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PROBLEMA 1

Se considera una avioneta con tren fijo en vuelo simétrico, sin balance, en un plano vertical, con la
atmosfera en calma, a un nivel de vuelo dado y en configuracién de crucero (flaps sin deflectar). Se
supone que la polar es parabdlica de coeficientes constantes y que el empuje suministrado por el motor

no depende de la velocidad de vuelo. Se pide:

1. Calcular la eficiencia aerodindmica maxima, E,,.;, v €l coeficiente de sustentacién 6ptimo,C,

opt”

2. Calcular la velocidad (o velocidades) y el coeficiente de sustentacién correspondiente en vuelo horizon-

tal, rectilineo y uniforme.

3. Calcular el angulo minimo de planeo y la velocidad de vuelo correspondiente si se produce una parada

del motor.

Datos: masa, m = 950 kg; superficie alar, S = 14,7 m?; coeficiente de sustentacién maximo (sin deflectar
ﬂaps)v C'L
suministrado (al nivel de vuelo), Ty = 1200 N; densidad del aire, p = 1,1 kg/m3.

= 1,3; coeficientes de la polar (en configuracién de crucero), Cp, = 0,03, k = 0,073; empuje

max

SOLUCION

1 Célculo de Epe. y Cr,,,
CrL

La eficiencia aerodindmica maxima F,,,, viene dada por el valor maximo de —— . La relacién

D max
aerodindmica a la que se produce la eficiencia maxima se puede obtener : Eq

d&
y, Cho ODO —|—k}0% - (2kCL)
Ermaw = = — = P} =0

—  COp, +kC? —2kC? =0
— CDO = ]{)C% = CDl-
Lo que indica que para poder volar con E,,., es necesario que el coeficiente de resistencia parésita, Cp,

sea igual a la resistencia inducida, Cp,. A partir de la definicién de la resistencia inducida se puede

obtener la definicién del Cp,,,

Cp, =kC% —Cp,, =\ = ,/leo

por lo que la relacién de la eficiencia méxima se puede escribir como:

Cp,
oGl Y V1
e Cp mazx “po+Cp; 20D0 2\/kCDO

y para los datos de avion descritos para este problema:

Ch 0,03
C = 422 = /22 =064
Lopt k 0,073
B 1 1

Emaz

2/kCp, 240,073 x 0,03
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2 Cilculo de la velocidad (o velocidades) y del coeficiente de sustentacién correspondiente

en vuelo horizontal, rectilineo y uniforme.

Para el cdlculo de la velocidad (o velocidades) y el coeficiente de sustentacién correspondiente en vuelo

horizontal, rectilineo y uniforme partimos de las ecuaciones del movimiento

W dh?

T - —W + Lcosy + Tsin(y+ «a — ar) — Dsiny

g

W da?

?d—; = Tcos(y+a—ar)— Lsiny— Dcosy (1)

las cuales se simplifican para el vuelo en crucero, situacién conocida como vuelo rectilineo horizontal
simétrico y estacionario, donde las aceleraciones horizontales y verticales son nulas con lo que las ecua-

ciones 1 se reducen a

0 = Lcosy+Tsiny+a—ap— Dsiny

0 = Tcosy+a—ap— Lsiny— Dcosvy
el angulo de ataque, «, y el que forma el eje del motor con la direccién de la cuerda del ala, ar, son
generalmente pequenos. Si el avidn estd en lo que se conoce como vuelo en crucero, lo que implica volar
a altura constante, eso implica que v = 0 , por lo que las ecuaciones 2-2 se reducen a

L = W (2)

D =T (3)
Es decir, en vuelos de crucero a velocidad constante (o casi constante) la sustentacién aerodindmica es

igual al peso del avidn, y la resistencia aerodinamica igual al empuje del motor o motores del avién, donde

la sustentacion y la resistencia vienen dados por la relacién

1
L = ipV2SCL =W (4)
1 1 1
D = 5pv2SCD = ipVQS(CDO +Cp,) = ngZS (Cp, +kC3) =T (5)
de la primera ecuaciéon podemos obtener una relacién para substituir Cren la segunda ecuacién tal
que
w
Cr, = ———=
o 1pV2S
1 1 kW?
T = *pVQS (CDO + k‘C%) = *pVQSCDO +
2 2 1
gpSVQ

la cual da una ecuacion cudrtica para resolver la velocidad que satisface la condicién de vuelo simétrico

vertical tal que

., 2T 2 EW?
- + 5 = 0
pSCDo pS
2) O
para poder obtener las raices de la ecuacién elegimos
2T
a =
pSCh,
EW?

2
pS
< 2 > CDO
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Vo= Vv
V:Z - aV4+b=0
de donde se resuelve para las velocidades

. a+t4/(—a)® —4b

recordando que V=V2oV= \/‘T/, por lo que

. a+/(—a)® —4b a+/(—a)® —4b
vV = > — V== >

1
\/ pSChp, [T +/T? - 40DokW2} [T + /T2 4CD0kW2} :
V =4+ =+
PSCDO pSCDo
las dos soluciones asociadas al signo negativo no son validas por lo que solo se consideran las dos soluciones
asociadas a

1
[T+4/T2—4Cp,kW?]?2

Vo= pSCh,

la cual se puede reescribir como

para los datos del problema resulta que las velocidades son:

m
s 5 14,7 m?2 T m2
T 1200 N
— = T —0128
w 950 kg - 9,81 —
s
1
TWwW 2
W S 4k Vi =618
vV = w S 1+ |1- CDOQ 45 1 8 m/s
pCp, T Vo =26,7m/s
w

es necesario determinar si las dos velocidades son viables para volar, y para ello hay que utilizar el dato

del coeficiente de sustentacién méaximo, Cp, No hay que confundir el C,  con el Cp, El primero

maz* maz opt*

es un indicativo de cual es la velocidad minima a la que puede volar el avién., mientras que el segundo
es el asociado al coeficiente de sustentacién para minimo empuje (méxima eficiencia aerodindmica). Para
calcular la velocidad minima de vuelo se utiliza la expresién de la sustentacién, y se utiliza para calcular

la velocidad minima a la que se puede soportar el peso (W) del avién

2W
pSCY,

mazx

L

1
W = 5pv2SCL = Vinin = Vs = =285m/s

donde se ve que la velocidad méas pequenas de las dos calculadas no es viable ya que es inferior a la

velocidad minima, por lo que solo Vi = 61,8 m/s es vélida.

3 Caélculo del angulo minimo de planeo y de la velocidad de vuelo correspondiente, si se

5
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produce una parada del motor.

El célculo del angulo minimo de planeo y la velocidad de vuelo correspondiente si se produce una parada

del motor corresponde a las ecuaciones de subida y descenso que vienen dadas por

L: L:
W cosy L T—0o W cosy
T= D+ Wsiny D= —Wsinvy

por conveniencia asumimos que para descenso, gamma es positivo por debajo del plano horizontal por lo
que tenemos

L = Wcosy
D = Wsiny

para obtener el angulo de planeo dividimos ambas expresién

Q = @ = tanvy
L Cr

J— o CD
Y = arccos C—L

de donde se deduce que para volar con minimo angulo de ataque se tiene que volar con maxima eficiencia
aerodindamica, es decir

D
¥ = arccos —— = arccos
C’L Emaa:
pero para dngulos pequenos (v < 1 en radianes) podemos asumir que tanvy & v por lo que
1 1 0,0936 rad 5,36°
= = = s raads —= 5
7 Emon 10,68

La velocidad de vuelo correspondiente al vuelo en planeo con minimo angulo se corresponde con la
velocidad de vuelo 6ptima con Cp, ,
P

2
v w

= —— =40,63 m/s
e pSCr.,, /
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PROBLEMA 2

Se considera un avién de peso W, superficie alar S y polar parabdlica. Cuando estd volando a una altura
H = 10000m se le paran todos los motores y tiene que bajar planeando. Hay un aeropuerto situado a 150
km y el piloto intenta llegar a él descendiendo con el minimo angulo posible. Despreciando la variacion
de la densidad del aire p con la altura (por simplicidad, ya que no es una hipdtesis muy realista), y la del

peso W con el consumo de combustible, se pide:

1. Determinar el minimo angulo de descenso.

2. Analizar si el avidén podrd alcanzar el citado aeropuerto.
3. Calcular la velocidad de vuelo del avién durante el planeo.

Datos: peso W = 660000N; superficie alar S = 120m?; coeficientes de la polar Cp, = 0,018, k = 0,04;
densidad del aire p = 1,2kg/m3.

SOLUCION

1 Determinar el minimo angulo de descenso.

El célculo del angulo minimo de descenso si se produce una parada del motor corresponde a las ecuaciones

de subida y descenso que vienen dadas por

L = Wcosy
D = Wsiny

para obtener el angulo de planeo dividimos ambas expresiéon

D _ Cp_ .
L~ o
D
Y = arc cos ——
L

de donde se deduce que para volar con minimo angulo de ataque se tiene que volar con maxima eficiencia

aerodinamica, es decir

1

D
7Y = arccos —— = arccos
L max

pero para angulos pequenos (7 < 1 en radianes) podemos asumir que tan+y & - por lo que
1
Emar

donde la eficiencia aerodindmica maxima viene dada por maxima F,,,, viene dada por el valor méximo
CL

’7/:

de . La relacién aerodindmica a la que se produce la eficiencia maxima se puede obtener :
D max
J(Cr
B _ Q Cp 7CD0+]€C%*OL(2]€CL) —0
mazx CD max dCL (CDO + kc%)Q

—  Op, +kC? —2kC? =0
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— CDO = ]{)C% = CDl-

Lo que indica que para poder volar con E,,., es necesario que el coeficiente de resistencia parasitaria,
Cp,sea igual a la resistencia inducida, Cp,. A partir de la definicién de la resistencia inducida se puede

obtener la definicién del Cp,,,

Cp, =kC2—Cp,, =/ = ,/—C]f‘)

por lo que la relacién de la eficiencia méxima se puede escribir como:

Cb,
oGl VB Vw1
T COp gy C20FCP0 T 2Ch,  2,/kCp,
por lo que
1
T = g = 2+/kCp, = 0,05366 rads = 3,07°

max

2 Analizar si el avién podra alcanzar el citado aeropuerto.

Para analizar si el avién serd capaz de alcanzar el aeropuerto que se encuentra a 150 km basta con analizar
trigonométricamente el problema teniendo en cuenta el angulo de planeo minimo calculado en el apartado

anterior tal como se indica en la figura 1

Figura 1: Maniobra de acercamiento sin motor.

H 10 km
tan ymin  0,05366

x =

= 186,4 km

por lo que el avién serd capaz de recorrer 186,4km , y como el aeropuerto estd a 150km si que lle-

gara.

3 Calcular la velocidad de vuelo del avién durante el planeo.
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Para calcular la velocidad de vuelo del avién durante el planeo utilizamos

L

1
L§PV2SCL — L = W €08 Ymin

opt

2W cos Ymin
Vo= | Tmes = 1168
oV25C] 8 m/s

opt
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PROBLEMA 3

Se considera una avioneta acrobdtica efectuando un ”looping” (vuelo simétrico, sin balance, con el centro
de masas describiendo una circunferencia de radio R en un plano vertical, con velocidad constante V'),
con la atmosfera en calma, a un nivel de vuelo dado. Se supone que la polar es parabdlica de coeficientes

constantes y que las variaciones de densidad durante el ”looping” son despreciables. Se pide:
1. Calcular el factor de carga, n, y el coeficiente de sustentacién, C'r, en un punto genérico del ”looping”.
2. Determinar el factor de carga maximo y el punto de la trayectoria en el que se produce.

3. Si sélo existiesen limitaciones aerodinamicas, calcular la velocidad minima V,,;, a la que es posible

realizar el ”looping” de radio R.
4. Hacer aplicacién numérica al caso definido por los datos siguientes:

Datos: masa, m = 950 kg; superficie alar, S = 14,7 m?; coeficiente de sustentacién maximo (sin deflectar
flaps), CL,... = 1,3; coeficientes de la polar (en configuracién de crucero), Cp, = 0,03, & = 0,073;
densidad del aire, p = 1,1 kg/m?; velocidad de vuelo V = 70m/s; radio del "looping”, R = 166,5m.

Figura 2 representa una avioneta acrobatica efectuando un ”looping”

C

Figura 2: Avioneta acrobética efectuando un ”looping”.

10
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SOLUCION

1 Calcular el factor de carga, n, y el coeficiente de sustentacién, Cr, en un punto genérico

del ”looping”.

Para el andlisis del problema es necesario el emplear las ecuaciones del viraje circular uniforme que son
las asociadas a realizar un ”looping” (vuelo simétrico, sin balance, con el centro de masas describiendo

una circunferencia de radio R en un plano vertical, con velocidad constante V') vienen dadas por

T—-D-Wsiny = 0
W V2
L-W = =
cos Y 7R

para un viraje uniforme con el centro de masas describiendo una circunferencia de radio R implica que
la velocidad angular es constante, w = ¥ = cte donde la velocidad angular viene dada por w = B El
factor de carga viene dado por el ratio entre la sustentacion y la resistencia, por lo que si seleccionamos

la segunda de las ecuaciones

2
L = Wcosy+ KV—
g R

y la dividimos por W nos resulta en

£ =n = cosvy+ V—z
W T Ry
empleando la definicién
_ v,
7T R

tenemos que podemos representar el factor de carga en un punto genérico del ”looping” como

n = cos Kt +V—2
N R Rg

Para poder expresar el coeficiente de sustentacion C'pen un punto genérico del ”looping” se emplea la

definicién de sustentacion tal que

1 2
ngpVQSC’L %n:%:cos(%t)Jr%% pVSCLcos<Rt JrR—g

14 V2
2W

_ oW . (V oW
CL= pV32S cos (Rt) + pRgS

con lo que tenemos las relaciones del factor de carga, n, y el coeficiente de sustentacién, Cp,, en un punto

genérico del ”looping”

2 Determinar el factor de carga maximo y el punto de la trayectoria en el que se produce.

Para determinar el factor de carga maximo y el punto de la trayectoria en el que se produce analizamos
la relacion que nos define el factor de carga en funcién del angulo v en cada uno de los 4 puntos definidos
en la figura 2

2

n = cos*y+Rf
g

11
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se observa que dado que la velocidad V' y el radio de giro R son constantes, el valor maximo del factor

de carga se dara cuando el término cosy sea maximo

= en el punto a — cosy = cos (0) =
(

= en el punto b — cosy = cos (90°) =

= en el punto ¢ — cosy = cos (180°) =
(270°) = 0

= en el punto d — cosy = cos

por lo que el factor de carga maximo se encuentra en la parte inferior del ”looping” (a), y su valor méximo
es
V2
Nmaz = 1+

Rg

3 Si sélo existiesen limitaciones aerodindamicas, calcular la velocidad minima V,,;, a la que

es posible realizar el ”looping” de radio R.

Para calcular la velocidad minima V,,;, a la que es posible realizar el ”looping” de radio R, teniendo en
cuenta que sélo existiesen limitaciones aerodinamicas, es decir no hay limitaciones estructurales del avidn,

es necesario determinar el Cp_ del avién partiendo de la formula genérica del coeficiente de sustentaciéon

mazx

obtenida en el primer apartado

2w (V ) 2W 2w 2w

Crp = —— Bl A il
L pV28 o8 pRgS  pV32S cos (7) + pRgS

donde se puede observar que el valor méximo de sustentacion ocurre al igual que para el factor de carga,

en el punto inferior del ”looping”, para el que v =0y t = 0, por lo que

c 2w n 2W
ez = pV2S  pRgS
de donde se puede obtener una relaciéon para la Vi,
1
2 _
Vnnn - pSCLm{J,J‘ i
2W gR

la cual determina la velocidad de entrada en perdida para un factor de carga maximo

4 Aplicacion numérica.

Para hacer una aplicacién numérica al caso definido por los datos siguientes se utilizan las ecuaciones
resultantes de las diferentes secciones previas

n = Ccos V +V—2
N R Ry

o, = W (V) L 2V
L= pV328 R pRgS

12
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PROBLEMA 4

Se pretende estimar la distancia recorrida en el suelo, y el tiempo empleado, en la maniobra de despegue

de un avién, con la atmédsfera en calma, para lo que se consideran las siguientes hipdtesis simplificati-

vas:

= la fase de rodadura se realiza con todas las ruedas en el suelo,

= la linea de accién del empuje es horizontal y pasa por el centro de masas del avién,

= el empuje suministrado por los motores no depende de la velocidad.

Se pide:

1.

2.

Indicar esquematicamente en la figura las fuerzas y momentos que actian sobre el avion.
Plantear las ecuaciones del movimiento.
Calcular la velocidad de rotacién del avién Vg

Despreciando las fuerzas de rozamiento y la resistencia aerodindmica, plantear la ecuacion que permite

calcular la velocidad del avién V(t).

Obtener, a partir de la ecuacién anterior, la distancia recorrida en el suelo y el tiempo empleado en

funcion de la velocidad.

Aplicar el apartado anterior al caso de un avién Boeing 747, de masa M = 3 x 10°kg, de empuje

méximo 7' = 6 x 10°N y con velocidad de despegue Vior = 100m/s.

Dato: aceleracién de la gravedad, g = 10m/s?.

Figural representa un avién en fase de rodadura.

Vb

PLALLILIY

Figura 3: Avién en despegue.

13
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SOLUCION

1 Esquema fuerzas y momentos que actiian sobre el avién.

La figura 5 representan las fuerzas y momentos que actiian sobre el avién, donde hay que destacar que

1 es el coeficiente de rozamiento de las ruedas con el suelo.

Figura 4: Esquema de fuerzas.

donde M 4es el momento aerodindmico generado por el ala del avién.

2 Ecuaciones del movimiento.

Las ecuaciones del movimiento vienen dadas por

W dv
Fr, - ——=T—-D—pu,(N1+ N
Z v g dt lu ( 1 + 2)
S F, = L-W+(Ni+N)=0
N F., = Ma+ Nz — Noxg — pir (N1 + Na) 2, =0
de la segunda ecuacién podemos observar que

Ni+Ny = —(L-W)

esta relacién la podemos emplear en la primera ecuacién para convertirla en

W dv
—— = T-D r(L—W
dl + e ( )
utilizando las relaciones para la sustentacién y la resistencia tenemos que
W dv 1
—— = T—puW—-pV3S(Cp — u,C
g di H 2/7 (Cp — purCr)

utilizando el modelo de polar parabélica Cp = Cp, + Cp, = Cp, + kC?%, y asumiendo que durante esta
fase de despegue el dangulo de ataque a = 6 = cte, que el Cp = cte y que el Cp = cte por lo que la
ecuacion de la dindmica viene dada por

W dv

1

14



us Universidad de Sevilla

3 Velocidad de rotacién.

Para calcular la velocidad de rotacién, Vg, es necesario el identificar que la rotacion del avién se produce
justo en el instante en el que las fuerzas normales en el tren de aterrizaje del morro del avién dejan
de actuar, es decir N7 = 0. Por velocidad de rotacién se considera la velocidad a la que el avién es
capaz de pivotar sobre el tren de aterrizaje posterior debido a las fuerzas aerodindmicas generadas por el
avién en su fase de despegue. A partir de las ecuaciones generales del movimiento previamente derivadas,

aplicamos Ny = 0 resultando en:
S P, - WV 1 b,
B, - L-W+Ny=0
ZFZU — My — Noxo — ptr2pNo =0
por lo que empleando las dos tltimas ecuaciones tenemos que
No = W—-L—->Ma+(L—-W)(z2+ ptr2zp) =0
donde el momento aerodinamico y la sustentacion vienen dados por
My = %pVQSCCMy
L = % pV?28Cy,
por lo que la ecuacién de los momentos puede reescribirse como
%pVQScCMy + (%pVQSCL — W) (2 + przp)

si sumimos que Cyy, (0,0.) = cte, es decir que tanto el dngulo de ataque (recordar que a = flen configu-
racién de despegue justo antes a la rotacién), y que el timén de profundidad (d.) se mantiene constante
durante la maniobra de despegue, entonces podemos obtener una relacién para la velocidad de rotacién
Vr

W (z2 + przp)
1pS (cCu, + Cr (x2 + pirzp))

4 Despreciando las fuerzas de rozamiento y la resistencia aerodinamica, plantear la ecuacién

que permite calcular la velocidad del avién V (t).

Despreciando las fuerzas de rozamiento y la resistencia aerodindmica, las ecuaciones del movimiento

derivadas en la seccién previa se reducen a

W dv v g
——=T—-D — u, (N1 + N- —-T>D+pu (N1 +Ny) > — T2 =cte
J o (N1 + Na) pr (N1 + Na) o W

lo que implica que el avién se mueve aceleracién constante, movimiento uniformemente acelerado, y esta es

la ecuacidn diferencial que permite calcular la velocidad del avién en todo momento de la maniobra

5 Distancia recorrida en el suelo y tiempo empleado en funcién de la velocidad.

Para obtener, a partir de la ecuacién anterior, la distancia recorrida en el suelo y el tiempo empleado en

funcién de la velocidad partimos de la ecuacién diferencial y la manipulamos para obtener la distancia

15
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recorrida y el tiempo empleado
g g T
= T= = T =dt =
dv W dt — / dv Ik W -V gt

por lo que obtenemos la relacién del tiempo empleado como

w1
= Ty
para obtener la relacién de la distancia recorrida empleamos la relacién
_ T T,
dt w M

por lo que en forma integral tenemos

de = L —>/de J Lojar o= 1L g
M M 2 M

6 Aplicacién numérica.

Para aplicar el apartado anterior al caso de un avién Boeing 747, de masa M = 3x 10°kg, de empuje maxi-

mo T = 6 x 10°N y con velocidad de despegue Vior = 100m /s, utilizamos las ecuaciones previamente

obtenidas
Wi M 3 x 10° kg
t = _— = — = =1 =
Tgv T 6><105NOOm/s 50 s
5
e = LT 2 16XION (o o5gg 4y
2M 23 x 10° kg

Para obtener la ecuacién de la distancia recorrida en el suelo y el tiempo empleado en funcién de la
velocidad sin despreciando las fuerzas de rozamiento y la resistencia aerodindmica, podemos utilizar las
ecuaciones derivadas en el primer apartado:

SR, - %% —T—D—p (N + o)

S F, = L-W+(Ni+N)=0

M F., = Ma+ Nz — Nog — pir (N1 + Na) 2, = 0
de la segunda ecuaciéon podemos observar que
Ni+Ny, = —(L-W)

esta relacién la podemos emplear en la primera ecuacién para convertirla en
W dv
——— = T-D+ L-Ww
dl fr ( )

utilizando las relaciones para la sustentacion y la resistencia tenemos que
S = T W - VS (Cp - C)
utilizando el modelo de polar parabélica Cp = Cp, + Cp, = Cp, + kC?%, y asumiendo que durante esta
fase de despegue el dngulo de ataque o = 6 = cte, que el Cp = cte y que el Cp = cte por lo que la
ecuacion de la dindmica viene dada por
Wav

1
? dt = T—pW- ipvzs (CDO + kc% - IU’TCL>

16
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para simplificar el andlisis seleccionamos

T
a = — — Uy
W H
25 o
por lo que la ecuacién diferencial se convierte en
1d
a—bV? = Ldv
g dt
expandiendo tenemos que
1 dv T gy
ga—bV2_>/ / ga—>bV2
0

donde se obtiene después de operar que

b
1 1+ \/7VLOF
t a

= In
2gv/ab 1 b

~Vror
a
y utilizamos
dx 1 av
\% i —dzr=Vdt — ga—bve
donde
e - ViV
— gla—bV?)

17
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PROBLEMA 5

Ezamen de Aeronaves y Vehiculos Espaciales (15/06/2007)

Duracion: 1 hora

Se pretende estimar la distancia recorrida en el suelo, y el tiempo empleado, en la maniobra de despegue

de un avién, con la atmésfera en calma, para lo que se consideran las siguientes hipétesis simplificati-

vas:

la fase de rodadura se realiza con todas las ruedas en el suelo,

la linea de accién del empuje tiene una inclinacién con respecto a la horizontal de un dangulo ar y pasa

por el centro de masas del avion,
la linea de la resistencia es horizontal y pasa por el centro de masas del avién,

la linea de accién de la sustentacion es perpendicular a la de la resistencia y pasa también por el centro

de masas del avién,
el empuje suministrado por los motores no depende de la velocidad,

el perfil del ala del avién tiene un angulo de ataque distinto de cero, por lo que genera un par de

cabeceo que se asume constante durante el despegue.

Se pide:

1.

2.

Indicar esquematicamente en la figura las fuerzas y momentos que actian sobre el avion.

Plantear las ecuaciones del movimiento.

. Calcular la velocidad de rotacién del avién Vg

Despreciando las fuerzas de rozamiento y la resistencia aerodindmica, plantear la ecuacion que permite

calcular la velocidad del avién V (t).

Obtener, a partir de la ecuacién anterior, la distancia recorrida en el suelo y el tiempo empleado en

funcion de la velocidad.

Calcular la distancia minima que tiene que tener la pista para que un avién Boeing 747 despegue
teniendo en cuenta que una vez que las ruedas del avién se separan del suelo, todavia tienen que

quedar 500 metros de pista.

Datos: aceleracién de la gravedad g = 10m/s?; masa M = 3 x 10%kg; empuje mdximo T = 6 x 10°N;

superficie alar S = 510 m?; coeficientes de la polar y densidad del aire p = 1,2kg/m?, C,

= ]'777

max

ar = 10°.
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SOLUCION

1 Esquema fuerzas y momentos que actiian sobre el avién.

La figura 5 representan las fuerzas y momentos que actiian sobre el avién, donde hay que destacar que

1 es el coeficiente de rozamiento de las ruedas con el suelo.

Figura 5: Fuerzas y momentos que actiian sobre el avién en la maniobra de despegue.

donde M ges el momento aerodindmico generado por el ala del avion.

2 Ecuaciones del movimiento.

Las ecuaciones del movimiento vienen dadas por

d
S B, - Wdv. _ Tcosar — D — piy (N, + Ny)
g dt
M F,, = L+Tsinar —W+ (Ny+Ng) =0
ZFZ’U — MA+N1£L’1—NQCUQ—/.LT(Nl-l-NQ)Zp:O
de la segunda ecuaciéon podemos observar que

Ni+Ny, = —L—-—Tsinar+W

esta relacién la podemos emplear en la primera ecuacién para convertirla en

W dv
—— = Tcosar — D+ pu, (L—W+Tsinar)
g dt
utilizando las relaciones para la sustentacién y la resistencia tenemos que
W dv . 1
?E = T(cosar — prsinar) — u,W — §pVQS (Cp — u:Cr)

utilizando el modelo de polar parabélica Cp = Cp, + Cp, = Cp, + kC?, y asumiendo que durante esta
fase de despegue el dngulo de ataque o = 6 = cte, que el Cp, = cte y que el Cp = cte por lo que la
ecuacion de la dindmica viene dada por

W dv 1

— = T(cosar — prsinar) — p.W — §pV25 (CDO + kC% — ,uTC’L)

g
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3 Calcular la velocidad de rotacién del avién Vi

Para calcular la velocidad de rotacién, Vg, es necesario el identificar que la rotacion del avién se produce
justo en el instante en el que las fuerzas normales en el tren de aterrizaje del morro del avién dejan
de actuar, es decir N7 = 0. Por velocidad de rotacién se considera la velocidad a la que el avién es
capaz de pivotar sobre el tren de aterrizaje posterior debido a las fuerzas aerodindmicas generadas por el
avién en su fase de despegue. A partir de las ecuaciones generales del movimiento previamente derivadas,

aplicamos Ny = 0 resultando en:

W dv
ZFM — —— =Tcosar — D — Ny
g dt
> F,, — L+Tsinap—W+Ny=0
ZFZU — MA—N2$2—IMTZPN2:0
por lo que empleando las dos ultimas ecuaciones tenemos que
Ny = W—-L-Tsinar - Ma+ (L+Tsinar — W) (z2 + przp) =0
donde el momento aerodinamico y la sustentacion vienen dados por
L o
My = 3 pV=ScCu,
1
L = §pVZSCL
por lo que la ecuacién de los momentos puede reescribirse como
%pVQScCMy + (%pVQSCL +Tsinap — W) (x2 + przp)

si asumimos que Cyy, (0,0c) = cte, es decir que tanto el &ngulo de ataque (recordar que o = flen configu-
racién de despegue justo antes a la rotacién), y que el timén de profundidad (d.) se mantiene constante
durante la maniobra de despegue, entonces podemos obtener una relacién para la velocidad de rotacién
Vr

(W —Tsinar) (x2 + przp)
1pS (cCu, + Cr (x2 + pirzp))

4 Despreciando las fuerzas de rozamiento y la resistencia aerodinamica, plantear la ecuacién

que permite calcular la velocidad del avién V (t).

Despreciando las fuerzas de rozamiento y la resistencia aerodindmica, las ecuaciones del movimiento

derivadas en la seccién previa se reducen a

W dv
;E =Tcosar — D — p,. (N1 + Na)

Si TCOSOZT >>D+ILL7~ (N1+N2) — %NTCOSQT% = cte

lo que implica que el avién se mueve aceleracién constante, movimiento uniformemente acelerado, y esta es

la ecuacion diferencial que permite calcular la velocidad del avién en todo momento de la maniobra

5 Obtener, a partir de la ecuacion anterior, la distancia recorrida en el suelo y el tiempo

empleado en funcién de la velocidad.
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Para obtener, a partir de la ecuacién anterior, la distancia recorrida en el suelo y el tiempo empleado en
funcién de la velocidad partimos de la ecuacién diferencial y la manipulamos para obtener la distancia

recorrida y el tiempo empleado

v = TCOSQT% it — /dV = chosozT%dt SV = wg t
por lo que obtenemos la relaciéon del tiempo empleado como
;o w 1
~ Tcosaryg

para obtener la relacién de la distancia recorrida empleamos la relaciéon

_drx _ Tcosar ‘= T cos ar .
at w7 M
por lo que en forma integral tenemos
dr — T cos ar tdt —>/d:c: I T cos ar ‘b 1T cosar .2
M M 2 M

6 Calcular la distancia minima que tiene que tener la pista para que un avion Boeing 747
despegue teniendo en cuenta que una vez que las ruedas del aviéon se separan del suelo,

todavia tienen que quedar 500 metros de pista.

Para obtener la distancia minima se parte de la relacién de la primera ecuacién
M F,, = L+Tsinar —W + (Ny+Ng) =0
de donde para el despegue las fuerzas normales N1y Noson cero por lo que
L=W —Tsinar

de donde se puede extraer la relacién de cual es la velocidad minima utilizando el Cp, .y la propia

definicién de la sustentacién

2(W — Tsinar)

= 74,61
250, 74,61 m/s

1
L= 5pVQSCL = Vinin = \/

max

Esta es la velocidad minima justo en el instante de despegue, por lo que el tiempo que tarda en llegar a

esa velocidad es

w1 M 3% 10° kg
t = Fesana V= = 74,61 m/s = 37,88
Tcosar g T cos ar 6 x 10° N -cos10° m/s )00 8
5 . o
v = LTcosor o 1OXACN S0 4504 41315 m
2 M 27 3x10° kg

esta es la distancia que el avidén recorre hasta llegar a la velocidad minima de despegue, si le anadimos

los 500 metros que tiene que haber nos resulta que la distancia minima de la pista son 1913,15 m
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PROBLEMA 6

Ezamen de Aeronaves y Vehiculos Espaciales (19/06/2008)

Duracion: 1 hora
Se dispone de un avién trimotor McDonnell Douglas DC-10 con las siguientes caracteristicas:
= Polar parabdlica de coeficientes constantes: Cp = Cp, + kC? (Cp, = 0,02, k = 0,07)
» Superficie alar: S = 367,7m?
» Masa total de la aeronave: m = 190 - 10® kg

= Coeficiente de sustentacién maximo: Cp, =13

max

= Planta motora: Tres turbofanes GE CF6-6D. Cada motor se caracteriza por:

e Empuje: T' = Ty £, con T € [0,170900] N

La aeronave se encuentra realizando un vuelo de crucero a 10000m de altura, a velocidad constante,

cuando se produce un fallo de uno de los tres motores de los que dispone la aeronave, quedando totalmente

inoperativo:

1 ;Es posible mantener un crucero a velocidad constante, a la misma altitud de vuelo? En caso afirmativo,

calcular la velocidad méaxima a la que se puede volar.

2 Calcular a qué altitud deberd descender el avién (como minimo) para poder realizar un vuelo de crucero
a una velocidad de 700 km/h

Estando el avién volando a la altitud calculada en el apartado anterior, fallan los dos motores restantes,

por lo que el piloto decide realizar un planeo a velocidad constante.
3 Plantear las ecuaciones que permiten calcular el &ngulo de planeo.

4 El aeropuerto mas cercano se encuentra a 130km de distancia. Comprobar si es posible aterrizar.
Suponer que la densidad del aire permanece constante, y es la correspondiente a la altitud de vuelo

calculada en el apartado anterior.
NOTAS:

= Por razones de seguridad, la velocidad minima de vuelo tiene que ser, al menos, un 10 % superior a la
velocidad de entrada en pérdida: V' > 1,1V

= Se considera la masa constante.

= Atmosfera Estdandar Internacional:

psi = 1,225kg/m?

g=98m/s?

T, = 288,16 K

R, = 287J/(kgK)

a=6,5-10"3K/m

_Rgo_
h(p) = L <1 - (£) R>
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SOLUCION
1 Comprobacién de la viabilidad de mantener un crucero a una altitud de 10000 m

Para contestar a esta pregunta, hay que plantear las ecuaciones del vuelo de crucero horizontal a velocidad

constante:
L=W (6)
Ttotal =D (7)

Existen dos procedimientos para dar respuesta a la pregunta que se plantea. Se recomienda el primero

de ellos por ser mucho mas directo y cargado de sentido fisico.

La forma mas rapida y directa para dar solucién a este apartado es mediante el siguiente razonamien-

to:

”El avién podrda mantener un crucero nivelado a 10000m y a velocidad constante si y sélo si el

empuje maximo disponible a esa altitud es mayor o igual que la resistencia minima posible”

El empuje méaximo disponible vendra dado por:

Tmaz = 2T0m,m L (8)

sl

donde se conocen todos los pardmetros, excepto la densidad a 10000 m. No obstante, ésta se puede

determinar a partir de la expresion que se da en el enunciado:

T ks B\ F !
h==L 1—(”) = —3(1—0‘>g 9
o Pst PP Ty ()

Con esta ecuacion se puede encontrar que:

p (h =10000m) = 0,4130 kg/m? (10)

De este modo, el empuje maximo disponible a 10000 m seré:

Trnaw = 115235 N (11)

Se trata ahora de calcular la resistencia minima posible. Asi, a partir de las ecuaciones 6 y 7, junto con

la definicién de la eficiencia aerodinamica, se puede establecer que:

w w w
75 :>Dif :>sz"7 <)min

Puesto que el peso de la aeronave es constante:

w

1
— = Fnge = ———
( E )mm 2 V kCDo

= 13,3631
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Por tanto, se puede concluir que la resistencia minima posible es:

Doin = = 139339 N (12)

Emaw

Puesto que la resistencia minima es mayor que el empuje maximo disponible, se puede concluir que no se

puede mantener un crucero 10000 m y a velocidad constante con un motor inoperativo.

La otra forma de proceder para dar respuesta a la pregunta que se plantea se basa en intentar encontrar
una velocidad de vuelo fisicamente posible que satisfaga las ecuaciones del crucero. A continuacién se

detalla el procedimiento.

Teniendo en cuenta que la polar del avion es conocida, de las ecuaciones 6 y 7 se puede deducir:

EW?
1pSV2

w
1pSV2

1 1 2 1
Fiotar = 508V "Cy + 3PSV ( ) = 3PSV2Co, + (13)

La ecuacién 13 representa el empuje que se necesita para mantener un crucero a velocidad constante (V)

y a una altura determinada (p = p(h)), para un avién con masa y polar conocidas.

Teniendo en cuenta la situacién que se plantea en este problema, la forma de comprobar si es posible
mantener un crucero a 10000 m es encontrando una velocidad de vuelo que satisfaga la ecuacién 13 y que
sea fisicamente posible (esto es, que sea real y mayor que 1,1Vy,y). Ademds, habré que considerar que
los motores proporcionando el maximo empuje posible, ya que si no se encuentra ninguna velocidad de

vuelo factible con empuje maximo, serd imposible encontrarla con un empuje inferior.

Introduciendo el modelo de empuje en la ecuacién 13 y despejando la velocidad de vuelo, queda:

P 1 2 kW?

2T — =—pSV°Cp, + ——— 14
Omac Dol 2P Do %pSV2 (14)

1 1\
2Tomaz%§pSV2 = <2pS) ViCp, + kW? (15)

1 ’ 4 p 1 2 2

5/)5 Cp, V"™ — 2TomazE§pSV + kW2 =0 (16)

S

2 2
ZTOWI,%%PS + \/(QTomazpilépS> —4(3pS)” Cp,kW?

Ve = 2 (17)

2 (%pS) Cb,

Ya se conocen todos los datos para calcular V' mediante la ecuacién 17. Asi, haciendo aplicacién numérica,

puede comprobarse que el radicando que aparece en esta ecuacién es:
1 2 1 2
(2Tomazp2p5> —4 (2p5> Cp,kW? = —3,5378 - 10" (18)
Psl

Este resultado implica que no existe ninguna velocidad de vuelo posible (ya que el resultado de la expresién
17 serfa una velocidad compleja). Por este motivo, se puede concluir que el avién no es capaz de mantener
un vuelo de crucero a altitud y velocidad constantes con un motor inoperativo, de modo que el piloto se

verd obligado a realizar un descenso.
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2 Ciélculo de la altura a la que se tendra que descender (como minimo) para poder realizar

un vuelo de crucero a 700km/h

Puesto que se busca seguir un vuelo de crucero a altitud y velocidad constantes, la solucién de este

apartado se basa en la ecuacién 13 obtenida anteriormente:

2
Tiotar = %PSVQCD0 + ;pSVVVQ
Teniendo en cuenta que para una velocidad de vuelo dada, el empuje requerido para mantener la altitud
a esa velocidad crece con la altitud a la que se quiera volar. Asi, para calcular la altitud méxima a la que
se puede volar a la velocidad requerida, de nuevo es necesario seleccionar el maximo empuje disponible
de los motores. Es importante no olvidar que el empuje méximo que puede entregar cada motor depende

de la densidad, y por tanto de la altitud de vuelo.

P 1 2 kW?
2T — = -pSV*Cp, + —— 19
Omax Dsi 2p Do %psvg ( )
En esta ecuacion, todo es conocido excepto la densidad, despejando, se obtiene:
EW?2 3
p= = 0,4994 kg/m (20)

Tonae SV2 — (35V2)" O,

Una vez conocida la densidad requerida para volar a altura constante y con una velocidad de 700km/h,
se puede usar la Atmésfera Estdandar Internacional para calcular a qué altura corresponde el valor de
densidad obtenido:

Rgo

Ts g—Rga
h= EZ 1- (;) "] = h(p=0,4994) = 8432m (21)
sl

3 Planteamiento de las ecuaciones que definen el dngulo de planeo

Teniendo en cuenta que se trata de un planeo a velocidad constante, las ecuaciones que definen esta

condicion de vuelo vienen dadas por el siguiente equilibrio de fuerzas:
L =W cosvq (22)
D = Wsinny (23)

Dividiendo 23 entre 22, se obtiene:

D 1
tanyg = I=F (24)

4 ;Consigue aterrizar el avién en un aeropuerto situado a 130 km de distancia?
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La distancia recorrida por el avién durante todo el planeo puede calcularse a partir del angulo de planeo
de la siguiente forma:

h
25
tan vyq (25)

h
tanyy = — = =
T

donde h es la altitud desde la que se inicia el planeo y z es la distancia horizontal recorrida.

Para saber si el avién llega o no al aeropuerto, hay que calcular la distancia horizontal maxima que
puede recorrer. Para ello, hay que tener en cuenta que la distancia recorrida serd méaxima cuando el

angulo de planeo sea minimo; y este a su vez serd minimo cuando se vuele con eficiencia aerodindmica
méxima.

1
Epaw = ——— = 13,3631

2./kCp,

1
tanvyq,, ., = 7 =0,0748

max

Trmas = L = 112680m
tan g

Puesto que el aeropuerto esta situado a 130000m, puede concluirse que el avidon no es capaz de llegar al
aeropuerto.
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PROBLEMA 7

Ezamen de Aeronaves y Vehiculos Espaciales (05/07/2008)

Duracion: 1 hora
Se dispone de un avién con las siguientes caracteristicas:

= Polar parabdlica de coeficientes constantes: Cp = Cp, + kC? (Cp, = 0,019, k = 0,072), superficie
alar: S = 380m?, masa total de la aeronave: m = 170 - 10% kg, coeficiente de sustentacién méximo:

Cr.. =13

max

El empuje méximo que puede proporcionar la planta motora es: Ty,q, = 512700 N. Ademads,por razones
de seguridad, el motor no se puede parar completamente durante el vuelo, de modo que existe un empuje
minimo (con los motores en régimen de ralenti): T,,,;, = 40000 N. El piloto puede seleccionar cualquier

valor del empuje comprendido entre el méaximo y el minimo.

En el instante inicial, la aeronave se encuentra realizando un vuelo de crucero a 4000 m de altitud y a
velocidad constante, volando con un coeficiente de sustentacién Crp = 0,6, y estando situada a 200 km del

aeropuerto en el que debe aterrizar.

Se desea que el descenso final al aeropuerto se realice con velocidad y dngulo de descenso constantes.
Ademds, por razones econdmicas, se exige que el motor esté en régimen de ralenti durante todo

el tramo de descenso.

Qd

D = 200 km

Figura 6: Esquema de la trayectoria seguida por la aeronave

Se pide:
1 Plantear las ecuaciones de fuerzas del tramo de crucero y de descenso.

2 Calcular a qué distancia del aeropuerto habrd que empezar el descenso para que este tramo sea lo mas

largo posible.
3 Calcular las velocidades de vuelo, tanto en crucero como en descenso.

El consumo instantaneo de combustible del avién puede calcularse de la siguiente forma:
clkg/s] = c.T

donde ¢, es el consumo especifico, que puede considerarse constante y con valor ¢, = 9,01-10~%[kg/(N - s)];

y T es el empuje suministrado por los motores.

4 Calcular la masa de combustible consumida durante todo el vuelo.
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NOTAS:

= Por razones de seguridad, la velocidad minima de vuelo tiene que ser, al menos, un 10 % superior a la
velocidad de entrada en pérdida: V' > 1,1V

= Se considera la masa constante.
= Se considera la densidad constante (p = 1,225kg/m?).
= Considerar la hipdtesis de angulo de descenso mucho menor que uno: v4 < 1

= Suponer que el avién puede pasar de las condiciones de crucero (V., CL.. y Ter) a las de descenso

(Viese, CL,... V Taesc) de forma instantanea.

SOLUCION
1 Ecuaciones de fuerzas:
Crucero:
T = D
(26)
L =W
Descenso:
T = D—-—Wsinyg ~D— Wy (27)
L = w

2 Distancia a la que habra que comenzar el descenso:

Puesto que en crucero se consume més combustible que durante el descenso, para ahorrar el maximo
combustible posible, hay que iniciar el descenso lo antes posible. Para ello, serd necesario encontrar el

angulo minimo de descenso.

De las ecuaciones 27, se obtiene:

_D-T D-T _

V4= Ty 7 (28)

T
W

| =

Teniendo en cuenta que el empuje en descenso es constante (T' = T),in) v que la masa de la aeronave
también se puede considerar constante, el dngulo de descenso minimo se obtendrd cuando se vuele a

eficiencia aerodindmica maximas:

1 Tmin Tm,in

=2/kCp, — = 0,05rad (29)

,ydvn'i'n, =
Emaz mg

Conociendo el dngulo de descenso minimo (74), junto con la altitud de vuelo, se puede calcular la distancia

horizontal que se recorre durante el planeo (d), que justamente la distancia del aeropuerto a la que

habra que iniciar el descenso:

:gédzglszm%m1 (30)

tanyq tan g

min

min
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3 Calculo de las velocidades de vuelo en crucero y descenso.
Crucero:
Puesto que en el enunciado se indica el coeficiente de sustentaciéon de la aeronave durante el crucero,

usando las ecuaciones 33 se puede obtener la velocidad de vuelo:

1 2W
L=W = 5pSVZCL = Virucero = 250, = 109,2237m/s (31)

Descenso:

Puesto que en el apartado anterior se ha obtenido que el descenso ha de realizarse a eficiencia aerodindmica
méxima, el coeficiente de sustentacién durante el descenso serd por tanto el éptimo. Asi, se puede calcular

la velocidad de vuelo durante el descenso del mismo modo que en el caso anterior:

1 2W cosvq,,,,
W~ L=—-pSV2CL . = Viescenso = 4| —————min — 117,9685m /s 32
SSV2Cr,,, = Vi sen m/s (32)

4 Masa de combustible gastada durante el vuelo:

El modelo de consumo de combustible que se proporciona en el enunciado es:

clkg/s] = c.T

Teniendo en cuenta que ¢, es constante en todo el vuelo, y que T' permanece constante durante el crucero

y durante el descenso, la masa de combustible consumida vendra dada por:

Mfuel = CeTcrucerotcrucero + Cerescensotdescenso

donde terycero ¥ tdescenso SON los tiempos de vuelo en crucero y descenso respectivamente.

De este modo, para resolver este apartado, habra que calcular los empujes necesarios en los dos segmentos,

asi como los tiempos de vuelo.

En cuanto al empuje en crucero, puesto que se conoce la velocidad y el coeficiente de sustentacion:
1
T=D= 5pSV2(CDO + kC?) = 124730N

El empuje durante el descenso es igual al empuje minimo que pueden suministrar los motores.

Por otra parte, el calculo de los tiempos de vuelo resulta trivial, ya que la velocidad es constante en los

dos segmentos. So6lo se necesita determinar la distancia recorrida.

d

derucero = D — d = 120007 m = tepucero = V"ir = 1098,7s
h ddescenso
ddescenso = ——— =80092m = tgescenso = d = 6787938
S Ymyin Vdescenso
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Con esto se puede determinar la masa de combustible consumida:

Merucero = 1234,76 kg

Mdescenso = 244,69 kg

Miotal = 1479,44 kg
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PROBLEMA &

Ezamen de Aeronaves y Vehiculos Espaciales (04/09/2008)

Duracion: 1 hora
Se dispone de un avién con las siguientes caracteristicas:
= Polar parabdlica de coeficientes constantes: Cp = Cp, + kC? (Cp, = 0,019, k = 0,07)
» Superficie alar: S = 380m?,
» Peso estructural més carga de pago: Wg = 120 - 10* N
= Méxima carga de combustible: W, = =60-10*N

Una compania aérea estd evaluando la posibilidad de utilizar esta aeronave para cubrir una de sus rutas
comerciales, por lo que necesita saber qué alcance tiene y qué carga de combustible tiene que incluir en

el avidn.

En el analisis del vuelo, se considerara que en todo momento la altitud y el coeficiente de sus-
tentacién permanecen constantes. Ademads, el consumo instantdneo de combustible del avién puede
calcularse de la siguiente forma:

c[N/s] =c.T

donde ¢, es el consumo especifico, que puede considerarse constante y con valor ¢, = 9,01 - 107°[1/s]; y

T es el empuje suministrado por los motores.
Se pide:

1 Considerando que todo el vuelo se puede aproximar por un unico tramo de crucero, plantear las

ecuaciones de fuerzas, la ecuacion cinematica y la ley de variacion de masa del avién.

2 Obtener la ecuacién que permite calcular el alcance del avion en funcién de la carga de combustible

inicial, del coeficiente de sustentacién y de la altitud de vuelo.

3 Si todo el vuelo transcurre a 10000 m de altitud (p = 0,4135kg/m?), ;cudl es el maximo alcance que

se puede obtener?

4 Si se desea volar a 10000m de altitud y con Cp, = Cy,,,, {qué carga de combustible hay que incluir en

la aeronave para llegar a un aeropuerto situado a 8000 km de distancia?
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SOLUCION

1 Ecuaciones del movimiento:
» Ecuaciones de fuerzas:

De forma general, las ecuaciones de fuerzas en un vuelo de crucero a altura constante son:

r_p - W4V
g dt
L =W (33)

Puesto que puede asumirse que tanto la velocidad como la masa varfan muy lentamente con el tiempo,

las ecuaciones 33 pueden simplificarse en:

T — D (34)
L = W (35)

La ecuacién cinemaética proporciona la variacién de la posicién en funcion de la velocidad, esto es:

dx
T \% (36)

Por 1ltimo, la ley de variaciéon de la masa sera:

% =—c=—c¢T (37)

2 Ecuacién para calcular el alcance:

Se va a obtener la expresiéon que permite calcular el alcance de la aeronave en funciéon de la carga de

combustible inicial, del coeficiente de sustentacion y de la altitud de vuelo.

Si en la ecuacién 36 se hace un cambio de variable, tomando el peso como variable independiente:

dz dz dW
O T aw ot (38)
introduciendo la ecuacién 37:
dz \%4
= 39
dw c.T (39)
teniendo en cuenta las ecuaciones 52 y 35, junto con la definicién de la eficiencia aerodindmica:
dz VE
= 40
dw ceW (40)
por lo que el alcance podria calcularse domo:
Wiy _dw
— B 41
za /Wi s (41)
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Hay que tener en cuenta que la velocidad de vuelo depende del peso de la aeronave a través de la ecuacién

35:
[ 2W
V= 250, (42)

Con esto, la expresién que permite calcular el alcance queda:

E 2 Wi aw
__ £ 43
AT\ pser /Wi Nl (43)

E 2

4=\ =52 (Vi = V) (44)

Ce pSCL

Finalmente, introduciendo el peso fijo Wg y el peso de combustible inicial Wg, la expresion requerida
220 |w W,

Ta = V20, [Ws 1+ -1 (45)
Ce CD pS WS

3 Maéaximo alcance para un vuelo a 1000m de altitud.

es:

Teniendo en cuenta la expresién 45, puede verse que el alcance de un avién depende de:
s Carga de combustible inicial (Wg).

= Altura de vuelo, cuya dependencia se aprecia a través de p

= Coeficiente de sustentacién (Cr,)

los demds pardmetros que aparecen en la expresiéon 45 (S, Wg, cg y Cp = Cp(CL)) no pueden ser

alterados.

Puesto que en el enunciado se fija la altitud de vuelo, habré que buscar qué valores de Wg y C', maximizan

el alcance para el avién dado a la altitud considerada.

Resulta obvio que cuanto mayor sea la carga de combustible, mayor serd el alcance (ver ecuacién 45), por
lo que habra que usar la méxima carga de combustible que puede transportar el avién:
Wi =Wg, . =60-10'N
Respecto al coeficiente de sustentacién, el valor que maximiza el alcance es el mismo que maximiza
1/2
C;’7/Cp, cuyo valor es:
CLopt _ CD()

CL:\/g_ 3k

Introduciendo valores numéricos, el mdximo alcance que se puede obtener a esa altitud es:

TA,,,, = 13348km

4 Carga de combustible para volar a 8000km con Cf, = Cp,

opt
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Hay que despejar Wy de la ecuacion 45
co 5\
TACe
Wr=Ws || 22D /22 4 1) —1
2v2C;*V Ws
Introduciendo valores numéricos queda:

Wg = 3,9674 - 10°N
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PROBLEMA 9

Ezamen de Aeronaves y Vehiculos Espaciales (05/06/2009)

Duracion: 1 hora

Se desea evaluar la posibilidad de lanzar un avién no tripulado (UAV) desde una catapulta. El UAV tiene

las siguientes caracteristicas:
= Polar parabdlica de coeficientes constantes: Cp = Cp, + kC? (Cp, = 0,03, k = 0,073)
» Superficie alar: S = 0,9m?

= Masa total de la aeronave: m = 20kg

= Coeficiente de sustentacién maximo: Cyr,,, = 1,2
= Empuje méximo del motor: T;,4, = 100N
V=0 V=AV.
>
» Y

Figura 7: Esquema del lanzamiento
En primer lugar, se va a analizar el caso de un lanzamiento con éngulo de trayectoria nulo (v = 0). Se
pide:

1. Calcular el incremento de velocidad (AV,) minimo que tiene que generar la catapulta para que a la

salida de la misma, la aeronave mantenga un vuelo nivelado a velocidad constante.
2. (Qué empuje tiene que suministrar el motor en las condiciones del apartado anterior?

3. Sila catapulta se orienta con un viento en contra de Vi;nq = 5m/s, calcular el incremento de velocidad

minimo de la catapulta para que el avién mantenga esta condicién de vuelo.

A continuacién se va a analizar el caso de un lanzamiento con un dngulo de trayectoria v = 20°. Se con-

sidera que la aeronave mantiene un vuelo de ascenso con velocidad y dngulo de ascenso constante.

4 Plantear las ecuaciones del movimiento del avién (ascenso con velocidad constante y dngulo de ascenso
v = 20°).

5 Calcular el coeficiente de sustentacién y el empuje necesario para que, a la salida de la catapulta, el
avién mantenga un vuelo con dngulo de subida constante (v = 20°) y velocidad constante (igual a la

calculada en el primer apartado).

6 Calcular con qué velocidad deberfa salir el avién de la catapulta para mantener un vuelo de subida

uniforme con dngulo (v = 20°), si el motor se pone a toda potencia.
NOTAS:
= Todo el an4lisis se hace a nivel del mar, donde la densidad es p = 1,225 kg/m?3.

= En el andlisis del ascenso, no es aceptable suponer que ~ es pequeno.
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SOLUCION
1 Incremento de velocidad minimo que tiene que suministrar la catapulta.

El incremento de velocidad minimo que tendra que proporcionar la catapulta tiene que ser igual a la

velocidad minima de vuelo del avion, esto es, la velocidad de entrada en pérdida. Por tanto:

max

1 1
L=W = 5pVQSCL = W= §pv;ia”SCL

2W
AViin = Vstan = | —a5—— = 17,2220 m/s
tall pSCr m/s

maz
2 Empuje necesario para volar en crucero a la minima velocidad posible.

Para mantener un crucero uniforme en el momento de la salida del avién de la catapulta, el empuje

debera ser el necesario para vencer la resistencia:

1
T =D = 5pViauS (Cp, +kCL,,,,) = 22,0921N

3 Incremento de velocidad necesario si se tiene un viento en contra de Vg = 5m/s

Hay que tener en cuenta que la velocidad que interviene en las fuerzas aerodindmicas es la velocidad
aerodindmica (V'), la cual puede relacionarse con la velocidad respecto a tierra (V) y la velocidad del

viento (Viying) mediante:
V= Vq - Vwind

La minima velocidad aerodindamica a la que puede volar una aeronave es la velocidad de entrada en

pérdida (calculada en el primer apartado), siendo esta independiente de la velocidad del viento.
En este apartado se pide el minimo incremento de velocidad que tiene que proporcionar la catapulta, o lo

que es lo mismo, la minima velocidad respecto a tierra que necesita la aeronave para poder volar:

|7

Imin

= szn + Vwind = ‘/stall + Vwind

Como en este caso se tiene un viento en contra de 5m/s, la velocidad del viento serd: Viing = —5m/s,

por lo que la velocidad que tendra que proporcionar la catapulta es:

AViin = Vstati + Vaing = 17,2220 — 5 = 12,2220 m/s

4 Ecuaciones del movimiento del avién durante un ascenso uniforme.

A continuacién se van a plantear las ecuaciones del movimiento del avién durante un vuelo de ascenso
con velocidad constante y dngulo de ascenso constante. En la figura 8 se puede ver un esquema de las

fuerzas que actian sobre el avion.

Puesto que no existen aceleraciones, las fuerzas horizontales y verticales deberan estar equilibradas:

T = D+ Wsin(y) (47)
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Figura 8: Esquema de las fuerzas que actiian sobre la aeronave durante el vuelo de ascenso.

L =W cos(y) (48)

5 Caélculo del coeficiente de sustentaciéon y del empuje necesario para mantener un vuelo
con V =172220m/s y v = 20°

Conocido el dngulo de subida y la velocidad de vuelo, se puede determinar el coeficiente de sustentacién
mediante la ecuacién (48):
_ 2W cos(v) 2-20-9,8cos(20°)

1
L=—pV3SC, =W = Cp = = =1,1276
2” L cos(7) L= 7 v2g 1,225 -17,22202--0,9

Nétese que el coeficiente de sustentacion obtenido es menor que el coeficiente de sustentacién méximo

(CLonaz)-

Una vez conocido el coeficiente de sustentacién, a partir de la ecuacién 47 se puede obtener el empuje

necesario:
1
T=D+Wsin(y) = §pV2S (Cp, + kC3) + W sin(y)
1
= 51,225 -17,2220* - 0,9 - (0,03 4 0,073 - 1,1276%) + 20 - 9,8 - sin(20°)
= 87,1860N

6 Calculo de la velocidad para que la aeronave mantenga un ascenso uniforme con v = 20°

y el motor a toda potencia.

Si se conoce el empuje (T' = Tipar = 100N) y el dngulo de subida (y = 20°), las ecuaciones (47) y (48)
forman un sistema de dos ecuaciones con dos incégnitas: la velocidad de vuelo (V) y el coeficiente de

sustentacién necesario (Cp,).
Puesto que lo que se pide es determinar la velocidad de vuelo, despejamos el coeficiente de sustentacién

de la ecuacién (48) y lo introducimos en (47), quedando:

1
T=D+Wsin(y) = ipV2S (Cp, + kC3) + W sin(y)
R 2W cos(7)\ > .
= 2pV S (CDO +k ( V7S + Wsin(y)

2k (W cos(y))?

V28 + Wsin(v)

1
= ipV2SCDO +
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Operando, podemos transformar la ecuaciéon anterior en una ecuacién bicuadratica en la velocidad:

1
§p2S2C’DOV4 + (W sin(y) = Thnaz) pSV?2 + 2k (W cos(7))* = 0 (49)

Resolviendo:

— (Wsin(y) — Thnae) pS £ \/ (W sin(y) — Trmaz)? p2S? — 41 p2S2Cp, 2k (W cos(v))?

V=
p?S2Cp,

de donde se obtiene:
V1 =12,1582m/s Vo =42,9107m/s

Por dltimo, queda por comprobar si ambas velocidades son fisicamente posibles, esto es, hay que verifica

si la velocidad menor estd por encima de la velocidad de entrada en pérdida.

Para ello, hay que calcular el coeficiente de sustentacién asociado a esta velocidad y comprobar que sea

inferior al coeficiente de sustentacion maximo del avién.

2W cos(7)
CLV1 == W - 2,2625

Puesto que C,, > Cf, la velocidad V7 no es posible, de modo que la tnica solucién al problema

max?

es:
Vo =42,9107m/s
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PROBLEMA 10

Ezamen de Aeronaves y Vehiculos Espaciales (02/07/2009)

Duracion: 50 minutos

Se quieren analizar las actuaciones en crucero y en ascenso de un avién con las siguientes caracteristi-

cas:

» Polar parabdlica de coeficientes constantes: Cp = Cp, + kC? (Cp, = 0,019, k = 0,072), superficie

alar: S = 380m?, masa total de la aeronave: m = 170 - 103 kg, coeficiente de sustentacién maximo:
Cy, =13

max

= El empuje que pueden proporcionar los motores se puede modelar mediante la siguiente ecuacion:

T=1,"

Psl
donde p es la densidad correspondiente a la altura de vuelo, pg es la densidad a nivel del mar (p =
1,225kg/m?) y Ty es un pardmetro que depende de la posicién de la palanca de gases que fije el piloto,
de forma que sus valores pueden oscilar entre T ;i = 0 (motor parado) ¥ 1o maee = 512700N (empuje

méximo a nivel del mar).

Se pide:

1.

Plantear las ecuaciones de un vuelo de crucero a altura y velocidad constante, y de un vuelo de ascenso

a velocidad constante.

Si la aeronave se encuentra volando a una altura h = 7000 m (p = 0,4898 kg/m?), ;a qué velocidad y
con qué coeficiente de sustentacién hay que volar para obtener un crucero con la minima resistencia

posible?
Calcular el empuje necesario en las condiciones de vuelo del apartado anterior.

Calcular la maxima altura a la que la aeronave puede volar en crucero a la velocidad calculada en

el apartado 2.

Calcular el techo de vuelo absoluto (méxima altura a la que la aeronave puede mantener un vuelo de

crucero con velocidad constante).

Si volando a h = 7000 m (p = 0,4898kg/m?) se quiere iniciar un ascenso, ;cudl es el maximo angulo

de subida que se puede conseguir? ;qué velocidad ascensional se tendria en este caso?

NOTAS:

= El valor de Tj no es fijo. Se puede seleccionar cualquier valor (dentro de sus limites) para conseguir las

actuaciones deseadas.

s Para el vuelo de ascenso, considerar la hipé6tesis de dngulo de subida pequeno (v < 1)

» Atmosfera Estdndar Internacional:

o py =1,225kg/m?
e g=9.8m/s?

o Ty =288,16K

o R, =287J/(kgK)

40



11'@‘ Universidad de Sevilla

e a=65-10"2K/m

Rga
o h(p) = Lt <1 _ ())

SOLUCION

1 Ecuaciones del movimiento

2 Velocidad y coeficiente de sustentacién para volar con la minima resistencia posible a
h = 7000 m

Un vuelo de crucero con minima resistencia se dara cuando la eficiencia aerodindmica es méaxima. Asi,

teniendo en cuenta la definicién de la eficiencia aerodindmica, y la ecuacién 51

E= = D= — = Dnn

W w W
D E " Emaz

S| =

Por tanto, el coeficiente de sustentacién al que habrd que volar serd aquel que maximice la eficiencia

aerodindmica, es decir, el coeficiente de sustentacién éptimo:

e ¢ de o o _ [On,

E==t_—
Cp  Cp, +kCZ dCy K

=0,5137

Conocido el coeficiente de sustentacién, de la ecuacién 51 se puede obtener la velocidad de vuelo:

1 2W
=L ==pV2 EE e 1
w 2pV SCr, =V 25C, 86,6861 m/s

opt

3 Empuje necesario para volar en las condiciones del apartado anterior

Conocido el coeficiente de sustentacién y la velocidad de vuelo, a partir de la ecuacién 50 se puede

determinar el empuje:
1
T =D = ;pV?9(Cp, +kCE) = 123,24 10°N
Se puede comprobar, segtin el modelo de empuje proporcionado, que se dispone del motor suficiente para

volar en estas condiciones. Asi, el empuje maximo disponible a esta altitud de vuelo sera:

p
Tnaz = TO'nLa:E
p

sl

= 204,98 - 10°N

que es mayor que el que se necesita.
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4 Maxima altura a la que la aeronave es capaz de seguir volando a la velocidad del apartado

anterior.

Partiendo de la ecuacion 50 y del modelo de empuje:

1
T=D = Topﬁ = 5AV2S (Cp, + k() (52)
sl

donde el coeficiente de sustentacién serd el necesario para satisfacer la ecuacién de equilibrio de fuerzas

verticales (51):

2W
CL=—5
L= pv2s
por lo que la ecuacién 52 puede escribirse como:
p 1 _, 2W2
To— == k——
"o 2PV Pt R g (53)
despejando la densidad:
2EW?2

p= |5
Lo _1y250),

Pst

De la ecuacién anterior se deduce que para obtener la minima densidad posible (que es equivalente a la
altura mdxima), se necesita que Ty sea lo mayor posible. Esto es, el motor tiene que estar a toda potencia,
por lo que Ty = Tp mae = 512700N. Asi, introduciendo valores numéricos, se obtiene que la densidad

minima posible a una velocidad de vuelo de V' = 186,6861 m/s es:

Pmin = 0,3211m/s (55)

Usando la definicién de la Atmédsfera Estandar Internacional proporcionada, se puede encontrar la altura

asociada a esta densidad:

Bonas = 10585m (56)

5 Altura maxima a la que la aeronave puede mantener un vuelo de crucero a velocidad

constante

En este apartado se esta pidiendo el techo absoluto de la aeronave. Esto es, hay que encontrar la altura

para la que la resistencia minima posible es igual al empuje méaximo disponible.

Asi, segin lo visto en el apartado 2:

T:D:% = Dmm:EW = 2/kCp,W

Puesto que el empuje disminuye con la altura, habréd que encontrar el valor de la densidad del aire que

hace que el empuje maximo sea igual a la resistencia minima:

T=TL = TP = Dy = 23/ACD,W = pin = P
Psl Psl 0
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De nuevo, la minima densidad (mdxima altura) la obtendremos con el motor a méxima potencia (Tp =
To,maz = 512700 N). Asi el techo de vuelo viene dado por:

Prin = 0,2945 kg /m® hypee = 11351 m
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PROBLEMA 11

Ezamen de Aeronaves y Vehiculos Espaciales (25/06/2010)

Duracion: 50 minutos
Se desea estudiar la maniobra de despegue de un Boeing 747, la cual se puede dividir en dos fases:

R1 Rodadura con todas las ruedas en el suelo. Durante esta fase, la aeronave tiene todas sus ruedas en

contacto con el suelo. El empuje es constante y paralelo a la velocidad.

R2 Rodadura con el tren principal en el suelo. Se ha producido la rotacién, y la aeronave mantiene
durante esta fase un dngulo de cabeceo de 7° respecto a la horizontal. El empuje es constante (igual al

de la fase anterior) y forma un dngulo § = 7° con la horizontal (y por tanto con el vector velocidad).

El cambio de la fase R1 a R2 se produce de forma instantanea cuando el avién alcanza la velocidad de

rotacién Vg. Ademsds, los coeficientes de sustentacién, resistencia y momento de cabeceo, permanecen

constantes en ambas fases (aunque con valores distintos en cada una de ellas).

R1

Figura 9: Esquema del despegue del B747

Se pide:

1. Plantear las ecuaciones del movimiento (ecuaciones de fuerzas y ecuacién cinematica) en cada una de

las fases del despegue.
2. Calcular la velocidad de rotacion Vg
3. Calcular la velocidad de despegue Viop
4. Calcular el tiempo empleado y la distancia recorrida en la fase R1.
5. Calcular el tiempo empleado y la distancia recorrida en la fase R2.
6. Si se quisiera completar la fase R1 en una distancia de 1200 m, ;qué empuje necesitaria el avién?
Datos:
» Densidad del aire: p = 1,225kg/m?
» Gravedad: g = 9,8 m/s?
= Peso de la aeronave: W = 3660 - 103 N
= Superficie alar: S = 511 m?
= Cuerda media: ¢ = 8,32m
» Empuje suministrado por los motores: 7' = 1000 - 103 N

» Coeficientes aerodinamicos durante la fase R1:

Crp =11 Cp,, =014 C,,,, =035
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= Coeficientes aerodindmicos durante la fase R2:

Crp =14 Cpp, =0,17

= Coeficiente de friccion de las ruedas: p = 0,02

= Situacién del centro de gravedad en el B747:

000000000000 000000000000
; 000000000 00000 00
1

AN

QOO0

5m

\
Y.

38m  21.8m

Figura 10: Situacion del centro de gravedad del B747

NOTA:

= Se considera que el momento aerodindmico es positivo cuando la aeronave tiende a encabritar.

SOLUCION

1 Ecuaciones del movimiento.

Durante la fase de despegue, sobre el avién actuardn fuerzas de sustentacién y resistencia (debidas a la
velocidad aerodindmica que adquiere el avién), fuerzas normales y de rozamiento con la pista, empuje y

peso.
» Fase R1:

Se va a estudiar la fase del despegue que transcurre desde que el avién estd parado en la cabecera de la
pista, hasta que alcanza la velocidad de rotacién (momento en el que el tren de morro pierde el contacto

con el suelo).
El esquema de fuerzas durante esta fase puede verse en la figura 11.

Para escribir las ecuaciones de fuerzas, hay que tener en cuenta que la aeronave sigue un movimiento
rectilineo horizontal, por lo que no existen aceleraciones en el eje z. Sin embargo, no ocurrira lo mismo en el

eje x, ya que el avion estd acelerando desde una velocidad inicial nula hasta la velocidad de rotacion.

Las ecuaciones de fuerzas en estos ejes serdn:

W dv
EjeX: ?E :T—D_(Frl +Fr2):T—D_M(N1+N2) (57)

Ejez: 0 =L+N+No—W (58)
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R1 v,

B Fo A Y F,.
No W Ny

Figura 11: Esquema de fuerzas durante la fase R1

Por otra parte, la aeronave no esta rotando, por lo que los momentos de cabeceo deberan equilibrarse.

La ecuacién de momentos respecto al centro de gravedad sera:
M, + Nix1 — Noxo — h,u(N1 + Ng) =0 (59)

= Fase R2:
Esta fase se inicia justo después de la rotacion del avién y concluye cuando se alcanza la velocidad de

despegue. Como se comenta en el enunciado, se considera que durante toda esta fase el avién mantiene

un movimiento horizontal, aunque con un angulo de cabeceo de 7°.

El esquema de fuerzas durante esta fase puede verse en la figura 12.

R2 ’

Figura 12: Esquema de fuerzas durante la fase R2
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En este caso las fuerzas que actuardn sobre la aeronave seran las mismas. Sin embargo, el empuje del
avién rotard solidariamente con éste, por lo que formara un determinado angulo de 7° con la direccién del
movimiento. Ademds, hay que tener el cuenta que el movimiento sigue siendo horizontal, por lo que tanto
la sustentacién como la resistencia llevardn la misma direccién que en R1 (por definicién, la resistencia

lleva la misma direccién que la velocidad y la sustentacién serd perpendicular a ésta).

Del mismo modo que en el caso anterior, no existiran aceleraciones segtn el eje z, pero si segin el eje z,

por lo que las ecuaciones de fuerzas pueden escribirse como:

wdv
Eje x : o =Tcos0 —D—F,, =Tcos® —D — N, (60)

Eje z : 0 =L+ Tsinf+ Ny — W (61)
Del mismo modo, la ecuacién de momentos quedaria:

M, — Nozy — htNo = 0 (62)

Por 1ltimo, la ecuacién cinematica en ambos casos se puede escribir como:

dx
— =V
dt

2 Velocidad de rotacion.

La rotacién del avién se producird en el momento en el que el tren de morro pierda el contacto con el

suelo, esto es, cuando la fuerza normal N; se anule.

A partir de la ecuacién de momentos (59), se va a buscar la velocidad que hace que Ny = 0.
0 = M,+ Nz —Ngxg—h,u(Nl —|—N2) = (63)
1
= §pVQSECmR1 + Nixy — Nozg — hy(Ny + No) (64)

Introduciendo (57) en la ecuacién anterior:

1
0 = 5pVQSECle + Nizy — (W — L — Ny)zg — hu(W — L) (65)

La velocidad de rotacién Vi saldréd de la ecuacién anterior, haciendo Ny = 0:

1 1

0 = §pv2550m31 — (29 + hu)(W — 5pVQSOLRl) = (66)
+ hp)W

V2o (22 67

f %,OS(EOle + ($2 + h’:u)CLRl ) ( )

Ve = 79,58m/s (68)

3 Velocidad de despegue.

El despegue se producird en la fase R2, cuando el avién deje de estar en contacto con el suelo, por lo que

la normal N5 debe anularse.

A partir de la ecuacién (61), si No = 0, se obtiene:
1 .
L = 5pV?SCry =W = Tsing =
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2(W —T'sin6)

Vior pSCr,.

= 89,86 m/s (69)

4 Tiempo y distancia empleados en la fase R1.

La ecuacién (57) proporciona la variacién de la velocidad con el tiempo, por lo que su integracién permite
conocer el tiempo transcurrido en funcién de la velocidad del avién, esto es:
|

— = T —D— u(N; + N-
g dt w(N1 + No) (70)

Para integrar esta ecuacion, hay que tener en cuenta que tanto D depende de la velocidad, y que N1 + N»
viene dado por la ecuacién (58).
W dv 1 1
—— = T—-pV?SCp, —puW —=pV3SCy, )= 71
q dt 2/) Drg, M( 2P LRI) ( )

1
= T—pW = 5pS(Cos, = pCrs, )V (72)

Esta ecuacién escribirse méas simple de la siguiente forma:
dVv
dt

donde las constantes a y b vienen dadas por:

= a—bV? (73)

g
a=——-pg b= WPS(CDRl - :LLOLRl)

Para conocer el tiempo empleado en R1 hay que integrar la ecuacién anterior, teniendo en cuenta que la
maniobra comienza con velocidad nula (Vo = 0) y termina cuando se alcanza la velocidad de rotacion,

calculada anteriormente.

tRr1

[ (s,
v a=b2  Jy, \Va+vbv o a— VbV

| (1 Va+ Ve \/a\/6v0> )

oab \ va-vbVe | va+ VoVy
1 1n¢5+\/BVR
2Vab  \Ja—VbVg

Introduciendo los datos que se dan en el enunciado se obtiene:

tRl = 35,26 S

Para calcular la distancia recorrida, se parte de la ecuacién cinemética para buscar una relacién entre la

distancia y la velocidad del avién:

dz dz dV

T - awvaV (76)
dz Vv

v~ a—bwv2 (77)

nétese que se ha introducido la misma notacién de la ecuacién (73).
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La distancia de despegue se obtiene integrando la ecuacién anterior:

Ve y 1. a—bV3 1. a—0bV2
= — WV =——In— B In TR 1470 78
Tht /V a— V2 % a—bVE 2 a o (78)

5 Tiempo y distancia empleados en la fase R2.

Este apartado es esencialmente similar al anterior. No obstante, ahora las ecuaciones del movimiento son
(60) y (61), por lo que:

dv TcosH—i—uTsinQ_ g

FI g W Kg — ﬁpS(CDRl - I’LCLRI)VQ (79)
dv
E = G;/ — bV2 (80)
siendo ahora:
, T cosf + pT'siné
a = —
g W

Ademas, a la hora de establecer los limites de integracién, habrd que tener en cuenta que la maniobra

comienza con velocidad de rotacién Vi y termina a la velocidad de despegue Viop.

Con todo eso, el tiempo y la distancia empleados en la fase R2 seran:

Vior — qv 1 Va' +VoVior Va —VbVg
try = / > = In +In = 6,37s (81)
ve o =0V 2Va'b Va —VbVior Va +VbVg
Ty = /VLOF Ldv——im%—&u 49m (82)
e P T S 7 A

6 Empuje necesario para completar R1 en 1200 m.

La ecuacién (78) proporciona una relacién entre la distancia que recorre el avién durante la fase R1, y
los valores a, b y Vg. Ahora bien, hay que tener en cuenta que ni b ni la velocidad de rotacién dependen

del empuje suministrado por los motores, s6lo a depende de T'.

De esta forma, se va a buscar el valor a* que hace que el avion complete R1 en la distancia deseada,

obteniendo posteriormente el empuje deseado.

—2b-1200 = In

a* —bV3 a* —bV3 bV2
- R o_ R _ ,—2b1200 _ % _ R

o T 1 _ ¢—2b:1200 (83)

De este modo, el empuje necesario es:

1474
T = ?(a* +pg) = 1126 - 103N
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