150 | 47,270 12,108 17,681 71,845 35,820
Nacelle 5340 9127 1,392 3,870 10,031 7.039
Landing gear 5340 @ 25761 4,354 721 31,427 13.611
Nose gear 550 1.832 — — — —
Main gear 4,790 23,929 = = — =
Structure iotal 42,490 | 135,693 31,185 50,659 211,555 106,542
Engine 8.820 26,163 6,217 9.325 34,120 16,825
Nozzle system ond T 1.540 6.916 1.007 1.744 6.452 4.001
Air induction system® 0 0 0 0 0 0
Fuel system 640 4,308 575 1.143 2,322 1.257
Propulsion install — — 378 250 802 B14
Propulsion tofal 11.000 | 37.387 8177 12,462 43,696 22,897
Avionics and instruments 2,130 4,274 625 754 1,909 377
Surface controls 2,540 6.010 2,348 2,994 6,982 5,808
Hydraulic system 540 2,587 873 1.418 4,471 3.701

'Engines in pods, weight included in nacelle.

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es 99



Comparativa de pesos — Aviones similares

(meo

McDonnell Douglas Boeing ' Airbus |
W00 001030 737200 | 727100 | 747100 | K300

Pneumatic system 1.720 5,912 — — —

Electrical system —_ —_ 1.066 2,142 3,348 4,923
Electronics — — 956 2,142 3.348 4,923
Auxiliary power units (APU) 840 1,643 836 1.991 4,429 1,726
Oxygen system 220 286 — — — —
Environmental confrol system (ECS) 1,580 2,723 1,416 1,976 3,969 3,642
Anti-icing system 530 471 — — — —
Furnishings 8450 34,124 6,643 10,257 37,245 13.1061
Miscellaneous 3,650 10,274 124 85 421 732
Equipment fotal 25460 76,194 14,887 21,281 63,062 35,053
Empty weight (Ib) 76,950 269,274 60,210 88.300 353,398 168,805
Fuel 39,362 247,034 34,718 48,353 331,675 76,512
Oil — — — — — —
Payload (Ib) 43,950 98,726 34,790 29,700 140,000 67,805
TOGW (Ib) 140,000 535,000 115,500 160,000 710,000 302,000
Wing span (ft) 107.7 165.3 94.0 108.0 195.7 147.3
Wing area, S (ft%) 1.270 3938 980 1,700 5,500 2,799
Horizonial tail area, Si(ff%) 314 1,338 321 376 1,470 748
Vertical tail area, Sy (ff) 168 605 233 356 830 487
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i Academic Structures - |

B ResultadosFL o ®@[=
SurfproFL
— Elementos
Ala 269215 kg 166751 9
Htp 45927 kg 284472 o
Vip 301.59 kg 1.86805 o
Fuselaje 446928 kg 276827 o
Tren 1260.74 g 7.80904 o
Motor 19773 kg 122474 o
Misce 4984.34 g 30.873 9%
— Pesos globales
We 161447 kg 550581 %
Payload 6629.8 kg 226096 %
Werew 42001 kg 143238 %
Wfuel 6128.5 kg 209 %
— Resultado Final
Masa Total 29323 Kg
Superficie 63.8995 m"2

B DatosFL (o] @ |[=]
Modificando modelo  SurfproFL
— Superficies Aerodinamicas Fuselaje
S 6419 | m2 Longitud 28 | m
Sw 18622 | m'2 Diametro | 5,50 ' 'm
Cr 333 | m
Ar 11 — — Factores lineales
Shtp 17.01 | ™2 Ala 49 | |Definido =
Svip 11.17 m'2 Hip 27 Tipo de cola
Vip i @ Vip
— Pesos Fl.lse‘ﬂje 24 ( : | ColaenV
MTOW 30000 | i : tren 0.043 | ! Htp
Motores 13
Wcrew 420.01 | kg &
Wpayload | 66298 | Kg Miscelaneo 0.17
Wengines 1521 | Kg
wWis 458.84 | Kg/m'2 [ Ayuda ]
WAV 0209 | —
‘ Guardar Nuevo ‘ Sobrescribir ’ ‘ Cancelar ’
: Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban,
—— sesteban@us.es

AStr.gui

Factores Lineales

Método Completo

Célculo CG

nchez Pastor
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Academic Structures -

Modificando Modelo :

. Modificar_modelo_menu

MODIFICAR MODELO

surfpro

Datos Generales

Superficies Aerodinamicas

Fuselaje y tren de aterrizaje

Motores

Sistemas

Materiales y Refuerzos

Guardar Nuevo

=

fme

WreversaMTOW 0
WiuelsistMTOW 0.9

B Datosdatosgenerales o || 3[R
— Pesos — Datos misién — Fatores kundu
[27815 | Kk it | 3 = Wala/MTOW 8
Mo [ | x e lene [ as 135 oo &
Wiuel | 5177.92 g n max -3 Whtp/NTOW : @ Cola vertical
Werew 42001 | Kg n ulimo | 75 - Wyip/MTOW 0.7 i
r f () colaenV
Wpayload 689287 | Kg Mh | 084 o WHusMTOW M
WIS | a4887 |Kgm2 v maxc | 237 mis Wig/NTOW 5 ] Htp
Wreservaf | 006 | - rhosl 049 | Kg/m3 a5 -
0.06 \ Wnacelles/MTOW 7] Canord
Wpylons/MTOW 0.5
WollMTOW 0.25
Comom] [ ] | Wowemaron s

— Fuselaje

. Datosfuselajeytren

Fuselaje y Tren de aterrizaje

Longitud fus
Diametro fus
Densidad

K inlet

31
278
1575

0.0028

m
Ko/m"3

— Tren de aterrizaje

Altura Lg 1.36
Kl 1

Kret 1.07

KlLg 0.315

(=][=]

3

(=]
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i Academic Structures - |11

fme

. Datossistemas
— Datos Sistemas
V| Fly control sist V| Oxigeno
Y “ Kcgctrl 1 -
sist. hidraulico Apu Wimax 6150 | Ko
Insturmentacién Furnishing Wpaint/MTOW | 0.008 -
o Dy -
sist. eléctrico Bagage cargo no z'mo E
n® Copiloto 1 -
Aire, pres, anti-ice Operational item n°Ingenieros | o | -
Kapi | 887 | -
— Factores Kundu Vpress 107.344| ™3
wieMtow [ 11 | % n“Trpuacn | 4 | -
Whid/MTOW 05 % n°Passjeros | 76 | -
) f Woxfixed | 13608 | -
WinstMTOW 265 %
WelecMTOW | 2 % Kox 12 |
WapiMTOW ;T % Klavatory L 0.3 -
Wox/MTOW = 5.4 " Kbuffet | 1.02 | -
o ﬁs o P cabina 0.07584 | B2
- S suelo | 42588 | M2
WlrMTOW | ¢ % ) L .
Wbc/MTOW | 0.05 % o ; 2
WopMTOW 075 | % Kanlysy | 14
Ktoilet | 1.5 -

(=@ =]

sesteban@us.es
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i Academic Structures - IV

- Datos_reduc_mat

MATERIAL Y REFUERZQOS

Activar reduccion material

— Reduccion por material

% de reduccion

Activar incremento por refuerzos

(=l ® =]

— incremento por refuerzos

factor de incremento

% reforzado

Ala 7 Ala 1.2 25 %
Htp 7 % Htp 12 15 %
Vip 7 % Vip 1.2 15 %
Fuselaje 7 % Fuselaje 1.2 20 %
Tren de aterrizaje 0 % Tren de aterrizaje | 1.2 25 %
Motores 0 % Motores .12 20 %
Aceptar J { Restaurar J l Cancelar J [ Ayuda

fme
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i Academic Structures - V
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Modelo B747
— Peso en vacio — Peso total
1 [ v Resultado A
Media+Refuerzos > Media - : !
) o } Westructura 136841 Kg
[ Estructura [P W refu 2736.81 K
refuerzos : g
Peso ala 49273 - Fiy controls. 343172 Kg
ist hi 5815.83 K W sistemas 91563.9 Kg
Peso HTP 395235 Kg SR g
Instrumentacion 2963.95 Kg W crew 720 Kg
PesoVTP 645365 Kg
electricidad 3032.03 Kag W payload 74405.2 Kg
Peso fuselaj 36671.6 K
" 0 ol 2113.21 Kg Wiuel 159000 Kg
K
Peso Tren 102946 g — 857 969 Kg .
MTOW 465266 g
Peso Canard 0 Kg 20361 K = 540.241 2
Furnishin g
’ wis 86122 Kgim"2
Westructura 139577 kg baggage 12762.1 Kg
W Sistemas 915639 Kg Opitem 7246.92 Kg Superficie y peso en funcion de W/S
Wempty 231141 Kg 861.22 540241 m'2 465266 Kg
Guardar Resultado | Ayuda | Salir

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban,
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Tareas rev 3.0

Estructuras — Estimacion Avanzada

(me

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

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

= Sistemas

= Estructuras

= Propulsion...

= Tren de aterrizaje

Empleo de ecuaciones método Roskam (moderno)

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

Estudio de posibles materiales para definir pesos de
forma mas precisa.
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Tareas rev 3.0

Estimacion de Pesos - |

Determinacion de forma estadistica.

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

= 12 Fase: determinar el peso de las estructuras simplificadas

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

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

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

= ldentificacién de zonas de carga

= 52 Fase: reduccion de peso estructural ateniendo a seleccion de
materiales
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i Estimacion de Pesos - 11

0.34

anr > W/S & T/W

1 I 1 . |
3500 4000 43500 5000 5500 6000
W,/S [Pa]
—8— Takeoff —%— Cruise —*— Climb Tum —4— Max. Thrust Landing

X W,

J

S&T W, & W,

4

0.75 05
0.55 bh-‘ 6.3cos A '?/2 W bwsw
W = 0.00125W+A1 1+
WTorenb O ult cos A b t. WrncosA
C‘/Z " W P TO MY C/EH,
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Tareas rev 3.0

i Estimacion de Pesos - I

s Pautas 12 Fase

= El procedimiento ha de seguir las siguientes pautas

= A) Empleo de multiplicadores lineales para determinar el peso en vacio (W,) de las estructuras
principales: ala (Wing), horizontal (W), vertical (W), canard (W.4y), fuselaje (Wr,s), tren de

aterrizaje (W), motores (W,,4), y miscelaneos (W)
Wempty = Wwing + Whor + errt + I/Vcan + qus + quel + I/Veng + Wmisc + ng
= B) Tener en cuenta que W, y Wy, dependen de W, si se emplean multiplicadores lineales

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

Wy
Reescribiendo la ecuacién I:> 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:

(meo

s
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Tareas rev 3.0

i Estimacion de Pesos - 11

s Pautas 12 Fase

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

= 1 - Estimar un W,"

= 2 - Resolver la ecuacién 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 estimaciéon del WO0* hasta que W, = W,"

NO Nueva
Estimacion ?
O B Wy = W, + Wy + W (Wy' )+< > D w,=w, =) Estimacién
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 W,,;,,
= 7 - Volver al paso A) y repetir el proceso hasta que S,, no varie

Una vez que

Hay que corregir Wy Nuevo peso
Ha conver ido | j> -~ |:'> Y W W
g La superficie alar S = Sy 2 superficie alar :> wing e

(meo

s
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Tareas rev 3.0

i Estimacion de Pesos - IV

s Pautas de la 22 Fase,

= El procedimiento ha de seguir 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 calculo de Wydeterminar nuevo requisito de P, lo que a su
vez determina nuevo peso del motor/es

una vez que :> Hay que corregir :>
Ha convergido :
W, =W, La potencia
= 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

P Nueva potencia
5P > W, = W,
W, P Nuevo motor eng ¢
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Tareas rev 3.0

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 calculo del combustible no se emplee la fraccién 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 sequir las siguientes pautas

= A) Se realiza el mismo procedimiento que en la 32 Fase, pero ajustando el peso en vacio
incluyendo la estimacién 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 reduccién 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 calculos
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Fuselage -
cockpit
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" Central Wing Box i i.a

Vertical Tail &
« Horizontal Stabilizer

Fuselage

Keel Beam

Wing Covers
& spars

o
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1 THECOMPANIES
CANADA

Tareas rev 3.0

o [ us AUSTRALIA JAPAN KOREA EUROPE
§  MBoeing M Boeing M Boeing B Kawasaki M KAL-ASD M Messier-Dowty
B Spirit B Messier-Dowty B Mitsubishi M Rolls-Royce
M Vought W Fuji * Latecoere
W GE Alenia
® Goodrich Saab |
FIXED ENGINE CENTER FORWARD FUSELAGE
TRAILING EDGE FUSELAGE Nagoya, Japan
Nagoya.Japan Chula Vista, CA Grottaglie italy
okl FORWARD FUSELAGE
Wichita, Kansas
MOVABLE TRAILING EDGE
Australia
TAIL FIN Ja
Fredrickson, DOORS
Washington Swaden
WING/BODY FAIRING
= LANDING GEAR DOORS
Winnipeg, Canada
MAIN LANDING GEAR ‘
HORIZONTAL EHEEL .‘,'IELL
STABILIZER agoya, Japan
. ENGINES
Fogpia, italy GE-Evendale, Ohio
CENTER WING BOX Rolls-Rayce-Derby, UK
Nagops, Janen FIXED AND MOVABLE
AFT FUSELAGE — LANDING GEAR LEADING EDGE
Charleston, S.C. Gloucester, UK Tul=a, Ok!ahoma

COFYRIGHT @ 2007 THE BOETG SOMPANT
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i Actuaciones y Propulsion

s Estimacion Preliminar

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

=« Definir planta motora.

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

Célculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves © 2015 Sergio Esteban, sesteban@us.es
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‘L Actuaciones y Propulsion - 11

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

= Regimenes de vuelo: crucero, autonomia, ate

= Velocidades de vuelo (max, min, stall, etc...) Wi 500V ationman SChmmosonn

= Configuracién sucia y limpia Whe  3P0V3raLL prnry SClmaspinry

« Velocidades de entrada en pérdida

. 1\,
W=L= 5#”‘ STALLYC L max

[ 1 72 Sy
il' 14 hg f'“hll STALLC‘LE‘AN'SC Lmazcypan

= Correccion de los empujes: VSTALLpirry =\ 777,
= Correccidn para representarlos
= Correccidn para obtener valores razonables

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

1 ~
= S
DT ) A—

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

i - r —~ ] _ _ .
Lioiter [ K Wioiter o C'Dog T Ty Wiiter [ KWy C'pyd
i — o o Wiciser = - y -~ r n =+ W
11: {G‘E‘EET q b iT - ]}flﬁlfz v ‘1 iy (] .5 ‘ ‘ t'j‘ L L‘:lw
= T tn
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Tareas rev 3.0

Propulsion y Actuaciones

Estudio Avanzac)lﬁo

Estudio en precisidén de las actuaciones segun

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

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

Estimacion de consumos de combustibles por
segmentos:

actualizacién de fracciones de pesos

Calculos de:

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

Definir posicion palanca para cumplir velocidades RFP.

_ . U
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= 30/05/2008 Cilculo de Avion

Aterrizaje - 3

» Flare: Velocidad de aterrizaje Vp= 1.15Vq,
« El avion 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 avidn 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.

Vs 1.3 ¥y

« Nose puEde utilizar el thrust-reversal en velocidades bajas

Vie Viy)
B i —1), 7038 = 0205V

(V7= 1.23 Vo S
TouCH
IOWN BRAKES

.
-
.
Yy
. VeV AprLIED
ey

N S

Stife— Sy —

- |.._ Sy —]
. o7 FLARE | FREE BRAKING
S o R Sty = R(LFD) an KT' _ J'_Jl'i:l) APPROACH DISTANCE! oy | RotL MTAM,{‘I:

GROUND ROLL -+
TOTAL LANDING IHSTANCE  ————ad
Fig. 1718 Landing unalyss,

-
s ©) 2008 Serio Esteban Roncers iz =

hre & R(I ~ caﬂrﬂ..,...) bomsracie

WO = Werew + W, payload + quel + Wempty

2% —W+W+%W+W6W
0 — c 2 Wo 0 Wo 0

We 4+ Wy

1 (wh) - ()

W, /W= W, /Wy X Wo/W; X Wa/W, ... X W/W,

-



Tareas rev 3.0

. Donde Estamos?

0.34

RFP =) W/S&T/W

E > Tlg u-!oircr Eu-!n Ir!oucr ng + ('Dn‘f o2t
Vo = To W |q S W, Wiy Wiciere

5 W, 0.18}

W/S & T/W
Elige

¥ B H

TSW “IW‘ To [‘]

0

0.16

i i . i
3500 4000 4500 5000 5500 &000
W,/s [Pa]

—8— Takeofl —%— Cruise —=— Climb Tum —&— Max. Thrust Landing

Elegidos
W/S & T/W

Estimacion
W >

Elegidos 0 m\ﬁ ¢cCumple?
W,S, T w T |:> Requisitos
RFP

o TOTAL TAKEOFF DISTANCE ™ 7}

Fig. 17,17 Takeoff anslysis.

Analisis de Actuaciones
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T W Estimacion FIAERRERY 30

Fable 3.2 Hisoia mision segmen |:> Analisis de Actuaciones |:> .

weight fractions

Wi/ Wiy

YCLIME
Warmup and takeoff 0.970 %
Climb 0.985

3 h1
" Zd
Landing 0.995 \ e .’

¥
BEGIN TO TAKEOFF ‘:"'I_L!mq\
STANT mmlnt VaVrg e - 4 7

8
St S¢ — oft
ROTATE
l=-TOTAL GROU Ml).IDLl mmﬁ ol cums

e S —
TOTAL TAKEOFF DISTANCE

Fig. 17.17 Takeoff analysis.

|:> Wo = Werew + Wyayioad + 1

[+ Wernpty

Estimacion Fracciones
W

e

3 w0 mvee N S 3G
| i " 2N b ¢Cumple?
Elegidos oo |:> Requisitos

WS, T :> e ¢ Vointhnus = ZWJ;’i_ REP

Velocity (fps) or drag pS 0

Figure 3.3 Power required for typical reciprocating-engine aircraft at
constant altitude.
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Tareas rev 3.0

i Pautas Actuaciones

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

= Analisis de misidon 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
- U
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Pautas para mejorar actuaciones

= Pautas para mejorar actuaciones:

= 19 Célculos 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
= 3° Calcular la posicion de palanca asociada para la velocidad impuesta:
= EI RFP recomienda una posicion de palanca para cada segmento (como punto de partida)

= Por lo general la recomendacién de posicidn 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 éptima...
= 5° Modificar la geometria del avion (Cdo,k, S, etc...) para que la posicién de palanca asociada para
velocidades optimas sea también Optima
= Optimizaciéon de las actuaciones del motor elegido

ho

=1

o~ P : R AN
T'= 3 |:> P = 0rPsL (l +—5 M ) P

o i —— —

——
~—=1 ~—1

T = 67Tsy, (1 + 1= 1.11?) ’ (1,00 _ 0,49\/.-”1_1’) — 57Tsy (1 + 1= l.w) ’ (1,00 _ 0.49\/ﬂ_f) P
2 2 PSL

|

1
1
-:- —
T i
! |
1
1 1
1
r ]
| 1
! I
| 1
i 1
1 1

fme
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-
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i Modelo - Turbofan | 7

= Empuje: Variacion (V,h)

y—1 y—1

-1 IS
= 67751 (1 + M 2) ( 1.00 — 0,49-\/4%1) P
2 PSL

i

-~

T =orTsy, (1 + ’; IMQ) ’ (1,00 _ 0,49-\/317)

i

Y

°
0

Cp, = Cp,, + kC2,

5. L PsL D (1+H’:_l%[2)_(3%) 1 2
T Tsy p (1.00-0.49%?1) 2 :> I'=D=5pV=5Cp, |:>
v 2W
= Consumo: Cr. = pV2S
= JET-A-1 (motor turbo-prop): densidad 0.8159 kg/I
High bypass
CTSFC = CSJ, (J_D -+ 1.2:”) \/g

Low bypass :> [Ib/Ibf - hr|.

crsre = csr (1,0 +0,33M) Vi — (potencia militar)

crsre = c¢sr, (1,0 + 0,16875M ) Vo — (potencia marima)

fme

| . U
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Tareas rev 3.0

i Modelo - Turboprop

= Potencia: Variacion (V,h)

=1

. P s v A N

C’Di = CﬁDo,_i -+ ]{‘C'El

, 2W
C’Lz- — 190
= Consumo: pV=S
= JET-A-1 (motor turbo-prop): densidad 0.8159 kg/I

. c c o U
Conp = ?P = (FP)SL (14 1,44M)V8 :> [lb/shp - hr]

C=C L—Lxﬁxi_i
;= 'bhpSSD”p_ hp - h 550 ft-1b/s 3600s ) s

| | us
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Tareas rev 3.0

Modelo — Combustion Interna

Potencia: Variacion (V,h)

T

~1
DV 1 8.55L— —1 |
S pu— pSL / — _ /r2 —y J‘a
or np Bhpsr ( 7.55 |:> T'=D 2,01 SChp, |:>

Consumo: constante para V y h be ™ pv28
= Gasolina (motor turbo-prop): densidad 0.775 kg/I

= Posicion de palanca
115% 19.83 gal/hr

100% 16.34 gal/hr , cp cp |:> -[Zb/ghp - hr].
85% 12.26 gal/hr Conp = - = (_)SL

P P
75% 11.00 gal/hr
65% 8.50 gal/hr

25% 0.30 gal/hr v i 1hp 1 1
C=Cpppoe— = [ o LU
" 550m, (hp- h.) * (550 ft-ib/s) * (36003) s
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i Estructura de Analisis

Disefio
avanzado

Aerodinamica
Entrada DL

Perfil de Entrada
mision Misidn

Estructuras
Modelo " ¢

Propulsion

Procesamiento

Menu

Fro Avanzado
equerimientos

satisfechos?

Analisis Tabla de
grafico resultados

Palanca

Angulos elocidades

Balanceo

[s
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i Academic Performence

fme

— Seleccion de mision

— Seleccion de caracteristicas

1 avanz N4S \ Nueva Mision ’ W 1 Nuevo modelo I
mision2 N4S_2
mision3 ' Cargar Mision \ L o oo I
] Visualizar Mision ’ \@"ﬁg‘“’“‘ml
o ] Eliminar Mision ] v ‘ Ea—— Mo |
Mision seleccionada Modelo cargado
Volver Procesar mision Menu Principal

FPablo Femandez Golbano, Universidad de Sewilla. 2014
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i Academic Performence

Crear Mision

fme

Nombre de la mision

mision_de_prueba

&

i

oA

Temperatura local: 298 [K]
50 [m]
Presion local: 101320 [Pa]
Velocidad de taxi: 20 [m/s]
540 [s]

Altura local:

Tiempo de espera:
Despegue
Subida

Crucero

~ Soltar carga

- N

Descenso

Aterrizaje

— Perfil de mision

Tipo de segmento

Temperatura local

Altura local

Presion local

Velocidad de taxi

Tiempo de espera

Taxi

[m]

[Pa]

[mis]

[s]

128 UN
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— Perfil de mision — Perfil de mision
Tipo de segmento ‘Subida > Tipo de segmento ?Crucero s
Subtipo de segmento v el
‘ Subtipo de segmento . v |

Subida dados M y gamma

Subida dados EAS y gamma Crucero dado M y distancia

SN 15 3 p— Crucero dado CL y distancia

Subida dados M y palanca c dados V inicial fiagl -

Subida dados EAS y palanca rucero dados V inicial, final y palanca
Subida dados TAS y palanca Crucero con polar en funcion de M

Subida dados V inicial, final y gamma Crucero de max alcance dado peso final
Subida steppest climb Crucero de max autonomia dado peso final

Subida fastest climb
Subida dados V inicial final y palanca

— Perfil de mision
— Perfil de mision Tipo de segmento
Tipo de segmento ‘Viraie b
Subtipo de segmento
Subtipo de segmento ‘ T;
Descenso dados M y gamma
Viraje horizontal dado V y palanca Descenso dados EAS y gamma
Viraje horizontal dado V y CL Descenso dados TAS y gamma
Viraje horizontal dado V y balance Descenso dados M y palanca
Viraje horizontal dado V y n Descenso dados EAS y palanca
V.H dado V y radio de giro Descenso dados TAS y palanca
V.H dado V y velocidad de guifiada Descenso dados V inicial, final y gamma
V.H dado palanca y a factor de carga max Descenso a minimo gamma
V_H dado palanca y a v de guifiada max Descenso "slowest sink”
V.H dado palanca y a radio min ] Descenso dados V inicial, final y palanca
T

fme



(meo

Seleccion del Tipo de Segmento

Velocidad EAS y angulo de subida

Velocidad TAS y angulo de subida
Mach de vuelo y palanca de
gases
Velocidad EAS vy palanca de
gases
Velocidad TAS y palanca de gases
Velocidad inicial, final y angulo
de subida

Velocidad inicial, final y palanca
de gases

Mach de vuelo

Coeficiente de sustentacion

Polar en funcion del Mach

Velocidad inicial, final y palanca
de gases

Maximo alcance dado peso final

Maxima autonomia dado peso
final

Subida / Descenso Crucero Viraje
(Altura final) (Distancia final) (Tiempo final)

Mach de vuelo y angulo de
subida

Velocidad y palanca de gases

Velocidad y Coeficiente de
sustentacion

Velocidad y angulo de balanceo
Velocidad y factor de carga
Velocidad y radio de giro

Velocidad y velocidad de guiiada

Factor de carga max dado
palanca

Velocidad de guifiada max dado
palanca

Radio de giro min dado palanca
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i Academic Performance

Nombre del modelo |
Aerodinamica Propulslon ’ Pesos ‘
— Aerodinamica en el despegue — Aerodinamica en el aterrizaje

Coeficiente de [ 0 | Coeficiente de —
resistencia parasitaria resistencia parasitaria 0 ‘
Coeficiente de 0 .Coeﬂt.:ie.nte de lio I
resistenciainducidakt resistencia inducida k1 SR ]
Coeficiente de B Coeficiente de |7o i
sustentacion | sustentacion R

Coeficiente de l 0 ] Coeficiente de | -

sustentacion max =] sustentacion max

— Aerodinamica general

Superficie alar ’ 0 | ma2
Coeficiente de !

resistencia parasitaria ! 0 |
Coeficiente de ‘ n|

resistencia inducida k1 0
Coeficiente de ’ 0 |

resistencia inducida k2 |
Coeficiente de —E— :

sustentacion max ‘ 0 ’ | Finalizar

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014
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Academic Performance

S G Nombre del modelo ‘
Aerodinamica | Propulsion Pesos |
— Propulsion — - B Sl
= _ 5 —— B :
(RN E | Turborreactor/Turb... | v 1 ‘ Aerodinamica ‘ ropulsion ’ Pesos ’
— Propuision
Numero de motores 0 | Tipo de motor {Turboh e T 1\
ot st I—OI ot Numero de motores ‘ i 7‘
Consumo esp. a nivel [ | Ibf*h R
del mar | e o ak Potencia a nivel del mar 0 ‘ shp
— Propulsion Consumo esp. a nivel ‘ 0 “ Ibi(shp*
—_— del mar S h)
Normativa Civil v ‘
Rendimiento de la q — Propulsion
elice | o —
helice | - ‘ No. e owi ﬂ
Relacion de derivacion sy, i
: 1 Rendimiento de la
heice [ o ]
Relacion de derivacion ‘Ana ‘
\
‘ Finalizar
Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014
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Nombre del modelo |
Aerodinamica  Propulsion Pesos |
— Pesos
resoense g |
Cargadepagoalinicio | o | g

Peso de la tripulacion I 0 kg
% Fuel restante al final ] =

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sewilla, 2014

fme
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e am—————

Mision |procesado_mision1_N4... v

Ei'*. MISION £

- £\ Taxi
E]'*MISION E Q AR
a Taxi ”‘;_.' Despegue
;) ‘:r Despegus E}y Subida
- Subida . |2 Tiempo empleado: 50.2354 (s)
@--»= Subida a Fuel consumido: 16.9024 (kg)
| Subid
~|Z) Peso final: 257413.3907 (N)
-2 Subida
| -[£) pistancia fina1: 4248,4582 (m)
+ Crucero . )
4 ., Angulo de subida medio: 0.10472 (rad)
@.S,.A“rrizaje Velocidad horizontal media: 84.5711 (m/s)
® gronu. ~ ~|2) velocidad vertical media: 8.8888 (m/s)
E Palanca media: 0.31372 (-)
-[Z) Empuje medio: 38746.6966 (N)
|=) L/D meaio: 21.6454 (-)
(=) Altura final: 457.2 (m)
-2 Subida

[ Subida

| = o ———

Volver

Fablo Fema Gy L idzd de Sewils, 2014
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i Academic Performance resuiados

b %O EDE &

0.9 - - R e A S R PR : o | =
S e e S
0.7f------ deeeeees R M s Tt N R | TR |
L s ettt Lty CULLLEL et ELEEELS SR 5
E T R s R R S A R s |
R SR O S S OO SO . S -
. it e e Sl pATERRYE SRS SRS S : Eie ¥ |
e S e e . .
0.1f------ deeeeees e e e s e s E

9 L | | i i | i i i |

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1

Volver ‘ Borrar mision

[] Fijar grafica Representar

Pablo Femandez G . Universidad de Sevilla, 2014
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IR T
o7 ; o] o
—
o ey
02
Mision procesado_mision1_N4... v
Mision \procesado_misiom_m,.. v ‘
Mision procesado_mision1_N4... v )
procesado_crucero1_N4S.mat Segmento | Subida b
procesado_viraje1_N4S.mat ]
mento
SR .- o
procesado_mision2_N4S_2 mat
procesado_mision3_N45_2 mat Taxi Eje X Tiempo v
procesado_crucero1_N4S_2 mat Despegue
Eje X procesado_crucero2_N45_2.mat Eje X Subida
pmmado_suh?dm_N-tS_Z.mat Subida
procesado_subidal_N4S.mat Subida Fuel
procesado_descensol_N4S.mat e EieY Peso
jeY - i i
He EjeY Crucero Distancis )
D s Angulp de subida
Aterrizaje Ve'ocfdad g
TOTAL Velocidad vertical
Palanca
Empuje
LD
Volver Altura
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!m:esldq?m'sbni_m__ 3;
Segmento Subids vl
=
=
s = =
.§ Eje X Tiempo b |
T
£
Ee Y Fuel v
0 10 20 30 40 50 60
Tiempo subida (s) W
Volver Borrar mision
[] Fijar grafica
Pablo Femindez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014
Rep ion de variables de la mision
22
215 Mision |procesado_mision1_N4... v
o
2 21 .
g Segmento |Descenso v i
Ll
g
E —
.E 2 Eie X :Tvemoo v
5 o P
o
5 195
3
8 19 He X w ¥
o
&
185 J
18 i i 1
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500
Tiempo descenso (s)
Volver Borrar mision
[ Fijar grafica
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oesad_q_,mision3 N4..

‘Subida
Tiempo

| pro

|
i
|
|

Mision
Segmento
Eje X

iiuel

Eje Y

Fuel subida
Fuel subida 7

e e i

L
D

L T T T T PP

J T T T T T TP

o i e e

abccccccaa

=] o
1
"

Representacion de variables de la mision
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T

e e
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o i o o B i ol - 55 s 1
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10 ---nemmeee
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Volver
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Pablo Femnandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014
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procesado_mision3_N4.

Mision

TOTAL

Segmento

Fuel

Fuel total

je X

EjeY

Representacion de variables de la mision

8000

demic Performance resuitados

i Aca

4000 |-

2 e
= 1
£ &

(Byjoprunsuos jany

1000 |----

Subida Subida CruceroDescensoiterrizaje

Subida

Despegue Subida

Taxi

Representacion de variables de la mision

Distancias

v

io_mision3_N4

procesad

Mision

> >
™
k-]
- o
E: g
= -]
o 2
= =1
-
£ 3
& o
&

Eje Y

(unepuioaas ejauesig

Subida CruceroDescensoierrizaie

Subida

Subida

Taxi Despegue Subida

Representacion de variables de la mision

v

jo_mision3_N4...

procesad

Mision

TOTAL

Segmento

Tiempo

Tiempo total

Eje X

EeY

10000

1
=
2
=1
@

(s)opescua odusory
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Subida CruceroDescensoAterrizaje

Subida

Subida

Despegue Subida

Taxi
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i Academic Performance resuiados

CASM(centimos de $)

20

19:5

19

18.5

18

17.5

Representacion de variables de la mision

5 I CAsv

CASM

Mision

Segmento

Eje X

Eje Y

procesado_mision3_N4... W

TOTAL

CASM
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