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Tren de
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Tren de

Aterrizaje IV

19.39¢
ae = 4857 H=17m
Oro — 11.4 B=11m
D Or = 19.39 T=2.5m







Cabina ll

Dext=2.55

Dint=2.45
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S. Electrico

GENERADOR APU

Linea DC
T /
Gl

I~ GEMERADORES DE LOS
MOTORES.

Linea AC

BATERIAS

Tm




S. Combustible

10.6 m

Bomba APU

Tanques de combustible

& Bombas de inyeccion
\ de combustible




S. Hidraulico

Bomba de la APU

gm




S. Presurizacion

== k=

Unidad de

— presurizacién.

3.2m

Unidad del aire H

acondicionado




Actuadores elevators.

Actuador rudder

Actuadores flaps

Actuadores alerones.

11.3 m
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Instrumentacion

HF VOR
TCAS ATC GPS  yHFL
Weather radar o
DIVIE N SATCOM

Marker Bacon

DMEL VHF C
s Rad altimeter

TCAS

GLIDESLOPE ILS

CAPTURE& GLIDESLOPE

LOCALISER TRACK VAFRR



Lucha contra

incendios |

+Comunicacion
+Capacidad
+*Ataque eficaz
+*Rapidez
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Eleccion

Del Perfil

NACA

2418
QU UE PERFIL NACA
VAMOS A UTILIZAR? 23012

NACA NACA _ﬁm e fon
2410 23018
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S$=113,15
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E=0,6

=1,79

Flecha


Moderador
Notas de la presentación
Una vez tenemos la Superficie alar, nos hemos propuesto conseguir la geometría óptima. Esta geometría nos ayuda a conseguir nuestros objetivos, que son máxima eficiencia con un clopt no demasiado alto porque ¿Para que queremos una eficiencia aerodinámica muy alta si nunca vamos a volar a ese valor?. El alargamiento y el estrechamiento son claves en estos objetivos.
El borde de ataque recto nos permite mantener un Clalpha bastante alto, al tiempo que conseguimos una gran eficiencia 
La flecha negativa nos permite desestabilizar un poco el avión, ya que la cola en T nos aporta un exceso de estabilidad. 
Para elegir la torsión se ha hecho un estudio de sensibilidad coordinado con los valores de incidencia impuestos por el departamento de estabilidad. 
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Moderador
Notas de la presentación
Para obtener un Clopt pequeño queremos una K grande y, por tanto, un AR y un coeficiente de Oswald e pequeños. ¿Pero cuanto de pequeño? 
En esta gráfica tenemos Clalfa frente a AR para varios valores de estrechamiento. Vemos que a partir de 8 la pendiente de la curva hace que el Clalfa caiga bruscamente. Por tanto, es nuestro valor elegido. Además las 2 curvas más altas son la de Estrechamiento 0.25 y 0.6. ¿Cual cogeremos?
Por otro lado, para elegir el estrechamiento, pintamos el coeficiente de Oswald frente al estrechamiento para varios valores de estrechamiento. Nos fijamos en la curva de alargamiento 8 (la roja) y vemos que para un estrechamiento 0.6 tenemos un coeficiente de Oswald algo menor que para 0.25. Por tanto cogemos 0.6
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Objetivos

* Analisis Longitudinal i
* Dimensionado HTP e incidencias
* Centro de gravedad
* Margen Estatico
* Trimado Longitudinal

* Analisis lateral-direccional
* Dimensionado VTP
* Dimensionado alerones
* Analisis de Fallo de Motor
* Viento cruzado

+ Estabilidad Dinamica
* Longitudinal
* Lateral-direccional




Analisis
Longitudinal

HTP

—— ——
S,=32m? S.=8.50 m?




11.22

SM;, ¢:18.6%

a

SM, st 17.9%

SMyp s 18.6%

SMyp.ns 16.5%



Analisis

Longitudinal

i

Antes de la descarga Durante la descarga Después de la descarga

amax=1.82° amin=-2.29°



Analisis

Longitudinal

~i—

Antes de la descarga Durante la descarga Después de la descarga

o, . =1.62° () =8.7°

e,min~— e,max



Analisis m
| ateral - Direccional

ALERONES

y,=10.08 m  y,=14.75m c,/c=0.30 y,=0.30 m y,=5.40m ¢ /[c=0.40

S,=8.82 m? S./S,,=0.08 S,=7.14 m? S,/Sy1p=0.34

ala



Fallo de motory
viento cruzado

Cyp=-0-3564
Cj5=-0.0543

C,p= 0.1127

cY5a =0

C,5,= 0.2321

C,52= -0.0459

Cys = 0.2873 OEl
$=-2.478°
cI6r =0.0234
5,=-1.664°
Cn5r= '0.1163 Ser=16.488°




Estabilidad dinamica
longitudinal

=-2.5372+3.8062i =-0.033+0.094Ii
w = 4.574 rad/s w = 0.099 rad/s
§ =0.554 § = 0.331

T=1.651s T=66.758s



Estabilidad dinémicm
lateral-direccional

Balanceo holandés A =-0.00217

thaie = 319.022 S

A =-0.549%2.955;

w = 3.006 rad/s :
~ 0.18 Convergencia en
E : 0.1 3
T=2.1265s Pp——
thai¢ = 0.187 S
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Historico de
Resultados
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Resultados

eCarga Alar: W/S=346.4 kg/m2

Peso (kg)
MTOW 38404.158
Fuel + Reserva 2393.14
Payload 20412
Crew 205.93
Estructura* 13041.3
Sistemas 3380.5

® Fuel

m Payload

W Crew

“ Estructura

Sistemas



m Ala

W HTP

m VTP

W Fuselaje

W Tren Aterrizaje

B Motores

= Refuerzos

m Payload

© Crew
Combustible
Sistemas

9.5423
1.0234
0.6822
9.1006
4.6757
8.5828
1.42
53.15
0.54
5.88
8.8024



% W Sistemas m

® Fly Control System 15 7007
M Sistema Hidrdulico  §.8829

M Instrumentacion 11.8048

W Electricidad 16.7812
= API 20.0761
m Oxigeno 1.7878
= APU 4.0150
W Op. Item 3.6059

" Depdsito 13.3463



Comparacion: Lockheed
C-130 Hércules

Chartle 16 Lockheed C-130
%MTOW
Ala 9.54
HTP 1.02
VTP 0.68
Fuselaje 9.10
Tren Aterrizaje 4.68
Motores 8.58
Estructura 33.96

Sistemas 8.80




Envolvente del
Centro de Gravedad
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Envolvente del

Centro de Gravedad

® 1 Empty _
® 2 Resemva
3.Reserva+PL -
® 4 Reserva+Fuel
@ 5 Full 7
T - 1
‘xmin =43.5616% | x adelantado = 43.8236% | Ix atrasado = 44.1395% |
] I 1 L I 1 1
4358 436 437 438 439 44 44 1 44 2




Envolvente del
Centro de Gravedad




Envolvente de
Vuelo

Envolvente de vuelo para h=5181.6 m
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Esfuerzos del Ala;

Cortante

Cortante [N]

Distribucidn de esfuerzo cortante

Laongitud del ala [m]



Esfuerzos del Ala;

Momento Flector

Distribucidn de momento flactor

T

z
= :
5 :
14




Esfuerzos del Ala;

Momento Torsor

Dist

ribucidn de momenta torsor
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Esfuerzos en el
Tren de Aterr
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Refuerzos

— incremento por refuerzos

factor de incremento %% reforzado

Ala 1.2 25 %
Hitp 1.2 15 %
Vip 12 15 %
Fuzelaje 12 20 %
Tren de aterrizaje 12 25 %
Motores 12 20 %




Eleccion de
Materiales

— Reduccion por material

B Corbon/Nomex sandwich % de reduccitn
[:l Carbon monolithic structure Al 10 g
. Kevlar/Nomex sandwich Hip 18 %
Keviar/Nomex scndwich ag

L with sfiffening carbon plies Vip 18
| Fibreglass/Nomex sandswich Fuselaje 10 =
_ Tren de aterrizaje 2 %
= Lo Motores 5 %
CABIN FLOOR PANELS : Carbon/Nomex sandwich

PROPELLER BLADES : Fibreglass/polyurethane foam/Carbon spar
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Rolls Royce Turbomeca

Planta propulsora

RTM 322-01/09 (2430 shp)

Motor de helicdptero
adaptado para uso como
Turboprop

Escalado del 90,53 %

Caracteristicas:
We =230 kg (12,5 % de PGB)
Longitud = 1,14 m
Diametro = 0,64 m
Cbhp = 0,42 Ib [ (shp h)
P/W =4,87shp[Ib

Hélice

e Material : Composite

* Peso=65kg v Compacto
e NuUmerodepalas=8

e Diametro=3m

v’ Ligero

Planta de potencia
v' Eficiente
e 4 motores
e P=8800shp
* WeT=295Kkg



P [ 1000 hp ]
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Potencia
vs altitud

Potencia proporcionada segun la altitud [P,=8800 shp, 4.=0.85]

o
.

]

———y=117 kt
=175 ki
v=200 kt
———y=250 kt
v=300 kt

v=108 kt

2 4 6 8 10 12
h [ 1000 ft ]

14

16

18



Potencia

vs velocidad

Potencia proporcionada segun la velocidad [P ,=8800 shp, 4.=0.85]
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Cbhp vs altitud

Consumo especifico segun la altitud [SFC_=0.42 Ib/(shp h), §.=0.85]

0.7 L N LN R R BN B B SN (L S B B BN B | | T T ]

0.65 )
= i -
2 06 .
o L |
2 | ——v=108 kt

[ N R
o” ) ——v=175 kt _
0.5 - v=200 kt
e y=250 ki —
: v=300 kt
u145 Y I N [ N SR TR N SN TN N SR SN TN TN SN T N SN TN T S NN TR S S R [N S SR S T N T TR S SR R S T T
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18

h [ 1000 ft ]



Cohp VS Velocidad

0.7

0.65

Conp [ Ib/(shp h) ]

0.45 L+

0.6 |

0.55 f

Consumo especifico segun la velocidad [SFC_=0.42 Ib/(shp h), 4.=0.85]

— h=290 ft
= h=5000 ft
——h=6500 ft
= h=10000 ft
= h=15000 ft

—— h=17000 ft |

100 120 140 160 180 200

v [kt]

220 240 260 280

300



Cbhp VS Or
primera linea

5=5000 ft, v__=116.63 kt
— hPL=295 it vPL=145.TQ kt
h,, =10000 ft, v, =183.32 kt
—— h,=10000 ft, v,=208.32 kt _
e h g, =15000 ft, v =250 kt )
e hi o, =17000 1, v, =300 kt

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2



Cbhp VS Or

_h 5=5000 ft, v__=116.63 kt :
4 Coip. D ——h, =6500 ft, v,  =122.07 kt :
o hoR ¢ =20000 ft, v =150.69 kt )
= - ——h, =11000 ft, v, =142.34 kt :
o _ - h=11000 ft, v,=142.34 kt _
w
35 0.8 i} e h o =17000 ft, v ., =168.05 kt -
I_.D.
=
G [
0.6
bhp, TO )
u14 Il i Il i T i 1 i i I i i i i i i i i i I i i i i i i i i i I i i i i i i i i i I i i i i i i i i i I i i i i i Il i 'l 'l
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2
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Radio de operacion

McCall Municipal Airport, Idaho
Altitud: 5024 ft Pista maxima: 6108 ft

._’_41[ -

pacifito
Norte'

* - Groenlandia

i




Diagrama

carga de pago - alcance

Diagrama carga de pago - alcance
T T T '| T T T T T

40_ | s B S [ B B e S e e S e e LA R
MTOW 38.404 i '

MZF 536.386F
35

30+
W [1000 kg]}
25

207

11111 |

OEW 15,974l
0 R,-0.362 1

R, - 1.7612
R [1000 km]



Primera linea

Alternativas

Subida Crucero

10000 ft +15000 ft  <35%  715kg 15000 ft 250kt  857% 8,78  662kg
80%/95% Vuelta 56,2% 17885  438kg
10000 ft +15000 ft  <35% s557kg 15000 ft300kt  110% 8,45  827kg
Crucero Vuelta 856% 14905 625kg

5035 ft + 15000t ¢ 0368 K :
fre 50 3d 335 kg 17000ft250kt  912% 8,9  652kg
ra )5 Kg Vuelta 58,1% 1788s 416 kg
295 ft + 17000 ft 0,0638 173,2kg 17000 ft 300 kt 115 % 8,45 826kg
crucero vuelta rad  45,1kg vuelta 87% 1490s 589kg

Distancia = 124,1 nmi



Primera linea Am

o

CRUCERO (300 knots )  SUBIDA ( 17000 ft , 0.067 rad ) _ )
DESGENSO ( 5000 ft, 1% ) CASM =10, 1499 cent. $
ACELERAGION (300 knots ) Peso inicial = 38404, 1584 kg
ATERRIZAJE (10%) ' .
Combustible consumido=1900,29 kg

:,n;\ Combustible reserva=6%

- Distancia total = 741,715 m = 449 nmi
Tiempo total =1 h 50,89 min
/ Ju Q Carrera de despegue = 451,93 m
——— Carrera aterrizaje = 213,47 m
s- - CRUCERO (250 knots) & J 3

ACELERACION (250 knots ) @
soe®’

DESGENSO (295 ft. 1% Cl medio crucero ida = 0,511
R Cl medio crucero vuelta = 0,165

SUBIDA(15000 ft, 0.0368 rad)

DESCARGA (8804 kg x3 ) + VIRAJE ( 5/2 vueltas )

TAXI (5000 ft)




Primera linea

Consumo/Distancia

CONSUMO \

Aterrizaje Reserva || Pespegue DISTANCIA

. +taxi
+taxi

Crucero
17000ft

250000

200000
150000
100000

50000

AN

b

Descenso

Crucero
15000ft




Ferry

Alternativas

Subida

5035ft+17000ft 95 %

15000 ft cl=0,6
17000 ft cl=0,62

17000 ft 250 knots

Crucero

29,73 %

31,7 %

62,4 %

5911 kg 52720 S
4450 km
5709 kg 52270
4450 km

8646 kg 34598
4450 km



Peso inicial = 22634,33 kg —_

Combustible consumido= 6132,27 kg
Combustible reserva =8 %

Carrera despegue=157,21m
Carrera aterrizaje =218,9 mSUBIDA ( 20000 ft )

CRUCERO ( maximo alcance )

DESCENSO ( 6500 ft, 1% )

CRUCERO ( 17000 ft, cl=0.62 )

ESPERA (30 min, vuelta x4)

ATERRIZAJE (5000 ft
TAXI ( 5000 ft )

TAXI (5000 ft)

DESCENSO { 5000 ft , 10% )

TAXI ( 5000 ft ) DESCENSO (5000 ft, 1% )

Cl medio crucero= 0,62

. . ATERRIZAJE ( 5000 ft, 10%
Distancia total = 2501,19 nm ( , 10% )

Tiempo total =14 h 59'min \SUBIDA ( 17000 ft, 95% )
DESPEGUE (5000 ft, 100%)




Ferry

Consumo/Distancia

CONSUMO -

Despegue
o Reserva +taxi
Aterrizaje DISTANCIA
+taxi -
Subida
Descenso
5000000
st
4000000 g
=
3000000 %
=
2000000 %
==
1000000 g,‘.
, &F § B B =
Crucero o " o o
15000ft & o &*0 &P
R ST
i NSNS
i a
N4 N



Segmentos Am
emergencia
dh

- Aterrizaje con 90% MWTO

Despegue | Distancia | Distancia Distancia | Angulo de subida tramos
3 motores | ground transiccion | climb definidos

Linea 566,7 M 145,7 m 39,5 m 0,042 rad/0,029 rad

- Motor inoperativo en

Ferry 200 m 65,7 M 0,042 rad/0,029 rad

Aterrizaje | Distancia Distancia Distancia
90% MTWO | acercamiento | flare ground

Linea 110,7975 M 140 m 301,6 M

Ferry 139,59 m 86 m 158,1m



Mejoras

o

En un futuro andlisis por parte de un equipo de disefo, se llevaran a cabo las siguientes

mejoras:

e Mejor optimizacion tramos de subida: menor combustible

e Aprovechamiento longitud de pista, disminuyendo el incremento de flaps
necesarios y el % de superficies hipersustentadoras

e Disminucion de potencia necesaria

e Reduccion de CASM

* Busqueda de plantas de potencia mas actuales y eficientes
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