Future Level Andalusian Mid—Range Aircraft



INTRODUCCION

FLAMA se dedica al desarrollo de aeronaves para transporte comercial en trayectos de medio y
corto alcance.

Nuestros aviones estan diseflados para volar de manera eficiente distancias de aproximadamente
3000km; lo cual permite realizar viajes nacionales y continentales de una forma rapida, comoda y

segura.




INTRODUCCION

Los integrantes del grupo:

Actuaciones

¢ Alberto Baro
e Cristina Duran
e Miguel Angel Zayas

e

M) - \

rr | NG HI
‘ || 1 “ 1
.,: /-“1:“5 | "- ;L “\\ | \“'

|

¢ Pedro Garcia
¢ Pablo Marin
e Miguel Angel Pereira
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Diseifo

Aerodinamica

e Angel Boyer
¢ Francisco Manuel
Garcia

e Alvaro Garrido

Estructuras

e Alberto Herrerias
e Javier Santaolaya

Estabilidad y control

¢ Juan Vicente
Fernandez

e Mari Cruz Sanchez




INTRODUCCION

Los valores que defendemos ...

REJUVENE
CIMIENTO

EXPERIENCIA
PASAJERO

ENTRETENI
MIENTO




INTRODUCCION

Justificacion de la configuracién; Estudio de Mercado.

e Disenar un avion turbohélice atractivo para las aerolineas y
OBJETIVO el publico en general.

e Multiples opciones de configuracion.
JeES e Ausencia de datos técnicos que inclinen la balanza.

e Realizacion de un estudio de mercado en personas sin
formacion aeronautica.




INTRODUCCION

Justificacion de la configuracion; Estudio de Mercado.

PREGUNTA:

¢ Cual de estas dos configuraciones
te parece mas segura?

e Ala alta (ATR 72)

e Ala baja (P3 Orion)




INTRODUCCION

Justificacion de la configuracién; Estudio de Mercado.

Preferencia

7

CONCLUSION

e Un 72% de las personas
encuestadas se sentiria mas seguras
en una aeronave de ala baja

m Ala alta
m Ala baja

ALA BAJA
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DISENO

MULTIMEDIA

GALLEY



En la parte delantera de cada
asiento hay una pantalla LCD
destinada al entretenimiento
de los pasajeros.

SISTEMA
MULTIMEDIA

Streaming de peliculas a la carta
para cada asiento, con una amplia
variedad para elegir.

Entrada de auriculares individual,
facilitados por los tripulantes a los
pasajeros que los soliciten.



DISENO

e Situado en el cono de cola, ocupando el menor
espacio posible manteniendo la comodidad de

los pasajeros
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DISENO

* Con aseos para seforas y caballeros,
agilizando de esta manera el tiempo de
uso.

e Con instalaciones sanitarias de disefio,
pero sin renunciar a la funcionalidad




Version inicial, pensada para ser colocada en la Version final, integrada en el cono de cola de la
parte lateral del fuselaje. aeronave con el propdsito de dejar espacio para las
puertas.



DlSENO GALLEY

* En la parte posterior de la cabina de mando, a
continuacion de la entrada.

* Se elige este emplazamiento por su proximidad
a la zona donde se acomodan dos de los tres

tripulantes.



DISENO GALLEY

e Con un armario donde guardar las raciones a
distribuir entre los pasajeros.

e Mediante un carrito disponible para
transportarlas a lo largo del fuselaje




Armario para
almacenar
provisiones

Encimera para
preparar alimentos

Asientos de la

tripulacion Carrito de transporte



DISENO

Proceso de diseno



Primera fase del diseno: Tres modelos

iniciales, centrandonos en dos.

@mm Tomando como referencia la aeronave

ATR72

|
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DISENO

T

I e Percepcion estética mejor para el cliente

Modelo de ala baja:

e Pasajeros mas comodos al reducirse el ruido gracias
l a la posicion de los motores mas alejados de los
asientos

| ‘ * Menos estable.




DISENO

e
Hh A

Modelo de ala alta:

e Gran estabilidad

e Sin embargo puede resultar molesto a los

pasajeros, debido al ruido del motor



* En concurrencia con el resto de departamentos se
decidié por el modelo de ala baja.

e Primer hito conseguido: Obtener un boceto de aeronave
con el que empezar a disefiar con mas detalle

e Objetivo: cumplir una de las sefias de identidad de
nuestra empresa:

Ofrecer una grata experiencia de vuelo.






DISENO

* 76 Pasajeros.
e 19 Filas y 4 Columnas de asientos.

e Compartimento de equipaje de mano

por cada 2 asientos.

130 cm



DISENO S I

e Gran espacio entre asientos: gran comodidad.

e Lo cual conecta con la idea de dotar a nuestros

pasajeros de una grata experiencia de vuelo

102 cm

Segundo hito conseguido: distribucion de asientos preliminar, modelo paramétrico, primer
dimensionado y toma de medidas.



DISENO

Se han anadido puertas y
ventanas y se han afadido el
bano y el galley.



DISENO

Diseino anterior Diseilo nuevo

)

* 76 Pasajeros.
e 19 Filas y 4 Columnas de asientos.

e 2 asientos para tripulacion




Bano

DISENO NUEVO

El tamafno de los asientos se ha
mantenido para mayor confort

DISENO ANTERIOR



e Modificacion de Ilas dimensiones de los

portaequipajes de mano para mejorar la

movilidad por el interior de la aeronave

* Reduccion razonable del pitch de los asientos

para acomodar baino y galley



DISENO .

e Ala: 3 m cuerda raiz, 1.9 men la —
puntay 15 m de longitud.

weT

w €

e Capacidad de alojar 3777 litros de
combustible por cada semiala.

e 50 % del volumen interior destinado l

al almacenamiento de combustible.




DISENO

 Necesidad de usar lugares alternativos para alojar el combustible:
estabilizador vertical, parte de la bodega, etc.

e Concurrencia con otros departamentos para ubicar donde
posicionar el resto de combustible necesario.

e Tercer hito conseguido: distribucion de asientos final,
acondicionamiento interior, diseno final de ala y sistemas de Ia
aeronave.



DISENO

Se han disenado de manera esquematica los siguientes tres sistemas:

ATA 24 - SISTEMA ELECTRICO: ATA 28 - SISTEMA DE COMBUSTIBLE: ATA 31 - ECS-




DISENO

Aislamiento de ruido:

Hay que tratar de paliar el ruido de los motores y vibraciones
estructurales.

Active Noise Cancellation Passive Tuned Vibration Absorbers
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DISENO

Active Noise Cancellation:

Mediante la inversion de la frecuencia de entrada de ruido en cabina a

través de microfonos y altavoces es posible reducir unos 5dB el ruido
dentro del avion.
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DISENO

Passive Tuned Vibration Absorbers:

El ruido introducido en cabina por las vibraciones estructurales es
eliminable a partir de una serie de mecanismos de amortiguadores y
resortes sobre la superficie del fuselaje.

Se apoya en el syncrophaser y el equilibrado de las
hélices para bajar aun mas los valores de ruidos.




DISENO

Active Noise and Vibration Suppression:

Bombardier combind ambas soluciones en el ANVS. FLAMA ha decidido

incluirlo en cada diseno para poder asi cumplir con el confort del
pasajero.

Los experimentos realizados sobre distintos aviones dejan patente que

nuestro avion vuela con un Nivel de Presion Sonora inferior al Airbus
A319 y aquellos de su clase.
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ACTUACIONES

Definicion de las misiones establecidas en el RFP

L Alcance .l

Alcance (nmi)

1600

400

Carga de pago (Kg)

6950

7722




ACTUACIONES

Dimensionado inicial

Fraccion de Peso en Vacio

0,65
Dash7
0,6 —
55% .
0,55 X . hé
P3 Orion,
C-1301, ... k
UJE K;j//f bt .
¢ An-70,
<50 % con CM A400M -,
0,45
0,4
0 50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000

Peso Al Despegue (lb) ——=

Alcance: 1600 nmi

Carga de pago maxima

We
we A Kys WOC

0

W, = 35058,7 Kg
W, = 17545,3 Kg
W = 9428,09 Kg




ACTUACIONES

Segmentos de vuelo v 10° Potencia requerida en cru

Cero
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Seg mentgs de vuelo

(®) Despegue (") Méx Propulsidn

'Z§Z' Crucero

M = 0,64
h = 26 000 ft

Ps;. = 5095 shp
AP = 1261,9 shp

Futuro:

» Disminuir Pg;

» Mantener Pg;
e Aumentar M

e Aumentar h



ACTUACIONES

Estudio de sensibilidad con la altitud de crucero

Consumo de combustible vs Altitud
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ACTUACIONES

Estudio de sensibilidad con el nimero de Mach de crucero

CASM [cents §/nmi-pasajero

CASM vs MACH a diferentes ALTITUDES
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ACTUACIONES

Decisiones:

® Crucero a la Maxima Altitud posible

®» Crucero al Maximo Mach posible

®» Minima Motorizacibn que permita realizar

adecuadamente todos los segmentos del vuelo



ACTUACIONES

Optimizacion del angulo de subida

Misién

Diseno

Econdémica

10 %

12 %
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ACTUACIONES

Calculo de las reservas de combustible

Reservas del 18%

‘ Fuel mision diseno

— »| 807lkg

7474 kg

8843 kg



ACTUACIONES

MISION DE DISENO

Consumo de combustible
0%_-1% 0%  gos

V 12% ~ 800 Kg

87% '~ 6000Kg

ETaxi EDespegue Aterrizaje Subida @ Crucero

Tiempo de vuelo
11% 5% 0% o9

ﬂ V 11%

30 min

ETaxi MEDespegue Aterrizaje

E Descenso

Subida @ECrucero EDescenso

MISION ECONOMICA

Consumo de combustible _ L Econé-
0% 5% 0% 1o, Mision Disefno mica
V Consumo de 6983,69 | 1544,84
>1% b combustible Kg Kg
790Kg ~670Kg
Tiempo de 4 h 35 1h30
vuelo min min
ETaxi @EDespegue Aterrizaje Subida @ECrucero EDesceng CASM 19 5 23 3
(cent de $) ’ '
Tiempo de vuelo 404
14% 0% Alcance 1630 nmi .
0% nmi
 Z
29%

ETaxi EDespegue Aterrizaje

Subida @ECrucero MEDescenso




ACTUACIONES

Distancias de despegue y aterrizaje

Mision de Diseno

Mision econémica

Condiciones Condiciones Condiciones Condiciones
normales High Hot normales High Hot
Distancia de
despegue sin 261,55 m 448,22 m 170,89 m 292,64 m
fallo de motor
Distancia de
despegue con 283,33 m 486,71 m 179 m 305,59 m
fallo de motor
Distancia de 579,60 m 760,33 m 588,35 m 772,92 m

aterrizaje

Posicion de
palanca en
despegue:
70 %
Posicion de
palanca de
reversa:

25%

v" Condiciones

establecidas
en el RFP



ACTUACIONES

Posicion de palanca a lo largo

de la misiéon

Palanca 6

0.2

Posicién de palanca a lo largo del perfil de vuelo

==

Taxi + Subida Crucero \ Descenso
Despegue

A
Y
N
Y

Avance de la mision




ACTUACIONES

C; alolargo de la mision

Despegue Subida y Crucero Aterrizaje

Cr,,.. Despegue Aterrizaje

CLmax

Cr
CrL
CL

Cppay CTucero




ACTUACIONES

Curvas P-V y SFC-V
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ACTUACIONES

Segmentos de vuelo

L Rt I S

. P pewWio = 48.83 s ||
"= i Wro/s=3280.3Pa

0
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&
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Segmentos de vuelo
(®) Despegue
@ Crucero

() M&x Propulsidn
(® Giro mantenido
@ Entrada en perdida

INICIALMENTE

w
i 3500 Pa

Ps; = 5095 shp x4

»

DISENO FINAL DE LA
MISION

\W%
i 3289,3 Pa

Ps. = 4585,5 shp x4



ACTUACIONES

4
35 10
Diagrama Carga de Pago- Alcance
Alcance con Alcance con
carga de pago E E volumen
3L Warrow maxima E E maximo de fuel
WMTOW — 28553,5 Kg ------------------------------------------------- ' A |
WPLmax =7722 Kg §2.5- i W i
W, = 9943 K 2 : i
Fvmax 8 mﬁ . . i
2| b~
We| |
Alcance maximo = 2372,8 nmi | i 5
¥ E !
Wog E E
0 500 1000 1500 2000 2500 3000

Alcance (nmi)



ACTUACIONES

Estudio y Seleccion de la Planta de Potencia

SFC Potencia por motor| Numero de | Peso por motor Consumo de
Motor (Ib/h/shp) (shp) motores (kg) gyl g | & (s
Rolls-Royce
Tyne RTy.12 Mk515 X 0,9 0,39 4585,5 4 906 6950,16 20,19
Europrop
TP400-D6 X 0,9 0,45 9000 2 1647 8136,5 21,3
Pratt Whitney 0,69 4500 4 417 12773,43 25,24

JTFTD12A-4A




ACTUACIONES

Partes del motor con material compuesto SiC/SiC

partes CMCs ~ 1/3
peso metalicas

T, ~ 1300 °C
(+AT,c ~ 200,300 C)

[, = 60:1 vs 42:1

Reduccién de nig en 10%

»
»
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ESTRUCTURAS

Evolucion del Peso

EVOLUCION DEL PESO REDUCCIONES IMPORTANTES:
50000 -Utilizacion de materiales compuestos.
oo ) e - Optimizacion del consumo de
/ K combustible para nuestra mision.
40000 - Bajada de peso de cada motor.
g /_\
e PESOS FINALES:
20000
wmow | we
10000
28554.6 12395.2
0 ter.1 Iter. 2 Iter.3 ter.4 ter.5 Iter. & ter. 7
—ye 12656,7 183404 182493 14874,1 128768 123782 12395,2
—TOW 27942 347417 34974.5 315994 296021 28455,5 285546
Factores

Lineales Método Completo



ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos

v e DIMENSIONADO PRELIMINAR j

v * FACTORES LINEALES }

v e METODO COMPLETO }




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos.

— Superficies Aerodinamicas

= 822648 | m2
sw 329.867 | m"2
Cr 25 |'m
AT 12 _—
Shtp 10625 | M2
Swip 1133 m"2
— Fuselaje
Longitud 30
Diametro 3

Factores Lineales

— Pezos
MTOW 27842 | kg
Weorew 352874 | Kg
Wpayload | 7722.41 | Kg
VWengines 3460 Kg
WIS 339543 | Kg/m"2
T — @
Wiuel 7200 | Kg (@

— Factores lineales

Definido b
Tipo de cola

@ Vip
) ColaenV

Ala 12
Htp 10
Vip 10
Fuselaje 7
tren 0.057
Motores 1.4
Mizcelanen 0.1

Hip
| canard

DATOS DE
ENTRADA




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Factores Lineales.

— Elementos

Ala

Htp

Vip
Fuselaje
Tren
Motor
Misce

897178 kg 7T.08B56 o
106.25 kg 0.839477 o
113.3 kg 0.895179 o
230907 kg 182438 o
150269 kg 125838 o
4244 kg <8.2722 ug
27942 g 220769 o

— Pe=0s globales

We 126567 kg 457983
Payload 772241 ko 278373
Werew 362874 kg 1.29857

& & & &

Wfuel 7200 kg 257677

esultado Final

Masa Total 27942 Kg

Superficie 82 2648 m*2

RESULTADOS



ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

Datos Superficies Fuselajey Tren
CEEIES Aerodinamicas de Aterrizaje

DATOS DE
ENTRADA

Sist Materiales y
Motores ISLEMas Refuerzos




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

DATOS GENERALES

— Pe=zpns — Datos mision — Fatores kundu
MTOW 28556.1 Kg n Gkimo land 3 - Wala/MTOW 8 _
< 2z 1ae tipo de cola

Wiuel 7476 g n max ; Whip/MTOW ' @ Cola vertical
Werew 352874 | Kg n ultimo 4 - Wiitp/MTOW 0.7 i

() colaenV
Wpayload T722.41 Kg M h 0.71 - Wius/MTOW 10 _
WIS 339,643  Kyim'2 v maxc 21734 | m= Wig/MTOW 2 Hip
Wreserva/Wf 0.08 - rhosl 0.53 Kgim*3 Wnacelles/MTOW 3

|:| Canard

Wpylons/MTOW 0.25

WoillMTOW 0.23

Wreversa/MTOW 0.02
VWiuelkist/MTOW 0.9




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

MODIFICAR SUPERFICIES AERODINAMICAS

— Superficies Aerodinamicas

I
@ Ala @ HTP @ VTP () canard () ColaenV
|
— Ala — HTP — VTP
Sw 147 mh? Sh 10.944 m"2 Sy 16.12 m"2
tic 0.12 - t/c htp 0.12 - tic vtp 0.09 -
AR 12.24 - AR htp 5.27 - AR vip 1.67 -
Ct/Cr 0.633 - Ct/Cr htp 0 - CHCr vip 0 -
Xw 14.34 m Cel/Ct htp 0.4 - CriCy 0.58 -
Flecha 0,25 0 rad Xh 30.5 m Xy 29.3 m
Densidad ala 2711 kg/m"3 Zh 0 m Zv 0 m
K rho ala 0.003 - Flecha 0,25 h 0 rad Flecha 0,25 v | 0.3718 rad
F correccion 0.1 - Densidad htp 2711 kg/m"3 Densidad vtp | 2711 kog/m™3
K rho hip 0.02 - K rho vip 0.035 -




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

— Fuselaje

Fuselaje y Tren de aterrizaje

Longitud fus
Diametro fus
Densidad
K densidad
K inlet

19.25
2.8
2711

0.0025

m

Ko/m"3

— Tren de aterrizaje

Altura Lg 13
Kl 1
Kret 1.07

KlLg 0.28




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

MOTORES
Tipo de motor

Propulsion(heli... = _

— Propulsion
Veng 750 Kg
n motores 4 -
Ke 3 -
Kfz 45 -
nfs 0.6 -
rho_fuel 200 kg/m"3
SHp 13.5 MW
Kntoremb 0.14 -
ne toremb 0 -
np toremb 1 -

Aceptar

Restaurar

Cancelar

Ayuda



ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

— Datos Sistemas
Fly control sist Oxigeno Coact Aceptar
cgetr 0 ~
sist. hidraulico Apu it e <
Insturmentacion Furnizhing Wpaint/MTOW 0.005 B
o H _
sist. eléctrico Bagage cargo n* Piloto 1
n® Copiloto 1 -
Aire, pres, anti-ice Operational item n® Ingenieros . .
i Restablecer
Kapi a7 -
— Factores Kundu Vpress 141 m"3
WicMTOW 1 ag, n® Tripulacion 3 -
Whid/MTOW 0.1 o, n® Pazajeros 76 -
Winst/MTOW 15 o, Woxfoced 30 -
Welec/MTOW 35 ag, Kox 1.2
WapiMTOW 13 % Klavalory 0.31 i
Wox/MTOW IZI.4 o Kb ffet 0.3 -
Wapuw/MTOW 0 ;:,5 a P cabina 0.07sma | IDéft"2
WurMTOW 2 ag, 5 suelo 4973 | ™2
Woo/MTOW 0 oz, Krcabinesu 14 -
Wop/MTOW 0.6 o, K =afety eqg 3 -
Kioilet g -
Cancelar




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

MATERIAL Y REFUERZOS

Activar reduccion material Activar incremento por refuerzos
— Reduccion por material — incremento por refuerzos
% de reduccion factor de incremento % reforzado

Ala 70 U% Ala 1.2 40 U%
Htp 80 % Htp 1.2 10 %
Vip 30 Yo Vip 1.2 15 %
Fuselaje 50 % Fuselaje 1.2 10 %
Tren de aterrizaje 0 % Tren de aterrizaje | 1.2 <0 Yo
Motores 18 o, Motores 1.2 10 %




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

¢ Qué metodos quieres usar?

Tipo de iteracion

|7 @ WIS constante () S constante

— Estructura — Sistemas
@ Método Sadrey @ (GD+Torembek)2 R E S U I.T A D O S
@ Método GD @ Métedo Kundu

i@ Método Kundu

MTOW (kg) W/S (kg/m"2)

28554.6 339.643 84.0737

Aceptar ‘ ‘ Cancelar




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

Peso Total
10000
75 77 80
s000
6000 a5
4000
2000
0
¥ & v S v N
ﬁé ﬁg'iﬁ’ E;S:S} ':3‘ ?.}N—G «
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ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Combleto.
Pesos Estructurales

5000

4500

4000

3500

3000

2500

2000

1500

1000

500

ALA

HTP

VTP

FUSELAJE

TREN DE
ATERRIZAIE

MOTORES

1268,16

35,7873

24,0133

1018,16

937,106

4548,27




ESTRUCTURAS

Estudio de Pesos. Método Completo.

Pesos Sistemas

1200 1037,024

1000
786,547

800 670,382

574,646

600 477,129
372,709

364,024

400

200 99,9426 88,3171 92,8039

<& o) D Q 0 N & &
-{‘;3’ QQ’\L @-C\b (.‘:“;:'1‘%h {}be 4;\(:@ ‘EE \‘9&% &&% O
y S & W S & & e
® D S § N O &
& & q‘-'-:’ & & <O
@~ @Q‘ X



ESTRUCTURAS

Comparativa de Pesos. Aeronaves Similares

450
400
350
300
250
200
150
100

50

Tendencia histdrica de los pesos en aviones regionales

\ \/

—
DC-4 c-207A An-24V Saab-340B BA ATP ATR-72 FLAMA MR4-L
1942 1955 1959 1983 1986 1988 actualidad

—e—\We/n [kg/pasajero] —e=MTOW/n [Kg/pasajero]



ESTRUCTURAS

Materiales escogidos
Materials used in 787 body

* Fiberglass
B Aluminum

B Carbon laminate composite
I8 Carbon sandwich composite
Aluminum/steel/titanium

Disefio base
en aluminio
aeronautico

Incorporacion
de materiales
compuestos

Reduccion
notable del

peso
estructural



ESTRUCTURAS

Evolucion del Porcentaje de Materiales Compuestos

55

Composite Structural Weight [%)]

50 HL =
. REDUCCION POR MATERIAL
= MR4-L
2l ALA 70%
30 I‘ Ad_lJIJM _ HTP 80%
25 VTP 80%
2 o FUSELAJE 60%
i . e . N o MOTORES 15%
A340-300
0

1970 1980 1990 2000 2010 2020



ESTRUCTURAS

Estudio del Centro de Gravedad

— Elementos de la asronave

Peso (Kg)
Ala 1268.16
HTP 35.7873
VTP 240133
Fuselaje 1018.16

Tren aterrizaje 937.106

Motores 4548 27
Crew 362 374
Payload Tr22.41

Fuel 7476

Posicion CG(m)
12.903
25.23

24.76
13.625
15

13.651

13.625
13.625
13.5

— Siztemas

Fhy control =.
Sist hidraulico
Instrumentacicn
Electricidad

Api

Oxigeno

Apu

Furnizhing
Baggage cargo

Opitem

Pesolkg)
477128
99.9426
372709
T786.547
670.332
88.3171
92.8039
1037.23
354.024

or4.646

Posicion CG (m)
3.5
14
3.5
14
14
13
29.5

13.625
14.5
13.625

RESULTADOS



ESTRUCTURAS

Estudio de CDG.
7722.41 7200 13.3387 7722.41 7476 13.4088
7722 .41 0 13.49 ‘ 7722.41 0 13.3755
0 7200 13.2294 0 7476 13.3263
\ ) V
| ,
METODO COMPLETO

FACTORES LINEALES



ESTRUCTURAS

Estudio de CDG. Variacion Durante la Mision.

CDG/L_fuselaje

44 72

447

44 68 \

44,66 \

o 4464 \

44,62

44,6

44 58
4456

4454

4452
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AERODINAMICA

Optimizacion y eleccion del perfil:

Datos de entrada Valor
Wiow 27842 kg
Wy Wrow
Wi Wo-Wiiel
Ve 209,38 m/s
Vrall 52,47 m/s
S 73.5m?

0,5296 kg/m3

Maximum
lift
cocfhcient

':":-'nwr]'

AT T ——— T Ty T

L7

--------------

LB3ed15

v TR

ﬁ
LTI
155,-115

i 8410

1
KA

_————="

| a8
| bdyed15

65412

#4a41

; 63,18
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AERODINAMICA

Comparacion preliminar de perfiles alares:

NACA Cl (°)*? Cl . Cd, .y Cd, Clg Cm, (CI/Cd), 0y | Qsparr(©)
NACA 0,169 1,4641 0,0088 0,007 0,2138 -0,0118 164 7
23015

I:’::ZA 0,1566 1,1687 0,02791 0,0074 0,325 -0,0662 42 6,5
NACA

43018 0,1496 0,9 0,006 0,0051 0 0 149 6,5
NACA 0,171 1,579 0,0097 0,00656 0,2056 -0,0133 162 7,5

23012




AERODINAMICA

Comparacion preliminar de estabilizadores:

0012

NACA Re Cl,(°)*? Cm,(°)? Cd, Cl, Cm, Osar ()
NACA 18,14 (VTP) 0,1633 0,0016 0,0058 0 0 4,5
0009

NACA

0009 9,07 (HTP) 0,1599 0,0021 0,0059 0 0 5
NACA 18,14 (VTP) 0,1678 0,0023 0,00533 0 0 5
0012

NACA 9,07 (HTP) 0,165 0,0026 0,00535 0 0 5




AERODINAMICA

Comparacion preliminar de estabilizadores:

(HTP Y VTP)

NACA Cl... Cd, Cl Osra,(°)
::(c:: 83(1,52, :‘I_ﬁ';; 1,1833 0,008805 0,0905 11,5
.':252 gg‘l’g 8_’;';; 1,451 0,00884 0,0905 15

NACA 0012 11971 0,008878 0,0905 12




AERODINAMICA

Comparacion preliminar de estabilizadores:

NACA Cd, Cly Clinax OUgra,(°)

NACA 0009 (16m)

NACA 0012 (z=2m) 0,008994 0,091 1,456 14,5

NACA 0009 (16m)

NACA 0012 (z=0m) 0,008840 0,091 1,451 15




AERODINAMICA

Geometria ala y estabilizadores:

e Ala: NACA 23012, c=2.5 m, b=30 m, ala hexagonal, flecha(25%)=2,1°, diedro=18°.
e Fuselaje: 1=30 m, d=2,78 m.

e HTP: NACA 0012, c=1,44 m, |1=7,6 m, flecha(25%)=6,34° ,distancia al ala=18,3 m.

e VTP: NACA 0009, c=3,1 m, I=5,2 m ,flecha(25%)=21,3° ,distancia al ala=19 m.

* Winglets: Raked Tips (5.5%)

e Gondola(x4): 1I=3 m, d=1,7 m.

e Tren de aterrizaje: neumaticos y ruedas normales.



AERODINAMICA

ALA EN XFLR5 Graficas obtenidas con XFLR5



AERODINAMICA

Resultados XFLR5:

NACA Cla(rad)_l Clmax CdO CIO Cmo aSTALL(O)
ALA 475 1,472 0,00687 0,091 -0,0416 9,5
NACA 23015 ‘ ' , : ) ,
HTP
NACA 0012 4,07 0,762 0,0071 0 0 9
VTP
NACA 0009 4,33 (CYg) 0,68 0,001 0 (CY,) 0 10
AVION
COMPLETO 4,56 1,47 0,008929 0,0762 0.0045 10




AERODINAMICA
Folar *FLRS(carreqida) vs palar calculada

Calculo de la Polar Parabdlica: 1

#FLRES(carregida)

T4k ........... ...... Calculada | ........ -

E"D _ E_Dl:l + Hi E" E _ H: E_Ir- 1?j .................. ..................... ...................... ...... .................... .................. :

DB- .......... ...... .......... .......... ........... ........... ......... _

(113 PP ........ ':_,.-'.; .......... .......... .......... ........... ........... ...........

Analisis con LLT (XFLR5) o N W ........... S - o .......... |

K, 0,0307 (Winglets) 5 SRS U SO SO S B

K, 0,003 sl S — I S T .

i ] i I i
0 0.01 0.0z 0.03 0.04 0.05 0.0& 0.07 0.03



AERODINAMICA

Calculo del Cy,:

XFLR5 Método CBM
Ala Fuselaje
HTP Gondola de los motores
VTP Tren de aterrizaje
Upsweep

Dispositivos hipersustentadores



AERODINAMICA

Calculo del Cp,:

* El departamento de aerodindamica decidio un 50% y 30% de régimen laminar en ala y fuselaje

respectivamente.
 El upsweep del fuselaje se tomoé igual al del ATR-72.

* Se reduce un 20% la resistencia de fuselaje y gondolas al haberse considerado cilindros.

0,8%Cp 0,8*Cpy

Cpo XFLR Cpo CBM fuselaje gondola

upsweep CDO Iimpio CIopt

0,008929 0,015 0,00392 0,0024 0,00229 0,0175 0,734




AERODINAMICA

Dispositivos hipersustentadores:

* La superficie de dispositivos se estima en un 40% de la superficie alar.

* Tras una comparacion de dispositivos, el resultado fue la eleccion de unos del tipo H-P Slot and

AC.

C,. =242 Q.. =9,75°




AERODINAMICA

Aterrizaje y despegue:

* Cyo(tren de aterrizaje) =0,00593 (estimado a partir del P3-Orion)

* En el despegue deflexion de 15°y en el aterrizaje 40°.

* Suponemos despegue y aterrizaje a nivel del mar y a Mach=0,2.

Cp, despegue =0,0214

Cpo aterrizaje = 0,02826
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ESTABILIDAD Y CONTROL

X_NA & X_CG VS X_WING MTOW REV.1

Estudios de CDG y preliminar 200
CDG y CA variando la posiciéon del ala (MTOW = 35.058,7 kg). = 1§fg
CDG para inicio y fin de crucero (MTOW= 27.550,5 kg). ﬁzg _
Resultados: rango de variacion ME durante el crucero < 20%. o o C e e er s
ME vs X_WING MTOW REV. 1
Referencia en mitad de crucero en Academic Stability Pro oao
(MTOW = 35.058,7 kg): ME=0,141; X_CG=16,2; X_NA=16,6 oo
= 0,40 —e—ME

-0,60
Primeras estimaciones de SM para los 4 casos. -> > 15 %. 0,80
-1,00
-1,20

X_WING

Primer trimado longitudinal y lateral-direccional. -> Estable



ESTABILIDAD Y CONTROL

Modelado final




ESTABILIDAD Y CONTROL

Variable Valor
Estabilidad Estatica: W/WO0 -] [0,949 0,733]
X_CG/L [-]1 | [13,40/30 13,37/30]
Trimado longitudinal durante crucero Cla  [1/rad] 4,56
CLO [-] 0,076

RESULTS GRAPH RESULTS GRAPH

O alpha (°) @ alpha (%)
® de (9 O de ()
®CD i ®CD. i

@ CMa(1/rad) @ CMa(1/rad)

& ClMdc (1/rad) @® CMdc (1/rad)

@ CMO & CMO




ESTABILIDAD Y CONTROL

RESULTS GRAPH . . .
Trimado longitudinal durante crucero

@ alpha (°)

@ de ()
RESULTS GRAPH

@ CD i

O CMaHIrad} . ﬂlphﬂ :n}

. CMdC :1frad} . dE :n}

® CMO ®CD i

@ CMa(1/rad)

RESULTS GRAPH @ CMdc (1/rad)
O CMO
@ alpha (%)

® de ()

@ CD i
® Clia(1/rad) Cma<0
O Clde (1/rad) CMO0>0

& CMOD

Condicion de estabilidad




ESTABILIDAD Y CONTROL

Trimado longitudinal durante crucero
RESULTS GRAPH

@ alpha (%)
@ de (°)
QO CD i

@ CMa(1/rad)

@ CMdc (1/rad)
@® CMD




ESTABILIDAD Y CONTROL

Margenes estaticos

Centro aerodinamico: CA=139m

Con combustible y con Carga de pago: CDG 13,40 m;
Sin combustible y con Carga de pago: CDG 13,37 m;
Con combustible y sin Carga de pago: CDG 13,32 m;
Sin combustible y sin Carga de pago:  CDG 13,23 m;

SM = 21,5%
SM =22,7%
SM =24,7%
SM = 28,4%

10% < SM < 30%

Condicidon de estabilidad

Margen de mejora para
optimizacion
(10% < SM < 25%)



ESTABILIDAD Y CONTROL

Seleccion de superficies de control. Disefio del elevon.

Superficie HTP ( m?) 10,94

Distanciaa CDG (m) 15,27

Setevon/SHTP 0,36

: n 0,95
5 [-2,28, -1,70]




ESTABILIDAD Y CONTROL

Seleccion de superficies de control. Diseiio de rudder

Cng, disponible

Cng, Requerido (OEl)

Superficie VTP ( m?) 16,12
Distanciaa CDG (m ) 16,17
Srudder!Svrp 0,511

n 0,95
Cng, (1/rad) 0,2069

Potencia motor inoperativo (kW) 3728,5
Distancia a Plano Vertical (m ) 13
8T max (%) 20
Nprop 0,75
Cng,. (1/rad) 0,14689

Cng, disponible > Cng,- Requerido (OEl)




ESTABILIDAD Y CONTROL

Seleccion de superficies de control

Cls, disponible

. Diseno de alerones

Cls, Requerido (Viraje)

Ca/C 0,35
P (rad/s) - Class Il 0,561
Yo(m) 14,25
da max (°) 25
yi(m) 8,4
Cls, (1/rad) 0,198
Cls, (1/rad) 0,212

Clgs, disponible

> Cng, Requerido (Viraje)




ESTABILIDAD Y CONTROL

Trimado Lateral-Direccional. Derivadas de estabilidad.

Cyg -0,69387

L —(mgsin{g)eos(vy) + FT’_EH S Cysa 0
Gfl'".ﬂ G}fﬂ.” {i_;f} s ,'j 7.5, P CYSr 0,37032
Cip -0,00777

A A ) " - — L7
Ci, Ci, Ci s | = qu_E_f'l,_: Cis5a 0,28456
Cisr 0,02468
C,,.____J. f_-T“ﬁ“ (:."_“ﬂi__ o 0, \ ~ (N, + ANp,) Cnp 0,33365
L ¢S ye b \

. Cposa -0,0408
C 1 < 0 Cosr -0,19864

— Condicion de estabilidad

Cnﬁ>0




ESTABILIDAD Y CONTROL

Trimado Lateral-Direccional. Fallo de motor.

B

V/ Vstall

1,2

P/Pmax

0,175

6, <202
6, < 20°
¢ < 5°

—

¢ (®) -1,39
64 (9 -0,43
&, (2) 4,98

Condicion fallo de motor.
Mantener linea recta.



ESTABILIDAD Y CONTROL

Estudio del CDG mas adelantado:

Ciro 1,04
Cuo 0,0041

Crise -1,354
N, 13,9

=10

-16

-20

Estudio del Centro de Gravedad mas adelantado

Mas adelantado
Payload + Fuel
MO Payload + Fuel
Payload + NO Fuel .
MO Payload + MO Fuel

0.1 02 0.3 04 0.5 0.6 a7 0.8 0.9 1
C /C

L Lmax



CONCLUSION
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ESTABILIDAD Y CONTROL: DATOS

. General Data Edition — b

GENERAL DATA EDITION Bl weightProperties = it

wowkEEl L [E s vstaims) BT

Aircraft Configuration

WEIGHT & INERTIAS EDITION

QO Conventional

MTOW (kg) | 27942

@® Wing + Canard
X CG(m) | 13.408
@ Conventional + Canard e I } =

i i |_xx (kg m~2)]366320.088 |

Vertical Stabilizer Configuration Polar Coefficients | K . S
= S m

O Single Vertical CD=C_DO+KI'C L +K2(C_LJ*2 _yy (kg m*2)| 710144.566

@ No Vertical

@ Twin Vertical

| 22 (kg m~2) {049079.225)

) rho (kaim*3) PP LN 996 7328

M_inf m V_inf {mis) m q:bar} WD “

I CLOSE I ? I SAVE

|_xz (kg m*2)| 0

| CLOSE | SAVE




ESTABILIDAD Y CONTROL: EXTRA

B propulsiveProperties ey % Bl Fuselage Edition — b

FUSELAGE EDITION

PROPULSIVE CHARASTERISTICS EDITION T —

P_SL (kW) 3728.4994| n_eng

D_prop (m)| 24

IR OXR D3R TR 0ER | 05T B
Fintatinn Speed § £2 rad's) Tip
Fection Ah

n_blades | 4 | beta_{ﬂ.?SRH"}i 15 |

?‘Jariable-Pit{:h F"ro_[l)el..._ rend prop | 0.75 |

13 | Ym [ 123

2 | 0—| PROPULSIVE MODEL
L P=A""2+B*V+C AW (m/s)*2) [TIGEE

| CLOSE .? | SAVE B (KW/(m/s)) = 08 1161.008¢




ESTABILIDAD Y CONTROL: EXTRA

Bl wingProperties = X

WING PROPERTIES EDITION

I LOAD .MAT FILE

] ] 4
1 0183 0633

Red Point represents the Aerodynamic
Center of the Wing

Geometry Data
Basic

om  EI X_ca (m) : y0i(b/2) m
y1/(b/2)

Advanced

D {%) LAMc4 (°) — LAMG2 () BN
cwc ) R et oo R

Aerodynamic Data

C_Lo m c_Lawraa} C_I.a.:'irrad} c_mo [ eta




ESTABILIDAD Y CONTROL: DATOS

B Horizontal Data Edition i b4 - verticalProperties =; b

e e VERTICAL STABILIZER PROPERTIES EDITION

yoror2) |
y1/{bi2)

Aerodynamic Data

Geometry Data - j C_La (1/rad)
s(m'2) T c.r(m) tawe ) [N : : cacurso) RS
b {m}) ¢ t{m) LAMc4 (%} m .
AR 53 ™ FUCIVN o+ | yoor2) [ Geometry Data
5_exp (m*2) c_mac (m) [N o ; NICCl oo | §(m*2) cietmi LAMIe (%)
D “ b (m) ¢ t{m) n ¢ MAC (m)

.1
2

Aerodynamic Data e E —
cu oo JEEE oo B C I -0 EE &
?




ESTABILIDAD Y CONTROL: SM

PRELIMINARY LONGITUDINAL STABILITY ANALYSIS

INPUT DATA

L = - I - b TH 139 |

Configuration

O Conventional @ Canard @ Conventional+Canard @ Flying Wing — ||[= 0.215

Angle of Incidence

ClLa_w (1/rad)
5_h (m~2) Cla_h (1/rad)

I LOAD MODEL I SAVE MODEL I OTHER DATA




ESTABILIDAD Y CONTROL: SM

PRELIMINARY LONGITUDINAL STABILITY ANALYSIS

INPUT DATA

L 1 x_ccEEET KiNN D X_NA: [EEEN
(1] = :

—
30

Configuration

O Conventional @ Canard @& Conventional+Canard @ Flying Wing ME:

Positions

Angle of Incidence
X IR I
S TN K- I _
S_hm2) Cla_h (1/rad) Xh ]
12.3 30

| LOAD MODEL I SAVE MODEL I OTHER DATA I CLOSE




ESTABILIDAD Y CONTROL: SM

PRELIMINARY LONGITUDINAL STABILITY ANALYSIS

INPUT DATA
L

Configuration

O Conventional @ Canard W Conventional+Canard @ Flying Wing — ME:

Angle of Incidence

ClLa_w (1/rad)
5_h (m*2) Cla_h (1/rad)

I LOAD MODEL I SAVE MODEL I OTHER DATA




ESTABILIDAD Y CONTROL: SM

PRELIMINARY LONGITUDINAL STABILITY ANALYSIS

Configuration

O Conventional @ Canard & Conventional+Canard @ Flying Wing —
Positions

Ca X w B |
o w g m 1

S_h (m*2) Cla_h (tirad) Xh < /H— N
123 30

I LOAD MODEL I SAVE MODEL I OTHER DATA I CLOSE




ESTABILIDAD Y CONTROL: DERIV

. OE| & Sideslip conditions analysis

ONE ENGINE INOPERATIVE AND SIDESLIP ANGLE ANALISYS

—(mgsin{dleos(~y) + FYTJ \ERED

—(Ny, + ANp, ) I RESTORE INITIAL VALUES
Q'Sre‘.f b

ONE ENGINE INOPERATIVE SIDESLIP ANGLE

h {ft) n W Estudio de condiciones hit) M Estudio de condiciones

veta (1 R Wp—
ViVstall ViVstall -

P/Pmax I—
SOLVE
| SOLVE

1.3913 [UTIN 043263000 TN 4,967 | ehi [ - B -

I EDIT MODEL I SAVE CHANGES




ESTABILIDAD Y CONTROL: DERIV2

B stabilityDerivatives_calc = x

STABILITY DERIVATIVES CALCULATION

| SOLVE

LATERAL -DIRECTIONAL

alpha (°) 3 | WAND

h (ft)

betaDot

CONTROL DERIVATIVES

Cy cl
0.3002 0.0116
0 0373

PROPULSIVE DERIVATIVES

Cy_Theta CM_Ta CMTu | CMTI CTx1
0.0354 n.0128 0 0.0201




ESTABILIDAD Y CONTROL: VTP DES

- Vertical Stabilizer Design

VERTICAL STABILIZER DESIGN

5 ref :mzm b ow :m] V.= r,m.-'sm h (ft) n

Available Cn_dr Estimation OEl Required Cn_dr
5 v(m2) 16.12 5 rudis v 0511 Finop_eng (V) kpplll o inop_eng {m}
dr_max (*® eta_pro
v (m) IPTEY: eta_v m = 0 matl 0.75

i imati Propeller Type
Lift Slope Estimation .
@ Fixed-Pitch | Calcular

cia (vead) [ O Variable-pitch | (Cn_4r)_OF! | _0.14689 |

b_v (m} -

Vertical Conf.

) Convencional

camve) [ | @ Twinvertca LOAD MODEL
s-hor(m2) M oot oy |
z_hor {m) - R

Dfas v :m}- r:La_vmrad:-
I Calculate Cn_dr (1/rad) | .0.20694




ESTABILIDAD Y CONTROL: AL DES

[ ;
I- Ailerons Design — >

AILERONS DESIGN

b (m) “ sqmz} LAM mm V_cor (mis) o
h (m) m r:,_r:rn} c_t:m}m

Available C1_da Estimation Required Cl_da Calculation

caic m = P{radrs}m da_max{“}“

tic 0.12

CALCULATE
L o BRI s |
(Cl_da) req | -0.19857 |
I CALCULATE

Cl_da - 0.21187 |




ESTABILIC

- resultDinamica

DYNAMIC STABILITY ANALISYS

LONGITUDINAL LATERAL-DIRECTIONAL

EIGENVALUES EIGENVALUES

oo I T—
0.03575+0.082216i -0.0020506

-0.03575-0.082216i1 -0.31171+2.29681

-0.31171-2.29681

SHORT PERIOD.
Natural Frequency (rad/s) 3.3476 -

D “ Natural Frequency (rad/s) JEEEYFS
041

Period (s) | Damping
Half Time (s} Period (s)
Half Time (s)
Natural Freqguency (radis) SETIIL T

Damping Half Time (s} 337.9446

ot YN
Hcie ROLL SUBSIDENCE MODE

Half Time (s} 10,3846 Half Time (=} 0.14306

PHUGOID




A

ESTABILIDAD Y CONTROL: MATLAB

Editor - CA\Users\E1-572\Desktop\Calculo de Aerona

EDITOR

I:II:::I - E Lc] Find Files = Insert (= fx g =

&

izl compare * ©C|GoTo = Comment % 53

1 b=

New Open Save Breakpoints Run  Runan
- - ¥  [=iPrint ¥ \{ Find - Indent x| |Fop - ~  Advan
FILE NAVIGATE EDIT BREAKFPOINTS

| cdg_mas_adelantado.m [+ |

mmqmu‘l.ﬁ-mr\.ml—-l

I T T e I = e T T R e
[ T R R L T R =

1
]

(E=ztudio de la posicion del CDG mas adelantado (con

Fdel ala del avion)

- clear a2ll; close all; clc

3FVariables de entradatd

- CLmax=1.04; %%TE LO DL LAERCDINAMICL

- N 0=13.9/2.45; %% ADIMENSICHNALIZAS CON LA CUERDA
- CM 0=0.0041; %% DEL TRIMADO

- CH de=-1.354; %% DEL TRIMADC

= X cgl=13.4/2.45;

- X cg2=13.37/2.45;
= X cg3=13.32/2.45;
- X cg4=13.23/2.45;

LA POSICICH DE

respecto a la po

23
24
25
26
27
28
29
30
31
32
33
34
35
36
37

] 38

39
40
41
42
43
44

I a5

tDibujamos la funcion d e (Cl)

d eo=-CM 0/CM de;

CL=[0:0.1:CLmax]; %5upongo gque CL = Clalpha®*alpha, pero no estoy seguro 100%
d e=d eo-CL/CM de* (X cg-N 0);

d_el=d_en—CLfCH_de“(X_cgl—N_G];
d_eE=d_eu—CLfCH_de“iX_cgE—N_D];
d_eS=d_en—CLfCH_de“iX_ch—N_D];
d_e&=d_eu—CLfCH_dekiX_cg&—N_D]:

figure(l)

plot (CL/CLmax,d e*180/pi,CL,d e1*180/pi,CL,d e2%180/pi,CL,d e3¥%180/pi,CL,d e4%]
grid on

Xlabel ('C_L/C_ {Lmax}")

vlabel ('‘delta ')

legend('Ma=z adelantado', 'Pavload + Fuel', '"HQ Payvload + Fuel', "Pavlioad + NI Fus
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