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» Requisitos RFP

J Capacidad de carga de pago 5.000 galones

J Capacidad para 2 pilotos

[ Alcance en ferry de 2.500 nm

1 Alcance en operacion 200 nm desde la base al area de fuego

1 Tres descargas de retardante a velocidades inferiores a 150 kts y a una altura
de 300ft
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> Modelo base

Gran alargamiento

Lockheed Martin RN N 3
Gran tamano superficies estabilizadoras
C-130H Tanker

Motores turbohélice
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> Diseno en servilleta
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> Modificaciones disefo inicial

Diseno inicial 2
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Diseno .,

TECHNOLOGIES

DERIVADOQOS DEL CLIENTE

0 Carga 0 libras

REQUISITOS

) = 454 libras

e Cargapago = carga de retardante + carga de pasajeros y equipaje = 45454 libras
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SIMILITUDES
ENTRE CARGAS DE
PAGO

 Volumen de combustible ne “ndose densidad 0,8 Kg/I (Cepsa Jet A-1)

I
3437 4.3
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Diseno .,

TECHNOLOGIES

DEPOSITO DE
RETARDANTE

i 3
A litros 1 m

e Volu

=18.9271m3

Current selection : I deposito_retardante.1/Product1

‘Surface:[108,925m2 1z|-1281,936mm

T A ‘bx|61778,817kgx|112 by [ Dkegem? bez| Okegxm?2

Iy Okegxma2 lyy:[865937,64%kgxm2 _ Iyz]-2,585e-026kgxm?
12 Okgrm2 Izy:[2,585e-026kgum2 122 925064,855kgxm2
| (] Only main bodies

Capacidad:

22 m3
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Consideracion de espacio util al
25% de la cuerda
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DEPOSITO DE
COMBUSTIBLE
(PRINCIPAL)

LL OLOUUINUV U
DENIIICITN

Capacidad:
39,178 m3

&

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES
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O Con combustiblg sde el morro)

g DETERMINACION

JRR S B 'W%EE

DEL CENTRO DE o
GRAVEDAD S
3l 2
-7 3y plane @
<+ yz plane E : =
= o plane
B puttody: &
@ mat. 3l e
& Panel  T——— /
Eﬁlmn " == _pefinition
Noasscn — sz B
: Ayl HTP (HTP.1) Selection 1 mode:| Any geometry i
1 ATP VIP.) | Selection 2 mode] Any geometry -
")
I .ﬂ posito retardante (deposito retardants. 1) = \ |CJ Otheraxis:  |Mo selection
5 deposio rearsante |Calculation mode] Exact el approdmate +|
< plane  Results
| < W plane Calculation mode:  Exact
| <7 TX plane Selection 1: Peint on Point.]...Partd.1
L =133 Partbody |Selection & Surface in Pad.1..fuselaje.
= @ mat retardante |Minimum distance: [17536,443mm
i ke —
=5 R TR e N " [ Keep measure cmm| C\.summ..l
'Dﬁﬂéamﬁnﬁm'ﬁ@*&@&ﬂ'&ﬁ@@ﬂ@)!'ﬂl@'J

- ‘-“-'_'ﬂ I 2 Cancel | *
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0 Con combustible y sin retardante: 17.260 (desde el morro)

Measure Retween ? x

Ezea @
Selection 2 mode:| Any geometry

[ Other axis : IaneIection
Cimﬂnrmndcl Exact else approximate v|

Resuts
Calculation mode:  Exact
Selection 1: Point on Point.1...Part7.2
Selection 2 Surface in Pad.1..fuselaje.1
Minimunn distance: [ 17260, 761mm
| |Angle:
/4 [JKeep measure _Create geometry |

R
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Diseno

TECHNOLOGIES

0 Sin combustible y sin retardante: 17.503 (desde el morro)

Measure Betwesn

Sosa ®
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Measure [tem

Lx=E A

Selection 1 mode:| Any geometry -
Selection 2 mod:lﬁny geometry i

[ Other axis : INo selection

Calculation mode{Exact else approximate v |
Results

Calculation mode:  Exact

{ Cylinder in ThickSurface.1...seccion_central.1

21
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SISTEMA DE CONTROL DE VUELO

SISTEMA NEUMATICO

SISTEMA ELECTRICO

e Generacion, control y distribucion
de la potencia eléctrica.

e Sistema de Sangrado de aire.
e Sistema de control ambiental.

SISTEMAS e Sistema de Proteccidn contra

hielo y lluvia.
e Sistema de Oxigeno.

SISTEMA ANTI-INCENDIOS SISTEMA HIDRAULICO SISTEMA DE COMBUSTIBLE

e Deteccidn y extincion de incendios e Generacion, control y distribucion de ¢ Almacenamiento de combustible.

en motores, APU, cabina y bodega potencia hidraulica para los e Suministro de combustible a los
de carga. siguientes subsistemas: motores.

e Deteccidon de fugas de sangrado de O Dispositivos de control de vuelo ¢ Alimentacion cruzada.
aire. Freno de Hélice e Control de estabilidad longitudinal.

(0)
O Tren de aterrizaje
O Puertasy escaleras

22
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AIRQRAFT
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FUEL SENSORS

]
\]\

LANDING GEAR
PROXIMITY SENSOR

SENSORES Y

ANTENAS T swcow

VHE ADF
0 wy O W Teas/atc
CABGIN { :'
(FIRE, TEMPEH / \ ’I\ \
_ 5 / WEATHER RADAR
GLIDESLOPE (R,L,C)
/ A / / LOCALIZER (RLC)
RITOT DME L
STATICPORT 0o VHF TCAS / ATC
RADS
DME R RADAR ALTIMETER
(R, L)
ENGIME SENSORS MARKER
BEACON
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TECHNOLOGIES

Valores obtenidos tras el First Order Sizing

Otros parametros

AR 10.25
Long fuselaje 30m
Cuerdadel ala 4 m (Suponiendo ala rectangular)
Sup alar 164 m?
Sup estabilizador vertical 29.52 m?
Sup estabilizador horizontal 42.64 m?

Carga alar 457.32 kg /m?

25
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, . ‘4 ResultadosFL - X
Usando el Método de los Factores Lineales
RESULTADOS
Revision2_2
Elementos
Ala 663267 kg 16.5386 o
Htp 115128 kg 287072 o
Vip 797.04 kg 198742 %
Fuselaje 12076 g 30.1116 o
Tren 3002.17 7.48592 %
3" Moto 4576 :: 11.4103 o
AStr.qui Misc 11869 kg 29.5955 o

Factores Lineses — “Pesas globales

We 401042 kg 574397 %

Payload 20412 k
tétods Complet y 9 292353 %
Wcrew 20592 kg 0294931 %
Wiuel 90975 kg 13.03 %

Calculo CG
Resultado Final
Ricarde Sanchez Pastor Masa 698196 Kg

Superficie 152,681 m*2

Salir Guardar 26
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Resultados finales

Elementos de la aeronave Pesos globales

& NHERES

30% mWe
Payload
29% ™ Payload
W Wcrew
_Grupo motor = Wfuel

Fuselaje

119
% 30%

WmAla ®WHTP ®WVTP MFuselaje MTren de aterrizaje M Grupo motor M Sistemas

27
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Estructuras

Comparacion con otras aeronaves

Candair CL-125 Lockheed C-130
We=12065 kg We=34400 kg
MTOW=19730 kg MTOW=70300 kg

$=100.3 m2 $=162.1 m2

28
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AIRQRAFT
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Estructuras

Ala: estructura semimonocasco

Fuselaje: estructura semimonocasco

Outer Wing Section-courtesy AVRO Heritage Centre Woodford
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Cargas en el ala

Distancia desde Fuerza Fuerza
o ! Fuerza ala Fuerza total
el encastre (m) sustentacion combustible

U 1246610976 160,7378049 118,4578685 967,4153023
D IET 1125,312195 145,097561 106,9315822 873,283052
1 5 3 4 - 6 . - B 10 T 1009971951 130,2256098 95,97149945 783,774842
BT 900,5902439 116,1219512 85,57762024 698,8906724
| 8354719512 107,7256098 79,38982445 648,356517
LIPS 701,404878 90,43902439 66,65024488 544,3156088
| 123 | 610,75 78,75 58,0358625 473,9641375
TEET 526,904878 67,93902439 50,06856988 408,8972838
I 449,0182927 57,89634146 42,66748079 348,4544704
RS 377,0902439 48,62195122 35,83259524 292,6356974
205 0 0 0 0
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Esfuerzos internos en el ala

7000

Cortante

140000

Momento flector

120000

100000

80000

60000

40000

6000

20000

5000

4000

3000

2000

1000

0 -

0 -

-50000

Momento torsor

-100000

-150000

-200000

-250000

-300000

-350000

31



Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves

E St ru Ct uras T i

Mejoras futuras: Materiales compuestos

Se han usado materiales compuestos principalmente en fuselaje, alas, estabilizador vertical y horizontal

Introduction: Composite structural weight

development

Propiedades

E 50
= Médulo Young direccién long E1 131 000 MPa
[=]]
@ 40 - . e
= Mddulo Young direccion transv E2 8 850 MPa
s
S an | Coeficiente Poisson 0.3
©
S
ﬁ Mddulo de cortadura G 3950 MPa
5_ o 207
S \ : Densidad 1590 Kg/m?
: S. 4310-200
; E 10 5 300 \E-:-' ) = L
P S  m
2 |-
; 0 : : : :
: 1970 1980 1990 2000 2010

: @
H HRELE Colmposte Traning - WPDHC orfisrara - Frankdut. Ociehee 1T 2007 Jere Bald Citaban W7 Faged AIRBLUS 32




		Propiedades



		Módulo Young dirección long E1

		131 000 MPa



		Módulo Young dirección transv E2

		8 850 MPa



		Coeficiente Poisson

		0.3



		Módulo de cortadura G

		3 950 MPa



		Densidad

		1590 Kg/m³
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Calculo de los pesos usando materiales compuestos por el Método Completo

T ResultadosMM —

Modelo Modelo_calculo
Peso en vacio 7 " Peso total
- i 'R Pl iR&suHadu |
|Media+Refuerzos V Media w 7 o
: = Westructura 125179 Kg
“Estructura i Sistemas - Wreh 260359 Ka
. 778215 refuerzos :
AStr‘ gu' b e Ko Fr-y mﬁmml 1-5. 325,003 :g W sistemas 2068.55 Kg
Peso HTP 264705 Kg Sist hidraulico - g 2
Instrumentacian 276.977 Kg W crew 205.92 Kg
Peso VTP 624031 Kg
Factores Lineales Peso fuscli . « electricidad 454157 Kg W payload 20412 Kg
o fusela ;
v 4 api 512.841 Kg Wiuel 350 Kg
Ki
Peso Tren 1165.38 g s tq 5245 Kg row S =
Método Completo Peso motores ~ 4464.25 Kg ) 197026 Kg :
Peso C d 0 Kg 2 92.5591 =
LS Furnishin o Kg
. — i ! wis 425.73 Kom'2
i Westructura  12768.3 Ky baggage o Kg L
Calculo CG ! : "
W Sistemas  2868.59 kg Opitem 172718 Kg - Superficie y peso en funcion de WS -
Fe——— 1 K
We ITI-PT.Y 15636.9 Kg . 42573 . 92.5591 m'2  35404.8 g
Ricardo Sanchez Pastor |- I | ===

Guardar Resultado l Ayuda Salir

33
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Reduccion de peso por el uso de materiales compuestos

61% 43% 44%

reduccion reduccion reduccion
pPeso en vacio MTOW superficie alar

34
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Aerodinamica o
PUNTO DE PARTIDA
v" Estudios Preliminares S_a/ar 164 m"2 S_htp 42,64 m"2
Envergadura 41 m Svtp 29,52m"2
Alargamiento 10.25 Eficiencia maxima 13.5
Superficie mojada 1050 m”2 Cdo, k  0.022 0.06235

v Datos del RFP: velocidad de entrada en pérdida, velocidad de descarga...

v Coordinacion con otros departamentos (pesos, velocidades...): entrada y salida de datos

OBJETIVOS

O Seleccion de perfiles aerodindmicos para ala, HTP y VTP
) Estudio 3D de estas superficies y obtencion de los pardmetros aerodinamicos

O Analisis del avion completo: resistencias parasitas, valores totales, polar del avidén
36
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Seleccion De Perfil

E 3
T e et e
1 1
Maximum ! !
lift ; |
cocfficient g 7f-==-===-=1% =
H i
(Corae) : |
i i
[T ]
[T e PR e
® 001 H 63,615
& 65,618
15 ---“-"—T-IF-?- st TEEY ST
63015 aliE L LRI
(e IEL ' H
64,012 FE-01 ;6!.-"1
[ es.0nt Eﬂ_;":‘m ————————————————— i
6y OLE | 12 Bes.015 '
65421 ——8 '
| Ml | b il -018 i
oopy ——w ;
13 SEcare T ?
21 ' i
02" ] 66012 : :
12 fommmmm s R nne o 4 4
G AL, : H '
1 H i
" . [ ]
1 pEE0R_ . L e i
H H : ' ]
-0 ; 65206 ; :
ir) e ﬁ'H'Jﬁ.-_, [y pp——— o L ———————— e ——————— -:
' B : : : :
: 166206 ! ! ! :
g : : ! : :
- ] n a "
o b : Jl,nlm-u-_?s_f__g_kryg_i SRR S— :
o | | | : = ;
' ! AN data at Re of 610, and oo Dap deflection !
G006 v i P
________ Y N [N (N EEp .
w8 Pesane | ! | B : i
001034 1 i i . H i
- : i i H ;
wr 35 j E ! ' i
0 0.1 0.z 0.3 0.4 0.5 (1 X3

Ideal lift coefficient (Cy) 37
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Aerodinamica o

Seleccion De Perfil

%‘:& NACA 4412 NACA 4418

Cdmax rad

NACA 4412 0.006 -0.097 -4.4° 6.39 Moderado

‘ NACA 4415 0.00595 -0.093 19¢ -4.34° 157 5.89 Moderado
NACA 4418 0.00735 -0.089 17¢ -4.22 81.75 6.13 suave

38
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Cl, 5.717
Cl oy 1.98
Cl, 0.451
4%
Cmy -0.094

Astall 21°
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Perfil HTP y VTP

. Perfil de los estabilizadores: NACA 0012 o o
Caracteristicas aerodinamicas (2D)

Cla 6,34

Cl, .y 1,89

e e e v e e e v ey cl, 0

Cmo 0
, 21¢

Geometria
(t/)maxl X/ max thick Curvatura Posicion de la curvatura
maxima maxima
0,12 0,31 12% 30% dec

40
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Geometria del ala

EstrechaRdetstiog)}@§ ——» B =38R0
Centro Aerodindmico = 28, 9%




Aerodinamica
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ALA EN 3D

ANALISIS XFLR5

v" Introduccidn de winglets

v' Métodos LLTy VLM1

Cl, 5.34
Cliax 1.95
Cl, 0.38
Cm, -0.19

Astall 21°
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Coeficiente de Oswald e= 0.923 ALA E N 3 D

POST-PROCESAMIENTO MATLAB

v’ Curvas caracteristicas

| v Obtencién de la polar

« Cl, 5.34

| Cloax 1.95

: Cl, 0.38

1 Cmy -0.19
. i Astall 21°
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HTP y VTP

-
m

i Cl

Cuerda c — Horizontal a

—) Cloos

25.1°¢

Flecha borde de ataque A 0¢
T o

Tramo 1 . L

Envergadura 2m w L

Estrechamiento 0.59 sl

! |

3,87

,, L
m T | . 279
M

Cuerda 6m
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Avion Completo

Surp Sara

. ’I"l(ALA) ; : I

A
kicrorar) = Srorar kiurey + Sroras

SHTP Sara

karorar) = 5 * Koare) + - koaLa) RS 3 v Component Build Up Method
TOTAL TOTAL _ :
Lpakage v CRUCERO
Motores_ protuberancias
55% 8%

Upsweet \
55%

Fuselaje Superficies
sustentadoras
36%
49 %

v’ Polar compensada del avidon

CRUCERO 0,0279 -0,0214 0,0465
DESPEGUE 0,049 -0,023 0,047
ATERRIZAJE 0,0587 -0,023 0,047

CD:CD{]+k1'CL+k2'CL2
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Avion Completo

v' Component Build Up Method

Leakage y CRUCERO
g o Motores., protuberancias
55% \ 8%

Upsweet
55%

| Superficies

Fuselaje |
) 36% susi:e;i;e;doras
0 041 02 03 04 05 06
Co
CRUCERO 0,0279 -0,0214 0,0465 5
CD=CDD +k1'CL+k2'CL
DESPEGUE 0,049 -0,023 0,047
ATERRIZAJE 0,0587 -0,023 0,047
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Estabilidad y control

Introduccion a la estabilidad estatica

00000000

< (]

48



20000 ft
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Estabilidad y control

&

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

19000 kg

=

10000 ft

Masa
Ferry Mach Altitud(ft) | combustible
(kg)
Punto 1 19000
Punto 2 0.47 20000 10000
Punto 3 3000
combustibl | Retardante
Descarga Mach Altitud(ft
: "1 e (ke) (ke)
Punto 1 0.47 10000 9098 20412
Punto 2 4549 20412
0.22 300
Punto 3 4549 0
Punto 4 0.47 10000 1000 0

49
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ESta bilidad y ContrOI T i

Limi D NP
imites CDG y NP =18,3m
XCGmax = 17, 65 m

(o) o
Xco.. =17,0m E— 15%< SM <30%

XCGmax = 17,5m — SM = 20%

PRELIMINARY LONGITUDINAL STABILITY ANALYSIS

INPUT DATA RESULTS
: o BTN - BON oo CNENE p—
0 34.37 -

Configuration
O Conventional @ Canard W@ Conventional+Canard W Flying Wing ME: m

Positions




Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves ‘ !I

Estabilidad y control

Trimado

Mision Ferry Mision Descarga

RESULTS GRAPH RESULTS GRAPH

O alpha (%}
® de (°)

O alpha (%)
@ de (°}
@ CDi ®CDi

@ CMa(1/rad)

@ CMa(1/rad)
® CMdc (1/rad)

@ CMdc (1/rad)

C _
S ® CM0

—0.2° < qrucero . 1 7o 4.5° < gdescarga - g oo

trim trim

51
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Estabilidad y control

Trimado

Mision Ferry Mision Descarga
RESULTS GRAPH RESULTS GRAPH

@ alpha (% @ alpha (°)
O'de (°) Q' de (%)
®CD.i @CDi

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

@ CMdc (1/rad) @ CMdc (1/rad)

® CM0 ® CMO0

0.2 < sgrucero< —1 —2.8 < §5TUCTOL 5.5
52
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Estabilidad y control

Resistencia de trimado

Mision Ferry Mision Descarga

RESULTS GRAPH RESULTS GRAPH

@® alpha (%) @ alpha (%)
@ de %) ® de (")

O CD i OCD i

® CMa(1/rad) @® CMa(1/rad)

® CMdc (1/rad) ® CMdc (1/rad)
® CM0 & CMO
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Estabilidad y control

Estabilidad Lateral — Direccional

e Resultados correspondientes al trimado lateral-direccional segun el angulo de resbalamiento y la velocidad del avidn.
e Mision de ferry y descarga.

%
Altitud (ft) B ?(°) 8q Oy
Vstall
0 0 0
2.91 2 1 0.7 1
isid 5 2.7 1.7 2.6
Mision 20000
ferry 0 0 0
2.47 2 0.8 0.7 1
5 1.9 1.7 2.6
0 0 0 0
Mision d 2 0.6 0.7 0.9
ision de 300 1.46
descarga 5 1.4 1.8 2.2
7 2 2.5 3
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Estabilidad y control

Estabilidad Lateral — Direccional

e Derivadas de estabilidad lateral-direccional para misidon de ferry y descarga

LATERAL-DIRECTIONAL LATERAL-DIRECTIONAL

Mision de ferry Mision de descarga

Requisitos de estabilidad lateral-direccional
® Clﬁ <0
. Cnﬁ > 0
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Estabilidad y control

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Estabilidad Lateral — Direccional

VERTICAL STABILIZER DESIGN

V. s tm_:'s] h(it) NN

OEIl Required Cn_dr
p_inop_eng (V) EC I d_inop_eng (m)

s_ref (m2) ST b_w (m)

Available Cn_dr Estimation

5_v (m2) el Y S_rud/5_v MLy
Lyt . [N

Lift Slope Estimation
b_v {m} 7

cevim
TRy m © Convencional
LAM_v(*) @ Twin-vertical

5 _ho 2 " =
e L J I Estimate CLa_v

z_hor (m)

Dius v (m) CLa_v{1Irad}
| Calculate | Cn_dr (1/rad) |-0.09915¢

dr_max (°)

eta_prop 075

Propeller Type

@ Fixed-Pitch [ Calcular

© Variable Pitch | (Cn_dr)_OEl | 0,085517

I LOAD MODEL
I CLOSE

Fallo de motor -> la deflexidn de las superficies de control del VTP debe compensar el momento de guifnada producido.

Cn
CNsr disponible ~ — 0,1

5. Necesario en caso de fallo de motor: -0,085
T
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Estabilidad y control

Estabilidad Lateral — Direccional

* Fallo de motor -> Cumplimiento de normativa
v" FAR 25 -> Control direccional con velocidad 1,3Vs y dngulo de resbalamiento 15°
v' EASA C.S.25 -> capacidad de balancear 40° en 1,4s -> Disefio de alerones

ONE ENGINE INOPERATIVE AND SIDESLIP ANGLE ANALISYS
- (mgain(@)cos(s) + Frp) T * Requisitos de angulo de resbalamiento -> Cumplidos
Cvy Oy, Oy, ' WSres e En caso de fallo de motor -> dngulo de deflexion de
C. O G _ Lz, timén > 20° -> Permitir deflexion maxima de timén de
8 a 3 qSrerh .
profundidad hasta 25°

Ch, Cm;ﬂ C‘Flép —(Np, + ANp,) I RESTORE INITIAL VALUES

qS,\e,_fb

‘ONE ENGINE INOPERATIVE SIDESLIP ANGLE

ht) EIN Estudio de condiciones he)y E Estudio de condiciones

veta ) SN veta () KR
ViVstall VVstall

P/IPmax m
| SOLVE
I SOLVE

I 7.7173 LI 5.9689 | 23,9369 ol 30538 L 52052 R 76744

I EDIT MODEL Sm."E CHANGES I CLOSE

Fallo de motor en despegue de mision de ferry 57
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Estabilidad y control

Estabilidad Lateral — Direccional

* Fallo de motor -> Cumplimiento de normativa
v" FAR 25 -> Control direccional con velocidad 1,3Vs y angulo de resbalamiento 15°
v' EASA C.S.25 -> capacidad de balancear 40° en 1,4s -> Disefio de alerones

* Disefio alerones inicial: desde el 75% de la
semienvergadura hasta la punta del ala. 25% cuerda

b THE S IR O K V-cor s ICEN media -> No cumplen normativa -> Redisefio.

hm) RN crom ERCE ctm  Disefio alerones final: desde el 60% de la

semienvergadura hasta la punta del ala. 25% cuerda

AILERONS DESIGN

Available Cl_da Estimation Required Cl_da Calculation

calc Cla iq -
P (radis) da_max{"}“ media -> CLSadisponible > CLSanecesario

N
CALCULATE
o JRTE 1 o T |
{Cl_da) req | -0.20738
I CALCULATE

Cl_da 0.2691

Disefio de alerones final
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Indice

TECHNOLOGIES

** Introduccion
*¢ Estructuras
** Aerodinamica

¢ Propulsion y actuaciones
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Propulsion y actuaciones

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Carga Alar W/S

Segmentos = = - I
BaRRwen o i
Segmentos de vuelo
I I Sistema de unidades |Sisternﬂ Internacional V|
70 T
Segmento de vuelo |r.|ax. Propulsion v|
&0 b 4
Ratio Maxima T_u,;x
50 b i propulsién/Peso Wirg
T Y l
4
A Sa0r .
A=
a0 b 4
3
20 -
10 7
0 | |
3000 3500 4000 4500
Wr
Wiy
Segmentos de vuelo
Des Wax P I=id
® Despegue O tmre | Datos adicionales ‘ ‘ Guardar datos ‘
@ Subida @ Giro mantenido
@ Crucero @ Entrada en pérdida | Volver ‘ ‘ Cargar datos ‘ £
Pablo Femandez Galbano, Universidad de Sevilla, 2014
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Propulsion y actuaciones

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Potencia / Velocidad para misidn

« 10 Potencia requerida en crucero Sistema de unidades  sistema Internacional ~
1071
[
ot 1 P, total
: P, 0 sust Altura de vuelo (m)
8 P, debido a sust. T v| 2000
P disponible
T - = = Stall
ﬁ =
Peso en crucero (Kg)

0 4 100000

Potencia requerida (W)
£n

1
]
1
4F 1
1
3 1
I Palanca de pases
.| ;
2 ! o 4 [
1k 1
1
0

50 100 150 200 250 300
Velocidad de crucero (mis)

Volver
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Propulsion

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

ELECCION DEL MOTOR

Motor Potencia(SHP) Consumo Longitud(in) Anchura Peso(en
especifico(lb{shp*h) didmetro(in) seco)(lb)

Allison :L1[o] 0.52 146 44.6 1834
D501-

22A
vchenko [:%s}:{s 0.52 121.9 46.5 2293

Al 20 D6
Bristol 3780 0.5 97.6 37.9 1207

"

[ - e
iy,



Moderador
Notas de la presentación
Aún no es definitivo que no necesite modificaciones extras, ya que aún nos encontramos en un período de mejora y podrían surgir cambios consideráramos que esto mejoraría las prestaciones. 
Se ha escogido este sistema de hélice ya que es un sistema probado durante años en la versión del C-130 B .  El C-130J utiliza otro sistema con 6 palas mas complejo y que tenia una mayor dificultad de adaptación al motor escogido
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Propulsion ., |

TECHNOLOGIES

MOTOR ALLISON D501-22A

 El motor Allison D501-22A es capaz de cumplir las misiones asignadas.
* No se descartan modificaciones, si se traducen en mejoras sustanciales.
e Se haescogido el sistema de hélice 54H60-91 de Hamilton Standard
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Notas de la presentación
Aún no es definitivo que no necesite modificaciones extras, ya que aún nos encontramos en un período de mejora y podrían surgir cambios consideráramos que esto mejoraría las prestaciones. 
Se ha escogido este sistema de hélice ya que es un sistema probado durante años en la versión del C-130 B .  El C-130J utiliza otro sistema con 6 palas mas complejo y que tenia una mayor dificultad de adaptación al motor escogido
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

ADVANCED TURBOPROPELLER (ATP)

 General Electrics ha desarrollado una nueva
serie de motores turbohélice

e 35% de los componentes estan hechos con
manufactura aditiva(impresion 3D)

 Materiales mas ligeros y resistentes

e Se traduce en un 33% mas de durabilidad, 5%
de reduccién de peso en seco y un ahorro de
1 % de combustible

Acuerdo entre General Electrics y Allison Engine
Company (Propiedad de Rolls Royce Motors)
para aplicar esta tecnologia a los motoes 501-
D22A



Moderador
Notas de la presentación
General Electrics ha desarrollado una nueva serie de motores turbohélice, a los que ha llamado Advanced Turboprop (ATP). 
Lo que diferencia a estos motores, es el proceso de fabricación y manufacturación,  en el cual el 35 % de los componentes que componen la turbina están hechos por manufactura aditiva (impresión 3D) lo que unido a la utilización de materiales  más ligeros y resistentes , le consiguen unas mejores cualidades si comparamos con un motor convencional.
Esta tecnología se ha desarrollado para motores de 1240 SHP, pero GE ha aceptado un acuerdo para aplicar la tecnología a los motores Allison 501D , dado que es uno de los motores de turbohélice más usado y ha visto que había oportunidad de mercado.
Con esta tecnología, GE ha conseguido un incremento de la durabilidad entre revisiones del 33%, un  5% de disminución de peso respecto motores convencionales, y una disminución del consumos en un 1%.
Aplicando estas mejoras a nuestro motor, el peso total será de 3161.16 kg y el consumo de 0.51
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ACt uacC i ones T i

CDA (Continuos Descent Approach)

 Nuevo procedimiento de aproximacion al aeropuerto

de destino.
e Ahorro significativo de combustible y de ruido

respecto convencional.
* Solo operable con poca carga de trafico en el Continuous descent approach reduces aircraft noise

aeropuerto de destino.

Continuous Intercepting
glide path

descent approach

,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,

Step-down
descent

Thrust in the
parallel phases

Instrument
C o deatte SRS B snt o torcingsystem (seam
Source: German air traffic control www.bdl.aero
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Actuaciones i‘

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

CCO (Continuos Climb Operations)

e “Nuevo” procedimiento de subida.
* Ventajas:
e Ahorro de combustible
e Reduccidén de la carga de trabajo de la
tripulacion de vuelo y del controlador
 Reduccion en el numero de
transmisiones de radio requeridas
* Beneficios ambientales a través de la
reduccion de la guema de combustible

 Necesita aeropuerto con poca carga de
trafico
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Actuaciones

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

TAXI

 Velocidad de taxi de 15 knots.

e Tendremos una espera de 9 min antes de
despegue y otra de 5 minutos después del
aterrizaje, cumpliendo lo requerido.

e Setienen en cuenta condiciones de
aeropuerto de salida y llegada
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Moderador
Notas de la presentación
Siguiendo la normativa  para las velocidades de Taxi, y tenienendo en cuenta las características del aeronave, de unos 15 Knots



Calculo de Aeronaves y Sistemas de Aeronaves
Actuaciones i‘

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

DESPEGUE

e Pistade 1524 m
e Alturade 1524 m
* Presidon local: 83998 Pa

Altitud inicial(m) 1524

Distancia ground (m) E{so]
Tiempo (s) 50

Combustible (kg) 90
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Moderador
Notas de la presentación
Siguiendo la normativa  para las velocidades de Taxi, y tenienendo en cuenta las características del aeronave, de unos 15 Knots
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Subidas Ferry

Representacion de variables de la mision

* Primera subida hasta 1500 ft del aeropuerto so0or .
segun normativa. 5500 emen
e Continous climb operation hasta altitud de 5000
crucero. 500
é 4000
Altitud inicial(m) [FEEN g e
. . < 3000
Altitud final(m) 6000
Velocidad(m/s) 100 2900
Angulo de 0,060 2000
ascenso(rad) B0, w0 a0 4w 50 @0 70 aw
Tiempo(s) 717 Tiempo subida (s)

Combustible(kg) 692
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Notas de la presentación
Siguiendo la normativa  para las velocidades de Taxi, y tenienendo en cuenta las características del aeronave, de unos 15 Knots
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Cruceros Ferry

. 104 Representacion de variables de la mision
181 7
16 7
Velocidad Tiempo(s) Combustible £ | |
(Mach) (kg) s |
0,42 30375 19652 5 |
— 08k i
0,4 32190 18050 2
06 T
0,37 34800 16405 oal |
0,35 36788 15665,20 ol |
ﬂ I I I 1
110 115 120 125 130 135
Velocidad horizontal crucero (m/s) e F 2| crucera Mach 0.42
= Fuel crucero Mach 0.40
Fijar grafica Representar Fuel erucera Mach 0.37
Fuel crucero Mach 0.35
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Notas de la presentación
Siguiendo la normativa  para las velocidades de Taxi, y tenienendo en cuenta las características del aeronave, de unos 15 Knots
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Cruceros Ferry

) X 104 Representacion de variables de la mision
==——=Fuel crucero Mach 0.42

1B | s Fuieel crucero Mach 0.4 )
MACH DOC(cent$) | CASM(Cents:Nm) . rue cruoero Hach 0. o
_ 14 "/ §
0.35 5.088.098,359 2.312,77 = 1 I )
0.37 4.967.038,615 2.257,74 E ] _
0.4 4.873.430,72 2.215,19 ;f, 08 |
0.42 4.852.769,081 2.205,80 = _
0.4 7
0.2 ]

n 1
1] 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5 4
Tiempo crucero (s) x 10%
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Notas de la presentación
Siguiendo la normativa  para las velocidades de Taxi, y tenienendo en cuenta las características del aeronave, de unos 15 Knots
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AIRQRAFT
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Descensos Ferry

e Se ha ejecutado una Continuos Descent
Approach. Se estima este descenso hasta o Representaolan de varisbles de ln mision
nivel de aeropuerto.

Altura descenso

5500
5000 -
E
Altitud inicial(m) 6000 g “o0or
i
Altitud final(m) 2000 § 4000
Velocidad(m/s) 70 5 3500 |
<
Angulo de -0,032 2000 -
descenso(rad)
2500
Tiempo(s) 1856
Combustible(kg) 283 000" 20 400 60 60 1000 1200 1400 1600 1800 2000

Tiempo descenso (s)

A


Moderador
Notas de la presentación
Siguiendo la normativa  para las velocidades de Taxi, y tenienendo en cuenta las características del aeronave, de unos 15 Knots
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Actuaciones
- 000000000000000000000"]

Aterrizaje

e Pistade 1524 m
e Alturade 1524 m
e Presidon local: 83998 Pa

Distancia(m) 950
Tiempo(s) 35
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Mision Completa
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AIRQRAFT
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Subidas (1) Mision

2000 Representacion de variables de la mision
e Ascenso RFP 1,7% ' ' ' ' A

1950 [

e Altura subida

Altitud inicial(m) REpZ! 1850
Altitud final(m) 1981
Velocidad(m/s) 100

Altura subida{m)
3 3 B
= = =1

Angulo de 0,017
ascenso(rad) |
. 1600
Tiempo(s) 260
15850
Combustible(kg) 180 , , . . .
ﬁcmﬂ 50 100 150 200 250 300

Tiempo subida (s)

75


Moderador
Notas de la presentación
Cumpliendo con el RFP >1,7%, pendiente de optimización para la parte final.
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AIRQRAFT
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Subidas (2) Mision

Representacion de variables de la mision

e Ascenso RFP 3,2%

Altura subida

3000
Altitud inicial(m) LS = 28007
Altitud final(m) 3048 %’ 2600
Velocidad(m/s) 100 % suool
2

Angulo de 0,035
ascenso(rad)

5

Tiempo(s) 300 2000
Combustible(kg) 250

0 50 100 150 200 250 300
Tiempo subida (s)
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Moderador
Notas de la presentación
Cumpliendo con el RFP >3,2%, pendiente de optimización para la parte final.
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Cruceros Mision

ITERACION | MACH | TIEMPO (S) | CONSUMO CASM _
TOTAL (KG) ]

0,32 6253 2167 10,99

2 3000
0,36 5725 2587 10,8 % o0
0,39 5399 2897 10,8 2600}
0,41 5209 3112 10,8 2400
0,46 4806 3791 11,2 2000

4800 5000 5200 5400 5600 5800 6000 6200 6400
Time (s)
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Moderador
Notas de la presentación
Primero analizaremos (Mach vs Tiempo(s) , azul, como podemos observar en las graficas para un Mach= 0,51; tiempo = 450s; en el otro extremo tenemos un Mach= 0,34; tiempo = 675s. En otras palabras, la reducción del Mach aportará un considerable aumento del tiempo.

Segundo analizaremos (Mach vs Fuel(kg) , negro, como podemos observar en las graficas para un Mach= 0,51; fuel total= 2925kg; en el otro extremo tenemos un Mach= 0,34; fuel total = 2250kg. En otras palabras, la reducción del Mach aportará una reducción del combustible.

Por tanto, deducimos, si el fuego está controlado o su peligrosidad es relativamente baja, podemos reducir la velocidad y ahorraremos hasta un 25% del combustible.

La velocidad establecida por el RFP es de un mínimo de 0,47 Mach, por lo que en caso de aumentarla recomendamos no superar 0,52, esto se debe a que el diseño estructural de la aeronave está realizada para un Payload de 20400kg + Fuel 3000kg. En misión de descarga.
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Cruceros Mision

ITERACION | MACH | TIEMPO (S) | CONSUMO CASM
TOTAL (KG)

0,32 6253 2167 10,99

0,36 5725 2587 10,8 E
0,39 5399 2897 10,8

0,41 5209 3112 10,8

0,46 4806 3791 11,2

4800 5000 5200 5400 5600 5800 6000 6200 6400
Time (s)

78


Moderador
Notas de la presentación
Primero analizaremos (Mach vs Tiempo(s) , azul, como podemos observar en las graficas para un Mach= 0,51; tiempo = 450s; en el otro extremo tenemos un Mach= 0,34; tiempo = 675s. En otras palabras, la reducción del Mach aportará un considerable aumento del tiempo.

Segundo analizaremos (Mach vs Fuel(kg) , negro, como podemos observar en las graficas para un Mach= 0,51; fuel total= 2925kg; en el otro extremo tenemos un Mach= 0,34; fuel total = 2250kg. En otras palabras, la reducción del Mach aportará una reducción del combustible.

Por tanto, deducimos, si el fuego está controlado o su peligrosidad es relativamente baja, podemos reducir la velocidad y ahorraremos hasta un 25% del combustible.

La velocidad establecida por el RFP es de un mínimo de 0,47 Mach, por lo que en caso de aumentarla recomendamos no superar 0,52, esto se debe a que el diseño estructural de la aeronave está realizada para un Payload de 20400kg + Fuel 3000kg. En misión de descarga.
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Cruceros Mision

ITERACION | MACH | TIEMPO (S) | CONSUMO casvi |
TOTAL (KG) |

0,32 6253 2167 1099 _ "]
0,36 5725 2587 108 £ |
0,39 5399 2897 10,8 0T
0,41 5209 3112 10,8 |
0,46 4806 3791 11,2 e

1{._5 1 1 1 1 1 1
4800 5000 5200 5400 5600 5800 6000 6200 6400
Time (s)
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Moderador
Notas de la presentación
Primero analizaremos (Mach vs Tiempo(s) , azul, como podemos observar en las graficas para un Mach= 0,51; tiempo = 450s; en el otro extremo tenemos un Mach= 0,34; tiempo = 675s. En otras palabras, la reducción del Mach aportará un considerable aumento del tiempo.

Segundo analizaremos (Mach vs Fuel(kg) , negro, como podemos observar en las graficas para un Mach= 0,51; fuel total= 2925kg; en el otro extremo tenemos un Mach= 0,34; fuel total = 2250kg. En otras palabras, la reducción del Mach aportará una reducción del combustible.

Por tanto, deducimos, si el fuego está controlado o su peligrosidad es relativamente baja, podemos reducir la velocidad y ahorraremos hasta un 25% del combustible.

La velocidad establecida por el RFP es de un mínimo de 0,47 Mach, por lo que en caso de aumentarla recomendamos no superar 0,52, esto se debe a que el diseño estructural de la aeronave está realizada para un Payload de 20400kg + Fuel 3000kg. En misión de descarga.
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AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Cruceros Mision

ITERACION | MACH | TIEMPO (S) | CONSUMO CASM
TOTAL (KG)

11.05

0,32 6253 2167 1099 = |
0,36 5725 2587 108 ° |
0,39 5399 2897 10,8 ool
0,41 5209 3112 10,8 foas|

0;46 4806 3791 11:2 1”-3_32 _. . o_'aa oj4 0.212 0.214 0.46

Mach
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Moderador
Notas de la presentación
Primero analizaremos (Mach vs Tiempo(s) , azul, como podemos observar en las graficas para un Mach= 0,51; tiempo = 450s; en el otro extremo tenemos un Mach= 0,34; tiempo = 675s. En otras palabras, la reducción del Mach aportará un considerable aumento del tiempo.

Segundo analizaremos (Mach vs Fuel(kg) , negro, como podemos observar en las graficas para un Mach= 0,51; fuel total= 2925kg; en el otro extremo tenemos un Mach= 0,34; fuel total = 2250kg. En otras palabras, la reducción del Mach aportará una reducción del combustible.

Por tanto, deducimos, si el fuego está controlado o su peligrosidad es relativamente baja, podemos reducir la velocidad y ahorraremos hasta un 25% del combustible.

La velocidad establecida por el RFP es de un mínimo de 0,47 Mach, por lo que en caso de aumentarla recomendamos no superar 0,52, esto se debe a que el diseño estructural de la aeronave está realizada para un Payload de 20400kg + Fuel 3000kg. En misión de descarga.
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Descarga Mision

_ Tiempo(s) FUEL (KG) PAYLOAD (KG)

Descenso 15 min
3 x Descargas instantaneo 0 3 x (-6800)
3 x Virajes 3x18 35+ 26+ 20 -

Subida 15 min 500 -
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Moderador
Notas de la presentación
La etapa de descarga cabe destacar que se puede optimizar, se realizará para la version final con el objetivo de reducir aun más el peso de combustible empleado.

Actualmente el perfil de descenso y subida esta establecido en un gradiente genérico del 3,2%.

Los virajes están realizados en un radio de aproximadamente 200m, velocidad 70 m/s y un tiempo de 18 segundos. Datos calculados por el Academic Performance.  Este mismo también será optimizado en la versión final. Actualmente el CL necesario es desplegando flaps, por lo que es posible aumentar el radio y evitar sacar flaps.
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AIRQRAFT
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Descenso Mision

Representacion de variables de la mision

3200
Altura descenso
Altitud inicial(m) 3048 000
Altitud final(m) 1524 |
E 5
Velocidad(m/s) 70 3 2600
Angulo de -0,035 % 24001
descenso(rad) = 2200
Tiempo(s) 982 ;: 16 min % 2000

Combustible(kg) 183 1800

0 100 200 300 400 500 600 FOO 8BOD 900 1000
Tiempo descenso (s)
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&

AIRQRAFT
TECHNOLOGIES

Mision Completa

:

Altura (m)

10

15

Fases
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Actuaciones .,

TECHNOLOGIES

Mision Completa

Peso inicial 63.000 kg

Fuel consumido total 2.200 kg

Distancia recorrida 675.000 m

Tiempo empleado 105 min

10.8 ¢S
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Moderador
Notas de la presentación
Siguiendo la normativa  para las velocidades de Taxi, y tenienendo en cuenta las características del aeronave, de unos 15 Knots
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AIRQRAFT
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P/L

843 NM
1465 NM -

2333 NM
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Moderador
Notas de la presentación
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Mejoras aplicables

e Aplicacion CDA

e Aplicacion CCO

e Aplicacion tecnologia impresion 3D

e Utilizacidon de deposito de retardante como
deposito de combustible

e Reduccién peso — reducciéon motores
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MUCHAS GRACIAS POR SU ATENCION
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