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Introduccion a las Actuaciones - 1

= El perfil de vuelo tipico de un avion de transporte incluye las etapas
de despegue, subida, vuelo de crucero, descenso y aterrizaje ,
pudiendo ser necesario abortar el aterrizaje y esperar o ir hacia un
aeropuerto alternativo.

= El conocimiento de las actuaciones del avion en las distintas
etapas nos permitira establecer diagramas de carga de pago-radio
de accion.

= Hay varios métodos para obtener estimaciones de las actuaciones del
avion:
= Los métodos rapidos se basan en modelos simplificados, optandose
por la sencillez de aplicacioén frente a la precision de los calculos .
= En estos métodos simples los calculos no suelen tener en cuenta detalles
del avidn ni algunos fenédmenos muy significativos a la hora de calcular las
actuaciones:
Efectos de compresibilidad,
Modelos de resistencia
Variacion de altitud
Variacion de peso

= Todas estas incertidumbres se absorben mediante el uso de factores
numeéricos que se obtienen de aeronaves semejantes.

ingeniariz
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Introduccion a las Actuaciones - 2

= Los métodos mas detallados tendran en cuenta los parametros
que no se tuvieron en cuenta en los conceptos preliminares, y
se seleccionara los valores adecuados a partir de las
especificaciones tipicas de cada avion, tales como:

@
|
N

Ingamiaria

. RFP

= Requisitos de aeronavegabilidad
= EXperiencia previa
= Y la filosofia propia del proyecto

Aeroespacial

B

Fase del Precision Tiempo
Disefio requerida necesario Coste Métodos
imad - - Manuales
Conceptual A‘(’:,)_’;'L";) a Insignificante | Insignificante calculad orz
Preliminar Suena Rapido Bajo Semiempliricos
(+/-5%)
Alta Anélisis
Detallado (+/-0.5 a 1%) Razonable Moderado completo

Meétodos de Estimacion segun las fases del diseiio
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Introduccion a las Actuaciones - 3

fme

= Modelo de ecuaciones para realizar un estudio de las actuaciones

= Hay que tener en cuenta aspectos geométricos del avion y de sus
trayectorias para estudiar los modos de translacion y la mecanica de
vuelo.

= Sumar fuerzas en los ejes longitudinales (X, y Z,) y sus
aceleraciones nos genera las ecuaciones del movimiento

longitudinal
= Las aceleraciones son el resultado de dividir las fuerzas resultantes por la masa
del avion.
= Estas fuerzas son en la practica muy dificiles de estimar debido a la
complejidad y variedad de influencias: NG
Fuerzas aerodinamicas: .
Superficies sustentadoras ‘;Q &
Fuselaje Ve 1( b N
Miscelanea (protuberancias)...
Fuerzas propulsoras Vy =V SNy
Tipo Planta propulsora. :"T::T’ X =
Numero y ubicacion y direccion '
f— Nr‘\ AXIS
Aeroespacial Fig. 17.1 Geometry for performance calculation.
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Introduccion a las Actuaciones - 4

= Las fuerzas aerodinamicas se suelen centrar en las
superficies sustentadoras, siendo el ala la mas
importante.

= Se suele englobar la influencia del ala junto con el fuselaje
hablando siempre de esta uUltima como wing-body
aerodynamic characteristics.

= Estas simplificaciones son validas para configuraciones que se
consideran convencionales:

= Conjunto de ala cola y fuselaje cilindrico.
= Siempre se pueden obtener estimaciones mucho mas

realistas de las caracteristica aerodinamicas del ala y fuselaje
por separado.

ingeniariz
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Introduccion a las Actuaciones - 5

Literatura abundante que permite obtener estimaciones empiricas
sin tener que obtener derivadas de estabilidad que dan magnitudes
muy exactas para diferentes regimenes de vuelo.

= Esta extrapolacion de las estimaciones empiricas se aplica al resto del

avion convencional.

= En el avion “no convencional” hay que tomar una serie de hipotesis

para adecuar dicho estudio, pero para aviones hoy en dia existe
tambien mucha informacion para poder estimar dicha informacion.

= Validacion de modelos:

»  CFD — Computer fluid dynamics
= TUneles de viento
= Pruebas de vuelo funcional

Aeroespacial
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Control Laws 1

Numerical Aerodynamics

e

Aeroelasticity

Noise reduction

Prevention of Lightning Strikes Strength of Materials and Structures

) Drag Reduction
Experimental Wake Analysis Drag Reduction Numerical Simulation
Wind Tunnel Tests
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Introduccion a las Actuaciones - 6

La contribucion de las derivas verticales y horizontales se
desacoplan y son independientes

La contribucion de superficies sustentadoras adicionales tiene que ser
tenida en cuenta siguiendo pautas diferentes que en los aviones
convencionales: canard, v-tail...

Las fuerzas de propulsion son dificiles de estimar debido al
secretismo existente en torno a los motores por parte de las
empresas constructoras:

= GE

= Pratt & Whitney

= Rolls Royce

= CFM International

= ...y alianzas
Se suelen estimar mediante férmulas empiricas que hacen
hipdtesis sobre la ubicacion de la planta motora y su angulo de
ataque respecto al avion y al angulo de ataque de vuelo.

= Es esta determinacion del angulo de ataque y los niveles de empuje
necesarios para realizar una determinada maniobra lo que complica
enormemente el analisis de las actuaciones.

= Simplificaciones son necesarias y muy habituales sobre todo en la
incidencia de la planta motora.

ingeniariz

Aemef‘f?fﬁ[ Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es



Introduccion a las Actuaciones - 7

(meo

YF, = T—D—Wsin~vy YF, = Tecos(a+¢r)—D— Wsiny
“F, = L—Wcosy YF, = Tsin(a+o¢r)+L—Wcosy

gog
.

unit of thrust

. C=TS.FC. = fuel consumption
W=-CT <«

T =P % = (550 bhp) %2

o o
_j‘l""
~ L
ﬂ .
fa D
( ‘ ll

-~

A
v""t-—
Vi

Vv = V¥ siny D
Vu = V cosy
Vy
G_TﬁNT_vH Vv = Vsiny
Vg = Vcosy .
W :
G = tany= MApS gradiente T\ X My
Vi axis
ﬁemefef.‘ffﬂ Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 10



¢Donde Estamos?

RFP =) W/S&T/W

Cpyq
Wiy Wioaeer
S W,

Trn Tl 0o
> ? S ” ,{U n

Winiter (h’ Wiy Wister o

Elegidos
W/S & T/W

Elegidos
W,S, T
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Tareas rev 3.0
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W,/s [Pa]

I
3500 4000

]
6000

—&— Takeoff —%— Cruise —&— Climb
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Fig. 17,17 Takeoff anslysis.

Analisis de Actuaciones
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v Estimacion FracenegY 3-0

Table 3.2 Historical mission segment
weight fractions

(Wi/ Wi
Warmup and takeoff 0.970
Climb 0.985
Landing 0.995

Sc —
ROTATE| 1 ansITION TO | crivB
le-TOTAL GROUND ROLL: LB
o | RO —
TOTAL TAKEOFF DISTANCE

Fig. 17.17 Takeoff analysis.

|:> Wo = Werew + Wyayioad + W et + Wermpty

Estimacion Fracciones
We

3000

2000

Vmin = 2_"" _I_(_
power pS 3Cp,

¢Cumple?
Requisitos

=)
W,S, T :> e Vansna = 2"’\/67; RFP

1000

Power Required (hp)

Elegidos

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

Pautas para mejorar actuaciones

= Pautas para mejorar actuaciones:

= 10 Célculos con minimos del RFP.
« Asumir que el perfil de vuelo en los segmentos de subida y descenso no recorre distancias horizontales

20 Calculo de distancias reales
= considerar las distancias horizontales recorridas en segmentos de subida y descenso, por lo que el tramo de crucero sera
menor
= 39 Calcular la posicidon de palanca asociada para la velocidad impuesta:
= EI RFP recomienda una posicion de palanca para cada segmento (como punto de partida)

= Por lo general la recomendacion de posicién de palanca implica que se tiene mas empuje que resistencia -> mas consumo
de combustible

= Ejemplo: si en crucero se tiene mas empuje que resistencia asociada a la posicion de palanca lo que se hace es calcular la
posicion de palanca correcta

= 49 Calcular la posicion de palanca asociada para la velocidad éptimas (que seran diferentes de las impuestas
en el RFP)
« Velocidad de crucero 6ptimo, velocidad de subida éptima...
= 59 Modificar la geometria del avion (CDo,k, S, etc...) para que la posicion de palanca asociada para
velocidades optimas sea también optima
= Optimizacion de las actuaciones del motor elegido

ho

=1

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

~—=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

o i —— —

|

1
1
]
1
I
1
1
1

Ury Udny Ui, © U,

—— _ , | -
Aercespacial Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 13 U=



Tareas rev 3.0

i Modelo - Turbofan | ’““

= Empuje: Variacion (V,h)

AT U,

~—1 — 5 ~ 1 =
T = 67Ty (1 My Ve ( 1.00 — 0,49-\/;‘1[) A (1 X 2 ( 1.00 — 0,49-\/4%1) r
2 0 2 PSL

Cp, = Cp,, + kC2,

5 1 PSL D (1 N v 1 1[2)_(:%1) 1 )
orT = ; A ’ o o }r' ~t Y
Tst v (100 - 0,49V ) 2 :> I'=D=2pV*SCp, |:>

= Consumo:
= JET-A-1 (motor turbo-prop): densidad 0.8159 kg/I

oW

CY = T =
Lz ,OI"J 25\‘

High bypass
CTSFC = CSL (J_D + 1,2M) \/a

Low bypass :> [1b/1bf - hr].
crsre = cst (1,0 +0.33M) VO — (potencia militar) |

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

™ Ingariariz .
1 7 - q‘?
B Aercespacial Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 14 U=



Tareas rev 3.0

i Modelo - Turboprop

= Potencia: Variacion (V,h)

=1

. r T A
T = el |:> P = 0rPst (l + M ) Der

Cp, = Cp, , + kC2.

C B 2[{'
= Consumo: VTS
= JET-A-1 (motor turbo-prop): densidad 0.8159 kg/I
Conp = %3 = (%)SL (14 1,44M)V8 :> b/ shp - hr]
LV 1hp h \ 1
© = Conp 550, (hp- h.) x (u[)ft!b/s) * (36005) T s

@
B, fergespacial Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 15 U=
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Tareas rev 3.0

i Modelo — Combustion Interna

= Potencia: Variacion (V,h)

T

I H
L Ui Wy Ua

C’Di = CﬁDo,_i -+ ]{‘C\'El

-1
DV 1 8552 —1 1
S = PSL ) o = — /.—2 5 (!
or Tp Bh-pSL ( 7.55 :> o D 2‘01 JSCDZI :> II
2T
Cp, = %
= Consumo: constante paraVy h topVES
= Gasolina (motor turbo-prop): densidad 0.775 kg/I
= Posicidon de palanca
115% 19.83 gal/hr
100% 16.34 gal/hr , cp  [cp |:> Wb/ shn - hr
85% 12.26 gal/hr Conp = 55 = (F)SL b/ shp - hrl
75% 11.00 gal/hr
65% 8.50 gal/hr
25% 0.30 gal/hr o e - b § Lhp § 1h - i
T E50n, — \hp-h 550ft - 1b/s 3600s ) s
%F?espacia[ . : Ifg-
Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 16
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Empuje minimo requerido para vuelo nivelado.

= El empuje minimo para mantener el avion en vuelo se
corresponde con la condicidon de maxima eficiencia
aerodinamica (L/D).
= Tomando la relacion de T/W y obteniendo su derivada con respecto

a la velocidad e igualandola a cero nos da la velocidad minima para
max L/D y min T:

T 1 qCp (W) K 3 ,
W LD W/5) \5/4q :> 3V~ W/S S Vet 0 :> Vo o pS

= También podemos obtener el coeficiente de sustentacion para
reducir al minimo la resistencia.
= Solo depende de las caracteristicas aerodinamicas, por lo que para

cualquier avidn, este puede volar con el coeficiente de sustentacion
optimo para reducir la resistencia al minimo: Cor

variacion de la velocidad Ctmrt:;usx =T
La densidad (altitud)

= La resistencia inducida es igual a la resistencia parasitaria
Inganiariz

_ Cog)?
Dgiypgon = 45 [CDO tK (J%) ] = aS(Coy + Coo)
Aeroespacial
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i Requisitos Actuaciones

= Empuje Minimo

= Potencia Minima

= Empuje y Potencia Requerida
= Alcance

= Actuaciones Integrales (aprox)
= Max alcance
= Max autonomia

Inganiariz .
AemefefE Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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Empuje y Potencia

Thrust or drag
5000 f' \ Drag (thrust required)
4000 1 i jet thrust available
3000
2000 4 Thrust available,
1000 4 ™ = 2000 Hp piston-prop

0 - p—e Velocity

Power . Max

Min  Min  Max speed speed  Power required
8000 power drag  piston-prop jet
| required -~ Jet t.hrqst power
6000 available
4000 _ Piston-prop
o power

2000 — =T Best prop range available

0 e ] + +—e  Velocity

0 100 200 300 400 500 600 700

Fig. 17.2 Thrust and power.
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mpuje y Potencia - II

b E

w

—

Thrust Required & Available (Ib)
N

000

..........
- —
p— ———
-
—m——
-

-

-
-
-

000 —
stal 4
or
000 Buffet

J Max Speed (Military)

0" .
0 100 200 300 400 500

b Velocity (fps)
LoreRattn Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 20
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Potencia minima requerida para vuelo nivelado.

Las condiciones para minimo empuje y minima potencia no son las
mismas.

Potencia es igual a Fuerza x Velocidad

= Para el caso de vuelo nivelado F =D
2

1 L s
—- ) 2 = — 3 2 P = - Vj e
P =DV = ¢S(Cp, + KC})V = 2pV*S(Cp, +KC}) — 5PV °SCp, + Vs

De igual forma que para la determinacion del empuje minimo, para
calcular la potencia minima requerida para vuelo nivelado se toma la
derivada de la potencia con respecto de la velocidad y se iguala a

cero: , )
av =2 PY 5Cno Yap VS 0 = power pS \/ 3Cp,

La velocidad para potencia minima es aproximadamente 0.76 V.,
empuje.

= CL min potencia 73% superior que CL min empuje C . 3Cb0
— L_ . = 7
= Cp=30Cp, power K
» Cp =4GC,,
Con potencia minima que vuela a menor velocidad
Dy, =qS(Cp,+3
= L/D = 0.866 L/D max power 23(Cpy +3Cpy)
Aercespacial Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 21



Empuje y Potencia Requerida - 1

= Para el calculo del empuje y potencias minimas se ha asumido

que

« C,, es constante con la velocidad.

= Cp; aproximacion parabdlica.
= K — eficiencia aerodinamica es constante con la velocidad

D = qS(Cp, + KC})

Thrust or drag
5000 % \ Drag (thrust required)
4000 4 — jet thrust available
3000 A1 Stall
2000 1 - Thrust available,
1000 - Best [ = 2000 Hp piston-prop
_ - jet range '
0 + |' | + i T +—yp— Velocity
Power Max
Min  Min  Max speed speed  Power required
8000 power drag piston-prop jet
. required — Jet thrust power
6000 1 available
4000 + Piston-prop
4 power
2000 ilabl
== — = Best prop range G
0 =3 + + —+ +—» Velocity

Ingamiaria

@ .
] Aeroespacial
N

TS Unevimhoar Onela ¥

0 100 200 300 400 500 600 700

Fig. 17.2 Thrust and power.
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& Empuje y Potencia - III

3000

Max Power Available /

Power Required (hp)

0 100 200 300 400 500
Velocity (fps)

Figure 3.3 Power required for typical reciprocating-engine aircraft at
constant alfitude.
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i Alcance - 1

ingeriariz

El alcance de un avidn es igual a la velocidad a la que vuela por el tiempo
que es capaz de mantenerse en vuelo.

Tiempo de vuelo es igual a la cantidad de combustible que lleva el avidn
dividido por la velocidad a la que el combustible es consumido.

El calculo no es inmediato ya que a medida que el avion gasta combustible,
también pierde peso lo que cambia la resistencia , y a su vez cambia el
empuje necesario

El alcance instantaneo describe la distancia adicional que el avion viajara con
el proximo incremento de combustible quemado.

dR V. V. V(D)

dW —-Cr -CD —-CW
La integracion del alcance instantéaneo con respecto a la variacion de peso del
avidn se traduce en las ecuaciones del alcance de Breguet

= Asumen que son constantes % V(L/D) VL W;
e~ ()

= Velocidad dW = ——1/n
= Consumo especifico Wi -CW CD Wy
« L/D
= Ecuaciones de Breguet requieren que el coeficiente de sustentacién (CL) sea
constante.

= Para mantener C, constante a la que se reduce peso implica que hay reducir la
presion dinamica — cruise-climbing

= Recordar que para aviones de transporte NO esta permitido el cruise-climbing por
motivos de trafico aéreo.

= La ecuacidn de Breguet se puede aplicar en segmentos pequefios en los que se
mantiene altitud y velocidad constante, con el L/D apropiado para cada
segmento segun desciende el peso del avion

Aeroespacial

= it Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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i Alcance — II — Jet Optimization

= Para obtener las condiciones optimas de alcance para turbinas, se
analiza la ecuacion de Breguet mirando los términos que no

dependen de la variacién del peso de avion: AR _ ¥ V  V(L/D)

= Parametro del alcance dw ™~ —CT~ -CD~ —CW

14 g) ,l’( Ce )__ | 2W/pVS
C\D/ C\Cp,+ KC}] CCp,+ (AKWC)/(p"V'ST)

= La derivada del pardmetro del alcance con respecto a V nos da:
= la velocidad optima para un alcance 6ptimo:

= El coeficiente de sustentacion optimo {2 w 3K .. - Cp,
. . V' . (414
= La resistencia optima rantr oS

CDU range 3[‘
Cp optimo = 1.33 Cp,
La resistencia volando para maximizar alcance es mayor que para L/D max ( Co,
Cop + )

. 7 . D 51 = S
L H | pOteSIS . tr‘anlt ¢ 3

« El parametro de alcance se asume que es constante con el peso, lo que se

obtiene aumentando la altitud, lo que cambiaria también el consumo
especifico de los motores

= Cp, Y K son constantes y no varia con velocidad

= Resultados mas aproximados se obtienen “buscando” en la envolvente de
vuelo los valores para los que el parametro del alcance (V/C)(L/D) es
maximo
Inganiariz
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i Alcance — Jet Optimization

Max R - Jet

3000

2600

2200

Drag
(Ib)

1800

1400

1000

10

o|r~

5000 -

2000

1000

14

Best Loiter | | Best Cruise
Speed \ / Speed
4 : :
0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

Mach Number

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

Ingamiariz — i
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=40 psf (see Table 3.1).
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Alcance — IV — Jet Optimization

5000

n mile)

—~12 4000

3000

Vv
Range Parameter ¢

2000
0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

Mach Number

Figure 3.8 Range factor vs Mach number for composite lightweight fighter
at W/S = 40 psf.
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i Alcance — III — Prop

= Para obtener las condiciones optimas de alcance para props, se
analiza la ecuacion de Breguet mirando los términos que no dependen
de la variacion del peso de avion:
= Parametro del alcance

V Vv
C= Cpower;_ — Cbhp

550 7
b 2 |:'> L (W\ 550m,L (W,
R—=_0 —/n(—')_— 14,,(—

W, C D
fV 1% “/ power
R= J (L/D)dw - ——L fﬂ( )

“}

Imperial Units

-CW cD

Wi

= El alcance maximo se obtiene cuando vuela con eficiencia aerodinamica
maxima (L/D),.,, |0 que se corresponde con vuelo para minimo empuje

2W | K Cbp,
Vimin thrust or drag = E CD(, CL min thrust or drag = T
(L/D),,. =1/(2JCaK)

Ingamiaria

C, 2
D pin thrust = qS[CDo + K( "%) ] = QS(CDO + Cpy)
or drag
n .
L] Aeroespacial

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



Actuaciones Integrales — Alcance - I

dR Vv vV  V(U/D) R | ¥Y&/D) o, VL, (W,
dw = =CT~ =CD~ —CW —> L, ~cw " =¢p"\w,

Optimizando para Jet

viL\ v( C.  \_ 2W/pVS
C\D) T C\Gp, + KC}) ~ CCp, + GKW?CY/(p°V'S")

QW 3K
Viw = |22 [22 Co
range
Optimizando para Piston
% v

My 550 7, ‘ R n, L{ (w,) 550m, L L, (w)

- —n| — ) = /
R [W V(L/D)dw 3 K_E{ W Cpowcr D “G‘ Cbhp D Wf
—CW cD”"\w;

T 1 qCp . (W\K T/W) pVCpy W 2K _
W= L/D—(W/S)+(S)q = oV~ W/S S VeV 0

2W ’ K Cp [ Co,\?
: = — —— 0 Dm[n Tus S C =
Vgt:%glsmst pS CDO CLmir& thrust — T or dlglg =4 Do K K qS(CDO + CDU}

or drag

' ey .
= Aemeingfﬁ[* Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 29 IE‘



@
|
N

2
Aeroespacial

Alcance — Prop Optimization

Max R - Prop
(LD),,, =/(2CaK) Max R - Jet
3000 |- 10 - 6000 |- 14 L/D for maximum (C;/C3?)
L 5 n L/ID=0.943(L/D)__
2600 |- 8 |- 5000 |- 12
2200 |- 6 4000 |- 10
Drag L Vi 1L
- 5 ©0 | <D
(1b) . (n mile) th)
1800 |- al- 3000 |- 8
1400 |- 2 |- 2000 |- 6
e = - Best Loiter | , Best Cruise
Speed \ i / Speed
1000l ol 1000 a . :

0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
Mach Number

Figure 3.7 Cruise and loiter performance of composite lightweight fighter at 36,000 ft and W/S.
=40 psf (see Table 3.1).

iIngarigriz —
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i Autonomia (Loiter) - I

La autonomia es la cantidad de tiempo que un avion puede
permanecer en el aire, y es simplemente la cantidad de combustible
que el avion puede llevar por el ratio al que el combustible es quemado
por los motores.

= El cambio del peso del avion debido al consumo de combustible presenta un
gran problema a la hora de estimar el tiempo de autonomia

= La autonomia instantanea es simplemente la cantidad de tiempo que
el avion permanecera en vuelo por la siguiente fraccién de combustible

gastado. dE , (5)
D

dW ~ T CT  —CwW
Yo Wi /L L\ /1 W,
b= =, @ (5) = (5) (@) ()
= Para turbinas, el unico termino que varia con la velocidad es L/D, por lo
que maximizar autonomia implica maximizar L/D

Iy AT [Coq
Vgl:tzlgéuﬁ ﬁ Zb_a CLmin!hrust = T

(L/D) . =1/(2fCre or drag

C_o 2
DgnTimun = qSl Cp, + K( 7") ] =gS(Cp, + Cpy)
Inganiariz . .

Aeroespacial

B
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Autonomia — Jet Optimization

3000

2600

2200

Drag
(Ib)

1800

1400

1000

10

o|r~

Max E- Jet Max R - Prop

\ID] = 1/ 2JCoK |

Max R - Jet

6000 |- 14 L/D for maximum (C;/C3?)
n L/ID=0.943(L/D)__
5000 - 12
L
= cD
4000 |- 10
VL 1L
Tp . CD| v
(n mile) (h) TD
3000 8
2000 |- 6 |
- BestLoiter | | Best Cruise
Speed \ i / Speed
1000 4 L :

0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
Mach Number

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

Ingemiariz =

{Aemespac:a[

B

=40 psf (see Table 3.1).
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i Autonomia (Loiter) - Prop - II

= Para aviones con planta propulsora alternativa

= La autonomia instantanea es simplemente la cantidad de tiempo 3ue el avion
permanecera en vuelo por la siguiente fraccion de combustible gastado.

v W W,
ettty (o [ (G- ())2)

: 550 =, w, —=CT w, CW\D D)\C Wy

=GR -G @

= La autonomia maxima se obtiene cuando se vuela con minima potencia:

9 (LY 9 2W/pV3S B v |2W K
ﬁ(ﬁ')_a_v[cﬂ"Jr(atxwmﬁws%]“0 :> pS \ 3Cp,

= La velocidad para potencia minima es aproximadamente 0.76 V,;, empuje.
= CL min potencia 73% superior que CL min empuje
« Cpi=30C,,
« Gy =4GC,,
= Con potencia minima que vuela a menor velocidad
« L/D = 0.866 L/D max

CL = }3CDO Dmin = qS(CD() + 3C00)
min K power
power
Aemespacia[
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Actuaciones Integrales — Autonomia - I

Optimizando para Jet — minimo empuje

e e —(s) = == ==, e(B) - (5)(e)(

T__1 _aCo (W\K mmm) HT/W) pVCh, W 2K3=0
w L/D (W/S) S/ q aVv w/S § YpV

W,
Wy

] i G 2
Vini h = ’2— —_K = % D in thrus =qSl:CD +K(\/—£):|= S(Cp, + C,
gl:':l:agrusl pS C Do CL:;I}ir&rglgrust - K g}lgrag ' 0 K q5( D D‘g}

Ingemiariz =
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Actuaciones Integrales — Autonomia - II

Optimizando para Piston — minima potencia

1% 4 Wy W, ‘
oottty T e[ [ ()

b 550 np -CT W, D Wf
_(E\(_ Wi\ _ (£\ (2%, (Wi
2= (5) (omer)*() = (6) (Ear)(y) €
A (LY @ 2W/pV3S B v= |2¥ _K_
av (DV) v [Cﬂﬂ + (4KW2 V“S?}] =0 ‘ pS

i "\
T e [PeeSCL € fJW,r Nor 2 -
[ - ()

D

Vioin = 1.4 K D = agS(C C, -
min \/DS 3Cpo g«;:rer aS( Do T BCDO) Lp"gﬁﬂ K

Inganigria ~— .
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Autonomia — Jet Optimization

3000

2600

2200

Drag
(Ib)

1800

1400

1000

10

o|r~

Max E- Jet Max R - Prop

\ID] —1/ 2,/Co, K /

Max R - Jet

6000 |- 14 L/D for maximum (C;/C3?)
n L/ID=0.943(L/D)__
5000 - 12
L
- cD
4000 10
VL 1L
fﬁh - ChD Vi Max E- Prop
el ™. L/D = 0.866 L/D max
B CLmin :‘\Hi%ﬂ
power
2000 6 i
: i l Dy, = qS(CDO + 3CDo)
- Best Loiter | i i Best Cruise power
Speed \ i / Speed
1000 - a L :

0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
Mach Number

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

Ingemiariz =
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¢ &

"B Ui O

=40 psf (see Table 3.1).
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$ Tendencias Crucero - 1

—_ W=225001b
Ee) 3000
T (L/D)max
-—
-
g 2000
[+ _
- W=15,000Ib
W
~
ﬁ 1000
0
0 100 200 300 400
Velocity (fps)
Figure 3.4 Effect on T; of changing aircraft weight.
QEUeIAN Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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‘L Tendencias Crucero - I1I

Gear Down

- Gear Up
g 3000 Minimum
o Drag
@
R =
E' 2000
&
w
—
E 1000

u P ——————————

0 100 200 300 400 500

Velocity (fps)

Figure 3.5 Effect on T; of changing aircraft configuration.

o
- - - 7 - %
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‘L Tendencias Crucero - III

Sea Level (0=1.0)

8 3000

L")

£

-]

g 2000

o 22,000 ft (0=0.498)
(7]

2

E 1000

0 100 200 300 400 500
Velocity (fps)

Figure 3.6 Effect on T, of changing aircraft altitude (0 = p/pSL).

o B o .
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i Range and Endurance - 1

Range Equation & Endurance

dR V. _ V. _Vi/D Ez_Lz-L_(E)
dW  —-CT  -CD —-CW dw  Ccr -cw\D
= For constant altitude (p) and lift coefficient (C,):
. I~ ."IT | 1 C W
Range = i 2”_“ V-1 (_,u.“ W, — %’ﬁ) Endurance = ——L 1n 'f'
- C "'uf pS C D c CD Wl
= For constant velocity (V) and lift coefficient (C,):
Vg, W 1C; . W,
Range = — In f Endurance =——%1n g
cCp M cCp M
= For constant speed (V) and constant altitude (p) :
_ Jk _ JE
Range = = tan ™! . W, — tan ™! T m
¢ JkCp, Lpris[cp, ° Lpris fcp,
Endurance = 1 -1 !

——=1lan

c .| C D

2 _
Al o ( m
Ingemieria . - 1 /;P:g J

Aeroespacial Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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Range and Endurance - I

= For constant velocity (V) and lift coefficient (C,):
VC W,
Range = — Lp—2
c Cp M

= Range and Endurance for Prop-airplanes

4 V
C=L0 —=C
powern bhp550 m

Diferentes Leyes de Pilotaje

Endurance =

Imperial Units

] ' L, (W) oL, ()
R = —n = —n
Coower D Wy Cohp D W

(Mvayp) .. VL, (W,
e [y 252

Vv 4
C= Cpowern— = Cbhpgo—

b L —>
E =
L o1 /L L\ /1 w;
Jw, T J w, CW (D)d (D) (C)/”(Wf)

Ingemiariz =

Aemespac:a[
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!'_ Actuaciones Avanzadas

Academic Performance

Ingawiariz — .
-4“"’.""%2%?_‘5!?_!* Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es
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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

de gases Velocidades

Angulos

Balanceo

o Y
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— Seleccion de mision

— Seleccion de caracteristicas

i‘.!snn avanz N4S ~ ’ Nueva Mision ‘ \ Nueve modelo l
mision1 N4S
mision2 N4S_2
mision3 { Cargar Mision | ’ Cargar modelo l
’ Visualizar Mision ‘ ‘ Configurar Modelo I
s ] Eliminar Mision ‘ v ‘ Eliminar Modelo l
Volver Procesar mision Menu Principal

FPablo Femandez Golbano, Universidad de Sewilla. 2014

ingemigriz =

Cﬂemesgacia[
S B Unvimhaar Oneds *‘

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



@
|
T,

Academic Performence

Nombre de la mision

Crear Mision

mision_de_prueba

Temperatura local: 298 [K]
50 [m]
101320 [Pa]
20 [m/s]
540 [s]

Altura local:

Presion local:
Velocidad de taxi:
Tiempo de espera:

D -f Despegue
B> Subida

E‘ + Crucero

E} Soltar carga
E}\ Descenso
e E Aterrizaje

Ingeiariz

Aemespac:a[

—— T T -,

— Perfil de mision

Tipo de segmento

Temperatura local

Altura local

Presion local

Velocidad de taxi

Tiempo de espera

Taxi

[m]

[Pa]

[mis]

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

— Perfil de mision : — Perfil de mision
Lo Subida b Tipo de segmento Crucero v
Subtipo de segmento v
‘ Subtipo de segmento

Subida dados M y gamma

Subida dados EAS y gamma Crucero dado M y distancia

SR E TP S— Crucero dado CL y distancia

Subida dados M y palanca o

Subida dados EAS y palanca Crucero 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 'Descenso v '
Tipo de segmento ‘Viraie b
Subtipo de segmento v
Subtipo de segmento ‘ 7 vl
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

9 Ingemieria = ) .
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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

Ingamiariz — )
Aeroespacial "

== EEl Uneeiiar Ondlls

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

Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 47

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 guinada

Factor de carga max dado
palanca

Velocidad de guinada max dado
palanca

Radio de giro min dado palanca

li;f



i Academic Performance
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Nombre del modelo
Aerodinamica Propulsion ’ Pesos ‘
— Aerodinamica en el despegue — Aerodinamica en el aterrizaje
Coeficiente de f Coeficiente de
resistencia parasitaria | & | resistencia parasitaria ‘ 0
Coeficiente de e ] Coeficiente de | -
resistenciainducidaki resistencia inducida k1 s
Coeficiente de K Coeficiente de | <
sustentacion sustentacion
Coeficiente de [ 0 Coeﬁciel'lte de | =
sustentacion max L sustentacion max
— Aerodinamica general
Superficie alar ' 0 mA2
Coeficiente de i
resistencia parasitaria | 0 .
Coeficiente de | n|
resistencia inducida k1 | 0
Coeficiente de [ 0 .
resistencia inducida k2 | |
Coeficiente de f i ’|
sustentacion max [ Finalizar

Ingamiariz =

Aeroespacial

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014
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Academic Performance

ey «. Nombre del modelo ‘
1 Aerodinamica | Propulsion Pesos |
— Propulsion i ' - Nomb
- |
(RN E ‘Turborreactor/Turb... | ¥ 1 ‘ Aerodinamica ‘ Propulsion | Pesos ’
— Propuision
Numero de motores i 0 | Tipo de motor hurbohelice Tvl

RS | #‘ ot Numero de motores ‘ 0 7‘

Consumo esp. a nivel [ | Ibf*h [

del mar e . Potencia a nivel del mar 0 ‘ shp

— Propulsion Consumo esp. a nivel ‘ 0 ] Ibi(shp*
——— del mar . h)
Normativa | Civil v
Rendimiento de la . — Propulsion
elice | o [
RS — Normativa Civil VJ
Relacion de derivacion Ay, i
' Rendimiento de la
helice [ o ]
Relacion de derivacion ‘Ana % ‘
" Finalizar I
|

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014
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i Academic Performance

Nombre del modelo
Aerodinamica  Propulsion Pesos |
— Pesos

Peso en vacio | a | kg
Cargadepagoalinicic | o | g

R
Peso de la tripulacion | 0 | "

% Fuel restante al final I 0 1

Finalizar

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sewilla, 2014

(] Ingemigriz = ) 3
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i Academic Performance resuitados

e A A R

Mision |procesado_mision1_N4... |

Ei'*. MISION £
E]'*. MISION B gy Toxi

a Tazxi i Despegue
@ Despegue [Z-->= Subida
-0 Subida =) Tiempo empleado: 50.2354 (s)
Bpae S  ~|2) Fuel consumido: 16.9024 (kg)
. - -|2) peso fina1: 257413.3907 (N)
& >~ Subida ;
A Distancia final: 4248.4582 (m)
e ome— i Angulo de subida medio: 0.10472 (rad)
@.S,.A“rrizaje Velocidad horizontal media: 84.5711 (m/s)
] TOIAL E Velocidad vertical media: 8.8888 (m/s)
E a Palanca media: 0.31372 (-)
Empuje medio: 38746.6966 (N)
|2 /D medio: 21.6454 (-)
(=) Altura final: 457.2 (m)

[#--> Subida

[ > Subida
i v

= Sy

Volver

Fablo Fema Gy L idzd de Sewils, 2014

[} Ingemigriz = )
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i Academic Performance resuitados
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Eie Y
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Borrar mision

Representar

[] Fijar grafica

Pablo Femandez Galbano. Universidad de Sevilla, 2014
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Academic Performance resuitados

FIRSE T 1+
ar Segmente
0 =
Mision procesado_mision1_N4... v
Mision ‘procesado_.misiontm,.. Vi
Mision procesado_mision1_N4.. ¥ '
procesado_crucero1_N45.mat Segmento | Subida B
procesado_viraje1_N4S.mat ]
mento
amain .- H
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_N4S_2 mat Eje X Subida
procesado_subidal_N4S_2.mat Subida
procesado_subidal_N4S.mat Subida Fuel
procesado_descenso1_N4S.mat Subid Eje Y Peso
jeY - i i
Eje Eie Y Oricors Distancia .
Destiniss Anguip de subida
Aterrizaje Velondad 3
TOTAL Velocidad vertical -
Palanca
Empuje
LD
Volver Altura
]
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Academic Performance resuitados

!m:esldq_nl'sbn‘{_m__ v
B Segmento Subida v
=
=
2 . -
'E i Eje X Tiempo v
°
3
o
Eie Y Fuel v
| N 00 SRR (RORNUNPSN. SRR SRS SRR 4
0 I
0 10 20 30 40 50 60
Tiempo subida (s) - | I |
Volver | Borrar mision
[] Fijar grafica
Pablo Feméndez Golbano, Universidad de Sevills, 2014
Rep ion de variables de la mision
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e
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=
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Ingamiariz —

@ .
&, Aerespacial | Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 54



3| R X0E DE

Academic Performance resuitados
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Representacion de variables de la mision

! ! ! ! :
! ! ! ! Fuel subida
e R A R Fuel subida ]
- — T— So— — s  — !
s R SR
B ; ! ' : :
- — B v AR S——— | J— :
L H H H H H
= : : ! | :
-  p— T o — .
3 ; ; ; ;
e : : : ; :
| peanecgpeet e T e S i "
T
| - foensrnnnnens S e S — .
o R S N b R d
0 10 20 30 40 50 60
Tiempo subida (s)
[¥] Fijar grafica Representar

Pablo Femnandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014
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Academic Performance resuitados
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Representacion de variables de la mision
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i Academic Performance resuttados

CASM(centimos de $)
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Representacion de variables de la mision
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i Analisis de Despegue

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

= Se establecen una serie de etapas que definen en mayor detalle las

partes del despegue.
= Rodadura:
= Nivelada YClimb
= Rotacion -
= Transicion hasta llegar al angulo de ascenso ) Z/
= Ascension ¢ Voo -
Begin to /.;, i
Start rotate  Takeoff 2.} YClimb
V=0 ' ™ _ /' o
tacle

2
B - _hﬂ‘/j

SG —’I‘ . — 5{7
Rotate :
Total ground roll . Climb
Total takeoff distance

Fig. 17.18 TakeofT analysis.

™ Ingariariz
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Datos de entrada

Temperatura local

Altura local

Presion atmosférica
local

Velocidad del taxi

Tiempo del taxi

Ingamiaria

Aeroespacial

TE1 Uneweiscian el ¥

T —CQT = AW = _C((STMz“ htawi: Vtazi) g T((STMM-: htawiy Vtawi) At
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One-engine inoperative takeoff flightpath (OEI)

Final or 4th
Seqment
e i by —=|
ard ar
== A.ooeleration =
2nd. Segment Climb—s
o
-1 st Segment Climb :":.3
=
——— Ground Rl ——-] Wy =
Vi VR Vier
Landing Gear Dy “ Retractian - Retracted | -
i All | i -
Ergine T Cpdrating e Inoperative
Air Speed|e Wariable -~ W, s le——ariable —afe ViSor
125V Min.
Flapse Darainy = Fetracted=-
Fosier | Takeoft o Ay
Tet TAO | 2rel TAD Transtian Final TAD _ : :
ltems Seqnent | Seqmert | (Acceleration)|  Segment M.C. = Ma.:-c.urnum C?”t'””‘?us
YWy = Critical-Engine-Failure Speed
2 Engine | Positive 24% Positive 1. 2% _
#| 3 Engine | 20% | 27% Positive 1.6% Vi o= Takeoff Safety Speed
4 Engine 5.0% 3.0% Prrgitive 1.7% YWe = Calibrated Stalling Speed, ar min.
Wing Flaps T T, T, Lp steady flight speed at which the
Landing Gear | Doowr Lp Lp Lip airplang i cantrollable
Engines T Ot 1O T 0t T Ot YWr = Spesdatwhich airplane can stan
Pronner T T, T, Pl safely raizing nose wheel off surface
pirSpeed  |VioesVa| Ve | V2128V 4 sy iing (Ratational Speed)
i) Vior = Speed at point where arplans lifts off
* Required Abgolute Minimum Gradent of Flight Path
Inganiariz
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i Despeqgue

Datos de entrada

Temperatura local

Altura local

Presiéon atmosférica
local

Coeficiente de
friccion

Posicion de
palanca de gases

Ingeiaria .
Aeroespacial
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Célculo
Lg + Nn + Nm =W
W dVv
T—-D,—u,N,, = ——
9~ HgtVm g dl
av T (Cn, = 114C1,) @
R — (]7 — ."-’Lg) — W = &g(V)
dt W w
Rodadura /VW 1
to = [
“ 0 ay(v)
Vior V
S A
Veor C(V) T(V
Fuelg = / (a)(v)( ) v
g
L 3p509C, (1L1Vew)
P o VTgR n=gr= [ %p S (,'L”mx‘/:_%ﬂ“ =12
7 g(n - 1) hTR = Bgira (]- — COS ’Ydimb)
icié T 1
Transicion |, . wesin [W _ T] T
D Vrr
Str = Rgiro sinVaimpy fuelrp =C (Vrr) T(Vrr) trr
. h‘obs — hTR
g tan Yelimb
Subida . R
: VR €OS Vetims
fuely = C(Vpg) T(Vrg) ta
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Rodadura Distancia

Fuel
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Transicion Distancia
Fuel
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Subida Distancia
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Rodadura — distancias de despegue

Método I

= Durante rodadura, las fuerzas que actian en el avidn son el empuje, la resistencia y

la friccidn de rodadura.

= La aceleracion del avion se puede expresar en términos de los coeficientes

aerodindamicos, teniendo en cuenta que la sustentacion y la resistencia se tiene que

evaluar aceleracion
= El efecto suelo con el avidn . r
= Tren de aterrizaje bajado a=y(T—D—puW-1)]= 8[(W - “) o;v/é“cﬂ KCL+ “CL’V“]

= Configuracion de superficies de despegue.

= La distancia de despegue se calcula integrando la velocidad dividida por la aceleracion

¥ Vi g 7
|\ _|§~'1 2 1Y dvy 1 K;+£A|—}
S¢ = 1, 2 dv 1, a d(v?) —_ 5, = |, & TR (M“,ﬁ)rﬂ(ﬂzr TR

= Para simplificar la integracién se usa el truco de integrar V2.

= La velocidad de despegue tiene que ser Viaeorr > 1.1 Vora tomar 1.2 Vgra

= Vsra - Configuracion maxima sustentacion (Peso despegue).

= Configuracion flaps para maximo CL (conf. despegue).

= Tren de aterrizaje bajado limitara el angulo de ataque maximo durante despegue y aterrizaje.

o L |\T_dvy ([ 1\, (Kr+Ky Vi Componente propulsora Kr =
o 28 Jv KT - K,|V2 2gK KT + KA

Componente aerodindmicas  Ka = 57j7gy #Ci — Coo = KCE)

Ingemiariz )
I
U=
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i Estimacion C, .. Despegue - I

32—

= Hay que tener en cuenta en el CL o
segmento de rodadura despegue no
se puede obtener el C,...,

= La incidencia del ala es baja por lo //
que C,=0.1 a no ser que tenga flaps / .

14

G

Split flap, 20%c

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

Sﬂa S Slat geometry
~ pped unflapped
CL max — 0.9 [(Cfmax)ﬂapped S + (Cf)unflappcd S— bt Open symbols with slat
et ref R=6%10°
| | I | | I | |

10 12 14 168 18 20 22 24
o, deg

08

igure 3.36 Effect of leading edge slat on NACA 64A010 airfoil with and without
laps.

Ingamiaria
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i Estimacion C, .., Despegue - II

Landing gear drag coeff

.y

(0.5)pV28,4C

05)pVSuut| Cio + ACpap +ACpy, +KC

~~a C_ Ground Roll

—l—
ACLmax
A
Basic Wing
CLmax
LE Flap or Slot
Bag, L Adstanl
ag O Qstall a

—  Figure 9.22 Construction of wing lift curves for mechanical high-ift devices.
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1 7 - q.r
- aﬁe’_".ﬁ‘:'.EFEf"ff?.!* Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 65 U=



Estimacion C, ., Despegue - III

0.04
® B-747
A C5A
x
0
:

0.03 -
o

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

Figure 10.5 Drag of landing gear.
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Estimacion C, .., Despegue - IV

Table 10.4 Landing Gear Drag Cosficiants

Reference
Area (f1%) 5 poger Landing Gear Configuration®
A-T 375 0.028 Twio-wheal NLG, Two ane-wheel MLG
F-104 196 0.035 Oma-wheal NLG, wo one-wihaed MLG
F-14ATB 300 0.0325 Ona-whesal NLG, two one-whael MLG
F-22 a40 0.014 Cnma-wheal NLG, Wo one-wihaed MLG
U-25 1000 0.0045 Ons3 dudl-wheal MLG, Iorge Wil whesal,
and fwo wingtip pogos
L-1011 J454 0.0268-00205 Two-wheal NLG, two four-whael frucks
MLG
C-Bh G200 0.0257-00021 | Four-wheal NLG, four Tour-wheel Tnicks
MLG
B-747 5500 0.028-0.014 Twio-wheal NLG, four Tour-whesal ucks
MLG
B-52G A000 0.024-00155 | Quadncycka wilh wingllp gaor, four

dual-whoel MLG

"] Ingamiariz — )
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Estimacion C, .., Despegue - V

Medium transporis

P-3 1300 0.020 Two-wheel NLG, two two-wheel MLG
L-1049 Connie 1650 0.024 Two-wheel NLG, two two-wheel MLG
B 727 16350 0.017 Two-wheel NLG, two fwo-wheel MLG
DC-8 2771 0.012 Two-wheel NLG, two four-wheel frucks
MLG
C-141A 3228 0.0165-0.012 Two-wheel NLG, iwo four-wheel frucks
MLG
S-3A 298 0.023 Two-wheel NLG, iwo one-wheel MLG
Gulfstream | 615 0.015 Two-wheel NLG, fwo one-wheel MLG
Fokker F-27 754 0.024 One-wheel NLG, two dual-wheel MLG
Cessna 172 226 0.006" One-wheel NLG, two one-wheel MLG
Cessna 177 174 0.006"° One-wheel NLG, two one-wheel MLG
Cardinal RG 174 0.011 One-wheel NLG, two one-wheel MLG

“Abbreviationg: NLG, noge landing gear: MLG, main landing gear.
“Fixed landing gear with wheel fairings.

Ingamiariz =
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i Despegue - 111

No | Aircraft type Coe

1 Jet transport 0.015-0.02

2 | Turboprop transport 0.018 - 0.024 No | Surface Friction coefficient (L)
3 Twin-engine piton prop 0.022 — 0.028 1 Dry concrete/asphalt 0.03-0.05

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

5 Small GA with fixed landing gear 0.025 - 0.04 3 Iey concrete/asphalt 0.02

6 | Agricultural 0.04 - 0.07 4 Turf 0.04-007

7 | Sailplane/Glider 0.012 - 0.015 5 Girass 0.05-0.1

8 Superson.jc fighter 0.018 —0.035 5 Soft ground 0103

4 H(.)meb.uﬂt 0025~ 0.04 Table 4.15. Friction coefficients for various runway surfaces
10 | Microlight 0.02 —0.035

o
|
T

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

ingeniariz
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Drag to Flap deflection

i Estimacion C,, — IX

= Resistencia Flaps

= La resistencia asociada a los flaps afecta tanto a la resistencia parasita

como a la inducida.

d f1ap = In degrees

::' Fflap = 0.0144 = plain flaps
‘—(\(& T’ Ffiap = 0.0074 = slotted flaps

Slotied fowler flap Cf — ChOl‘d lel'lgth Of ﬂap

alll— -
Split flap \ Double slotted flap \

LEADING
- EDGE
xa. > DEVICES

Slotted flap Triple slotted flap “

\

Fig. 12.17 Flap types.

Fig. 12.19 “*Flapped'* wing area.

Ingamiariz .
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Drag to Flap deflection

i Estimacion Cy, — X

S WF
u-’
o 0.25
tlc=0.12
021
2.0
Split and Plain Flaps 0.20 030
Lo 0.15 0.15
k; %,
1.0 0.10 0.10 tic=030,0.12,021
k2
- 0.8 Plain Flaps 0.05 Slotted
(all tig) Flaps
0 0 0 o
0 0.1 0.2 0.3 04 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
¢lc celc 6 (deg) 6 (deg)

Figure 9.26 Factor k; fo calculate drag increment due to flaps Figure 9.27 Factor k; to calculate drag increment due fo flaps.

(data from [13]).
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Estimacion Cp, — XI

t/lc=03 30

2.5

2.0

Split and Plain Flaps

2.0

1.5 k,
k; 1.5

1.0
1.0
0.5 0.5
0 0
0 0.1 0.2 03 04 0 0.1 0.2 0.3 0.4

cl/c ¢sl/c

Figure 9.26 Factor k; to calculate drag increment due fo flaps
(data from [13]).
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Estimacion Cp, — XII

0.25

0.20
0.15 0.15
k>
0.10 0.10 t'c=030,012 021
k2
ik 0.05 Slotted
Flaps
0 0
0 20 40 60 80 100 0 20 40 o0 80 100
6 (deg) 5 (deg)

Figure 9.27 Factor k; 1o calculate drag increment due to flaps.
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Rodadura — distancias de despegue

=« Componentes aerodinamicos

= C, viene dada por configuracion sucia de despegue Pl 718 Taeo i
Se puede emplear un modelo de polar parabélica de coeficientes constantes
inicialmente

En una segunda aproximacion se puede mejorar modelo

= C_ ~C . CON la correspondiente configuracion de flaps como se ha visto
inicialmente (pero con C;;)

= Las velocidades vienen dictadas por las velocidades iniciales V; y velocidad
final V..
s Viakpore > 1.1 Vo~ aproximar con 1.2 Vera

Componente aerodinamicas

1 (Y odwvy [ Kr + K4 V, :
SG . 28 A Kr -"KAW_ 28K 4 )Fﬂ K[ + KA

Componente propulsora

Ingamiaria
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Rodadura — distancias de despegue - 2

= Para mayor precision el segmento de rodadura se puede dividir en segmentos

menores

= Velocidad inicial es cero, y la velocidad final €s Viaceorr > 1.1 Vora ~ 1.2 Verar,-
= Como el empuje varia en funcion de la velocidad se tiene que utilizar una media del

empuje a lo largo de la rodadura previa al despegue.
= La media suele ser un 7026 del empuije a la variacion de empuje en un segmento dado.

Table 10.3 Cosficieants of Friction for Vanouws Takeoff and
Landing Surfoceas

Brakes Off, Average  Brakes Fully Applied,

Ground Resistance Averoge Wheel-Braking

Type of Surface Coefficient Coefficient
Caoncrate or macadam 0.015-0.04 0304
Hiard 1uef 0.05 0.4
Firm and dry dut D.04 0.30
SOf 1t 0.07 0.5
Wal concrata 0.05 02
Wvial graso 0.10 02
Sniow- of loa-covered fald 0.01 QOF-0.10
-ﬂ’f?éfe?f:‘f?f* Calculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 75



ﬂ Rodadura — distancias de despegue - 3
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Ay, < dys
L Distancia de aceleracion-parada, d,.,

1
Fallo de motor a
Parada
| baja velocidad
I

. I
Aceleracion I

Desaceleracién

Distancia recomrida hasta altitud de 35 pies, dys

Fallo de motor a
baja \-::hmd-'ld
I
Aceleracién .
e

dyp = dys
Distancia de accleracion-parada, .,

Fallo de motor a Parada
alta velocidad
|

| Desaceleracin

Distancia recorrida hasta altitud de 35 pies, dyy

Fallo de motar a
ll.ta\nfhcil:lild

Figura 4.4. Esquema indicativo de las posibles situaciones dependiendo de un fallo de

motor a baja y alta velocidad duranie ¢l despegue.
{;Aemespamal

=T Unmehar Ol
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Figura 4.5. Distancias de aceleracion-parada, d,.,, y recorrida hasta una altitud de 35
pies, dys, en funcién de la velocidad de la aeronave a la que se produce el fallo de motor,
Veu. La interseccion marca la velocidad de decisién con la que se opera bajo el criterio
de pista compensada, ¥ 5.
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i Transicion

Durante la transicion el avion acelera desde Viaceore = 1.1Vera hasta Ve mg= 1.2Vera -
= La velocidad media durante la transicién es aproximadamente de Vig= 1.15Vga, -

= El coeficiente de sustentacién media durante toda la maniobra de transicion se suele aproximar como
el 90%6 del coeficiente para maxima sustentacion con flaps bajados.

= La velocidad vertical media f(n):

L 5pS(09C, ). 15 Viuant)* _12 —— n=10 | Velocidad de transicion

W vPSCL Van
, : . . . V2 V2
= El angulo de subida al final del arco de la trayectoria de transicion: R=——TR __ "R
gn—1) 0.2g
_ T—-D
SIN Yelimb =~ ‘B\
ST = Rsin Yclimb = R( YCLIMB
R
htr = R(1 — COS Yjimp) R
Veu »°
) ) ) ; JIN TO . YCLIMB
Si la distancia de obstaculo es solventada antes START  ROTATE vever o /T"-- =y /[\
de que termine el segmento de transicidon entonces V=0 | -

!
R') R h 2 S |;-OSTaA'I'E Sc =™
Sr = c—(R = hy
T ( ) TOTAL GROUND ROLL CLIMB
TOTAL TAKEOFF msuncn'———q

Ingemiaria Fig. 17.17 Takeoff analysis.

Aeroespacial Célculo de Aeronaves © Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 77 U=



v 2 2
28‘ V. Kr+ KAW ZBKA Kr + K4 V}

£
lan ¥.jimb

R(1 — cOS ¥Yimp)

Fig. 17.18 TakeofT analysis.
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Aterrizaje
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i Aterrizaje

Datos de entrada

Temperatura local

Altura local

Presiéon atmosférica
local

Coeficiente de
friccion de frenado

Palanca de reversa

Tiempo en activar
frenos
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Ly+ Ny+ Ny =W

—_ — A —
T Dg 'u‘gbru,kel\ m

W dV
g dt

av T (Cp, = tgy Cry) @
E =g (W_’ugbv‘uhm) - w

0 |
r,-_-/ _ d}
. SVirp ”r;“ )

() ]l
So = / — dV
Hpp ag(V)

, Y ey L

HVipp

N,
w + f(ﬂgemke - i’g)} = ay(V)
5

Free roll

thE.B = tfrenos
Sfree - VTD tfrenos

fuelfrgg = O(VTD: JTIT.EE) T(VTD: 6Tf,.ee) tfrenus

Flare

2
V]
gn—1)

= arcsin 1 —

Rgiro =

Ol —

St = Ryiro sin-yy

n=

h’f - Rgiro (1 - COS’“ff)
Sy
ty=-2L
7
fuely = C(Vy) T(Vy) tg
L _3pS509Cr,, (115Vew)

w 30 S Cree Vi

=12

Acercamiento

Y r‘ll(“;i]l{T 1}
4 = arce wr L
4! %

g, = ]7”'73 - hTR

17 ()

B Vicosya

fuely = C(Va) T(Va) ta

ta
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Datos de salida

Tiempo

Approach Distancia

Fuel
Tiempo
Flare Distancia
Fuel
Tiempo
Freeroll  Distancia
Fuel
Tiempo
Rodadura Distancia

Fuel



i Aterrizaje - I

= La maniobra de aterrizaje es muy similar a la de despegue solo que a la
inversa, teniendo en cuenta que:

= El peso de aterrizaje viene especificado por los requisitos de cada avion

para el caso de aterrizaje, y es aproximadamente entre el peso de despegue y
el 85% de dicho peso.

= El peso de aterrizaje no puede ser nunca tomado como el peso al final del
maximo alcance, por que en caso de emergencia implicaria que habria que
descargar mucho combustible para poder aterrizar de forma segura.

s Se establecen una serie de maniobras:

= Acercamiento que empieza sobrevolando el obstaculo (50 pies) con
velocidad de acercamiento de V,= 1.3Vsp, ( para militar V,= 1.2Vga)

= El &ngulo de acercamiento se calcula con empuje en idle y configuracion de
flaps bajados (D) '

= Para aviones de transporte no deberia ser menor de 3 grados
~a
R

Touch
down Brakes
V=Vqp applied

El angulo de planeo se calcula con
empuje en relep\tl' y resistencia con flaps

S~ V=Ve | !V=°
- T : < hobstacle — MR — S —pSmA— S, —
‘ climb — ’ > £ = ino di
¢ tan Yjimb Approach distance Flare Five Hraltag diaance

roll
#— Ground roll —»

n————- Total landing distance =~ ———

distance

B Aeroe al Fig. 17.19 Landing analysis.
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i Aterrizaje — II - Flare

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

= El avion decelera desde V.= hasta 1.15Vc,, por lo que la velocidad media es:
V¢ = 1.23Vgpp . (para militares Ve = 1.15V¢ra )

W
S gnAe

R

Touch
down Brakes

- v = vm ﬂpphﬂd

fSex ‘I‘— Sn

Free "Braking distance
roll

_ t—  Ground roll
mn—1.2 b Total landing distance

Approach distance

ingeriaria — Fig. 17.19 Landing analysis.
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i Aterrizaje — II - Rodadura

= Rodadura en pista:

= Dividir el segmento en 2 etapas:

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

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

= Velocidad inicial es V;p (V1p= 1.15V¢r, . (para militares Vop= 1.10Vsra,)) Y la final es cero.
= Si hay thrust-reversal, se aproxima con el 40-50% del empuje negativo.
= No se puede utilizar el thrust-reversal en velocidades bajas (93km/h)

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

roll)
»
1Y dv?) ( 1 )ﬁ Kr + Ka V3
= = fg| ——m—mm——=
23’. V. KT+KAW EEKA KT +KAV,'2 > yov, Ya R
[} - = \1\ T h
iiiCuidado con el signo de K y K !!!! Al A g
i I h"'\ V=V lied
(Signo Iogarltmo)ﬁ _— o, 1 applie Vo
E F
Componente propulsora #r = — W
————— 5, ————]
Componente aerodinamicas Approach distance .
P _ distance \y " Groundroll —»
Ka = 2 l'{;/ 5) (W€ — Cpy— KCi) Total landing distance =~ ——————
Ingamiariz | Fig. 17.19 Landing analysis.
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i Aterrizaje

Ve is 1.3 Vgan (1.2 Vg for military).

1.15 'I-"rm“ (1.1 Fﬁmu for l’l’lll]lﬂ]’}"]

ft {15.24-m}

\

L hobslaclc - h'I'R‘
tan Yejimb

o

Approach distance FI Braking distance

. roll
_ distance  le " Ground roll
il Total landing distance

R(l — COS 'Yc]imb)

Fig. 17.19 Landing analysis.

, T-D ~R(£__l_) g _1J“r dv?) (1, (Kr+KaV;
Rsinyamy =R\ =5 ) = "\Ww " L/D CT %)y Kr + Kav2 - \2gKs) "\ Kr + KaV?

(] iIngarigriz — ™
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Subida
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Introduccion — Actuaciones de Subida - 1

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

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

= Tramos de aceleracion - deceleracion.

= Aumento de los regimenes de vuelo (altura).

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

= Requisitos de operacioén derivados de las actuaciones deseadas

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

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

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

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

= Velocidad de ascenso para una altura especifica

ingeniariz
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Introduccion — Actuaciones de Subida - 2

ingeriariz

Aeroespacial

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

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

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

= Pendiente de subida a una velocidad de vuelo 6ptima para subida.
El Exceso de Potencia Especifica (Specific Excess Power) es una medida de la
potencia disponible para hacer subidas, aceleraciones y maniobras de giro,
primordiales para llegar a la altura de crucero a la velocidad y en la direccidn correcta, por
lo tanto un parametro muy importante.
Cuando la subida es constante n=L/W=1, SEP es aproximadamente igual a la
velocidad de subida (y no muy grandes)

T-D vav  dh

SEP =g V=gacta

= SEP en vuelo horizontal es la capacidad del avidon para aumentar al energia cinética, es
decir, una medida del tiempo necesario para acelerar de una velocidad a otra.
= SEP en giro horizontal representa la maniobrabilidad y capacidad de aceleracion.
Maniobras y actuaciones de interés:
= Angulo y velocidad vertical 6ptima.
= Tiempo y combustible de subida.
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Datos de entrada

Mach / EAS / TAS

Angulo de
subida/descenso

Palanca de gases

Velocidad inicial /
final

Altura inicial / final

ingeniariz
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Ecuaciones
generales

= V cosy
= V' sinvy

=T —D —mgsin~y

L —mgcos~y

—cT

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

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Velocidad vertical

Angulo de
subida/descenso

Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso




Subida: angulo de subida/descenso y Mach de Vuelo

Datos de entrada Célculo Datos de salida
dz Altura de vuelo
 — V(hcosy V =M \/Yaim R O(h) =V (h) Velocidad

Mach de vuelo &y hysinn e
. dt ; .
Ecuaciones _ dv (h) Velocidad vertical
particularizada | 7(h:07) = Dk, Cp) + Wsiny +m=—2= ——
< L(h,C;) = W cos ngulo ae
Angulo de S (h Cr) =W cos A
. Cp = Cp(Cy) subida/descenso
subida/descenso W
"~ ~Chon) g T(h,d) Palanca de gases
W cos 7y EmpUje
.. Cp=—1——>——=Cr(h, W)
Altura inicial P evirs Tt S
Cp = Cp(h, W) Eficiencia
o D= %p V(h)2 g C'D(h, W) _ D(h, W) aer0d|nam|ca
Procedimiento 4V (h) Fuel consumido
: A T = D(h, W) + Wsiny + m—.— = T(h,W)
Altura final de calculo dt
o = Or(h, W) Tiempo empleado
C =C(h,W)
AW dWdh AW o Distancia recorrida
o dh & EV(h}sm’y =—C(h,W) g T(h,W)
Peso
ﬂ _ _C(h: W) g T(h:W) @ — V(h) Sil’l
dh V(h)sin dt U
Resul Vini = V (hini) .
esu tado T:imf = T(him&,vvm'ni) t(h) — /h dh’
Oini = JT(him, I'Vz‘ni) Rini V(h*) sin Y
Ingemiaria
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Datos de entrada

Velocidad EAS

Angulo de
subida/descenso

Altura inicial

Altura final

ingeniariz
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Ecuaciones
particularizada
S

Subida: angulo de subida y EAS

Calculo

dz
e V(h) cosy V = Vius PSL _

% = V(h)siny (k)
T(h,0r) = D(h,Cp) + Wsin~y + m%gh)
L(h,Cp) =W cosy
Cp = Cp(Cy)

dWw
E - —Cw(hJ (ST) g T(h,(sj‘)

Procedimiento
de calculo

W cos
Cp=—1 -1
LTV

Cp = Cp(h, W)
1
D=gp V(h): S Cp(h, W) = D(h,W)

=Cy (h= W)

bl

d
T=DMh,W)+Wsiny+m
&y = op(h, W)
C =C(h,W)
aw  dWdh dW

T = E‘V(h) siny = —C(haW) gT

dt

Vin) _ T(h, W)

(h, W)

Resultado

dh _
dt

aw (b, W) g T(h,W)
dh V(h) siny

Vi =V (ins)

Tini = T (hini, Wini)

O7ini = 07 (Pini, Wins)

V(h)siny

h*

Hh) = [h h V(h‘fi

) siny

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

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Velocidad vertical

Angulo de
subida/descenso

Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso



Subida: angulo de subida y TAS

Datos de entrada Célculo Datos de salida
d Altura de vuelo
E = V(h) COS'}’ VT,’q.Sr = 1; )
Velocidad TAS 9 h) sinny Velocidad
. dt . .
Ecuaciones , dv (k) Velocidad vertical
particularizada | Z(#:0r) = D(h,Cp) + Wsiny +m—0= ;
" L{h,Cy) = W cos Angulo de
Angulo de S (h, Ci) K :
_ Cp = Cp(Cy) subida/descenso
subida/descenso v
g = ~Clhor) g T(h, o) Palanca de gases
G W Empuije
Altura inicial Poev?rs TR L
Cp = Cp(h, W) Eficiencia
o D= %,0 V(h)2 S CD(h, W) _ D(h,W) aer0d|nam|ca
Procedimiento AV () | id
Altura final de calculo T = D(h, W)+ Wsiny + m=— = =T(h, W) Fuel consumido
or = or(h, W) Tiempo empleado
C =C(h,W)
AW dWdh AW . Distancia recorrida
Pl EV(h) siny =—-C(h,W) g T(h,W)
o Peso
aw C(h,W) g T(h, W) ah .
dh V(h)siny dt V(h) smy
Resultado | Vii=Vhin) Eodht b= i
Toi = Tlhinis W) #(h) = | 5 = 75
(sTini :JT(him', I‘Vim‘) P s s
Inganiariz s
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Datos de entrada

Mach de vuelo

Palanca de gases

Altura inicial

Altura final

ingeniariz
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Ecuaciones
particularizada
S

Subida: palanca de gases y Mach

Calculo

==
dh

E =
T(h,62) = D(h, Cip) + W siny + m%gh)
L(h,Cr) = W cosy

Cp =Cp(CL)

O~ 0 g Th)

V(h)siny

@ Vhyeosy V= M\ RO = V(R

{W,,h,, V(h,)} = datosiniciales

1. v,=0
5 dim 2. L=W,->C_
rocedimiento
; 3 CD = CD (CL)
de calculo Y
4, T= DJ{WK +m.V, d—thsinvk =Y
5 L=Wcosy, »C,
Wi=o = Wi Hy.1 — Hy,
. W cos b=y
L= T oo *
5 PLR) V(k)? S _ Hy - H
Resultado | ¢, _ ¢y, T

Sfuely, = C, Ty, 43,
WkJrl = Wk — fuelk g

%ertk - %ﬂ Sin”ﬁc

th"zk == I/k COS Yk
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Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Velocidad vertical

Angulo de
subida/descenso

Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso
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Datos de entrada

Velocidad EAS

Palanca de gases

Altura inicial

Altura final
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Ecuaciones
particularizada
S

Subida: palanca de gases y EAS

Calculo

dz

g /%
i (R} sin~y

T(h,o7) = D(h,Cp) + Wsiny + m%gh)
L(h,CL) = W cosy

Cp = Cn(Cy)

dw

o =—Clh) g T(h)

Vikjeosy v — Vicas KE =V(h)

{(W,,h,, V(h,)} = datosiniciales

L y,=0
2. L=W,->C_
Procedimiento 3. C,=C,(C,)
de calculo Y
4. T= D+(Wk +m,V, d—hkjsinyk -V,
5. L=W,cosy, »>C_
szo = VVz'ni Hk+1 — Hk
Cp = L VECOSTE e Viert,
B L elk) V(RS 4o - T = Hi
Resultado Cp, =Cp(Cr,) T T tan Ve

fuelk = Ck Tk tk
WkJrl = Wk — fuelk q

Vierty = Vi sin e

Vaors, = Vi €05 Y
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Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Velocidad vertical

Angulo de
subida/descenso

Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso
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Datos de entrada

Velocidad TAS

Palanca de gases

Altura inicial

Altura final
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Ecuaciones
particularizada
S

Subida: palanca de gases 'y TAS

Calculo

dz
A P 7
% — V(h)sin~y
T'(h,or) = D(h,Cp) + Wsiny+m
L(h,Cr) = W cosy
Cp = Cp(Cy)
aw

o~ —Ch) g T(h)

dV (h)
Cdt

{(W,,h,, V(h,)} = datosiniciales

L y,=0
P dimient 2. L=W,->C_
rocedimiento
; 3. C,=C,(C
de célculo 0 =Co(C) 4V
4. T= D+(Wk +m,V, d—hkjsinyk -V,
5. L=W,cosy, »>C_
szo = VVz'ni Hk+1 — Hk
o Wi, cos . b = Vierts
b ok V(RE S  Hpp— Hy
ReSUItadO Cp, =Cp(Cr,) = tan

fuelk = Ck Tk tk
WkJrl = Wk — fuelk q

]/uertk = I/k Siﬂ”fk

Vaors, = Vi €05 Y

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

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Velocidad vertical

Angulo de
subida/descenso

Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso
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Datos de entrada

Velocidad inicial /
final

Angulo de subida

Altura inicial

Altura final
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Ecuaciones
particularizada
S

Calculo

dz

i V (k) cosy

Vv

Vi=V0 Vo g = Vi b
=Y I+ 0ty ! ilJ:

V(h)

dh ]Lf - h[)

==
T(h, 6r) — D(h, Cp) + W siny + m%gh)
L(h,CL) = Wcosy
Cp = Cp(CL)

V (k) siny by =ho

(STini = JT(hinia Hfim‘)

dW
d— = 70(}1, 53") g T(h,dfp)
t
B W cos ~y -
= gvaps -~
Cp = Cp(h, W)
o D- ép V(h)* S Cp(h,W) = D(h, W)
Procedimiento dV(h)
op = bp(h, W)
C=C(h,W)
dW  dWdh dW o
T d EV(h) siny = -C(h,W) g T(h,W)
W _ C(hW)gT(hW) dh _ .
dh V(h)siny dt V(k)siny
Resultado | Vi =V(tm) .
T;mf = T(hmhvvini) h

= [ g

) sin 7y
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Subida acelerada: angulo de subida, velocidad inicial y final

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Velocidad vertical

Angulo de
subida/descenso

Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso
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Datos de entrada

Velocidad inicial /
final

Palanca de gases

Altura inicial

Altura final

Ingeiaria .
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Ecuaciones
particularizada
S

Calculo

d
& V (k) cosy
dt ;

V(h)siny

Vi—V0, Vohr—Vsho
= J B
dh’ ]If - fig et ]lf - hg

E =
T(h,0r) = D(h,Cp) + Wsiny + m%gh)

V(h)

L(h,Cr) = W cosy

Cp = Cp(CL)

O = —C() g T(h)

{W,,h,, V(h,)} = datosiniciales

1. v,=0
.. 2. L=W —>C
Procedimiento 2 _Ck c )L
de calculo ©Tb TR |
4. T=D+(Wk+mka%Jsinyk -V
5. L=W,cosy, »>C_
Wk:U = VV;m Hk+1 — Hk
o W, cos v k= Tm
A VEE S _ Hei - B
Resultado Cp, = Cp(C,) L -

fuelk = Ck Tk tk
W]‘,+1 = Wp‘, — fuelk g

]/wew‘tk = VEC Sin”/k

Viorz,, = Vi cOS Y5
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Subida acelerada: velocidad inicial, final y palanca de gases

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Velocidad vertical

Angulo de
subida/descenso

Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso



Subida - I

= Subida y Descenso:

Ingamiaria

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

o T > Fu I L= I-I-’\>' = COS8"Y,
vz SF.. T =D+ Wsinn,

.
El factor de carga n<1.

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

Para el caso de subida y bajada de aviones esto es bastante comun ya que los
angulos de subida y bajada son bastante pequefios I~

@ .
] Aeroespacial
N
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Subida - II

= ” COSs 7,
<1 ' T'=D+ Wsin~, l NT_D
= Esta ecuacidn proporciona:

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

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

= el angulo de asiento de velocidad de un avidn es controladg mediante el empuje de su grupo
motopropulsor.

altura dada, una subida

el empuje necesario
para vuelo horizontal,

D) el empuje necesario
a una altura dada Jn=A -
T I~ para vuelo horizontal,
a una altura dada
Vv
i SUBIDA
A ﬁL

grupo motopropulsor

T
\ el empuje
suministrado por el
/ v

Variacion del empuje
con la velocidad
Ingamiariz .

-
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Subida - III

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

= Se suele aproximar medir con el gradiente entre la distancia vertical y
la horizontal que el avion a viajado.

= el gradiente se puede medir mediante el cociente entre la velocidad
vertical y la velocidad horizontal del avion, o por tan (y)

Yy= V SINy
VH =Y COS‘Y
Vy

G=TANy=
Yu

= Los gradientes de subida son solo indicativos para poder entrar en las
formulas de diseno.
= Transport
= Gradiente de subida del 15% para los monomotores
= Gradiente de subida del 6% para los bimotores con fallo de un motor

= General Aviation
= Gradiente de subida del 9 %

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

(] inganiariz i
LA Aeroespacial
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Subida - IV

‘4{?0" S REQUIRED THRUST/WEIGHT

A4r o

7
7

3. 27TericaL

. ~ 7 THRUST CuRvE

2

JF

Fig. 17.1 Geometry for performance calculation. ANIS
-0
0 2 4 B 8 1.0

M

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

]
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Subida - V

= Parametros aerodinamicos:

= Cpy Y K se estiman a partir de valores iniciales.

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

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

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

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

ingeniariz
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Subida - VI

3F,=T—D—Wsiny
3F,=L—Wcosy

HORIZONTAL

(1]

Velocidad de ascenso %VV)

(T -— D) Y (-T_ B _1_) Fig. 17.1 Geometry for performance calculation. AXIS
W

Velocidad para subida constante — definida en el RFP

N
Velocidad horizontal (V) \
- ) cosy
Vy =V SINy S
vV COSy
Vy
G=TANy=
5 .n

~ 1 +sin'}r=m+

~ L/D

] Ingamiariz — i
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Subida - VII

- T 4 7 . L = ]
= Determinacion grafica D~ qCp , W _1
= Las dos condiciones que interesan al disenador /S S gwAe
son
= La mejor velocidad de ascenso, la cual es la V., = Vsiny = V(T;,—D = V(WT, - 7},—)

que genera maxima velocidad vertical.
Subida a altura de crucero en tiempo minimo.

= El mejor angulo de ascenso: T cosy 1 1
Produce una velocidad vertical ligeramente — =——4sinyY —+siny=——+
inferior a la velocidad de subida 6ptima, peroa W ™—L/D L/D L/D |

su vez es capaz de superar obstaculos verticales

en la menor distancia horizontal.
= Se determinan graficamente los puntos de la D |2 (K) cosy
curva asociados a la ecuacion de la velocidad de pC\ 'S
dascenso. RATE OF
- . . LIMB -V
= Empuje y Resistencia actuales. “ ? ' BEST RATE OF CLIMB
= La velocidad maxima de ascenso es el valor e 7
maximo de la curva. /

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

= El &ngulo de subida es la arcotangente de la
velocidad vertical dividida por la velocidad /
horizontal . 4
Yy =V SINy /
Vi =V COSy T
G=TANy= Vv Fig. 17.3 Graphical method for best climb.
Vu

-

™ ingamiaria
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RATE OF

SU bida - VII CI-NH?- " ST ANGLE BEST RATE OF CLIMB
OF Cl{: // /

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

Jet /
Vo= Vs —V(T_D>~ T 1 /S
vEUSY =Y Tw ) T \w T LD /
/
L 1 L V=V
<:> D CICD0 w 1 Fig. 17.3 Graphical method for best climb.

w/s 1 gSmARe
y—1

, 1 %
Fijar posicidn palanca - 6 ::> T = (STTSL< + —M2> (1,00 — 0 49\/_)p—
SL

Prop
T—D) (VT VD

VV=Vsiny=V(T = W_W>=PAV_PREQ

Y
"e N 4 - y
Fijar posicidn palanca - 6 I:> P = §.P, (1 n TlM2> P
PsL

P,y - potencia disponible siendo P, = P17,
Prgo - potencia necesaria

Ingemiariz =
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Angulo y velocidad vertical optima — I - Jet

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

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

Para aviones de reaccion el angulo éptimo de subida:

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

L 1
_ . afT=-D\ . T cos-y G T 1 |:> D~ qC W o1
Y = sin (—W )—sm (W L/D = sin W—m q_DQ+

wW/S S grAe

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

v 2w [K
1 st T o -
mintes = |75 | Co

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

imizacion de:

o r-D\ _ T ] Ir-D T PVCDO 2K (W

V. = ¥ siny = V( w_) = V(W‘L/D) V_\V(WF> "(W) 2W/S)  p\S
= Asumiendo que vy es lo suficientemente pequeho: T =W

2
dvp -0 = _7; B 3pV CDD "V WS
vV W 2W/S) pv~

G (T/W +N(T/WY +12C, K] | :>Vv = V sin~y

Ingemiaria Sace
1 7 - %
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Angulo y velocidad vertical 6ptima — I - Prop

Para aviones de motor alternativo el angulo 6ptimo de subida

. T—-D | T Cosy I | E__]__
T = Pn,/V =550 bhp 7,/V |:> T:sml(——w—)_—-sm (ﬁ—-m)=sm (W LD

RATE OF
CLIMB - Vy,
BEST RATE OF CLIMB

Y= sin_'[% D] = sin™! [—SSObhp T _ s

= _} 37, 4
VW W |:> v ) /‘\

Vw W
S

Angulo de subida optima = 85%-90% de la velocidad subida éptima e

Fig. 17.3 Graphical method for best climb.

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

Los métodos graficos son mucho mas efectivos.

Para aviones de motor alternativo la velocidad de subida dptima se obtiene mediante

maximizacion de Velocidad vertical éptima (best climb rate)

: B D e 1
T=Pn,/V=550bhp 7,/V [ v, =Vsiny= V(T) ~ v(.“_, _ E/T>)

P DV  550bh
V,,:VSin'yz ;V?I’ _ = - Wp np_D“:/

Ingamiaria
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Tiempo y combustible de subida.

dh t —t‘-—l&‘( V‘")
Vo=V, —alhiy — hy) |:> df:ﬁ |::> ®EST Vei o1

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

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

dW;= -CT C = Coower — = Cohp=——
S dr power 7, bhp 550 np

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

= Para un peso especifico y empuje constante, la velocidad de ascenso se puede definir:

_ _ _ - (T=D\ [T\ pVCo, 2k(W
Ve =V, —alhis, —hy) _ _ . V, = V( W ) = V(w) ~3W/S) p_V(?) Jet
& % Best vertical climb velocity
- P DV _ 550bh DV
- Y2 Vi . np P np
a ==—p—a— V, = Vsiny = - = = Piston
hy — h vEVSIY =T T Y W W

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

integrando A”/fuel = (— CT)awrage (ti~ 1 t:)

ingeriariz
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Crucero

iIngarigriz —
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Crucero

Datos de entrada

Mach de vuelo

Coeficiente de
sustentacion

Palanca de gases

Velocidad inicial /
final

Altura de crucero
Distancia final

Peso final

ingeniariz
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Ecuaciones
generales

dh

dt
av

dt

dm
dt

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

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Velocidad maxima
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso
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Datos de entrada

Mach de vuelo

Altura de crucero

Distancia final

Ingamiaria

Aeroespacial
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Crucero: Mach de vuelo

T(6r,V) = D(V,Cp) g "

Procedimiento

Ecuaciones
particularizada |L(V:¢r) =W
dWw
a —C(op,V) g T(67,V)
W ]
CL = W = CL(H-")
Cp = Cp(W)

D= % p V2 S Cp(W) = D(W)

de célculo T'= D) =1()
op = 5’1“(”':)
C=C(Ww)
dW . ,
= —CV) g T(W)
A _COV) 9 TV) v —wie
dx 4
Resultado

XNii =10
Wi =W

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

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso

Altura de vuelo



Crucero: Mach de vuelo: velocidad maxima

Datos de entrada

Datos de salida

Altura de vuelo

O = % = (V) or=1 Velocidad
2P - : .
Mach de vuelo Ecuaciones |, _ éD ) W =W Velocidad méaxima
particularizada Palanca de gases
s D:;p V28 Cp(V)=D(V) J
Empuje
Altura de crucero Eficiencia
TV D(V aerodinamica
o ( ) o ( f ) Fuel consumido
Procedimiento \l, -
Distancia final de célculo V=V Tiempo empleado
: max Distancia recorrida

Peso
Altura de vuelo

Ingamiaria
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Datos de entrada

Coeficiente de
sustentacion

Altura de crucero

Distancia final
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Crucero: dado C;

T(6r,V) = D(V,Cp)

Ecuaciones LV.C W
particularizada (V.Cp) =
S Cp = Cp(Cr)
dW
— = —=C(0p,V) g T(67,V)
dt
W )
V= LS50 =V(W)
Vo1
Procedimiento |V V2p ST W dlW
decalculo | 3= YM) or = or(W)
a
D= %p V(W) S Cp=D(W)
C=CW) r=pw)+ XL Wy rom
g dW dx
WA _—CON g DOV) g
de — dt dv V (1 +C() W%)
Resultado

‘\-'a'm' — “
-H_-J'm' = II]I
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Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso

Altura de vuelo
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Datos de entrada

Palanca de gases

Altura de crucero

Velocidad
inicial/final

Ingamiaria
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T(6r,V) = D(V,Cp)

Ecuaciones LV.C W
particularizada (V.C1) =
S Cp = Cp(Ch)
dW
—=—C(ér,V) g T(ér,V)
dt
oW
Cu =13y = VW)
Cp=Cp(V.W)
Procedimiento | D=5, V"5 Co(V.IV) = D(V.IV)
p s (V) .
de calculo T=T(V) = - pvw) @
C=C(V) dV g(T(V)— D(V,W(V))
ALY L ) dt ) Wiv)
W:*( (V) g T(V) dr }le_
ED
AW _dWdt _ o T LS
v~ dt dv V) g T(V) g(T(V)=D(V,W)|
—C(V)T(V)W  dw ,_
= — (VW) >W=W(V
Resultado ) -,y av ) N /-m(. [ﬁ)
Vi = Vo o
Wi = W, T = /‘ . da

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

Crucero acelerado: palanca de gases, velocidad inicial y final

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso

Altura de vuelo
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Datos de entrada

Peso final

Altura de crucero

Ingamiaria
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Crucero de maximo alcance:

Calculo

dW

o /w =V (1+C(V,00)W )

peso final

v
r = -le dr = z(V)
b

t= / dt = t(V)
S Vini

_ " MW C(V,0r) g DV, W) ar 4 ar_
Ecuaciones | _ " v v
particularizadas Sy C(V) g DV, W) V(Wini)  Vini
w o ,
~ ﬁ[r F(V IIV) Viin fz'n) V fin
e} dD
CD-V|[—=D+C=2|=0
(dV dV) W =W(V)
C=A44+BV — Jet
C=V(A+BV) = Prop/ Piston - M =f (V)
L D=A VE-B, W+ c‘ZE av
Procedimiento de N v
£ M=— ¢=c)
calculo GW(V) W —CV) e D)
Cr= T, 775" (V) at 9 CVIW(V)
Cp = Cp(V) T=D(V)+ L UpLid
| \ ) g dt
D=5pV°5Cp(V)=D(V) & = op(V)
W (Vini) = Wing — Wy (VY W(V
T Ts - _){Vini’vfin} dt = —4 ( )+ ( ) ( )
W “"jm] —-" fin C(V) 4 D(V)
C=CV,6p..) de =V dt(V)
Resultado

—> Alcanceme = 2(V = Viin)

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

Datos de

salida

Altura de vuelo
Velocidad

Palanca de
gases

Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel
consumido

Tiempo
empleado

Distancia
recorrida

Peso
Altura de vuelo

s



Datos de entrada

Calculo

Crucero de maxima autonomia: peso final

Datos de

salida

/_n, ~ (14 C(V.on W) . Altura de vuelo
= ( . -
_ _ I, C(V.o7) g DIV.W) - dar -
Peso final Ecuaciones W —1 W S AV dwar U Velocidad
articularizadas " I C(V) g D(V. W) V(Wini) — Vi
p . / . VW) — Vo Palanca de
= Wi ’ gaSES
dC Ldn .
Altura de crucero (Wi)"'('ﬁ) 0 W = W(V) Empuje
=A+ " — et oo o
E.’= ‘,-(Aij'j 1:'); Prop/ Piston - {?‘j\\/\/l = f(V)} Eflclencla
- Do B G aerodinamica
Procedimiento de | ;,_" ¢ o)
célculo W) &V _ ~C(V) g DV) Fuel
%= Toviz V) - OVW) consumido
Cp = Cp(V) 7= )+ YV %
! g dt .
D= é pVESCoV)=D(V) by = 6(V) Tiempo
empleado
W(Vini) = Wi —aw i '
17 . s r - {Vini 1 Vfin } dt - 4 (V) + C(V) W(V) DIStan.CIa
W (Viin) = Wrin C(V) g D(V) recorrida
C=CV,br,...) de =V dt(V)
Resultado ) Peso
= |- dr = z(V)
ﬁ;“* —> Autonomia,,., = t(V = Viin) Altura de vuelo
t= dt = (V)
o Vini -

o Inganiaria .
[ Aeroespacial
Ty,

TE1 Uneweiscian el ¥

S
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i Virajes Nivelados - I

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

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

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

= La sustentacidn del ala tiene componentes horizontal y

vertical.
. WNni—1 gvn?-1]
Turn rate Y= WV v rads/sec

Nos interesan la velocidad de giro instantaneay los
virajes con velocidad de giro mantenienda.

ingeriariz
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Fig. 17.5 Level turn geometry.
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i Virajes Nivelados - II

= La velocidad de giro instantanea define la condicion en la que el avidn reduce su velocidad

durante el giro para maximizar dicha maniobra:

= El factor de carga esta delimitado por el coeficiente de sustentacion maximo o los limites
estructurales del avion.

= Durante un viraje con velocidad de giro mantenida, no se permite que el avidn pierda ni

velocidad ni altura:

= El factor de carga maxima asumiendo que el eje de empuje esta aproximadamente alineado con la
direccion de vuelo

T\ aC
n = (T/WXL/D) —— C,=nW/gS —— "=J®@@

Emplear factores de carga (n) definidos en el RFP

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

(L/Dmax)
= Para Jet Vglrir:lg‘;"“ - Z‘O_Z’ E‘% CI’.'ﬂiﬁr'aTm B E
= Para Prop
Voo hw \[7 G = ﬁ
power N pS 4/ 3Cp, power

ingeriariz
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i Virajes Nivelados - III

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

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

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

Factor de carga maximo viene dado por W/Sy T/W

ne |9 (T _49Coo
= NKW/S)\W ~ W/s

ingeniariz
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Datos de entrada

Mach de vuelo

(meo

Viraje

Coeficiente de
sustentacion

Palanca de gases
Angulo de balanceo
Factor de carga

Radio de giro

Velocidad de
guifada

Altura de vuelo

Tiempo final

Ingeiaria .
Aeroespacial
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Ecuaciones
generales

T
dx
dt

W

mV

=V cos

=0
~T-D

= Lsin yt
= L cos i

=—CgqgT

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

Altura de vuelo
Velocidad
Angulo de balanceo
Radio de giro
Factor de carga
Velocidad de guifiada
N° de vueltas
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso

U=



Viraje: velocidad y posicion de palanca

Datos de salida

Datos de entrada Calculo

0 Altura de vuelo
~=Veosy  {T,C,8,}=ctes :
“ 1 YT
Mach de vuelo T D(Cy) Velocidad
Ecuaciones o dy Angulo de balanceo
; ; L(Cp)sinp = ml
particularizada dt -
S L(Cp)cosp =W Radio de giro
Altura de vuelo % - CgT Factor de carga
[
Velocidad de guifiada
— Wt N° de vueltas
Palanca de gases b=T p1(t) = arc cos )
Cp= 2 ) Palanca de gases
spV2ES n(t) = —
CrL=Cr(Ch) (t) = Lsinu(t) g puje
Tiempo final =Yg, WOV Eficiencia
Procedimiento 2 X = [ aerodinamica
de calculo i) i) J0 _
fevotuciones = 5" = hl) - R(t) _Y Fuel consumido
X
2(t) = /Otvc-w(t}dt Tiempo empleado
Distancia recorrida
t
W = /D —CgTdt=W,—CgTt=W(t) Peso
Inganiariz =
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Datos de entrada

Mach de vuelo

Altura de vuelo

Coeficiente de
sustentacion

Tiempo final
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Viraje: velocidad y C;

Calculo

Procedimiento
de célculo

dr ]
gV eosx {T,C}=ctes
I'=D(Cy)
Ecuaciones o 1_”,\
particularizada | (C1) st =ml=
S L(Cp)cospp =W
dW
W o
dt g1
V = M a constante. W(t)

ji(t) = arc cos

Cp = Cp, — kO, + ki CF 1
D=2pV?SCp ST cospl(t)
1. o Lsinp(t) g
L=gp vis o, X(f)*m
T=D x(t) = [ (e
Revoluciones = Xjfe) = Fhnl R(t) = v

X
t
z(t) = [] V cos x(t)dt

t
J0
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Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Angulo de balanceo
Radio de giro
Factor de carga
Velocidad de guifiada
N° de vueltas
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso
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Datos de entrada

Mach de vuelo

Altura de vuelo

Angulo de balanceo

Tiempo final

ingeniariz

Aeroespacial

TE1 Uneweiscian el ¥

Ecuaciones
particularizada
S

Calculo

dx
i Vcosy V = M a constante.
T(ér) = D(CL)
dx

L(C)sinpy = mV =
(€ sinp =V

L(Cp)cosu=W

= C0r) g Tor)

Procedimiento
de calculo

J— W J—
B %p V2 Scospy
Cp = OD(OL) =0Cp (W) n(t) =
1
Dzap V2 S Cp=DW) R(t
T =D(W) X
by = 6p(W) x(@)
x

C = C(W) ()

dw
S = CW) g TW)

Cr. CrL(W)

=

—> W =W(t)

X(tfin) _  oltgin)
o 21 R(t pn)

Revoluciones =

COoS fi

Vz
gtanp
gtanp

v
Xt

Vv

X sin x(%)
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Viraje: velocidad y angulo de balance

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Angulo de balanceo
Radio de giro
Factor de carga
Velocidad de guifiada
N° de vueltas
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica
Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida
Peso

-
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Datos de entrada

Mach de vuelo

Altura de vuelo

Factor de carga

Tiempo final
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Ecuaciones
particularizada

Calculo

Viraje: velocidad y factor de carga

dx
s Vcos x V = M a constante.
T(ér) = D(CL) Jb = arccos —
dX n

L(C)sinpy = mV =
(€ sinp =V

Procedimiento
de calculo

S L(Cp)cosu=W
dW
5 = Clor) g T(r)
W
CrL CL(W)

- %p V2 Scosp -
Cp = Cp(Cp) = Cp(W)
1

D=3p V2 S Cp=DW) R(t) =
T = D(W) X
5r = ép(W) x(
C =C(W) 2l
dw
dt

n(t) =

)
)

——C(W) g T(W) —>W=w(

Xtpin) _ w(tyim)
2 2R (t 5

Revoluciones =

1
Cos fi

V2
gtanp
gtanu

v
Xt

Vv

X sin x(t)
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Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Angulo de balanceo
Radio de giro
Factor de carga
Velocidad de guifiada
N° de vueltas
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica
Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida
Peso
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Datos de entrada

Mach de vuelo

Altura de vuelo

Radio de giro

Tiempo final
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Calculo

Viraje: velocidad y radio de giro

d
C% =Veosy V = M a constante.
T(ér) = D(Cr) [ — arctan v
Ecuaciones . dy TR
particularizada | F(CE)sinp=mV ’
S L(Cr)cosp=W
dW
7 ~C(ér) g T(or)
w
Cr,=+——+——=0C(W
L 2p V2 Scosp (W)
1
OD == OD(OL) = CD (W) i) = COS [
1 v
D=3pV?SCp=DW) 0=
T b(W) = gtanp
Procedimiento B () = ¥ tv
de calculo o = op(W) / 1%
C = C(W) 20 = L nx®
aw
e —C(W)gT(W) —->W=W()
Revoluciones = X(tsin) = (¢ in)
o 21 R(t pn)
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Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Angulo de balanceo
Radio de giro
Factor de carga
Velocidad de guifiada
N° de vueltas
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica
Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida
Peso
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Datos de entrada

Mach de vuelo

Altura de vuelo

Velocidad de
guifada

Tiempo final
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Calculo

d
o% =Veosy V = M a constante.
T(6r) = D(CL) . V y
Ecuaciones , dx p = arctan —
particularizada | F(CE)sinp=mV g
S L(Cr)cosp=W
dW
7 —C(ér) g T(ér)
44
= = (W
o 1p V2 Scosp (W)
1
Cp =Cp(Cr) =Cp(W) S e
1 v
D=-pV?S Cp=D(W) LUEey
= . gtanp
T =D(W) X=—7v
Procedimiento Sp = dp(W) X)) =xt
de célculo ()= "
C = O(W) X sin x(t)
aw
Revoluciones = X(tﬁn) = I(tfm)

2r 27 R(tpm)
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Viraje: velocidad y velocidad de guinada

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Angulo de balanceo
Radio de giro
Factor de carga
Velocidad de guifiada
N° de vueltas
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica
Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida
Peso
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Viraje: palanca de gases y factor de carga maximo

Datos de salida

Datos de entrada Calculo

Altura de vuelo

T=T(V)
L :
Altura de vuelo D= pV>SCp- Velocidad
1 2 172 Angulo de balanceo
_ _ip V2S5 Cpy —ky W+ kl% = g
2 p VES - -
g Radio de giro
= A, Vi By Wn+ CQT
Palanca de gases Procedimiento V2 Factor de carga
de calculo . Velocidad de guifiada
Con lo que podemos despejar n =
: . n(V ) y derivar respecto de la N° de vueltas
Tiempo final velocidad para hallar para cada peso Pal q
la velocidad que hace el factor de Allieel Bls gl
carga maximo. Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso
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Datos de entrada

Altura de vuelo

Palanca de gases

Tiempo final
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Procedimient
o de célculo

Calculo

gy/n(V)2—1

X = v

— X(V, W)

De forma que derivando y resolviendo
la ecuacion no lineal resultante
podemos hallar la velocidad V que
maximiza la velocidad de guifiada para

cada peso

n=mn(V,W)
D=T(V)

D(V)

— / — C‘ 'Lf

%[J Vs D( )

L=nW=L(V,W)

Ch

[l = arccos 1 =pu(V,W)
n
Vz
= = R(V, W)
gv=1_ o)

Wiy = Wini
X(V) =0 = Vicmar = Vi
e = n(Vi, Wi)
Dy, =T(Vk)
Cp, = Cp(Vi)
Ly = L(Vi, Wy)
e = p(Vi, W)
Ry = R(Vi., Wy)

- Wi = Wi = C(Vi) g T(Vi)(tri1 — ta)
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Viraje: palanca de gases y velocidad de guinada maxima

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Angulo de balanceo
Radio de giro
Factor de carga
Velocidad de guifiada
N° de vueltas
Palanca de gases
Empuje

Eficiencia
aerodinamica

Fuel consumido
Tiempo empleado
Distancia recorrida

Peso
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Datos de entrada

Altura de vuelo

Palanca de gases

Tiempo final

Procedimiento

Calculo

V2
R=—— = R(V.W)

gvn?—1

Iterando para cada peso y derivando la
expresion resultante obtendremos la
velocidad buscada.

La naturaleza matemética de la
expresion del radio de giro hace que
aparezcan singularidades en su dominio
que impiden automatizar este proceso
como en los dos casos anteriores.

Viraje: palanca de gases y radio de giro minimo

Datos de salida

Altura de vuelo
Velocidad
Angulo de balanceo
Radio de giro
Factor de carga
Velocidad de guifiada
N° de vueltas

Palanca de gases

de calculo El proceso seguido para evitar dichas
singularidades, asi como ciertas Empuje
regiones donde se obtienen nimeros
imaginarios, ha sido evaluar la Eficiencia
expresion del radio para un gran ca
namero de velocidades. aerodinamica
De esta forma, y descartando las Fuel consumido
velocidades que hacen divergir o llevar Tiempo empleado
al campo de los complejos la solucion,
se logra averiguar la velocidad que Distancia recorrida
logra radio minimo
Peso
Ingemiariz P
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Viraje Estacionario - I Dpto. Estability

0= —(Cp, + Cp,ay + CDihih1 + CDﬁcée])q”IS + T, cos(pt + ay)

. R b
mU R, — mgsing; = (Cy B, + cm—]&§ o0 0 0B

Qc

20, + CL 1h + CL Oe )q,S — Tysin(¢pr + ap)

—mU,;Q; —mgcos¢; = — (C + Cp oy + Cp 57+

R, b _
( e y)R]Q] (CIBBI + Cl m“‘ '“I" Clﬁﬂaa] + Clarérl)qISb

~ LaR;® = (Cm, + Cm,0t; + Cy ZQIIJ

R b
[oQiR; = (CpBy + Co 5 o Chy B2, + Cn, 8:)7;Sb

+ Cr, i, + Cim, 8¢,)9,;SC

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

YS .,.._77 ----- ' A wl PI _-.._ 0
Horizon Q] = w] Siﬂq)]
Turn Radius, R, - Rl = ’ll)l COS q)l
Horizon A
777777 777 7777777 7 777 A7 77 7 o 2 7 o : = = = H =
My =Ly =Ny =Fp =0,

Figure 4.17 Geometry of the Steady, Level Turn
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Viraje Estacionario - 11

Condiciones de equilibrio en Viraje Estacionario

Turn radius

and
L = nW
Factor de carga
A
L
Horizon
Turn Radius, R,
Horizon Y w
VAT S S S TS LS LS A S S
Figure 4.17 Geo 0 Level Turn
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Viraje Estacionario - 111

Lateral directional-equations
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. R b -
mU;R; — mgsing; = (Cyp, + CY-'Z_U, + Cy, 03, + Cy, 0:)q,;S

R,b _
(IZZ - Iyy)RlQl - (CIBBI + Clrm_l‘ '+' Clﬁuéa] + Clﬁrérl)qle

Cys,

C,,

Chn

By

R b _
IszlRl —_ (Cnﬁﬁl + Can_LJ.l + Cnaaaa! + Cnﬁl-érl)qISb

bgsin
— Cyr d j)
2U,

(I — Iyy)82 Sin3¢ _C bgsing

‘.

q,5bU, 2cos ¢ "ou 2

I,g%sin3 ¢ bgsing
2 — Ca, 2
q,SbU,"cos¢p 2U,
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raje Estacionario - IV

T Unneimiar Indls T80

no Gy, Gy, Cyo Gy, Gy
b Cla, Cla where: A = Clﬂ Clﬁa Cle,r
¢,y Cn, GCu, Crg Cng, iy,
C]ﬁ by C'or
Cn, ©py C"a,
bgsing Oy, =
d _ C 1 C C a“
11 ¥r 2U12 A Yp Y&,
by, = (Izz — lyy)g*sin’ ¢ C gbsing Ci, Gy, by
1t = — _ 3 e 2
q,SbU;"cos¢ 2U
1 I 1 Cnp C“aa Cy
_ I,g2%sind3 ¢ gbsing 8, =
i1 T = 2 — Ly 2 1 A
q,5bU; " cos¢ 20U,
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Viraje Estacionario - V

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

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

= Deviations from this pattern can happen if long delays are expected; longer legs
(usually two or three minutes) may be used, or aircraft with distance measuring
equipment (DME) may be assigned patterns with legs defined in nautical miles rather
than minutes.

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

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

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

speeds. A typical holding speed for transport category aircraft is 210 to 265 knots
(491 km/h).

(] Ingamiariz e,
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Viraje Estacionario — VI (Speed Limits)

Speed Limits

Maximum holding speeds are established to keep aircraft within the protected
holding area during their one-minute (one-minute and a half above 14,000 ft
MSL — Mean Sea Level) inbound and outbound legs.
For civil aircraft (not military) in the United States, these airspeeds are:

= Up to 6,000 ft MSL: 200 KIAS

= From 6,001 to 14,000 ft MSL: 230 KIAS

= 14,001 ft MSL and above: 265 KIAS

The ICAO Maximum holding speeds:

= Up to 14000 ft: 230kts

= 14000 ft to 20000 ft: 240kts

= 20000 ft to 34000 ft: 265kts

= Above 34000 ft: M0.83
With their higher performance characteristics, military aircraft have higher
holding speed limits.
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Viraje Estacionario — VII (Speed Limits)

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

= All propeller including turboprop aircraft :

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

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

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

ingeniariz
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