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Introduccion

1.1. Motivaciéon y objetivos

La asignatura de Calculo de Aviones tiene como objetivo principal dotar al ingeniero
aeronautico de una formacion basica tedrica y practica en el drea de diseno de aerona-
ves. Esta asignatura es considerada como base en el aprendizaje de cualquier ingeniero
aeronautico, ya que permite entender el concepto de ingenieria concurrente de todas las
diferentes areas de ingenieria que son necesarias para disefiar un avién (también conocida
como ingenierfa colectiva). Los alumnos adquieren a lo largo de su formacién una serie
de herramientas (piezas del rompecabezas), pero no se les da las instrucciones que les
permita encajar dichas piezas de tal manera que resulten en un disefio un avién completo.

Por esta complejidad se decide iniciar la creacion de una serie de herramientas que
permitan facilitar las tareas del alumno de ingenieria aeronautica bajo el contexto de la
asignatura de célculo de aviones. Esta pretende ser una solucién para ahorrar tiempo en
los calculos que en numerosas ocasiones son repetitivos y han de realizarse cada vez que
se produce una modificacion en el disenio del avion.

En el desarrollo de la asignatura célculo de aviones el alumno encargado de la seccion de
actuaciones se encuentra muy limitado en tiempo debido a la relevancia que tiene cualquier
cambio en la aerodinamica, estructuras o en el sistema propulsivo de la aeronave a la hora
de calcular las actuaciones. En ocasiones, el mas minimo cambio en algtn coeficiente puede
llevar al fracaso una mision completa por falta de capacidad propulsiva para alcanzar una
cierta cota, velocidad, alcance o autonomia. Facilitar la iteracion de los calculos pasa a
ser algo vital para el correcto desempeno en la asignatura.

La solucion a este problema se pretende alcanzar de dos formas. La primera, proporcio-
nando al alumno una herramienta que facilite las estimaciones iniciales para alcanzar un
primer acercamiento a la solucién buscada para el disenio inicial. Y la segunda, reuniendo
todos los métodos descritos anteriormente y compilandolos en un programa informatico
que permita, con la introduccion de los datos de la aeronave en una interfaz sencilla,
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calcular las actuaciones de una forma automaéatica. Para ello se utilizard la herramienta
GUI que proporciona el programa MATLAB. La herramienta resultante sera bautizada
como 'Academic Performance’.

1.2. Contexto

1.2.1. Asignatura de Calculo de aviones

El contexto educativo en el que esta enmarcado este proyecto Fin de Carrera es la
asignatura Calculo de aviones de la Universidad de Sevilla.

Desde el punto de vista de un ingeniero, el disenio completo de un avién es el fruto
de un compromiso entre el conocimiento, experiencia, y deseo de los muchos ingenieros
que forman los distintos grupos de disefio necesarios para acometer dicha tarea. Resulta
natural el entender que para cada uno de los grupos de diseno, pueden considerar que su
area de responsabilidad es més importante que el resto de areas necesarias para el disenio
completo de un avion, lo que si no se conduce adecuadamente, puede llevar a la visién de
C. W. Miller 1.2.1, en la que describe lo que podria pasar si se dejara que cada uno de
los distintos grupos de disefio se tomaran en serio el que su grupo es el mas importante a
la hora de acometer el disefio de un avion.

A completed airplane in many
ways i5 a compromise of te know—
ledge, experience and aesires of the
many engineers that make up the
various designand production groups
of an airplane company.

It is only being human to under=
stand why the engineers of the vari-
ous groups feel that their part in the
design of an airplane is of greater
importance and that the headaches

- indesignare due to the requirements
of the other less important groups.

This cartodn® Dream Airplanes”
by Mr, C, W. Miller, design engineer,
indicates what might happen f each
design or production group wers al-
lowed o take itself (00 seriously.

EMPENNAGE GROUP @S POWER PLANT GRQUP

Figura 1.2.1: Dreams Airplanes
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La asignatura de calculo de aviones se centra en definir una serie de objetivos que
sirven de ayuda y de guia al alumno para acometer el diseno de un avién. Un primer
objetivo de la asignatura es que los alumnos sean capaces al final del curso de disenar y
defender un proyecto de avion que cumpla satisfactoriamente las especificaciones defini-
das en la propuesta de disenio efectuada por el instructor, también denominada Request
For Proposal o RFP. Se ensena a los estudiantes todos los aspectos relacionados con el
proceso de diseno de aviones, donde aprenden a emplear herramientas, métodos y proce-
dimientos especificos de la industria aeroespacial durante el proceso de disefio conceptual
de aeronaves. Se pretende que los alumnos sean capaces de unificar e interrelacionar los
conocimientos aprendidos durante la carrera, lo que les permitira ser capaces de aplicar
dichos conocimientos en un problema real.

Como segundo objetivo los alumnos se familiarizan con algunos de los procesos de
ingenieria concurrente que existen hoy en dia en la industria aeronautica al tener que
enfrentarse a muchos de los desafios a los que se enfrenta un ingeniero aeronautico durante
el proceso de disefio de un avion, lo que permite que los estudiantes tengan su primera
experiencia con la industria.

Mediante el empleo de la metodologia PBL, los alumnos aprenden a administrar un
proyecto de grandes dimensiones con fechas y metas fijadas a priori, y experimentan los
desafios a los que se enfrentaran en una industria competitiva.

El aprendizaje basado en proyectos (ABP o, del inglés, PBL, project-based learning)
es un método docente basado en el estudiante como protagonista de su propio aprendi-
zaje. En este método, el aprendizaje de conocimientos tiene la misma importancia que la
adquisicion de habilidades y actitudes.

Consiste en que un grupo de estudiantes de manera auténoma, aunque guiados por
el profesor, deben encontrar la respuesta a una pregunta o solucién a un problema de
forma que al conseguir resolverlo correctamente suponga que los estudiantes tuvieron que
buscar, entender e integrar y aplicar los conceptos bésicos del contenido del problema asi
como los relacionados. Los estudiantes, de este modo, consiguen elaborar un diagnostico
de las necesidades de aprendizaje, construir el conocimiento de la materia y trabajar
cooperativamente.

Los alumnos trabajan en grupos y compiten con el resto de grupos disenando el avion
que cumple mejor los requisitos del RFP propuesto por el instructor.

En sentido estricto, el PBL no requiere que se incluya la solucion de la situacién o
problema presentado. Al inicio de una materia, el estudiante no tiene suficientes conoci-
mientos y habilidades que le permitan, en forma efectiva, resolver el problema. El objetivo,
en estas etapas, es que el estudiante sea capaz de descubrir qué necesita conocer para avan-
zar en la resolucién de la cuestion propuesta (diagnéstico de necesidades de aprendizaje).
A lo largo del proceso educativo, a medida que el estudiante progresa en el programa se
espera que sea competente en planificar y llevar a cabo intervenciones que le permitiran,
finalmente resolver el problema de forma adecuada (construccion del conocimiento). Y
todo ello, trabajando de manera cooperativa.
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El PBL facilita, o fuerza, a la interdisciplinariedad y la integracion de conocimiento,
atravesando las barreras propias del conocimiento fragmentado en disciplinas y materias.

Cada grupo estara constituido por 6 areas de investigacion, las cuales estan intrinseca-
mente relacionadas, creando un entorno de ingenieria concurrente altamente cohesionado.
Las 6 areas de trabajo en las que se dividiran los alumnos son: Aerodinamica, Actuaciones,
Propulsion, Estabilidad y Control, Estructuras,y por tltimo Disefio y Sistemas.

/&w:es
Propulsién \

\ sl

> Estabilidad y Control |

Disefio y Sistemas | -

%w

= ~'\ NV

SE“L’;“ES Actuaciones
Tutoria

Figura 1.2.2: Interaccién entre Areas de Diseflo para la Asignatura de Célculo de Aviones

Esftructuras

1.3. Estado del arte

Actualmente existen ciertas herramientas que abordan el problema del célculo de avio-
nes a partir de los datos de diseno de la aeronave.

1.3.1. Ceasiom

Los sistemas de diseno conceptual para aviones comerciales contemporaneos hacen un
uso extenso de métodos de manual basados en teoria semi-empirica y datos historicos.
Sin embargo, existe una tendencia hacia reemplazar este tipo de métodos a través de pro-
cedimientos computacionales que calculan la informacién requerida a partir de principios
béasicos.

Para hacer frente a esta necesidad, CEASIOM (Computerised Enviroment for Aircraft
Synthesis and Integrated Optimisation Methods) surge como respuesta.
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Structural & Aeroelastic
/ maodelling

\ Low to high fidelity

{Datcom to Euler)
aerodynamic methods

Flight Control System =====
Design Tool-kit and
Integrated
Stability & Control
analyzer

Figura 1.3.1: Esquema de los distintos médulos de CEASIOM

CEASIOM tiene cierta sinergia con este proyecto como herramienta de ayuda para el
diseno en las fases tempranas del disefio conceptual. Sin embargo, no esta excesivamente
orientado a las actuaciones y sistemas propulsivos, por lo que no nos permite el nivel de
detalle que Academic Performance puede aportar.

1.3.2. Advanced Aircraft Analysis

AAA es una aplicacion de DARCorporation capaz de proveer de un marco de sopor-
te para el proceso iterativo y tnico del diseno preliminar de aeronaves. Permite a los
estudiantes y a los ingenieros de disefio tomar una configuraciéon de aeronave desde la
estimacion de pesos inicial hasta los bucles abiertos y cerrados para la estabilidad dina-
mica y los andlisis de sensibilidad finales, mientras se encuentra bajo las restricciones de
normativas y de coste.

En esta ocasion, el andlisis de las actuaciones es abordado con suma profundidad. Sin
embargo, el coste de la licencia de esta aplicacion es de un alto valor y el aprendizaje
de uso de la herramienta no es sencillo, factor clave que se busca en este proyecto para
simplificar la laboriosa tarea del disefio en la medida de lo posible, por lo que aunque
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Design, Analysis and Research Corporation

Figura 1.3.2: Logotipo de AAA

[orpshain =]

ClaRF W > E>IOIO+ ¥

«
s

SEeteioirnRnss 37.

D
R
1D

Figura 1.3.3: Imagen de la aplicacién

es una opcién a tener en cuenta se ha decidido desarrollar Academic Performance para
poder ofrecer esa combinacién de precision de los resultados y sencillez que encaja con los
objetivos de la asignatura de calculo de aviones.
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1.4. Antecedentes

Este proyecto se centrara en el area de trabajo de actuaciones y propulsiéon, teniendo
como precedente el proyecto Fin de Carrera correspondiente al area de estabilidad.

En paralelo se encuentran en desarrollo proyectos analogos para aerodindmica y es-
tructuras, de forma que juntos formen un conjunto de herramientas esenciales para el
calculo de aviones que faciliten la integracion y concurrencia antes descritas.

1.5. Desarrollo del proyecto

Una vez sentadas las bases de la motivacién y objetivos perseguidos con este proyecto,
se comienza con el desarrollo del trabajo realizado.

En el capitulo 2 se encuentran las hipotesis tomadas en los calculos realizados para
las actuaciones, definiendo el modelo de ecuaciones de la mecanica del vuelo empleado, la
atmosfera definida, y las hipétesis en torno al modelo aerodinamico y sistema propulsivo
empleados.

Con todas las hipoétesis establecidas, se empieza a detallar el aspecto técnico de la
herramienta. Para lograr su propdsito, la herramienta se subdivide en dos médulos: Disefio
Preliminar y Disefio Avanzado.

En el capitulo 3 se abarca el diseno preliminar. La finalidad del diseno preliminar es la
de proporcionar un punto de partida al usuario en el diseno de la aeronave desde el punto
de vista de las actuaciones. Permitird obtener una aproximacién para el peso en vacio
inicial mediante métodos estadisticos, la carga alar inicial con la que cumplir los distintos
requerimientos de cada segmento, el empuje o potencia disponible al despegue aproximado
que se necesitara, asi como una serie de estimaciones iniciales en cuanto a consumos de
combustible, tiempos empleados, y fracciones de pesos y empujes que serviran de base para
la iteracion de todos estos cédlculos, y asentar los principales pardmetros de la aeronave.

En el capitulo 4 y 5, se trata acerca del diseno avanzado. La finalidad del disefio
avanzado es la de proporcionar un analisis exhaustivo de la misién introducida, en el que
se estableceran un nimero mayor de posibilidades a la hora de configurar el modelado
de la aeronave y el modelado de la mision, y que permitirda obtener resultados precisos
en cuanto a las actuaciones necesarias para cumplir con los requerimientos a partir de
una serie de datos de entrada que deben haber sido obtenidos previamente como son la
superficie alar, el peso inicial al despegue o el empuje o potencia disponible a nivel del
mar.

En el capitulo 6 se describe el aspecto mas funcional de la herramienta a nivel mas
global, detallando un diagrama de flujo donde se puede apreciar el orden y sentido de los
procesos internos de la herramienta, las entradas y salidas, y las iteraciones que transcu-
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rren. Al ser desde un nivel mas superior se puede apreciar con mayor facilidad el sentido
fisico que rodea al proceso de andlisis y diseno y sus variables.

En el capitulo 7 se expone como ejemplo de funcionamiento una misiéon perteneciente
a la asignatura de célculo de aviones del afio 2014, de forma que el alumno pueda seguir
con la sencillez de un ejemplo el modo de empleo de la herramienta.

En el capitulo 8 se muestran las conclusiones alcanzadas durante el desarrollo de este
proyecto Fin de Carrera, y finalmente en el capitulo 9 se establecen posibles lineas futuras
de desarrollo de esta herramienta, abarcando un mayor alcance y precision en el futuro.



2

Hipotesis de partida

2.1. Modelo de Atmésfera Estandar Internacional (ISA)

La Atmosfera Estandar Internacional, més conocida por sus siglas ISA, es un mo-
delo de la atmoésfera terrestre que permite obtener los valores de presion, temperatura,
densidad y viscosidad del aire en funcién de la altitud. Su funcién es proporcionar un
marco de referencia invariante para la navegacion aérea y para la realizacién de calculos
aerodinamicos consistentes.

El modelo ISA divide la atmosfera en capas con distribuciones lineales de temperatu-
ra.El modelo se basa en condiciones promedio en latitudes medias. Ademas, se considera
que la aceleracion de la gravedad no varia con la altura.

Para los calculos que se van a efectuar en esta aplicacion es suficiente plantear las
ecuaciones para las dos primeras capas: troposfera, desde el nivel del mar hasta la tropo-
pausa a 11000 metros sobre el nivel del mar y la estratosfera, alcanzando los 20000 metros
de altura.

2.1.0.1. Troposfera

8(h) = Osr, — A h (2.1.1)
o(h) = ps (00(’”) (2.1.2)
p(h) = p(h) R 6(1) 213

(2.1.3)
a(h) = \/YamR 0(h) (2.1.4)
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2.1.0.2. Estratosfera

Q(h) = Qtrop (2'1'5)
p(h) = prrop eXP( gk = hm’p ) (2.1.6)
p(h) = (2.1.7)

a(h) = \/Vatm R (2.1.8)

Donde los valores de las distintas magnitudes a nivel del mar y de la tropopausa han sido
recogidos del modelo ISA.

2.2. Mecanica del vuelo

Partiendo del desarrollo matemaético descrito en [14], se pasa a describir las ecuaciones
que se tomaran como base para el resto de calculos de actuaciones y se detallardn las
simplificaciones e hipotesis realizadas para una mayor facilidad de los calculos.

Considerando el movimiento del centro de masas de un vehiculo bajo la acciéon de
diversas fuerzas. Este movimiento esta definido en cada instante por la posicion, la velo-
cidad y la masa del vehiculo (considerado como una masa puntual). En cada instante el
vehiculo esta sujeto a una fuerza total compuesta por la fuerza gravitatoria mg, la fuerza
aerodinamica F, "4 y la fuerza propulsiva FT

Las ecuaciones del movimiento respecto del sistema inercial geocéntrico son:

P\ -

) R 2.2.1
(), 7 a2
dv, L

m (;) — Fy+ Frtmi (2.2.2)
I
dm

dm _ _ 2.2.3

o c (2.2.3)

donde 7 es el vector de posicion, t el tiempo, V; la velocidad absoluta del vehiculo
(velocidad respecto del sistema inercial), m la masa del vehiculo y ¢ el gasto mésico
de combustible (en general la masa es una funcién del tiempo, como consecuencia del
consumo de combustible); las derivadas de los vectores 7y V; se efectian en el sistema
inercial de referencia.
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Se tiene un sistema de 7 ecuaciones diferenciales ordinarias no lineales, para las 3 com-
ponentes del vector de posicion, las 3 de la velocidad y la masa. El estudio aerodinamico
y propulsivo del vehiculo permitira definir FA, Fr y c¢. En general, el campo gravitatorio
no es uniforme.

Proyectando estas ecuaciones en un sistema de referencia concreto, llegamos a las
ecuaciones dindmicas escalares de la mecénica del vuelo.

Tomaremos como hipotesis la despreciacién de las fuerzas de inercia debidas a la
rotacion de la Tierra y considerar la aceleracion de la gravedad constante con la variacion
de altura y equivalente a la correspondiente al nivel del mar, go. Asimismo, se tomara como
hipétesis adicional un modelo de Tierra plana, el cual es coherente para vuelos de corto
recorrido. La atmésfera considerada en la Atmosfera Estandar Internacional, supuesta en
calma adicionalmente.

Todos los tipos de vuelos considerados en la aplicacion seran simétricos respecto del
plano vertical, por lo que se considerara que el vector empuje y velocidad estan contenidos
en el plano vertical y que no existe angulo de resbalamiento. Se considera que el angulo
de ataque y resbalamiento del sistema propulsivo es nulo.

Llegamos al conjunto de ecuaciones escalares siguiente:

dr _ V cosy cos x (2.2.4)
dt
Zg = V cosysinx (2.2.5)
CCZL = Vsinvy (2.2.6)
mdd‘t/ =T —D —mgsinvy (2.2.7)
d
mV C087£ = Lsinp (2.2.8)
dy
mVa = Lcos it —mgcosy (2.2.9)
dm
o 2.2.10
7= ¢ (2.2.10)

donde T representa el empuje de la aeronave, D la resistencia aerodinamica, L la sus-
tentacion, x,y, h representan un triedro a derechas donde x es la distancia recorrida en el
sentido longitudinal de la aeronave, h es la distancia recorrida en el sentido perpendicular
al plano horizontal local de la Tierra y y es la distancia recorrida en el eje restante.

El angulo de trayectoria v representa el angulo formado por el vector velocidad Vi y
el plano local, positivo cuando 7 aumenta . El dngulo de rumbo yx representa el angulo
formado por la proyecciéon del vector velocidad sobre el plano horizontal local con la
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direccién del meridiano local. El dngulo de balanceo u representa el angulo formado por
la proyeccion del vector velocidad sobre el plano vertical local o plano de simetria.

En estas ecuaciones se tiene la siguiente dependencia funcional:

L =L(hV, a) (2.2.11)
D = D(h,V,a) (2.2.12)
T=T(h,V,m) (2.2.13)
c=c(h,V,m (2.2.14)

Se tiene ahora un sistema de 7 ecuaciones diferenciales ordinarias con 10 variables
dependientes: 7 variables de estado (variables derivadas), x, y, h, V, x, 7, m; y 3 variables
de control (variables no derivadas): «, m, p. En vuelo simétrico se tienen por tanto 3
grados de libertad matematicos.

En posteriores capitulos se adentrara con mayor profundidad en el desarrollo de los
calculos efectuados tomando como base estas ecuaciones de la mecénica del vuelo.

2.3. Modelo aerodinamico

El modelo aerodinamico empleado para el calculo de las actuaciones depende del médu-
lo de la herramienta que se utilice, empleando mayor complejidad para el diseno avanzado
que para el disenio preliminar.

2.3.1. Diseno Preliminar

En el disenio preliminar se ha optado por un modelo aerodinamico consistente en una
polar parabdlica no compensada de coeficientes constantes:

Cp = Cp, + kCr? (2.3.1)

Donde Cp, es el coeficiente de resistencia parasitaria, k es el factor correctivo del coefi-
ciente de resistencia inducida y C7, es el coeficiente de sustentacién. En esta primera etapa
no es necesario afinar mas la precision del modelo pues el objetivo es simplemente estimar
a grandes rasgos los elementos fundamentales de la aeronave tales como la potencia del
motor a nivel del mar, el peso inicial al despegue o la superficie alar.
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2.3.2. Diseno avanzado

En el disefio avanzado la definicién del modelo aerodinamico cobra un mayor prota-
gonismo debido a que en este modulo se pretende una precision lo mas alta posible por lo
que es importante modelar la aerodinamica de forma eficiente. El modelo aerodinamico
se divide en tres:

= Modelo aerodinamico en el despegue
= Modelo aerodinamico en el aterrizaje

= Modelo aerodinamico en el resto de segmentos

2.3.2.1. Modelo aerodinamico en el despegue y aterrizaje

Se empleara una polar parabdlica de coeficientes constantes no compensada.
Cp = Cpy + KaueroCr? (2.3.2)

Donde k1o representa el factor correctivo, debido al efecto suelo, del coeficiente aerodi-
namico de resistencia inducida, C', representa el coeficiente de sustentacion de la aeronave
teniendo en cuenta el incremento de sustentacién que proporcionan las superficies hiper-
sustentadoras y Cp, representa el coeficiente de resistencia parasitaria durante el despegue
o aterrizaje.

En el caso del despegue,Cy, y Cp, seran inferiores que en el caso del aterrizaje, debido
al distinto grado de deflexion de las superficies hipersustentadoras en uno y otro segmento.

2.3.2.2. Modelo aerodinamico en el resto de segmentos

Este modelo consiste en una polar parabdlica de coeficientes constantes compensada,
de forma que se anade un término lineal con el coeficiente de sustentacion:

Este tipo de polar incluye los efectos que la sustentacién del fuselaje y las derivas
infieren sobre la resistencia de la aeronave.

De esta forma, se tiene:

Cp=Cp . +k(Cp—Cp 2= Cp, +kCE . +kCL—2kCLC (2.3.3)

min—drag) min—dra min—drag

Y reorganizando términos,

Cp = Cp, — koCp, + kC1? (2.3.4)
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Donde ks representa el factor corrector del coeficiente de resistencia inducida asociado
a la compensacion de la polar parabdlica.

Dentro del menti de creacién de mision también se permite la posibilidad de introducir
una polar con coeficientes que dependan del niimero de Mach para el segmento de crucero,
debido a que es posible que las velocidades alcanzadas en este segmento sean influyentes
en los coeficientes aerodinamicos establecidos para el resto de segmentos.

2.4. Modelo propulsivo

En funcion de los diferentes regimenes de operacion, se establecen unas pautas sobre
la posible posicion de la palanca de gases dr, de manera que cada grupo deberd decidir
dicha posicion en funcion de sus necesidades.

Las configuraciones de palanca de gases definida en la secciéon de potencia y par dictara
cual tiene que ser la posicion de palanca en cada uno de los segmentos de vuelo de tal
manera que:

» Segmento de Despegue a potencia militar: 67 = 1.15, o lo que es lo mismo al 115 %de
palanca, dando100 % de potencia/empuje disponible (Full Throttle). La potencia
maxima se puede emplear de forma extraordinaria en el segmento de despegue si es
necesario un aporte adicional de empuje/potencia de forma puntual.

= Segmento de Despegue a potencia maxima continua: 67 = 1.00, o lo que es lo mismo
al 100 % de palanca, dando 86.9 % de potencia/empuje disponible (Full Throttle).

s Segmento de Subida: 07 = 0.95, o lo que es lo mismo, al 95% de palanca, dando
aproximadamente el 82.6 % de potencia/empuje disponible (Full Throttle).

= Segmento de Crucero

e Crucero 1: 67 ~ 0.85, o lo que es lo mismo aproximadamente al 85 %de palan-
ca, dando aproximadamente el 73.9 % de potencia/empuje disponible (Normal
Cruise) - Maximo alcance.

e Crucero 2: 67 ~ 0.65, o 1o que es lo mismo aproximadamente al 65 % de palanca,
dando aproximadamente el 56.5% de potencia/empuje disponible (Economy
Cruise) - Maxima autonomia.

» Segmento de aterrizaje: 07 = 0.40,0 lo que es lo mismo aproximadamente al 40 %de
palanca, dando aproximadamente el 34.8 % de potencia/empuje disponible.

= Segmento de descenso: dr = 0.05, o lo que es lo mismo aproximadamente al 5% de
palanca, dando aproximadamente el 4 % de potencia/empuje disponible.
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Estas posiciones de palanca son las que han de servir como pautas al disenador para
determinar la potencia/empuje disponible en cada uno de los segmentos que se han de
analizar.

2.4.1. Modelo Planta Propulsiva Turbo-Fan

El empuje proporcionado por la planta motora turbo-fan empleada elegida vendra
dada por la expresion|2]:

T = 6:Tw(V, )

donde, dr es la palanca de gases (0 < dr < 1), y Ty (V, h) es el empuje maximo y viene
dado por la expresion

TM(‘/, h) - WTo(SCT

donde Wrpo es el peso de referencia del avion en despegue, § es el ratio de presiones
(0 = p/psr) siendo pgy, la presiéon a nivel de mar, y p la presion a la altura de operacion.
El coeficiente de traccién (Cr) viene dado por la expresion analitica simple que incluye
su dependencia con el nimero de Mach y que incluye el incremente de Cr en funciéon de
la altura con la siguiente expresion:

y—1

Tss y—1_ N5 1
Cr =g (1 + M > (1.00 — 0.49v/M) J

donde Ty, es el empuje maximo a nivel del mar para M = 0, que se puede extraer de las

caracteristicas de motores disponibles en http://www.jet-engine.net/. v = 1.4 (ratio de

calores especificos), y 0 es el ratio de temperaturas (0 = t/tg;) siendo tg;, la temperatura

a nivel de mar, y t la temperatura a la altura de operacion. Por consiguiente el modelo

de empuje vien dado por la expresion:

~y—1

—1 5 B
T =6:Ts; (1 T VQMQ) (1.00 — 0.49\/M) J

El coeficiente de consumo especifico (Thrust Specific Fuel Consumption - T'SF'C') emplea-
do viene definido por el modelo lineal definido por Mattingly, y simplificado por Miele:

L
C = csr =L (1.00 + 1.20M) V0

asr
donde cgy, es el consumo especifico a nivel de mar y M = 0, y viene determinado por los
datos disponibles en http://www.jet-engine.net/. Hay que tener en cuenta que el TSFC
vienen en unidades de [Ib/Ibf - hr], y dado que el modelo empleado para analizar las ac-
tuaciones del avién (ecuaciones de Breguet para alcance y Autonomia) se realiza mediante
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la variacion de Peso (W) en vez de masa (m), es necesario multiplicar el T'SF'C por la
gravedad para obtener las unidades apropiadas cuando se convierte de uniades del siste-
ma imperial al sistema métrico. El Ly es el poder calorifico del combustible (fuel latent
heat), y tomaremos el valor Ly = 43210%J/kg. El TSFC viene dado en funcién del tipo
de derivacién. Para motores turbo-fan de alta derivaciéon (high bypass ratio):

crsre = cs (1.0 4+ 1.2M) V0

mientras que para motores turbo-fan de baja derivacion (low bypass ratio):

crsre = csp (1.0 4 0.33M) V0 — (potencia militar)
crspe = csp (1.0 4 0.16875M) VO — (potencia mazima)

Se introduce una correccion adicional al modelo del c¢rgrpe para tener en cuenta el
consumo de combustible con la posicién de la palanca.

cSL:cSL(a1-(5%—1—&2-(5%—1—(13-5%4-&4-(%—1—@5)

siendo los coeficientes:

a; = 3.559957437510763

ay = —10.739698199171459
az = 11.989635150373475
ay = —5.869876557884609

as = 2.059994459180667

2.4.1.1. Relaciones de empuje para distintos segmentos

Las relaciones de empuje para distintos segmentos se puede obtener ateniendo a la
definicion del modelo propulsivo propuesto resultando que para comparar los empujes
entre dos segmentos (por ejemplo Ty Tp)

7y Or (1+7252M3) 7 (1.00 - 0.49V/M) py

To o7, (1 + 77’1]\/[3)7 (1.00 — 0.49\/M0) o
donde los subindices en 67, M, y p, corresponden a las condiciones empleadas en cada
uno de los segmentos
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2.4.1.2. Correccién de posicién de palanca en funcion de operacion

Se puede determinar la correcta posicion de palanca teniendo en cuenta que en dichos
segmentos el empuje en vuelo horizontal rectilineo uniforme viene dado por la relacion

1
T=D-= ipV2SCD
con Cp = Cp, + kC?% siendo
2W

- pV?2S

por lo que la posicién de palanca puede venir dada por

Cr

1 pst D ( v—1 2)_(7)
Or = 1+ M
T Tsp p (1.00 — 0.49v/1) 2

2.4.2. Modelo Planta Propulsiva Turbo-Prop

La potencia proporcionado por la planta motora turbo-prop se puede definir como

1 =
— 5P, (1 + 7M2> e
2 PsrL

~y—1

~

1
P = 667Ps, (1 n 72M2>

donde Pgy, es la potencia maxima a nivel del mar para M = 0, que se puede extraer de
las caracteristicas de motores disponibles en http://www.jet-engine.net/. El empuje (en
unidades del sistema imperial) viene definido por la relacién

P
Vnp
donde V es la velocidad de vuelo, y n,es la eficiencia propulsiva viene dada por la expresién

T —

o Ninstalled

Np = 01 M — M <0.1

Np = Ninstalled — M > 0.1

donde n;pstaneqes la eficiencia propulsiva instalada. El consumo de combustible por unidad
de potencia viene dado por la relacién
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Cinp = & = (C;)SL (1+1.44M)V8

donde (%’)SL es el consumo especifico por unidad de potencia y tiempo, y viene deter-
minado por los datos disponibles en http://www.jet-engine.net/ con unidades (h;—bh> )
Tener en cuenta que el consumo especifico equivalente (SFC o Cpyy) vienen en unidades

de [lb/shp - hr], por lo que hay que corregir atendiendo a:

B Vo (D 1hp 1A shy 1
C = Cbhp550np - <hp-h> x (550ft~lb/s> % <36003> 8 (8) s

Hay que tener en cuenta, al igual que en el caso de los modelos para motores turbo-fan,
el modelo empleado para analizar las actuaciones del avién (ecuaciones de Breguet para
alcance y Autonomia) se realiza mediante la variacién de Peso (W) en vez de masa (m),
es necesario multiplicar el SF'C' por la gravedad para obtener las unidades apropiadas
si se trabaja con unidades del sistema métrico. Se introduce una correccién adicional al
modelo del Cyy, para tener en cuenta el consumo de combustible con la posicién de la
palanca.

Cbhp:Cbhp(al'531“+a2'5%+a3'5%+a4'5T+a5)

siendo los coeficientes:

a; = 3.559957437510763

ay = —10.739698199171459
11.989635150373475
ay —5.869876557884609
as = 2.059994459180667

a3

2.4.2.1. Relaciones de potencia para distintos segmentos

Las relaciones de empuje para distintos segmentos se puede obtener ateniendo a la
definicion del modelo propulsivo propuesto resultando que para comparar los empujes
entre dos segmentos (por ejemplo P3y Fp)
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donde los subindices en d7, M, y p, corresponden a las condiciones empleadas en cada uno
de los segmentos. Utilizando la relaciéon 1" = gnp, la relacion de empujes puede escribirse
como

y—1

Ty P30y (1 + %M§>T Vo s
Iy _ _ Vo
10 podn (14 2500ag) 7 Ve

2.4.2.2. Correccién de posicién de palanca en funciéon de operaciéon

Se puede determinar la correcta posicion de palanca teniendo en cuenta que en dichos
segmentos

T
p_ 1V

Tlp
donde el empuje en vuelo horizontal rectilineo uniforme viene dado por

1
T=D= 5pVQS(JD

con Cp = Cp, + kC?% siendo

Cp =

or

_ 1 psp DV (1+7—1M2><Wv_1)
PSL P

2.4.3. Obtencion de la potencia, dimensiones, y consumo espe-
cifico para el escalado del motor base

Para determinar la potencia del motor se empleard la siguiente relaciéon

Pysg = Fscaring - Ppask
Donde

= Pysg representa la potencia 1til del nuevo motor despues del escalado, y de la
correccion asociada a los diferentes factores de escalado Fgcaring



30 HIPOTESIS DE PARTIDA

= Ppagg representa la potencia disponible del motor base elegido para escalar.

» Fscarrng representa el coeficiente de escalado seleccionado por el disenador para
satisfacer los requisitos del analisis de las curvas de actuaciones y que podra elegir
entre: 0.80, 0.90, 1.10, y 1.20 y 1.30.

Para el escalado de las dimensiones del motor se asumira que el Power-to-weight ratio se
mantiene constante con el del motor base.

2.4.4. Modelo Planta Propulsiva Piston-Prop

El empuje proporcionado por la planta motora piston-prop se obtiene de seleccionar la
potencia disponible para un régimen de palanca y corregir dicha potencia para la altura
a la que esta operando el motor utilizando la siguiente relacién

Bhp = 6p - Bh P TR s B (S 0m
p=0p- PsL pSL_ 755 =0p- 1299 755

donde

» Bhpy Bhpsy, son el brake horsepower (potencia en caballos) a la altura de vuelo y
a nivel del mar (SL) respectivamente. Bhpgy, es la potencia del motor a nivel del
mar.

» p vy pst son las densidades a la altura de vuelo y a nivel del mar (SL) respectiva-
mente.

= Jp es la palanca de gases y viene dada en funcién de porcentaje de potencia dis-
ponible, (0 < dp < 1). Se recomienda emplear los mismo baremos de posicién de
palanca para las distintas misiones, tal como se han definido para los modelos de
planta propulsiva turbo-prop y piston-prop.

El consumo de combustible por unidad de potencia es constante con la velocidad y la
altitud por lo que viene dado por la relacion

Cp Ccp
=% =(F),,

donde (%’)SL es el consumo especifico por unidad de potencia y tiempo, y viene deter-

minado por los datos disponibles en http://www.jet-engine.net/ con unidades (L) :

hp-h
Tener en cuenta que el consumo especifico equivalente (SFC o Cypy,) vienen en unidades

de [lb/shp - hr], por lo que hay que corregir atendiendo a las unidades empleadas.
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2.4.4.1. Relaciones de potencia para distintos segmentos

Las relaciones de potencia y empuje para distintos segmentos se puede obtener ate-
niendo a la definicién del modelo propulsivo propuesto resultando que para comparar los
empujes entre dos segmentos (por ejemplo Py Py)

P, op, (8552 —1)

-9 _ 7B PSL
Py dp, (8.55;& - 1)

donde los subindices en d7, M, y p, corresponden a las condiciones empleadas en cada uno
de los segmentos. Utilizando la relacién 1" = gnp, la relaciéon de empujes puede escribirse
como

I3 Py p3sop Vo, (8‘55;»% B 1)

To  Po podp Vap (8.55,—0% — 1)

2.4.4.2. Correccién de posicién de palanca en funciéon de operaciéon

Se puede determinar la correcta posicion de palanca teniendo en cuenta que en dichos
segmentos

p_V

Tlp

donde el empuje en vuelo horizontal rectilineo uniforme viene dado por

1
T=D= 5pVQSCD

con Cp = Cp, + kC3 llegando a

-1
5 DV 1 8.55%% -1
np Bhpsr, 7.55



32 HIPOTESIS DE PARTIDA




3

Diseno Preliminar

El diseno preliminar es el primer modulo en que se subdivide el programa. El principal
objetivo de este modulo es facilitar un punto de partida para el disefio de la aeronave
desde el punto de vista de las actuaciones. La precision de los calculos que se realizan
en este médulo es atn distante de la realidad pero dicha circunstancia no representa una
inconveniencia debido a que el proyecto del calculo del avién se encuentra en una frase
temprana y las modificaciones son permisibles.

Al hacer clic desde el ment principal sobre el botén de diseno preliminar accederemos
a este modulo. Esta parte del programa esta diseniada con vistas a empezar de alguna
forma el proceso de diseno del avién en base a sus actuaciones, cuando no se tiene claro
aun las dimensiones de la aeronave, ni el motor o la superficie alar.

Su principal objetivo es tomar una referencia en cuanto a relacion de carga alar y de
empuje-peso que tomara el avion, de forma que se puedan llevar a buen puerto todas
las actuaciones y operaciones para las que estara disenada la aeronave. Una vez que se
conozcan ciertas magnitudes principales se podra comenzar a disenar en el otro modulo
con mas profundidad y exactitud.

3.1. Menu Preliminar

La primera pantalla que nos aparece en disefio preliminar es un ment donde podremos
crear, modificar, seleccionar y borrar los modelos de aeronave y de misiéon que creamos
oportunos, de forma que se potencie lo méaximo posible tanto la comodidad a la hora de
probar modificaciones como la facilidad y la accesibilidad a los datos introducidos.

En la parte izquierda se sitiia el menti de misiéon y en la parte derecha el ment de
modelado geométrico.

Para poder acceder a la seleccion de modelado primero deberemos cargar alguna mi-
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— ion de mision — 1 de caracteristic

[
‘ Nueva Mision ‘ Nuevo modelo

Cargar Mision

‘ Configurar Mision
-
Eliminar Mision

Cargar Modelo

Configurar Modelo

Eliminar modelo

Misien seleccionada Modelo cargado

‘ Volver | ‘ Menu Principal |

Fablo Femander Golbano, Universidad de Sevilla, 2014

Figura 3.1.1: Menu preliminar

sion. Esto se debe a que para introducir ciertos datos como la posicién de palanca en
cada segmento de la mision, primero se deben conocer de cuantos segmentos constara la
mision, qué tipos de segmento serd cada uno, etc... lo cual se define en el ment de mision.

3.1.1. Introducir una mision

Hacemos clic en el botén de 'Nueva Mision’ y accederemos al ment de crear mision.

— Seleccion de mision

misiont pret Y Nueva Hision

Cargar Mision

Configurar Mision |

W | Eliminar Mision |

Figura 3.1.2: Pulsar botén para introducir una nueva mision
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) Perfil de la mision - O

lNombre de la migion Sistema de unidades Sistema Internacional v

Humero de tramos 5 »

Perfil de la mision

L Tramo _Altura ﬁnal(m):Mach de vuelo Distancia horizontal(m)
1 i Despegue a 1] 0

2 |Subida

| 3 |Crucero
4 |Descenso
L Aterrizaje

€ £ € € <

o
]
o
o

o o oo

0
0
0
0

Altura de vuelo

0.2 0.4 0.6 0.8 1
Recorrido de la mision

Esquema Finalizar

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014

Figura 3.1.3: Esquema de misién preliminar

Nos encontramos con unos ejes coordenados donde se podra representar un esquema a
grandes rasgos de la mision introducida, y en la parte derecha de una tabla que nos servira
de via para introducir nuestra misién deseada. Seleccionando el desplegable superior,
podremos elegir el nimero de segmentos que tendra nuestra misién de forma que las filas
de la tabla concuerden con dicho niimero.

Dentro de la tabla tendremos cuatro columnas que muestran:

= Tipo de segmento: a elegir entre despegue, subida, crucero, viraje, descenso y
aterrizaje.

= Altura final del segmento: altura final a la que llegara el segmento de vuelo.

Para viraje y crucero la altura final sera idéntica a la altura final del segmento
anterior, puesto que son segmentos de vuelo en los que la altura de vuelo no cambia.

Para subida y descenso delimitara la altura final a la que acabara el tramo de vuelo.

Para despegue y aterrizaje, la altura final estard marcando la altura a la que se
encuentra situado el aeropuerto sobre el nivel del mar.

= Mach de vuelo del segmento: Establece la velocidad a la que la aeronave efec-
tuard el segmento de vuelo, desde Mach 0 que resultaria en velocidad nula hasta
Mach 1 que implicaria que la aeronave se desplaza a la velocidad del sonido.

En primera instancia se va a suponer una velocidad aproximadamente constante en
cualquiera de los segmentos, y que el usuario deberd calcular o estimar mediante los
procedimientos impartidos en la asignatura de calculo de aviones.
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= Distancia horizontal final del segmento: la distancia en paralelo a la superficie
de la Tierra (supuesta plana) que recorrera la aeronave. Se emplea como medida
para saber cuando finalizara el segmento.

En el caso de despegue y aterrizaje, establece la distancia que la aeronave recorre
en la pista.

En el caso del crucero, establece la distancia que recorrera la aeronave.

En el caso de los segmentos que varian de altura, como subida y descenso, sirve
como medida indirecta del angulo que tomara la aeronave tanto en subida como
en descenso. El angulo de subida sera calculado como el arcotangente del cociente
entre el incremento en altura dividido por la distancia en horizontal recorrida.

En el caso de un viraje, la distancia en horizontal introducida servird como medida
del tiempo que empleara la aeronave en hacer el viraje. El tiempo del viraje se
calculard como la distancia en horizontal introducida dividida por la velocidad de
la aeronave (igual al producto del Mach de vuelo por la velocidad de sonido a la
altura que se encuentre la aeronave).

En todo momento se puede alternar entre sistema internacional y sistema imperial
para las unidades, de forma que se facilite el manejo al usuario que le sea mas cémodo
para cada tipo de variable.

Una vez completados los segmentos, podremos representar la mision que hemos dise-
nado mediante el botéon de 'Esquema’ simplemente pulsandolo.

Perfil de la mision
18 ! : ' :

Altura de vuelo

—————————————————————————————————————————

05 i i :
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Recorrido de la mision

Figura 3.1.4: Esquema de misién preliminar

Finalmente, deberemos poner un nombre a la mision creada para almacenar los datos,
de forma que la aplicacién crea un fichero llamado 'nombre.mat’ donde se guarda la misiéon
para posibilitar su posterior recuperacion.
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Nombre de la mizion migion_de_prueba

Figura 3.1.5: Nombre de misién preliminar de prueba

Con esto podemos ya guardar y salir del meni y volveremos al ment principal.

3.1.2. Modificar mision

Si queremos modificar algiin pardametro de alguna mision, basta con seleccionarla en el
ment principal y hacer clic sobre ’Modificar misiéon’. Accederemos de nuevo a la pantalla
de seleccion de mision pero esta vez el nombre de la mision que anteriormente introdujimos
se quedara bloqueado, de forma que estaremos automaticamente sobrescribiendo los datos
introducidos.

Hombre de la mision miszion_de_prueba

Figura 3.1.6: Nombre de misién preliminar de prueba

3.1.3. Borrar mision

Cuando no queramos seguir manteniendo alguna mision, podremos seleccionarla en
el mentu principal y haciendo clic sobre el botéon 'Borrar mision’, la aplicacion la borraréd
tanto de la lista de misiones disponibles como el fichero .mat asociado a dicha mision.

Siempre se lanzara antes de borrar un aviso de confirmacién al usuario para evitar
cualquier despiste no intencionado.

)] Configurader de mision = [I=]

@ ¢Esta seguro de borrar la mision seleccionada?

Si

Cancelar

Figura 3.1.7: Confirmacién antes de eliminar mision
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3.1.4. Cargar mision

Una vez que tengamos una mision creada, podemos cargarla en el programa selec-
cionandola en la lista de misiones y posteriormente pulsando 'Cargar misién’. Con esto
podremos acceder a la parte de modelado geométrico del avion, de forma que estaremos
fijando para los calculos posteriores la mision cargada.

— Seleccion de mision — Seleccion de caracteristica:

A fEpre A Hueva Mision e (s Nuewve modelo
Cargar Migion Cargar Modelo
Configurar Migion Configurar Modelo

w Eliminar Mision W Eliminar modelo

Mision seleccionada mision1_prel Modelo cargado

Figura 3.1.8: Modelo habilitado

3.1.5. Nuevo modelo

Para introducir un nuevo modelo deberemos tener cargada alguna misiéon previa-
mente. Haciendo clic sobre el botén correspondiente accederemos al menid de modelo
geométrico. Es importante notar que un modelo siempre estard asociado a una determi-
nada mision, para que el posterior calculo de la misién resulte correcto. Mas adelante se
incidira sobre este tema.

Se encuentran divididos en 3 categorias los datos a introducir:

3.1.5.1. Propulsiéon

— Propulsion
dipoideanotac Turborreactor/Turbofan v
Humero de motores 0
Empuje a nivel del mar 0 Ibi{Ibf*h}
Consumao especifico a 0 Ibi(ibfh)
nivel del mar

Figura 3.1.10: Propulsion para el caso de motor turbofan
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)] Caracteristicas Preliminares - O
Nombre del modelo Tramo | Carga de pago(kg)|Palanca de gases|
1 |Despegue
— Prop 2 |Subida 0 0
et malng TurborreactorTurbofan v B Crucero o 0
4 |Descenso 0 0
Numero de motares 0 |5 |Awerizae o 0
Empuje a nivel del mar 0 Ibf
Consumo especifico a 0 Ib/(Ibf*h)
nivel del mar
— Aerodinamic
Superficie alar ° m*2

Pe

Coeficiente de

resistencia parasitaria o % Fuel sobrante o

Peso en vacio 0 kg
Coeficiente de

resistencia inducida
Initial Sizing

Coeficiente de
sustentacion max

Finalizar

Pahlo Femandez Golbano, Universidsd de Sevilla, 2014

Figura 3.1.9: Menu de creador de modelos

Se debera introducir el empuje disponible a nivel del mar, el nimero de motores y el
consumo especifico, en las unidades imperiales que aparecen en la figuraA.2.10.

Si se le desea hacer un escalado al motor, este debera ser introducido en el empuje
disponible o en el nimero de motores, al gusto del usuario, ya que el nimero de motores
solo es un multiplicador de la potencia o empuje disponible a nivel del mar. Esto quiere
decir que si se desea realizar un escalado de una magnitud 1.2 (por ejemplo), se deberd
introducir en el empuje disponible 1.2 veces el empuje disponible del motor sin escalar.

— Propulsion
{ipadenaion Turbohelice W
Numero de motores 0
Potencia a nivel del 1] Ibi(shp*h)
mar
Consumo especifico a 0 Ibi{Ibf*h)
nivel del mar

Figura 3.1.11: Propulsion para el caso de motor turbo-hélice

En el caso de seleccionar un motor turbo-hélice o de pistén, el dato de entrada seria
la potencia disponible a nivel del mar.
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3.1.5.2. Aerodinamica

— Aeredinamica

Superficie alar 0 m*2
Coeficiente de
resistencia parasitaria o
Coeficiente de 0
resistencia inducida
Coeficiente de o
sustentacion max

Figura 3.1.12: Aerodinamica preliminar

Se debera introducir la superficie alar estimada, y los coeficientes aerodinamicos de la
polar asi como el coeficiente de sustentacién maximo estimado. En el disefio preliminar
se considera una polar parabodlica de coeficientes constantes no compensada.

3.1.5.3. Estructuras

Se introducira el peso en vacio de la aeronave y el porcentaje de combustible que se
desea que sobre al final de la mision.

— Peso

% Fuel sobrante o
Peso en vacio 0 kg
Initial Sizing

Figura 3.1.13: Estructuras preliminar

Nos encontramos con un panel en la parte superior derecha donde se deberan introducir
las posiciones de palanca seleccionadas para cada segmento, las cuales deberan estar
comprendidas entre 0 y 1, y la carga de pago que portard la aeronave en cada segmento,
de forma que podamos modelar una posible liberaciéon de carga de pago en medio de la
mision.

Dentro de la seccién de estructuras nos encontramos con un anexo que nos permitira
mediante un sencillo calculo obtener una aproximaciéon al peso inicial de la aeronave en
vacio. Haciendo clic en ’Initial sizing’ entramos en dicho anexo:
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Trame |Carga de pago(kyg)| Palanca de_g@!

1 |Despegue 0
| 2 |subida
T Crucero
TDescensu
TAterrizaje

o o o o
= s o s

Figura 3.1.14: Palancas de gases y fracciones de peso

3.1.5.4. Initial Sizing

Deberemos introducir las fracciones de peso que se hayan estimado para cada segmento
asi como la expresion para el peso en vacio que concuerde con nuestra aeronave. En el
siguiente ejemplo se puede ver cémo deben introducirse los coeficientes y la ecuacion:

Tramo | Fraccion de peso|
Despegue 0.8500
Subida 0.8000
Crucero 0.8000
Descenso 0.9500

Aterrizaje 0.9900]

Expresion de la fraccion

We .
de peso en vacio W, =~ | 0.93*x*(-0.07)

Volver

o= 26727.3963 kg

Figura 3.1.15: Ejemplo de initial sizing

Para el calculo del ’Initial Sizing’, la aplicaciéon toma como datos de entrada “,}VVO, que

son las fracciones en peso entre cada segmento; W, , la carga de pago que portara la
aeronave durante la misién; py, porcentaje de fuel sobrante al fin de la misién, y una
expresion para la fraccion de peso de en vacio de la forma

W,
C AWK, 3.1.1
WO 0 ( )

donde A y K, son valores que deberd introducir el usuario al introducir dicha expresion
y que se obtienen a partir de valores estadisticos segiin el tipo de aeronave y mision.

La relacién entre el fuel sobrante que se estima al final de la misién con las fracciones
en peso es:
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V{;ﬁ-u +pf)(1—H(VV¥S>) (3.1.2)

La identidad resultante es

W,
Wo=——w —w (3-13)
Wo Wo

estableciendo una sola ecuacion en términos de W,.

Empleando algoritmos de resolucion de ecuaciones no lineales iterativos como Newton-
Raphson, se obtiene Wj,.

Haciendo clic en "Peso Inicial’ la aplicacién proporciona una estimacion del peso en
vacio de la aeronave. Una vez obtenida la aproximacién inicial podremos emplearla para
el modelado geométrico de la aeronave.

Cuando terminemos de introducir los datos haremos clic en ’Finalizar’.

3.1.6. Modificar modelo

Analogamente al caso de las misiones, el funcionamiento es completamente idéntico:
acceso de nuevo al menti de modelado pero esta vez con el nombre del modelo fijado para
sobrescribir los cambios realizados.

)] Caracteristicas Preliminares - 0
Nombre del modelo Modelo_H4S Tramo | Carga de pago(kg)|Palanca de gases,
1 |Despegue 5100 1
— Prop 2 |Subida 5100 0.8500
Tipo de motor Turbohelice = 3 |[Crucero 5100 0.8000
4 |Descenso 5100 0.0500
Numero de motares 2 | 5 |Aterrizaje 5100 0.0500
Empuje a nivel del mar 5071 Ibf
Consumo especifico a 0.468 Ib/(Ibf*h)
nivel del mar
— Aerodi
Superficie alar 6 m*2
P
Coeficiente de 5
resistencia parasitaria 0.02 % Fuel sobrante
Peso en vacio 3000 ki
Coeficiente de 003 Z -
resistencia inducida =
Initial Sizing
Coeficiente de 192
sustentacion max

Finalizar

Fablg Femandsz Golbang, Universidzd de Sewlz, 2014

Figura 3.1.16: Ejemplo de pantalla de modificar misién
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Es importante tener en cuenta que cada modelo estda asociado a una determinada
misién, por lo que intentar modificar un modelo asociado previamente a una misién car-
gando otra mision distinta puede dar lugar a errores. Esto se debe a que el nimero de
tramos puede no ser el mismo, por lo que cuando se pide introducir la carga de pago de
cada segmento o la palanca de gases introducida puede producirse un error debido a este
problema.

Si se produce esto la solucién seria borrar ambos (misién y modelo) y crearlos de
nuevo.

3.1.7. Borrar modelo

De nuevo, es posible borrar los modelos que no queramos usar en un futuro usando
este botéon. El usuario debera confirmar la accién para prevenir errores no deseados. Se
borrara tanto el modelo de la lista como el archivo fisico que lo alberga.

<) Configurador de modelo s 12

@ ¢ E sta zequro de borrar el modelo zeleccionada?

Si Mo 1 Cancelar
]

Figura 3.1.17: Borrar modelo preliminar

3.1.8. Cargar modelo

Cuando tengamos el modelo completado y seleccionado, podremos cargarlo para poder
proceder a los calculos. De esta forma tenemos la aeronave definida asi como su mision
que va a realizar, y podremos acceder a las funcionalidades del disefio preliminar.

— Seleccion de misi — Seleccion de caracteristic

mision1 Modelo N4S ~

Nuevo modelo

Nueva Mision

Cargar Mision

Configurar Mision Configurar Modelo

Eliminar Mision v Eliminar modelo

Mision seleccionada mision1_prel Modelo cargade Hodslo_N45

Figura 3.1.18: Misién y modelos cargados



44 DISENO PRELIMINAR

3.2. Resultados del diseno preliminar

Disponemos de tres funciones principales: diagrama carga alar/ratio empuje peso,
diagrama de empuje frente a resistencia aerodindmica y una tabla con los resultados
obtenidos del calculo de la misién y el modelo introducidos donde se detallan los consumos
de combustible, tiempos empleados, distancias recorridas, etc.

Para entrar al diagrama de carga alar no es necesario haber fijado un determinado peso
o superficie alar previamente pues no es necesario para poder emplear dicha funcionalidad.
Para el diagrama empuje frente a resistencia es necesario introducir el tipo de motor que
contendra la aeronave pero ningun otro parametro adicional. Para obtener los resultados
si deberemos completar el modelo de la aeronave para poder obtener resultados correctos.

3.2.1. Diagrama W/S frente a T/W (o P/W)

9] e =
= RS &
Sistema de unidades | Sistema Internacional %
Segmento de vuelo Crucero “
Altura de vuelo (m) h
Mach de vuelo M
1 » 05
Coeficiente de resistencia C
parasitaria y
1 e 0.025
Coeficiente de resistencia
inducida k
4 > 0.05
| |

0 1 1 |
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
3000 Wro 6000

de vuel
() Despegue () Max Propulsion

= 5 Datos adicionales Guardar datos
() Subida () Giro mantenido

) Crucero () Entrada en pérdida

Volver Cargar datos

Pahlo Femandez Golbano, Universidzd da Sevila, 2014

Figura 3.2.1: Diagrama de carga alar

Con esta interfaz podremos calcular las restricciones que nos suponen las distintas
operaciones de la aeronave en cuanto a la relaciéon de carga alar y de empuje-peso. El
objetivo es simplificar al usuario la forma de entender las ecuaciones que estan detras de
las curvas que aparecen en los ejes, mediante el empleo de barras deslizantes con las que
regular las variables que intervienen en el calculo.

A la derecha se encuentra el panel de control. Desde ahi podremos modificar variables
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como la altura, velocidad, longitud de pista,... que intervienen en las ecuaciones para
poder vislumbrar el efecto que tiene cada parametro en la restriccion de carga alar y de
esta forma poder comprender qué parametros representan cuellos de botella de nuestro
problema de diseno y las variaciones de cuales son despreciables frente a estos tltimos.

Para modificar las variables de un determinado segmento, se pueden utilizar tanto las
barras deslizantes como los cuadros de texto situados a la derecha para tal propdsito.

Para alternar entre segmentos y modificar propiedades de distintos segmentos, debe-
remos emplear el desplegable indicado como "Tipo de segmento’ y elegir el segmento en
el que queramos variar algiin parametro.

3.2.1.1. Despegue

Sistema de unidades | Sistema Internacional v

Segmento de vuelo

Altura del aeropuerto {m} hsr
4 12 2500

Coeficiente de friccion L

4 1 0.05

Coeficiente de resistencia C
en el despeque Dg

A 3 0.05

Coeficiente de sustentacion =
maxima en despegue C Lisax

4 3 2.5

Distancia de despegue {m)

£/ I 200

Figura 3.2.2: Segmento de despegue

En el segmento de despegue podremos modificar los siguientes parametros:

» Altura del aeropuerto (hgy): altura sobre el nivel del mar a la que se sitia el
aeropuerto.

» Coeficiente de friccién (u): coeficiente de friccién de la pista de despegue con el
tren de aterrizaje.

» Coeficiente de resistencia en despegue (Cp,,): coeficiente de resistencia tanto
aerodindmica como de rozamiento.

Su expresion es:
CDG = CDTO — IU“CLTO (321)

donde Cp,, es el coeficiente de resistencia aerodindmica en despegue y Cr,, es el
coeficiente de sustentacion en despegue.

» Coeficiente de sustentacién méxima en despegue (Cr,,,)-
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» Distancia de despegue (Sr¢): distancia recorrida en pista que empleard la aero-

nave para realizar el despegue.

La relacion entre la carga alar y el ratio empuje-peso que aparecera en pantalla es la

siguiente:
Cpg 1
T on—(u+t @) eXp(0.6ngDGSTO¥))
w (1 — exp(0.6ngDGSTO%))
£ . K‘/}ot
w S Mo
donde

ow
Vit = 1.15,| =—F—
CLMAXp

ow
Crp=—3
8 Pvrzot

(3.2.2)

(3.2.3)

(3.2.4)

(3.2.5)

Este y el resto de los desarrollos empleados forman parte de los apuntes de la asignatura
de Calculo de aviones y no es objeto de este proyecto entrar en mas detalle de cémo se han
realizado, pudiendo ser consultados para un mayor conocimiento del tema en cuestion.

3.2.1.2. Subida

Sistema de unidades  Sistema Internacional

Segmento de vuelo Subida

Altura de vuelo (m)
I I N |

Rate of climb (m/s)

" —

Coeficiente de resistencia
parasitaria

B e —

Coeficiente de resistencia
inducida

TR —

w

h

10000
ROC
127119
Cp,
0.025
;‘-

0.05

Figura 3.2.3: Segmento de subida

En el segmento de subida podremos modificar los siguientes parametros:
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Altura de vuelo (h): altura sobre el nivel del mar a la que vuela la aeronave.
Rate of climb (ROC): velocidad vertical con la que sube la aeronave.
Coeficiente de resistencia parasitaria (Cp,).

Factor de resistencia inducida (k).

La relacion entre la carga alar y el ratio empuje-peso que aparecera en pantalla es la

siguiente:

3.2.1.3.

Crucero

T WsTs ROC 1

A = o
psy/ 2

P _ ROC 2 (W> ( 1.155 ) 597

W Jﬂsvwf“ S7N(B) 1o 0 a0

Sistema de unidades  Sistema Internacional %

S e— =
Altura de vuelo (m) h
4 * 10000
Mach de vuelo A
[l » 0.5
Coeficiente de resistencia -
Cp,

parasitaria

5 ¥ 0.025

Coeficiente de resistencia
inducida k

A L 0.05

Figura 3.2.4: Segmento de crucero

En el segmento de crucero podremos modificar los siguientes parametros:

Altura de vuelo (h): altura sobre el nivel del mar a la que vuela la aeronave.
Mach de vuelo (M).
Coeficiente de resistencia parasitaria (Cp,).

Factor de resistencia inducida (k).
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La relacion entre la carga alar y el ratio empuje-peso que aparecera en pantalla es la
siguiente:

T WC TSL k Wc W qu
WoWo T |qwy s T W (3:28)
0 Lc [ Vo Wo S
P TsppspVe T (3.2.9)
W T. p. W o
1
g =50V (3.2.10)

donde el subindice ‘¢’ determina las variables asociadas al vuelo en crucero

3.2.1.4. Maxima propulsién

Sistema de unidades | Sistema Internacional v

Segmento de vuelo Méx. Propulsion L

Ratio Maxima Tarax
propulsioniPeso Wro

Figura 3.2.5: Maxima propulsion

En el segmento de maxima propulsion podremos modificar el siguiente parametro:

» Ratio maxima propulsién/peso (T{/‘”,—gx) representa el cociente entre el maximo
empuje disponible para la aeronave y el peso de la aeronave en despegue.

En el caso de que estemos representando la grafica T/W, la gréfica corresponderd a
una recta paralela al eje de abscisas. En el caso que estemos representando la grafica P/W,

z £ Tmaz Z
la grafica correspondera a e

3.2.1.5. Giro mantenido

En el segmento de giro mantenido podremos modificar los siguientes parametros:

» Altura de vuelo (h): altura sobre el nivel del mar a la que realiza el viraje la
aeronave.

= Mach de vuelo (M).

» Coeficiente de resistencia parasitaria (Cp,).
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Sistema de unidades | sistema Internacional v

Segmento de vuelo é.ir

Altura de vuelo (m) t'I
4 I 10000
Mach de vuelo M
Bl » 0.5
Coeficiente de resistencia 9
parasitaria <Dy
i) » 0.025
Coeficiente de resistencia
inducida k
4 K 0.05
Factor de carga n
4 » o

Figura 3.2.6: Segmento de giro mantenido

» Factor de resistencia inducida (k).

» Factor de carga (n): relacién entre la sustentacion de la aeronave durante el viraje
y su peso.

La relacion entre la carga alar y el ratio empuje-peso que aparecera en pantalla es la
siguiente:

T W,Ts. ﬁ%K# %VCDWO (3.2.11)
W Wo Tg qWO S ng
P TsppstVy T (3.2.12)
W Ty pg nppy W
1
q= 5,ogvg2 (3.2.13)

donde el subindice ’g’ determina las variables asociadas al vuelo en giro mantenido.

3.2.1.6. Entrada en pérdida

Sistema de unidades | Sistema Internacional ¥

Segmento de vuelo  |Entrada en pérdida v

Coeficiente de sustentacion

méxima Cryax
4 » 25
Velocidad de entrada en =
pérdida (mis) ! =
4 » 50

Figura 3.2.7: Entrada en pérdida

En el segmento de entrada en pérdida podremos modificar los siguientes parametros:
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» Coeficiente de sustentacién maxima (Cr,,, ).

» Velocidad de entrada en pérdida (Vs): velocidad a la que entra en pérdida la
aeronave.

W 1
?0 — §P5LV520LMAX (3.2.14)

La finalidad de este modulo es la de visualizar de forma grafica las limitaciones a la
hora de decidir la carga alar inicial para la aeronave y la relacion entre empuje y peso
inicial en funcién de los parametros introducidos en estas barras deslizantes.

Esto es, se recomienda probar diversos valores para cada tipo de segmento y compren-
der como evolucionan las graficas en funciéon de dichas modificaciones, de forma que se
llegue a un compromiso con cumplir las especificaciones de la misién.

Para mostrar las graficas, disponemos de un panel inferior donde seleccionar las graficas
que queramos que sean mostradas en los ejes coordenados.

Crucero

Sistema de unidades  |Sistema internacional v
Segmento de vuelo Crucero W

Altura de vuelo (m) h

% 4 7500

Mach de vuelo M

1 I3 0.65

Coeficiente de resistencia C
parasitaria d

Coeficiente de resistencia
inducida k

: i ; ; . ‘
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
3000 Wro 6000

Segmentos de vuc
’7 () Despegue () Max Propulsion

= 2 Datos adicionales Guardar datos
() Subida () Giro mantenido

(@ Crucero (@) é
®) Cruc: ) Entrada en pérdida T e

Pablo Feméndez Galbano, Universidsd de Sewlla, 2014

Figura 3.2.8: Ejemplo de grafica: crucero

Adicionalmente, también disponemos de la posibilidad de alternar entre sistemas de
unidades de medida para facilitar al usuario la introduccion de datos. No obtante, las uni-
dades mostradas en el grafico siempre seran las correspondientes al sistema internacional.

Por otra parte, este médulo consta de una funcién de guardado de los datos intro-
ducidos en un fichero de Matlab o la posibilidad de exportar a Excel, mediante el uso
del botén de guardado de datos. Para recuperar los datos anteriormente guardados, se
dispone de un botén de cargado de datos.

Para exportar la grafica obtenida a un fichero de imagen, haciendo clic derecho sobre
los ejes coordenados se puede exportar el contenido al fichero seleccionado por el usuario.
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Hd &% OEE 3
1 - 5 I |
Sistema de unidades | Sistema internacional v
09
05 Segmento de vuelo  Entrada en pérdida ¥
07 Coeficiente de sustentacién C
maxima “Lirax
06 . . . . . S
2 05 | | | | | Velocidad de entrada en >
S ] ! ; : ! pérdida (mis) ) Vs )
] : : ! : 0 « r| 100 |s59322 |
0.1 :
0 i i i i i
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
[ 2000 | Wro [ 000 |
de I
De ®) Méx Propulsid i | 1
@ s C‘ SRS e Datos adicionales Guardar datos
@ subida @ Giro mantnide = L =X
(®) Crucero (®) Entrada en pérdida i |- Cargar datos |
Pablo Feméndez Golbano, Uiniversidad de Sevills, 2014

Figura 3.2.9: Ejemplo de diagrama de carga alar

Para alternar entre graficos % y %, haciendo clic derecho sobre los ejes coordenados
se puede intercambiar las graficas representadas a gusto del usuario.

Ademads, existe una ventana auxiliar a este moédulo a la que se accede a través del
boton 'Datos adicionales’.

3.2.1.7. Datos adicionales

Dentro de esta ventana podremos modificar las relaciones que se han tomado por
defecto para el cociente entre pesos de los segmentos, o la relaciéon de empujes entre cada
segmento.
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-] Datos adicionales = =
Fracciones de pesos Relacién de empujes
Wi T
Wio1 Tsr

Despegue 08725 1

Subida 0.985 03s

Crucero 08 03

Viraje (X3 025

Aterrizaje P i3

Guardar datos Valores por defecto

Cargar datos Volver

Patlc Feméndez Golbano, Universidad de Sewls, 2014

Figura 3.2.10: Datos adicionales

Estos datos serviran como entrada para el calculo de las graficas debido a que se
requieren las fracciones en peso y en empuje para representar las inecuaciones asociadas
a cada segmento de vuelo.

Finalmente para volver al ment principal pulsaremos sobre el botén "Volver’

3.2.2. Diagrama T vs D

Con este médulo podremos representar la relacion existente entre el empuje de motor
disponible y la resistencia que ofrece la aeronave. En funcién del tipo de motor que se
introdujese en el ment de modelo, el diagrama sera T frente a D o P frente a D, donde P
representa la potencia de la aeronave en aeronaves turbohélice o a pistén.

Los parametros que disponemos para variar son:

» Altura de vuelo

s Masa de la aeronave

= Posicién de palanca

Jugando con estos valores podremos ver graficamente qué es lo que esta sucediendo
fisicamente. Si se desea introducir un valor por encima del especificado se puede hacer a
través de los recuadros dispuestos a la derecha de las barras deslizantes.
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FIEEET= .

10)(108 Potencia requerida en crucero Sistema de unidades
ol : : F’Rtotal
PR 0 sust. 4 Altura de vuelo (m)
] ' ' ' P debido a sust. 0« I »| 20000
H H H — P disponible
g L S S A N R I P F
B Bl A
z Peso en crucero (ka)
- N S o 0 [ ] o000
ol N
=
@
| S S S b - beceeeenee
& H H H H H Palanca de gases
2o S — 1 [ ]
0 H H

50 100 150 200 250
Velocidad de crucero (m/s)

Fablo Femnander Golbano, Universidad de Sevilla, 2014

Figura 3.2.11: Diagrama T vs D

El diagrama representara empuje o potencia en funciéon del tipo de motor que se haya
definido en el apartado de propulsion.

Las ecuaciones correspondientes a lo mostrado en pantalla son las siguientes.

En el caso de motor turbofan, se mostrara en pantalla:

y—1

-1 R )
T = 6:Tsr, (1 + %W) (1.00 — 0.49v'M) J (3.2.15)
1
D, = §pVQS(JDO (3.2.16)
1
Dy = 5pVZSk(Ji (3.2.17)
D =D, + D, (3.2.18)

donde D; representa la resistencia aerodindmica asociada a sustentacién nula, Do
representa la resistencia asociada a eficiencia maxima y D la resistencia total.

Y en el caso de motor turbohélice,
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y—1

~1 g
P = 6,Psy <1 + 7M?) po (3.2.19)
2 pst Usr
1
D, = 5pv2SCDO (3.2.20)
1
D, = 5pv2S/~cO§ (3.2.21)
D = D, + D, (3.2.22)

donde 6 indica la temperatura asociada a la altura de vuelo introducida de acuerdo al
modelo de atmésfera internacional.

En el caso del motor de piston,

P b Bhpsy (o 0ne 3.2.23

= 0rDNpsr 7755 ( 4. )
1

D, = 5pVZSCD0 (3.2.24)
1

Dy = §pv25k0§ (3.2.25)

D= Dy + Dy (3.2.26)

Se puede asimismo exportar la grafica obtenida de la misma forma que en el caso del
diagrama de carga alar, haciendo clic derecho sobre los ejes y seleccionando la opcion
correspondiente.

3.2.3. Tabla de resultados

Finalmente, en este mdédulo podremos ver el resultado del calculo de actuaciones de
nuestra misién para nuestro modelo de aeronave.

Se muestra una tabla con todos los segmentos programados en la que se informa de
los tiempos empleados, combustible consumido, distancia recorrida, relacion de empuje
respecto al empuje de despegue, etc...

En la ultima fila se muestra el total de la suma de los distintos parametros.
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3.2.3.1. Procesado de misién preliminar

El analisis llevado a cabo en esta parte del disefio es poco preciso y altamente depen-
diente de las entradas que ha realizado el usuario. La razén de esto es que su finalidad es
proporcionar un punto de partida de las magnitudes més fundamentales necesarias para
comenzar el disefio de una aeronave, esto es Wy, Ty v .S.

Teniendo en cuenta que para todos los segmentos los datos de entrada son la altura
final Afinq, la distancia recorrida d y la velocidad V, se puede calcular el tiempo ¢ y
combustible empleado Fuel usando el modelo propulsivo para T'(h,V,d0r) y C(h,V,dr)
definido en el apartado 2:

t = (3.2.27)

Fuel = C(h, V,6r) T(h,V,67) t (3.2.28)

<|s

En los segmentos de subida y descenso, debe hacerse un calculo previo para hallar el
tiempo empleado teniendo en cuenta el desnivel entre la altura final del segmento previo
y del segmento de subida/descenso.

Ah
= 3.2.29
‘/vert ( )
Ah
%en = Vtan (d) (3230)

Una vez calculado el peso final debe realizarse un proceso iterativo debido a que para
el primer segmento se ha supuesto un peso asociado al combustible nulo, por lo que en
la siguiente iteracion se anadird al peso inicial al despegue el combustible empleado en
la iteracion anterior, anadiendo el extra de combustible correspondiente que seleccioné el
usuario en el ment de creacién de modelo.

Una vez los calculos han sido completados se mostraran en la tabla. Para guardar la
tabla basta con hacer clic derecho sobre ella y seleccionar 'Guardar resultados’
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Sistema de unidades Sistema Internacional v

Tramo Peso(kg) Fraccion |Fuel consumido(kg) Relacion_Empuje Tiempo(s) |Velocidad(m/s)

11| Inicial 3.5402e+04 1 o o o o

| 2 [Despegue 3.5387e+04 0.9996 14.2852 1 19.5907 51.0446

3 |Subida 3.4485%e+04 0.5745 8586107 02573 1.4848e+00 133.7961

I Crucero 28576e+04 0.8286 5.9123e+03 0.1352 9.3643e+03 213.5776

| 5 | Descenso 2.2448e+04 0.9955 127615 0.0189  1.4948e+03 133.7961

LAterrizaje 2.2448e+04 1.0000 1.0182 0.0375 14.6930 68.0594
LTOTAL 6.9538e+03 1.2388e+04

Exportar datos a .Mat

Exportar datos a Excel

Wolver

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sewilla, 2014

Figura 3.2.12: Tabla de resultados preliminares

La precision de estos resultados no es excesivamente alta pero permite ya dar una
idea bastante aproximada del tipo de aeronave que necesitaremos para llevar a cabo la
mision propuesta. El objetivo global del diseno preliminar es realizar este proceso de forma
iterativa hasta obtener una aeronave de partida que satisfaga las restricciones requeridas.

Con los valores obtenidos de fracciones de peso por segmentos y relaciones entre empuje
de cada segmento y el empuje de despegue, podremos volver a la figura A.3.12 e introducir
estos nuevos valores.

De esta forma, la region de cargas alares y relaciones empuje/peso posibles mostrada
en la figura anterior se vera actualizada, con lo que se podra elegir una nueva carga alar y
relacion empuje/peso, analizar de nuevo y asi de forma iterativa hasta obtener un grado
de precision mas alto.

Sin embargo, es importante notificar que no se ha empleado la aerodinamica a la hora
de calcular el consumo de combustible y el tiempo empleado en cada tramo, por lo que
la precision méaxima posible alcanzable con este médulo converge de forma muy répida,
debiéndose pasar al diseno avanzado para disponer de un modelo de calculo mucho mas
sofisticado y preciso.
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Diseno Avanzado

La finalidad del diseno avanzado es la de proporcionar un anélisis exhaustivo de la
misiéon introducida, en el que se estableceran un niimero mayor de posibilidades a la hora
de configurar el modelado de la aeronave y el modelado de la misién, y que permitira
obtener resultados precisos en cuanto a las actuaciones necesarias para cumplir con los
requerimientos a partir de una serie de datos de entrada que deben haber sido obtenidos
previamente como son la superficie alar, el peso inicial al despegue o el empuje o potencia
disponible a nivel del mar.

Entrando desde la pantalla inicial podremos acceder a este médulo. Los datos de entra-
da para poder analizar las actuaciones en este modulo son ahora mucho mas especificos,
por lo que un estudio preliminar de la misiéon y de las caracteristicas de la aeronave se
hace especialmente necesario. Haciendo clic en el boton a la derecha entramos en el diseno
avanzado.

4.1. Menu Avanzado

Nos encontramos con una pantalla de seleccién y creacién de misiones y modelos
similar a la que aparecia en el diseno preliminar, con la salvedad de que ahora el diseno
del modelo geométrico y propulsivo de la aeronave es independiente de la mision que
queramos analizar, debido a que ahora no serd necesario introducir las palancas de gases
para cada segmento sino que se emplearan las ecuaciones de la mecanica del vuelo para
deducirlas.
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Seleccion de. Seleccion de
Nueva Mision ‘ Huevo mode |
Cargar Mision ‘ Cargar modelo
e ‘ Gonfigurar iogen |
) Eliminar Mision ‘ Eiminar Modelo
Wision seleccionada Modelo cargado |
Volver Procesar mision Menu Principal
Patis Femande: Golban, Universidad de Sewla, 2014

Figura 4.1.1: Menu de disefio avanzado

Comenzamos con la seccién de crear misiones.

4.1.1. Crear mision avanzada

Nombre de la mision ‘ ‘

__ Perfil de migion

G s Too e st

Almacenar Finalizar

Pablo Femander Golbano, Universiged de Sevilla, 2014

Figura 4.1.2: Menti de misién avanzado

Este mentu para la creacion de misiones rompe por completo con la estética del ment
para el diseno preliminar, siendo mucho mas verséatil y comodo de utilizar, asi como



4.1 Mend Avanzado 59

anadiendo numerosos parametros que en el preliminar no se pueden introducir.
Para comenzar el proceso de crear una mision se debera introducir el nombre deseado

que tenga el archivo .mat que recoja todos los datos introducidos de la mision.

Nombre de la mision mision_de_prue ba_avanll

Figura 4.1.3: Nombre de mision

A la izquierda se puede observar un arbol que comienza con el titulo "MISION’; bajo
del cual colgaran los distintos segmentos que se creen del avion a modo de ramas del
arbol, y los parametros introducidos para cada segmento se representaran como ramas de
los segmentos, generando de forma facil de visualizar el espectro completo de la mision.

4.1.2. Introducir nuevo segmento

Para introducir un nuevo segmento haremos clic en el icono con el simbolo de la suma,
y aparecera en el lado derecho de la pantalla un desplegable que nos permitira decidir el
tipo de segmento que queremos anadir.

— Perfil de misi
*- MISION Tipo de segmento ¥

=
~

Figura 4.1.4: Crear segmento

Una vez seleccionado, deberemos elegir el subtipo de segmento si procede, y en caso
contrario nos aparecerd una serie de valores relativos al segmento que deberemos intro-
ducir.
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4.1.2.1. Taxi

— Perfil de mision

Tipo de segmento Taxl ’

Temperatura local 0 K]
Altura local 0 [m]
Presion local 0 [Pa]
Velocidad de taxi 0 [mis]

Tiempo de espera 0 [s]

Figura 4.1.5: Parametros del segmento tipo taxi

Los parametros que configuran el segmento del taxi son:

(1) Temperatura local (©y,,;): Temperatura local del aeropuerto donde se efectia la
operacion.

(1) Altura local (h.;): Altura local sobre el nivel del mar donde se efectiia la opera-
ciom.

(111) Presién local (Pj,.;): Presion atmosférica local.

(1v) Velocidad del taxi (Vjq.;): Como velocidad del taxi se deberd tomar una velocidad
media a la que la aeronave realizara el taxi.

(v) Tiempo de espera (t,qi:): tiempo de espera medio de la aeronave.
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4.1.2.2. Despegue

(1)

(111)

(1v)

— Perfil de misi

Tipo de segmento

Temperatura local 0 L]
Altura local 0 [m]
Presion local 0 [Pa]
Coef de friccion 0 H
Palanca de gases 0 [

Figura 4.1.6: Pardmetros del segmento tipo despegue

Temperatura local (O4,): Temperatura local del acropuerto donde se efectia la
operacion.

Altura local (hgesp): Altura local sobre el nivel del mar donde se efecttia la opera-
cion.

Presion local (Pj.,,) Presién atmosférica local.

Coeficiente de friccién (u): coeficiente de friccién de la pista con el tren de
aterrizaje.

Palanca de gases (d07): posicion de la palanca de gases con la que se efectia el
despegue.
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4.1.2.3. Subida

— Perfil de mision

Tipo de segmento Subida w

Subtipo de segmento W

Subida dados M v gamma

Subida dados EAS v gamma

Subida dados TAS v gamma

Subida dados M v palanca

Subida dados EAS vy palanca

Subida dados TAS v palanca

Subida dados V inicial final y gamma
Subida steppest climb

Subida fastest climb

Subida dados V inicial final y palanca

Figura 4.1.7: Parametros del segmento tipo subida

Para definir la subida disponemos de 7 posibilidades diferentes, en funcién de los grados
de libertad que sean fijados.

Entre las diferentes opciones, podemos fijar:

(1) Mach de subida (Mj,;): mach de vuelo en direccién paralela al suelo al que la
aeronave efectuard la subida.

(11) EAS (Vgas): velocidad calibrada equivalente en direccién paralela al suelo al que
la aeronave realizara la subida.

(1) TAS (Vras): velocidad real en direccién paralela al suelo al que la aeronave realizara
la subida.

(1v) Angulo de subida (7): 4ngulo de subida de la aeronave con el suelo.
(v) Palanca de gases (Jr): palanca de gases fija que se empleard en la subida.

(vi) Steppest Climb: subida con el mayor dngulo de subida posible calculado por la
aplicacion.

(vir) Fastest Climb: subida con la mayor velocidad vertical posible calculada por la
aplicacion.
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4.1.2.4. Crucero

— Perfil de mision

Tipo de segmento Crucere L

Subtipo de segmento W

Crucero dado M v distancia

Crucero dade CL vy distancia

Crucero dades V inicial, final y palanca
Crucero con polar en funcion de M
Crucero de max alcance dado peso final
Crucero de max autonomia dado peso final

Figura 4.1.8: Parametros del segmento tipo crucero

Para definir el crucero disponemos de 6 posibilidades diferentes, en funciéon de los
grados de libertad que sean fijados.

Entre las diferentes opciones, podemos fijar:
(1) Mach de crucero (M.,): Mach de vuelo en direccién paralela al suelo al que la
aeronave efectuara el crucero.

(11) Coeficiente de sustentacién (Cp): coeficiente de sustentaciéon a mantener en todo
el crucero.

(1) Palanca de gases (07): palanca de gases fija que se empleard en el crucero.

(1v) Polar en funcién del Mach (Cp,, k1, k2): crucero en el que se permite fijar una
polar distinta de la introducida en el modelado para tener en cuenta los efectos de
la compresibilidad del aire.

(v) Méaximo alcance: crucero con configuracién tal que maximice su alcance, para un
peso de combustible dado.

(vi) Méaxima autonomia: crucero con configuracién tal que maximice su autonomia,
para un peso de combustible dado.

4.1.2.5. Soltar carga

— Perfil de mision

Tipo de segmento Soltar carga L

Carga lanzada 0 kg

Figura 4.1.9: Parametros del segmento tipo soltar carga



64 DISENO AVANZADO

Simplemente se debera fijar la masa de la carga soltada.

4.1.2.6. Viraje

— Perfil de mision

Tipo de segmento iraje W

Subtipo de segmento W

Viraje horizontal dado V' y palanca

Viraje horizontal dado W'y CL

Viraje horizontal dado V' y balance

Viraje horizontal dado Wy n

V.H dado V v radio de giro

W.H dado V v velocidad de guiiada

V.H dado palanca y a factor de carga max
W .H dado palanca y a v de guifiada max
V.H dado palanca y a radio min

Figura 4.1.10: Parametros del segmento tipo viraje

Para definir el viraje disponemos de 9 posibilidades diferentes, en funcién de los grados
de libertad que sean fijados.

Entre las diferentes opciones, podemos fijar:

(1)

(1m)
(111)

Velocidad (Vj;,,): velocidad de vuelo en direccién paralela al suelo al que la aero-
nave efectuara durante el viraje.

Palanca de gases (dr): palanca de gases fija que se empleard en el viraje.

Coeficiente de sustentacién (C}): coeficiente de sustentacién a mantener en todo
el viraje.

Balance (p): dngulo de alabeo a fijar durante el viraje.
Factor de carga (n): factor de carga a mantener durante el viraje.
Radio de giro (Ry,): radio de giro a seguir durante el viraje.
Velocidad de guinada (x): velocidad de guinada con la que se realizard el viraje.

Factor de carga maximo (n,,.,): viraje con configuracién calculada por la he-
rramienta tal que en todo instante el factor de carga sea maximo.

Velocidad de guinada maxima (y..): viraje con configuracién calculada por
la herramienta tal que en todo instante la velocidad de guinada sea méaxima.

Radio de giro minimo (R,,;,): viraje con configuracién calculada por la herra-
mienta tal que en todo instante el radio de giro sea minimo.
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4.1.2.7. Descenso

— Perfil de mision

Tipo de segmento Descenso W

Subtipo de segmento W

Descenso dados M y gamma
Descenso dados EAS v gamma
Descenso dados TAS v gamma
Descenso dados M y palanca
Descenso dados EAS y palanca
Descenso dados TAS v palanca
Descenso dados V inicial final y gamma
Descenso a minimo gamma

Descenso "slowest sink”

Descenso dados V inicial final y palanca
T

Figura 4.1.11: Parametros del segmento tipo descenso

Para definir el descenso disponemos de 7 posibilidades diferentes, en funcién de los
grados de libertad que sean fijados.

Entre las diferentes opciones, podemos fijar:

(V1)

(vir)

Mach de descenso (Ms): Mach de vuelo en direccién paralela al suelo al que la
aeronave efectuara el descenso.

EAS (Vgas): velocidad calibrada equivalente en direcciéon paralela al suelo al que
la aeronave realizara el descenso.

TAS (Vras): velocidad real en direccién paralela al suelo al que la aeronave realizard
el descenso.

Angulo de descenso (7): 4ngulo de descenso de la aeronave con el suelo (debe ser
introducido positivo).

Palanca de gases (dr): palanca de gases fija que se empleard en el descenso.

Minimo adngulo (7,,:»): descenso con el menor angulo de descenso posible calculado
por la aplicacion.

Slowest sink (V,, . ): descenso con la menor velocidad vertical posible calculada
por la aplicacién.
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4.1.2.8. Aterrizaje

— Perfil de mision

Tipo de segmento
Temperatura local 0 L]
Altura local 0 [m]
Presion local 0 [Pa]
Coef de friccion 0 [
Palanca de reversa 0 [
Tiempo en activar 0 =]
frenos

Figura 4.1.12: Parametros del segmento tipo aterrizaje

(1) Temperatura local (0,;): Temperatura local del aeropuerto donde se efectia la
operacion.

(1) Altura local (hg): Altura local sobre el nivel del mar donde se efectiia la operacion.

(1) Presién local (P,). Presién local atmosférica.

(1v) Coeficiente de friccién (u): coeficiente de friccion de la pista con el tren de
aterrizaje.

(v) Palanca de gases (dr): posicién de la palanca de gases con la que se efectia el
despegue.

(vi) Tiempo en activar frenos (%enos): tiempo de free roll de la aeronave en el
aterrizaje.

Para terminar la creacién de un nuevo segmento, haremos clic en ’Almacenar’. El
segmento se anadira al arbol de la mision.
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9--*. MISION
- @) Taxi

Figura 4.1.13: Ejemplo de creaciéon de un segmento

Si hacemos clic en el desplegable que nos aparece al lado de taxi, podremos visualizar
los datos introducidos.

=5 Q Taxi

Temperatura local: 298 [K]
= E Altura local: 50 [m]

----- E Presion local: 101320 [Pa]
-+|=) Velocidad de taxi: 20 [m/s]

------ E Tiempo de espera: 540 [s]

Figura 4.1.14: Datos dentro de taxi

Realizando este procedimiento con el resto de la misién que queramos disenar obten-
dremos algo asi:

E|--*. MISION
- Q Taxi

w2 Despegue
E}-: Subida

2% + Crucero
E}- Soltar carga

E-“A_ Descenso
i LY 5 -
- Aterrizaje

Figura 4.1.15: Ejemplo de creaciéon de una mision

4.1.3. Modificar un segmento

Para modificar un segmento ya incluido en el arbol, deberemos seleccionar el segmento
que se desee modificar y a continuacién hacer clic sobre el icono de la llave inglesa.
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Nos apareceran los valores que habiamos introducido para dicho segmento previamen-
te, modificaremos aquellos que deseemos y finalmente se pulsard de nuevo el boton de
"Almacenar’.

Nombre delamision | mision_de_prucba_avanz |

— Perfil de

o 3. mision Tipo de segmento
=

1 Despegue
A Crucero

() Sotar carga
A Descenso
S Aterrizaje

Aod\ﬁcav seémento seleccionado

Figura 4.1.16: Modificar segmento

— Perfil de
= *. MISION Tipo de segmente  |7ax

LY

@ Despegue

B> Subida .

A Crucero Tempersturalocal | o | -
w5 Soktar carga

-\, Descenso Altura local [ = Im1
&S Aterrizaje
. Presion local \ 101320 Pal

Coef de friccion Py H
Palanca de reversa | s H
’ J L >0 |

Figura 4.1.17: Introduccién de nuevos valores para el segmento

Hombre de la mision mision_de_prueba

[— Perfil de
= *‘ SN Tipo de segmento [raxi
o mY Taxi
- [2) Temperatura local: 298 [K]
Aftura local: 50 [m] .
Presion local: 101320 [Pa] Lempaaturaical . i
Velocidad de taxi: 20 [m/s]
=) Tiempo de espera: 540 [5] Altura local | s | [m]
31 Despegue
> subida Presion local | | [Pa]

A Crucen
() sotar carga Velocidad de taxi
“A_ Descenso
S Aterrizaje

[mis]

il

:

Tiempo de espera [s]

*

Figura 4.1.18: Resultado de haber modificado el segmento
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4.1.4. Borrar segmento

Para borrar un segmento que no queramos mantener en la misién, basta con seleccionar
el segmento en el arbol y a continuaciéon hacer clic sobre el icono con el simbolo de la resta.

Nombre de la mision migion_de_prueba_avanz

— Perfil de mi
= e MISION o e zcameric |

Gy Tax
ST Despegue
> Subida
+ Crucero
-- Soltar carga
X

- Descenso

S Aterrizaje =

| Eliminar segmento seleccwonadol

Figura 4.1.19: Borrar un segmento

4.1.5. Finalizar la mision

Para finalizar la misién, una vez se tengan todos los segmentos introducidos, se deberd
pulsar el boton 'Finalizar’ dispuesto para ello. De nuevo volveremos al ment anterior.

4.1.6. Visualizar la mision

Para visualizar alguna misién que tengamos almacenada, basta con seleccionar la mi-
sion en la lista de misiones del menu y a continuacién hacer clic sobre "Visualizar misién’.
No se podran modificar los datos pero si se podra asegurar que han sido introducidos de
forma correcta.
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Nombre delamision | mision_de_prueba_avanz |

— Perfilde

BI* MSION Tipo de segmento | i
o @ Tai —

57 Despegue

- Subida .
4 Crucero
=) Soltar carga

-4 Descenso
- Bn Aterrizaje

Almacenar " Finalizar w

Pablo Faméndsr Gobano, Universidad de Sevils, 2014

Figura 4.1.20: Visualizar misiéon previamente creada

4.1.7. Borrar mision

Idéntico proceso que para el diseno preliminar.

4.1.8. Cargar misién

Carga la misiéon seleccionada para su posterior célculo.

Yéndonos a la parte derecha de la pantalla, tenemos la seccién para crear el modelado
geométrico y propulsivo de la aeronave.

— Seleccion de mision

= 1
Mlls!un_avan z_N4S L] MNueva Mision

| Visualizar Mision |

Mision seleccicnada mision_de_prueba_avanz |
|y |

Figura 4.1.21: Cargar mision previamente creada
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4.1.9. Nuevo modelo

Nos aparecerda una pantalla para introducir datos de la aeronave que constara de 3
pestanas:

4.1.9.1. Aerodinamica avanzada

Nombre del modelo
Aerodinamica | propyision Pesos
— Aerodinamica en el — Aerodinamica en &l aterrizaje-
Coeficiente de [ ° | Coeficiente de &
resistencia parasitaria L resistencia parasitaria L
Coeficiente de o Coeficiente de [
; e ida k1 L | resistencia inducida k1 | b
Coeficiente de [ o | Coeficiente de [ &
sustentacion L | sustentacion L
Coeficiente de [ o e e n
sustentacion max L = sustentacion max b
— Aerodinamica general
Superficie alar [ 0 1 me2
Coeficiente de T
resistencia parasitaria | 0
Coeficiente de I i
resistencia inducida k1 2
Coeficiente de 0
resistencia inducida k2
Coeficiente de i
sustentacion max N o | Finalizar
Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014

Figura 4.1.22: Aerodinamica avanzada

En esta seccién se requieren al usuario los coeficientes aerodinamicos que modelardn
la resistencia aerodinamica en despegue, aterrizaje, y el resto de segmentos.

La aplicacion empleard una polar compensada (que puede ser no compensada anulando
el coeficiente ky de la resistencia inducida) de la forma:

Cp = Cp, — ksCp + k1 C1? (4.1.1)

En despegue y aterrizaje se considerara que el coeficiente k1 modela el efecto suelo. El
coeficiente de sustentacion que se requiere se refiere al coeficiente de sustentacion que se
estima que tendra la aeronave durante la fase del despegue y puede modelarse como:

Clyy = Cr.+ ACy,,... (4.1.2)
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Donde (', representa una estimacion para el coeficiente de sustentacién en crucero y
CL 1y, TEPTeseNta la estimacion para el incremento en sustentacion que proporcionan los
flaps desplegados el angulo correspondiente.

Se recuerda que si el vuelo de crucero se hace a un Mach tal que los coeficientes
empiezan a variar con la velocidad, se puede introducir en el ment de misién dichos
coeficientes modificados.

4.1.9.2. Propulsiéon avanzada

L : Nombre del modelo

| Acrodinamica | Propulsion | pegos

— Propulsi

Tipo de motor

| TurborreactorTurb.

Humero de motores [ 0
Empuje a nivel del mar 0 [ Ibf
Consumo esp. a nivel | 0 | Ibi{Ibf*h)
del mar
— Propulsi
Normativa el vl

Relacion de derivacion | Atta "

Finalizar

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sewilla, 2074

Figura 4.1.23: Propulsiéon avanzada

Se establece el empuje o potencia a nivel del mar, el consumo especifico, el tipo de
motor que vamos a emplear, el nimero de motores que llevara incorporado la aeronave y
segun el tipo de motor que sea se deberan introducir datos adicionales:

(1) Normativa: si se trata de una aeronave en misién civil o militar.

(11) Rendimiento de la hélice (1),): si se trata de un motor con hélice, especificar el
rendimiento medio de la hélice.

(1) Relacion de derivacién: se requiere especificar el tipo de régimen al que se verd
empleado el motor de la aeronave, lo cual repercutira directamente en su consumo.
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1 Homb

| Aerodinamica | Propulsion Pesos
— Propulsi
Tipo de motor
Numero de motores 0
Potencia a nivel del mar 0 shp
Consumo esp. a nivel 1 0 Iblishp*
del mar h
Propulsi
Hormativa :CN\| A
Rendimiento de la
nelice o
Alta

Figura 4.1.24: Propulsiéon avanzada, detalle del turbohélice

4.1.9.3. Estructuras avanzado

Hombre del modelo

Aerodinamica | Propusion ]

P

Peso en vacio ]
Carga de pago al inicio P
Peso de la tripulacion Py

% Fuel restante al final °

Finalizar

Pabio Femandez Golbano, Universidad de Sevils, 2014

Figura 4.1.25: Estructuras avanzado

(1) Peso en vacio (W.): determina el peso en vacio de la aeronave.

(11) Carga de pago al inicio (W,): determina la masa de carga de pago que porta la
aeronave al comienzo de la mision.

(1) Peso de la tripulacién (W;): peso de los integrantes de la tripulacién.

(1v) Porcentaje de fuel de reserva (Wy,,,  ): porcentaje de combustible que se desea
que sea sobrante al fin de la mision.

Cuando se finalice la entrada de datos se hara clic en 'Finalizar’.
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4.1.10. Modificar modelo

Similar a los casos anteriores, haciendo clic en el botéon 'Modificar modelo’ accedemos
de nuevo a la pantalla de creacion de modelos pero fijando el nombre establecido antes y
permitiendo el cambio de cualquier dato de la aeronave.

4.1.11. Borrar modelo

Idéntico al caso del diseno preliminar.

4.1.12. Cargar modelo

Para seleccionar un determinado modelo en memoria y proceder posteriormente a su
calculo.

— Seleccion de mision — Seleccion de caracteristica:
Mision_avanz_N45 -~ Mueva Mision Modelo_avanz_N45 A Nuevo modeln
mision1 H45
mision2 NeS 2
migion3 modelo_de_prueba_avanz Cargar modelo
mision_de_prueba_avanz
Visualizar Mision Configurar Modelo
o Pl Mision t¥i Eliminar Modelo
Mision seleccionada mision_de_prueba_avanz Modelo cargado modelo_de_prueba_avanz
Volver Procesar mision Menu Principal

Figura 4.1.26: Carga de misién y modelo

4.2. Procesar mision

Para calcular una misiéon emplearemos el botéon de Procesar mision’. Este solo se
activara cuando se haya cargado una determinada misiéon y un determinado modelo.

Al pulsarlo aparecera una ventana auxiliar que mostrara el progreso del calculo.
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[ teracion 0% |

22% |

Figura 4.2.1: Barra de procesado de mision

En la barra inferior se mostrara el progreso de la iteracién actual por la que va pro-
cesando Matlab, mientras que en la barra superior se mostrara el nimero de iteraciones
realizadas.

[ teracior] 10% |

33% |

Figura 4.2.2: Barra de procesado de misién con tiempo estimado

Es necesario iterar debido a que a priori no podemos conocer la cantidad de combusti-
ble que debera cargar la aeronave para cumplir la mision, y una vez estimada y recalculada
la misiéon obtendremos que en realidad harda falta un poco mas debido a que el aumento
de peso inicial hace que gastemos mayor cantidad de combustible.

Se ha estimado 10 iteraciones maximas para lograr una alta precisiéon del peso inicial
de la aeronave, si bien en la mayoria de los casos con la mitad sera suficiente para lograr
una alta precision.

Cuando el combustible planificado y el empleado se acercan mucho el programa ter-
mina el procesamiento de la misién y aparecera en pantalla una ventana que indicara que
hemos acabado con éxito la el calculo de la misién.

Mision calculada con exito

Figura 4.2.3: Misiéon completada con éxito

Si se introdujeran parametros de forma errénea el programa puede que no termine de
calcular la misién o que se produzca algin error. En ese caso seria conveniente revisar que
todo lo introducido ha sido realizado de forma coherente con la naturaleza de la misién a
analizar.

Si se desea procesar una mision y un modelo que ya han sido previamente analizados,
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@ iDesea sobreezcrbir la mizgion del mismo nombre va existente?

| Si | | No | | Cancelar i

Figura 4.2.4: Confirmacién de sobreescribir misién procesada
se le preguntara al usuario si desea sobreescribir el archivo creado previamente con el

resultado del célculo.

Cuando hayamos calculado la misiéon podremos visualizar los resultados. Para conti-
nuar, hacer clic en "Menu principal’.

4.3. Resultados del diseno avanzado

Tabla de resultados

|
Graficas de resultados |

Pablo Femander Golbano, Universided de Sevilla, 2014

Figura 4.3.1: Menu para acceder a los resultados del diseno avanzado

Dentro del menu principal para el diseno avanzado nos encontramos con dos médulos
disponibles para la visualizacién y andlisis de los resultados obtenidos: los resultados en
bruto, detallados en una estructura de arbol, y un sistema de analisis grafico que nos
permitird comparar resultados entre las distintas misiones y modelos de aeronave que
configuremos de cara a optimizar el proceso de diseno.
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4.3.1. Tabla de resultados

Mision v

j_ MISTON

Volver

Pablo Feméndsz Galbans, Univarsidad de Sevis, 2014

Figura 4.3.2: Tabla de resultados avanzado

En este apartado aparecera un desplegable en el que deberemos elegir nuestra mision
previamente calculada. Al procesar una misién, Academic Performance crea un archivo
.mat en el que se guardan todos los datos obtenidos provenientes del andlisis para su
posterior consulta, ya sea usando el programa o manualmente a través de Matlab.

Seleccionamos la mision que queremos visualizar y se desplegara en el arbol todos los
segmentos disponibles para consultar:

Mision procesado_mision_N4...:v.

2 i. MISION

Q Taxi

@9 Despegue
>~ Subida

>~ Subida

>~ Subida

>~ Subida

A crucere
"\ Descenso
S aterrizase
EIO’IAL

vower

Pabio Famndr Golbano, Universidad de Sevla, 2014

Figura 4.3.3: Tabla de resultados desplegada

Expandiendo los nodos podremos ver las caracteristicas de cada segmento, y los valores
obtenidos. Aquellos valores que varien a lo largo de un segmento se mostrardan como su
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valor medio, pues en la mayoria de los casos las variaciones no son muy importantes.

Sin embargo, el programa posee los vectores con todos los datos obtenidos y no solo el
valor medio, de forma que si se quiere precisar en la naturaleza de las soluciones se puede
realizar ya sea a través de la interfaz de analisis grafico o a través de Matlab manualmente.

Se recomienda encarecidamente consultar esta herramienta a la hora de valorar la
validez de un determinado diseno, ya que es la mejor forma de visualizar qué esta suce-
diendo durante cada tramo y tomar decisiones respecto a las modificaciones potenciales
que mejoren los resultados obtenidos.

I':T-*. MISTCN £
E}-{;s Taxi
@7 Despegue
B~ Subida
----- E Tiempo empleado: 50.2354 (=)
----- B Fuel consumido: 16.9024 (kg)
..... B Peso final: 257413.3907 (N}
----- B Distancia final: 4248 .4582 (m)
----- B Angulo de subida medio: 0.10472 (rad)
----- E Velocidad horizontal media: 84.5711 (m/f=)
----- B Velocidad wvertical media: 8.8888 (m/s3)
----- E Palanca media: 0.31372 (-)
..... B Empuje medio: 38746.6966 (M)
..... B L/D medio: 21.6454 (-)
----- B Bltura final: 457.2 (m)
-2 Subida
[F- -2 Subida
w

Figura 4.3.4: Ejemplo de resultados de una misién
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4.3.2. Graficas de resultados

FIEEETEE ' =

Mision v

Segmento

Eie X

Eie Y

r
Volver Borrar mision

[ Fijar grafica Representar

Pablo Feméndez Golbano, Universidsd de Sevils, 2014

Figura 4.3.5: Graficas de resultados
En este modulo podremos utilizar todo el potencial que ofrece Academic Performance
para facilitar y optimizar el disefio de la aeronave y de la mision.

Nos aparecen unos ejes coordenados y una serie de desplegables que nos permiten
seleccionar los siguientes elementos:

= Mision preprocesada: mision que ya hayamos calculado previamente y que queramos
visualizar las soluciones obtenidas.

Mision procesado_mision1_N4... w |

procesado_crucerod_N45.mat
procesado_viraje1_N45.mat
Segmento
procesado_mision2_N45_2 mat
procesado_mision3_N45_2 mat
procesado_cruceroi_N45_2 mat
Eie X procesado_crucero2_N4S_2 mat
procesado_subidal_N4S_2.mat
procesado_subidal_N4S. mat
procesado_descensol_N4S mat

Eje ¥

Figura 4.3.6: Seleccion de misién procesada

= Segmento: dentro de la mision, seleccionaremos el segmento en concreto en el que
queremos profundizar.
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Mision procesado_migion1_N4.. ™
Segmento L%}
— |
Taxi
Despegue
Eje X Subida
Subida
Subida
Subida
Eie Y Crucero
Descenso
Aterrizaje
TOTAL

Figura 4.3.7: Seleccién de segmento dentro de la misién

= Eje X: seleccionaremos la variable que queramos introducir en el eje X de la grafica
para representarla.

= Eje Y: idem que Eje X pero para el eje de coordenadas.

Mision procesado_mision1_N4..
Segmento Subida g
Eie X Tiempo v
Fuel
Eie Y Peso
Distancia
Angule de subida
Welocidad
Welocidad vertical L
Palanca
Empuje
LD
Volver Altura

Figura 4.3.8: Seleccién de variables a representar en los ejes

Con todo esto seleccionado, haremos clic en 'Representar’ para disponer de la grafica
correspondiente.
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Mision procesago_mision1_N4... ¥

Segmento Subida v

Eje X Tiempe v

Fuel subida (kg)

EeY |Fuel v

Tiempo subida (s) Valver Bol isi
ohier rrar mision

[] Fijar grafica | Representar |

Pablo Feméngez Golbano, Universidad de Sevils, 2014

Figura 4.3.9: Ejemplo de grafica

Representacion de variables de la mision
T T T T
Eficiencia aerodinamica descenso

Mision procesado_mision1_N4... v

Segmento Descenso v

Eje X Tiempo &

Eie ¥ o -

| | 1 | 1 1
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500
Tiempo descenso (s)
Volver Borrar mision

Figura 4.3.10: Ejemplo de grafica 2

Esto nos permite la libertad de representar todo tipo de magnitudes unas frente a
otras y observar sus variaciones a lo largo de los segmentos, obtener graficamente sus
puntos de inflexién y maximos y minimos, comprender fisicamente la explicacion a la
curva matematica que aparece, a qué se deben las singularidades...

Sin embargo atin no hemos usado el recuadro de 'Fijar grafica’ Gracias a dicha fun-
cionalidad, podremos fijar la grafica en pantalla a nuestro antojo de forma que podamos
comparar distintas magnitudes frente a una en comin dentro de un mismo segmento, o
dentro de la misma mision, o incluso comparar dos, tres, cuatro... todas las misiones distin-
tas que se requieran para poder observar los pros y los contras de las misiones calculadas
y asi tomar una decisién con mayor perspectiva y profundidad.
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W %S E DR ~

Representacion de variables de la mision
T T T
Fuel subida

f (]| SE— : = ; Fuel subida Mision procesado_mision3_N4.. v

(] E—

| : ; ! Segmento Subida v
= ! ! : E
=
= 10p-—--—-
=
% | I ‘ | Ele X Tiempo v
T
£

7 W

EjeY Fuel v

Y

] —

- ;

0 10 20 30 40 50 60
Tiempo subida (s)
Volver Borrar mision
Fijar grafica Representar
Pablo Feméndez Galbans, Universidsd de Sevils, 2014

Figura 4.3.11: Ejemplo de la utilidad de fijar grafica

Para volver al modo previo, basta con borrar el marcado del recuadro y al representar
la proxima vez solo se representard en pantalla la nueva grafica.

Haciendo clic derecho sobre los ejes podremos exportar las graficas obtenidas a un
fichero de imagen.

Representacion de variables de la mision
T T T T T
: : : : Fuel subida
Fuel subida []

e
'
'
'
'
'
1

Fuel subida (kg)

Tiempo subida (s)

Figura 4.3.12: Exportar grafica

Finalmente, se ha de comentar que se ha anadido a la misién calculada un aparta-
do denominado "TOTAL’ en el que se valoran en un diagrama de barras las magnitudes
fundamentales comunes a cada segmento, como son la distancia recorrida, el tiempo em-
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pleado o el combustible quemado, de forma que facilite la visién global de los cuellos de
botella para el CASM de la mision.

Representacion de variables de la mision

£000 . : T T T T
i : H H I el consumido
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Figura 4.3.13: Fuel desglosado por segmentos
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Figura 4.3.14: Distancia desglosada por segmentos

Representacion de variables de la mision

15000
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o)
-1
]
1
&
g Eje X Tiempo total b
°
P so00
EeY

Taxi Despegue Subide Subida Subida Subida CruceroDescensoiterrizaje

Figura 4.3.15: Tiempo desglosado por segmentos

Asimismo, se puede ver el CASM calculado en este mismo apartado, teniendo en
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cuenta que el programa emplea un coeficiente que relaciona el combustible empleado con
el tiempo de forma que 1 kg de combustible equivale a 1 segundo de vuelo.

Para el nimero de pasajeros se supondréa que cada pasajero representa 100 kilos (entre
su persona y su equipaje) y que se encuentra medido en la carga de pago introducida en
el modelo.

Si la misién tuviera carga de pago mixta entre personas y objetos, se recomienda
introducir el peso que no sea de personas dentro del peso de la tripulacién o tener en
cuenta este hecho para calcular el CASM de forma manual.

La expresion empleada para el CASM es:

(nm)(cts de $)

DOC = 97.003 kg (T'iempoyorar C1 + Fuelippar) (4.3.1)
W, (k

ASM = 10p(§ kg; diotar(nm) (4.3.2)
DOC

CASM = ASM(cts de $) (4.3.3)

Donde C'T es el indice de coste que determina la relevancia entre el tiempo empleado
en la misién y el peso del combustible. Se asume que un CI = 1’1—9.

Representacion de variables de la mision

20

Mision procesado_mision3 N4..

195 fresmmmmmnemmmmne s fremern e g

Segmento TOTAL v

o

Eje X CASM v

=
o

CASM(centimos de $)

175

CASM

Figura 4.3.16: CASM
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Calculo de la mision

En este apartado se describird de forma detallada la algoritmia y la naturaleza de las
ecuaciones empleadas para calcular cada segmento de la mision introducida.

5.1. Definicion de modelo propulsivo y aerodinamico

Para mayor facilidad en el seguimiento de los desarrollos matematicos, se va a traba-
jar con relaciones funcionales para el modelo propulsivo y aerodinamico. Tal y como se
comenté en el apartado 2, el modelo propulsivo empleado es el siguiente:

~y—1

-1 5 )
T = 6:Tsy, <1 + ’VQMQ) (1.00 — 0.49v/21) J (5.1.1)
y—1
. Mp ( 7—1 2)7 p
T =6rPsp2 (1+1—M L 5.1.2
TlsLy, + 7 st ( )
T = 55" Bhpsy (22000~ ! (5.1.3)
— 0Py PRPSL T 55 -

Para turbofan, turbohélice y motor de piston respectivamente. Por tanto, cuando se
emplee el empuje se hablard de T' = T' (07, h, V).

Para los consumos, tenemos:

CsSI = CgJ, (a1~5%+a2«6%+a3~5%+a4«5T—|—a5) (5.1.4)

siendo los coeficientes:
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a; = 3.559957437510763

ay = —10.739698199171459
11.989635150373475
ay —5.869876557884609
as = 2.059994459180667

as

C = csp (1.0 + 1.2M) VO — (potencia alta) (5.1.5)
C = cs, (1.0 +0.33M) VO — (potencia militar) (5.1.6)
C = cg (1.0 4 0.16875M) V0 — (potencia mazima) (5.1.7)
C = CSLK (1.0 + 1.44M) V0 — (turbohélice) (5.1.8)
Ty
V _
C = cg,— — (piston) (5.1.9)
Tlp

De esta forma, tendremos siempre la dependencia C' = C(dr, h, V).

En cuanto al modelo aerodindmico, se empleara de forma predeterminada el definido
en el apartado 2, esto es:

Cp = Cp, — koCp + kC? (5.1.10)

Finalmente, recordando las ecuaciones simplificadas de la mecanica del vuelo obtene-
mos:
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d
ditc = Vcosycosy (5.1.11)
ng = Vcosysiny (5.1.12)
CZL = Vsiny (5.1.13)
m(?t/ = T —D —mgsiny (5.1.14)
mVCOS’yCZf = Lsinpy (5.1.15)
dy
mVa = Lcospu—mgcos~y (5.1.16)
aw
— = —=CgT 5.1.17
o g ( )

5.2. Taxi

De forma totalmente analoga al caso del diseno preliminar, el combustible empleado
para este segmento se calcula mediante la ecuacion 5.1.17

d
C‘l;V = —OgT — AW = —C<5Tta,z7j7 htam’; Wazi) g T(5Tmm‘7 hta:rh ‘/;‘,aa:i) At (521)

Y de ahi se obtiene el combustible quemado durante esta fase. No hay mas variables
calculadas para este segmento.

5.3. Despegue

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

En general, el despegue se puede dividir en tres fases principales: rodadura, transicién
y ascension. En la siguiente figura se puede ver un esquema de las fases descritas.
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Take—off path

-
- Take—off distance -l Take—off flight path
Take—off ground roll Take—off air distance
- -l
Nose—wheel on the ground | Rotation Transition Climb-out _,
- -ttt —_

Figure 10.1 The Take—off Process Divided Into Phases

Figura 5.3.1: Fases del despegue

Una vez que el despegue ha tenido lugar, el 4&ngulo de ascension varia desde 0 hasta un
valor constante a la altura del obstaculo. La altura de este obstaculo varia dependiendo
de si se aplica la normativa militar o civil. Para el FAR 25 la altura del obstaculo se define
en 35 pies mientras que para el FAR 23 se define en 50 pies.

Durante el despegue la configuracion de la aeronave (en términos de empuje de poten-
cia, posicién de flaps y posicién del tren de aterrizaje) permanece constante. El tren de
aterrizaje es normalmente retraido pronto después de que el avion haya despegado. Una
vez que la aeronave exceda la altura del obstaculo, se seguira la ruta de vuelo hasta llegar
a una altura ’segura’ a 1500 pies sobre el terreno. A partir de ese punto la subida hasta
altura de crucero comienza.

5.3.1. Ecuaciones del movimiento

Take—off distance, Sy o

Take-off ground roll, S5 h-"]‘ake—off air distance, SA’

Climbh—out
to the

‘Nos:-,—wheel on the ground | Rolalin‘n_ *Transmcn obstacle Chmb—ouf

Figure 10.6 Geometry of Take—off Distances

Figura 5.3.2: Geometria de las distancias de despegue
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En la figura 5.3.2 se pueden observar las distintas distancias que comprenden cada
una de las fases del despegue, asi como las velocidades méas caracteristicas que marcan el
inicio y fin de esas velocidades.

Evidentemente:

Sto =Sa + Sa = Snagr + Sr + Str + Sc1 (5.3.1)

La velocidad Vi es la velocidad a la cual el piloto inicia la rotacién. La velocidad Viop
es la velocidad calibrada a la que la aeronave deja de estar en contacto con el terreno.

5.3.1.1. Ecuaciones del movimiento durante la rodadura

La figura 5.3.3 muestra las fuerzas que actian en la aeronave durante la etapa de
rodadura con el tren de morro en tierra.

Se asume que la aeronave se encuentra en equilibrio de momentos y que el efecto de
la dindmica del tren de aterrizaje y de los neumaticos es despreciable. Es debido apreciar
también que se ha incluido un subindice ’g’ a las fuerzas aerodinamicas debido a que es
necesario tener en cuenta la proximidad al suelo para su correcto célculo, como se detalla
en el capitulo 3.

Level Runway

Figura 5.3.3: Esquema de las fuerzas que aparecen en la etapa de rodadura

Las ecuaciones del movimiento resultan ser:

Ly,+ N, +N,, =W (5.3.2)
W dvV

T—D,— u,N, = —— .3.

g — HglVm g dt (5.3.3)

(1) L, es la sustentacion de la aeronave con efecto suelo
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(11) N, es la fuerza de reaccion del tren de morro

(111) N, es la principal fuerza de reaccién

(1v) W es el peso de la aeronave

(v) T es el empuje instalado, supuesto sin inclinacion

(Vi) D, es la resistencia aerodindmica con efecto suelo

(VII) 4 es el coeficiente de friccién del tren con la pista

(vir) V es la velocidad de la aeronave relativa al suelo.

Combinando estas ecuaciones se puede mostrar que la aceleracién a lo largo de la pista
puede ser expresada asi:

dV_g

W (T = Dy — pgW + pigLg) (5.3.4)
dVv T (CDg - MgCLg) q
=y { (W - Mg) - ™ — a,(V) (5.3.5)

De esta forma, podemos definir la distancia recorrida Sg, el tiempo empleado tg v el
combustible quemado fuelg asi:

to = /0 veor ag(lm v (5.3.6)

S = /0 veor %YV) v (5.3.7)
Vior C(V) T(V)

fuelg = /0 —in W (5.3.8)

(5.3.9)

Las hipoétesis adicionales que permiten validar estas ecuaciones son:

(1) El gradiente de inclinacién de la pista es nulo o despreciable.
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(11) Se asume que no se produce variacién del peso para el cdlculo de t¢ y S¢ durante
la fase de rodadura.

(111) Se asume que Cp,,Cr, y jiy son constantes.

(rv) El consumo y el empuje solo dependen de la velocidad debido a que se fijan o7 y
hdesp-

5.3.1.2. Ecuaciones del movimiento durante la fase de transicion

La transiciéon comienza a partir de Vo y continiia hasta que se establece una trayec-
toria recta en direccion al obstaculo.

Asumiendo que el coeficiente de sustentacion media durante toda la maniobra de
transicion es aproximadamente el 90 por ciento del coeficiente para maxima sustentacién
con flaps bajados, y que la velocidad de transicion es practicamente constante y equivalente
a Vrr = 1.15V4q, se tiene:

L $p 5090y, (1.15Viw)”

n=-— = —12 5.3.10
W 1,5 Cr Ve (5.3.10)
VZ
Ryiro = — 5.3.11
0 g(n—1) (53.11)
T 1
Yelimb = AICSIN lW - L] (5.3.12)
D

STR = Rgiro sin Velimb (
hTR - Rgi’ro (]- — CO8S Wclimb) (
Str
trp = 2R
TR VTR (
(

fuelrr = C(Vrg) T(Vrr) trr

En el caso que el angulo de transicion sea demasiado elevado, para reducir la distancia
recorrida durante la transicion, se fijara una altura de transicion igual a la altura del
obstéaculo de forma que se asegure la correcta ascension de la aeronave.

5.3.1.3. Ecuaciones del movimiento durante la fase de ascensién

En esta etapa la aceleracion en la direccion perpendicular a la trayectoria de vuelo es
nula. Sin embargo, la aceleracion longitudinal sigue existiendo debido a que es necesario
aumentar la velocidad al llegar al obstéaculo.
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En el caso que se haya fijado previamente la altura de transicion igual a la altura del
obstaculo, este segmento sera inexistente en el calculo final. El efecto suelo deberd ser
valorado en esta etapa en funcién del tipo de aeronave.

Las ecuaciones que modelan esta etapa son:

hops — P
Sy =~ (5.3.17)
tan Yelimb
Scl
teg = ——— 5.3.18
" Virr COS Yetimb ( )
fuely = C(Vrr) T(Vrg) ta (5.3.19)

Con esto finaliza el segmento de despegue.

5.4. Subida

En este capitulo se detallaran los métodos de calculo empleados para el calculo del
segmento de subida en el perfil de vuelo.

Las ecuaciones de movimiento para una situacion general de subida se desarrollaran en
el primer apartado, siendo después simplificadas bajo las hipotesis adecuadas en funcion
de los subtipos de subida que presenta la aplicacion y del tipo de motor que porte la
aeronave.

La mayoria de vuelos en subida son conducidos en relativamente estrechos angulos
de subida: 15 grados o menos. En ese rango de angulos, ciertas simplificaciones en las
ecuaciones de movimiento son aceptables. Para angulos superiores esas simplificaciones
dejaran de ser tan adecuadas.

Asimismo se considerara un subtipo de subida donde exista aceleracién en la direccién
del movimiento, si bien virajes verticales no son objeto de estudio en esta aplicacion.

Las actuaciones en subida de las aeronaves estan ademas sujetas a los requerimientos
de las autoridades aeronduticas, las cuales estipulan la tasa minima y maxima de subida
asi como el gradiente. Estos requerimientos no estan incluidos en el programa y serd
materia del alumno tenerlos en cuenta o no.

5.4.1. Ecuaciones generales del movimiento

Se asume que el centro de gravedad se mueve solidario a la aeronave, perpendicular a la
superficie de la Tierra. También se supone que la aeronave esta completamente estabilizada
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en momentos.

Horizon

Zs
Figure 9.2 Definition of Forces in a Straight Line, Un-accelerated Climb

Figura 5.4.1: Fuerzas generales sobre la aeronave en subida

Las ecuaciones de movimiento generales para la subida a lo largo de la trayectoria y
perpendicular a ella son:

dx
= = 4.1
o V cosy (5.4.1)
dh
d
md‘t/ =T —D —mgsinvy (5.4.3)
d
de—Z =L —mgcosy (5.4.4)
dm
— =—cT 4.
o c (5.4.5)
Recordando que
1
L= 5[) V2 S CL = L(‘/, h, CL) (546)
1
D= L V%S Cp=D(V,h,Cp) (5.4.7)
Cp = Cp(Cyp) (5.4.8)

Dichas ecuaciones seran particularizadas para cada subtipo de subida, en funcion de
los grados de libertad que sean proporcionados por el usuario.
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5.4.2. Subida dados angulo de subida y Mach de vuelo

Conocidos M y =, podemos definir la velocidad V' en funcion de la altura de vuelo:

V =M \[vam R 8(h) = V(h) (54.9)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

(Z = V' (h) cos~y (5.4.10)
(ZL = V(h)sinvy (5.4.11)
T(h,o6r) = D(h,Cp) + Wsinvy + md‘;lih) (5.4.12)
L(h,Cp) =W cosvy (5.4.13)
Cp = Cp(CL) (5.4.14)
‘Zf — _C(h,6r) g T(h, 67) (5.4.15)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: z(h),t(h),o7(h),
Cp(h),Cr(h),W (h) (debido a que tenemos 2 ecuaciones adicionales para T'(dr, h) y C(07, h)
del modelo propulsivo). Por lo tanto, el problema esta cerrado matematicamente.

El procedimiento para hallar todas las variables en funcién de la altura es el siguiente:

~ Weosy

CrL = VS Cr(h, W) (5.4.16)
Cp =Cp(h,W) (5.4.17)
D= ;p V(h)* S Cp(h,W) = D(h,W) (5.4.18)
T =D(h,W)+Wsiny+ md ‘C/Zt(h) =T(h,IW) (5.4.19)
57 = 67(h, W) (5.4.20)
C=Ch,W) (5.4.21)
AW dWdh _ dWV(h) siny =—-C(h,W) g T(h,W) (5.4.22)

dt  dhodt  dh

Por tanto,
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aw  C(h,W) g T(h,W)
dh ~ V(h)siny (54.23)

Nos encontramos con una ecuacién diferencial no lineal que debera ser resuelta me-
diante calculo numérico.

Las condiciones iniciales son:

Vini =V (Rini) (5.4.24)
O7ini = 07 (Rini, Wini) (5.4.26)

El resultado obtenido de esta ecuacién diferencial es W = W (h), con lo cual podemos
obtener para cada altura de vuelo entre la altura inicial y la altura final introducida por
el usuario cualquier magnitud que se requiera, empleando las ecuaciones 5.4.16.

Por tltimo, para hallar ¢ = t(h), no es necesario emplear los resultados numéricos
obtenidos de la ecuacion diferencial.

Partiendo de

dh
— =V/(h)siny (5.4.27)
dt
Obtenemos
h dh*
t(h) = / —_— 5.4.28
() hins V (R*) sin~y ( )

La cual es una integral que puede ser resuelta de forma analitica cuya solucién es una
funcién a trozos debido a la dependencia del modelo de atmésfera estandar con la altura.
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C* (VBsz = Mins — V/Bs, = Ah) si h < hirop
t(h) = Cr (V QSL - >\hzm Y GSL - )\htrop) + % St (hzm - htrop)(h - htrop) <0
Vélh_)gzl;zbz'y) st (hzm - htrop)(h - htrop) >0
(5.4.29)

donde C* = m Y hirop = 11000 metros sobre el nivel del mar.

5.4.3. Subida dados angulo de subida y velocidad equivalente
EAS

Conocidos Vgag v v, podemos definir la velocidad V' en funcién de la altura de vuelo:

V = Vias //’ji}f) = V(h) (5.4.30)

A partir de este punto el procedimiento es exactamente el mismo que para el caso
anterior.

5.4.4. Subida dados angulo de subida y velocidad TAS

En esta ocasion conocemos Vras = V' y v de forma que la velocidad V' no depende de
la altura de vuelo. Sin embargo, el nimero de Mach M = M (h) debido a que la velocidad
del sonido sigue dependiendo de la altura, por lo que el resto de magnitudes seguiran
dependiendo de la altura y del peso como en los dos casos anteriores.

Se puede emplear el mismo procedimiento que en los casos anteriores solo que parti-
cularizado para el caso en que la velocidad es independiente de la altura.

Para el calculo de t = ¢(h), partiendo de:

dh
i Visiny (5.4.31)

Obtenemos
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hodh* b= D
hini V SNy N Vsinvy

t(h) = (5.4.32)

5.4.5. Subida dados palanca de gases y Mach de vuelo

Conocidos M y 7, podemos definir la velocidad V' en funcién de la altura de vuelo:
V=M \/Vatm R O(h) =V (h) (5.4.33)
Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx

pri V' (h) cos~y (5.4.34)

C;}tl = V(h)sinvy (5.4.35)

T'(h) = D(h,Cp)+ Wsin~y + md‘iiih) (5.4.36)
L(h,CL) =W cosy (5.4.37)
Cp =Cp(Cyp) (5.4.38)

dg;/ = —C(h) g T(h) (5.4.39)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: z(h),t(h),y(h),Cp(h),
CL(h),W(h). Por lo tanto, el problema esté cerrado matematicamente.

Si intentamos despejar v = v(h, W)

) dV dh
T(h) = D(h,Cp)+ Wsiny + Mmoo = (5.4.40)
1, W cosy W cosy 2 ) av .
:ipv S{CDO—]CQ W‘i‘kl <§pV25> +WS]H’7+m%VSIH’Y

(5.4.41)

Llegando a una expresion del tipo
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A(h,W)siny + B(h, W) cos~y + C(h, W) cos* v+ D(h) =0 (5.4.42)

Mediante el empleo de la relacién trigonométrica cos?y = 1 — sin?~ y despejando
radicales, llegamos a una ecuacion del tipo:

A(h,W)sin*y + B(h, W)sin®~ + C(h, W)sin?y + D(h, W)siny + E(h, W) = 0
(5.4.43)

Con lo que llegamos finalmente a una ecuaciéon algebraica de cuarto grado, de manera
que podria ser despejado v = y(h, W) en virtud del teorema de Abel-Ruffini. Sin embargo,
no es en apariencia nada practico tomar este camino para resolver el angulo de subida.

Debido a la naturaleza matematica de las ecuaciones, es mejor escoger un algoritmo
que nos permita mediante iteraciones hallar el valor de ~.

Un algoritmo que converge muy rapidamente y permite hallar el valor de v es el
siguiente:

(1) Se asume que el peso, la altura, la velocidad de vuelo y el ratio L son dados

W
inicialmente.

(11) Inicialmente se considera el angulo de subida nulo, con lo que empleando L = W
calculamos C7..

(1) Empleando la polar obtenemos Cp.
(rv) Calculamos el dngulo de subida empleando la ecuacion T'= D + W sin 7.

(v) Sustituimos el v calculado en la ecuacién L = W cos~ e iteramos hasta converger.

De esta forma podemos hallar para cada altura con unas pocas iteraciones el angulo
de subida correspondiente, y conocido este tenemos todas las magnitudes conocidas.

El inconveniente de este tipo de subida es que el calculo debe realizarse de forma
discreta para un nimero finito de posibles alturas por lo que se debe discretizar en un
alto nimero de elementos (en el caso de esta aplicacién se discretiza en 10000 partes) para
garantizar la precision de los resultados.
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Wi=o = Wini (5.4.44)
Wi cos i
C; = 5.4.45
= Tk VY S oA
Cp, = Cp(CL,) (5.4.46)
‘/;Jertk = Vk sin Yk (5447)
Vhorzy = Vi €08 (5.4.48)
Hypy1 — Hy
by = ——7F—7 5.4.49
g V;)ertk ( )
H..1—H
gy = L Tk (5.4.50)
tan g
Wk—H = Wk - fuelk qg (5452)

5.4.6. Subida dados palanca de gases y velocidad EAS

Conocidos Vgas v 01, podemos definir la velocidad V' en funcién de la altura de vuelo:

_ PsL
V = Vias /p(h) V(h) (5.4.53)

A partir de este punto el procedimiento es exactamente el mismo que para el caso
anterior.

5.4.7. Subida dados palanca de gases y velocidad TAS

En esta ocasion conocemos Vyag = V' y v de forma que la velocidad V' no depende de
la altura de vuelo. Sin embargo, el nimero de Mach M = M (h) debido a que la velocidad
del sonido sigue dependiendo de la altura, por lo que el resto de magnitudes seguiran
dependiendo de la altura y del peso como en los dos casos anteriores.

Se puede emplear el mismo procedimiento que en los casos anteriores solo que parti-
cularizado para el caso en que la velocidad es independiente de la altura.
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5.4.8. Subida acelerada linealmente dados el angulo de subida
y la velocidad inicial y final

Para determinar el valor numérico del factor de la aceleracion, la relacion V = V'(h)
debe conocerse. Se conoce que el nimero de Mach asociado a la maxima velocidad de
subida se incrementa con la altura. Por tanto, una aeronave debe acelerar a lo largo de su
trayectoria de vuelo para mantener su maximo ROC. Esto resulta en una ley de vuelo bas-
tante complicada para el piloto durante la subida. Para la mayoria de aeronaves, se puede
encontrar una velocidad calibrada constante que se corresponda bastante fidedignamente
con la ley de vuelo asociada a una subida acelerada para maxima ROC.

En la practica, la mayoria de pilotos y programas de calculo de actuaciones asumen que
la aeronave sera volada en subida a una cierta velocidad equivalente teniendo en cuenta
los efectos de la compresibilidad hasta que se alcanza la altura de cruero, momento en el
cual se vuela manteniendo el Mach de vuelo.

En cualquier caso, se dispone de esta funcionalidad para maximizar el abanico de
posibilidades ofrecido al alumno.

Al ser la aceleracién lineal, tenemos la siguiente ley de velocidades:

V,—VO Vohy—Vih
_ Yy h—|—0f f o

V= =V(h 5.4.54
e p— (h) (5.4.54)
Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:
d
an = V/(h) cos~y (5.4.55)
dh
pri V' (h) sin~y (5.4.56)
dv(h
T(h,or) = D(h,Cp) + Wsiny + m‘ilg) (5.4.57)
L(h,Cp) = W cos~y (5.4.58)
Cp =Cp(Cr) (5.4.59)
aw
T —C'(h,o7) g T(h,dr) (5.4.60)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: z(h),t(h),0r(h),Cp(h)
,Cr(h),W(h). Por lo tanto, el problema esta cerrado mateméaticamente.

El procedimiento para hallar todas las variables en funcién de la altura es el siguiente:
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W cosy
Cr=1+—+55=Cch,W 5.4.61
Cp =Cp(h,W) (5.4.62)
1

D=3p V(h)* S Cp(h,W) = D(h, W) (5.4.63)
T =D(h,W)+ Wsiny + md ‘;t(h) =T(h,W) (5.4.64)
or = op(h, W) (5.4.65)
C =C(h,W) (5.4.66)

aw  dWdh dW o
T T T V(h)siny = —=C(h, W) g T(h,W) (5.4.67)

Por tanto,
d h T(h

dh V(h)sin~y

Nos encontramos con una ecuacién diferencial no lineal que debera ser resuelta me-
diante célculo numérico.

Las condiciones iniciales son:

Tini = T (ini, Wini) (5.4.70)
0Tini = 01 (hinis Wini) (5.4.71)

El resultado obtenido de esta ecuacion diferencial es W = W (h), con lo cual podemos
obtener para cada altura de vuelo entre la altura inicial y la altura final introducida por
el usuario cualquier magnitud que se requiera.

Por ultimo, para hallar ¢ = #(h), no es necesario emplear los resultados numéricos
obtenidos de la ecuacién diferencial.

Partiendo de

dh
pri V' (h)sin~y (5.4.72)
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Obtenemos
h dh*
t(h) = /h V (h*)sin~y (5.4.73)
(5.4.74)
log {CCAhh+CB }
HD) = A hini+CB 4.
(h) Cysiny (5.4.75)
donde
Vi =V0
Cy=-1 - 5.4.76
A7 hy — hg ( )
Vo hy — Vi hy
Cp=——" "7 5.4.77
B by — ho ( )

5.4.9. Subida acelerada linealmente dados la posicién de palanca
y la velocidad inicial y final

Como se comentd en el segmento anterior, en la préactica, la mayoria de pilotos y
programas de calculo de actuaciones asumen que la aeronave sera volada en subida a una
cierta velocidad equivalente teniendo en cuenta los efectos de la compresibilidad hasta
que se alcanza la altura de crucero, momento en el cual se vuela manteniendo el Mach de
vuelo.

En cualquier caso, se dispone de esta funcionalidad para maximizar el abanico de
posibilidades ofrecido al alumno.

El procedimiento a seguir en este subtipo es una combinacion entre la subida acelerada
con angulo de subida constante y la subida a velocidad y palanca de gases constante.

Al ser la aceleracién lineal, tenemos la siguiente ley de velocidades:

V,—VO ,  Vohy—Vih
_ Yy h—|—0f f o

V=
hy — ho hy — ho

— V() (5.4.78)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:
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CZ = V(h) cos~y (5.4.79)

Ccll}tl = V(h)siny (5.4.80)

T(h) = D(h,Cp) + W siny + dedgm (5.4.81)
L(h,CL) =W cosvy (5.4.82)
Cp =Cp(Cyp) (5.4.83)

dczf = —C(h) g T(h) (5.4.84)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: z(h),t(h),y(h),Cp(h)
,Cr(h),W(h). Por lo tanto, el problema esté cerrado mateméaticamente.

Debido a la naturaleza matematica de las ecuaciones, la tnica forma de despejar ~
consiste en resolver una ecuaciéon algebraica de cuarto grado, lo cual aunque es posible no
es en apariencia nada practico para resolver el sistema de ecuaciones.

Un algoritmo que converge muy rapidamente y permite hallar el valor de v es el
siguiente:

(1) Se asume que el peso, la altura, la velocidad de vuelo y el ratio T/W son dados
inicialmente.

(11) Inicialmente se considera el dngulo de subida nulo, con lo que empleando L = W
calculamos C7..

(111) Empleando la polar obtenemos Cp.
(rv) Calculamos el dngulo de subida empleando la ecuacién T'= D + W sin 7.

(v) Sustituimos el v calculado en la ecuacién L = W cos~y e iteramos hasta converger.

De esta forma podemos hallar para cada altura con unas pocas iteraciones el angulo
de subida correspondiente, y conocido este tenemos todas las magnitudes conocidas.

El inconveniente de este tipo de subida es que el calculo debe realizarse de forma
discreta para un nimero finito de posibles alturas por lo que se debe discretizar en un
alto nimero de elementos (en el caso de esta aplicacién se discretiza en 10000 partes) para
garantizar la precision de los resultados.
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Wi=o = Win; (5.4.85)
Wi, cos v
C, = 5.4.86
b TR VP S o450
Cp, = Cp(CL,) (5.4.87)
‘/;Jertk = Vvk sin Vi (5 488)
Viorzy, = Vi €08k (5.4.89)
Hy1 — Hy,
t, = o TR 5.4.90
g V;)ertk ( )
H..1—H
gp = ALk (5.4.91)
tan g
Wk:—l—l = Wk - fuelk qg (5493)

Con esto finaliza el segmento de subida.

5.5. Crucero

En este capitulo se detallaran los métodos de calculo empleados para el calculo del
segmento de crucero en el perfil de vuelo.

Las ecuaciones de movimiento para una situacién general de crucero se desarrollardn
en el primer apartado, siendo después especificadas ecuaciones adicionales y métodos
alternativos para el calculo del alcance y autonomia.

5.5.1. Ecuaciones generales del movimiento

En el caso del crucero tendremos la altura de vuelo fijada por lo que tenemos un grado
de libertad menos respecto al segmento de subida. Las variables seran calculadas respecto
a la distancia de crucero recorrida.

Se asume que el centro de gravedad se mueve solidario a la aeronave, perpendicular a la
superficie de la Tierra. También se supone que la aeronave esta completamente estabilizada
en momentos.
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Notel : ¢ = O L

Zs
Figure B.17b Definition of Forces in Steady, Symmetrical, Straight Line, Level Flight

Figura 5.5.1: Fuerzas generales sobre la aeronave en crucero

Las ecuaciones de movimiento generales para el crucero a lo largo de la trayectoria
son:

Cj; —V (5.5.1)
Cg; —0 (5.5.2)
mcgt/ =T-D (5.5.3
L=W (5.5.4)
CZ: L (5.5.5)
Recordando que
L— ;p V2§ Cp = L(V.h,Cy) (5.5.6)
D= ;p V2 S Cp = D(V, h, Cp) (5.5.7)
Cp = Cp(Cyp) (5.5.8)

Dichas ecuaciones seran particularizadas para cada subtipo de crucero, en funcién de
los grados de libertad que sean proporcionados por el usuario.
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5.5.2. Crucero dado Mach de vuelo

Conocido el Mach de vuelo y la altura de crucero, podemos conocer la velocidad de
vuelo:

V=Ma (5.5.9)
av
- =0 5.5.10
o ( )

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

Z:V (5.5.11)
T(5r,V) = D(V,Ch) (5.5.12)
L(V,Cp) = W (5.5.13)

Cp = Cp(Cy) (5.5.14)

B 06r V) g T, V) (5.5.15)

Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 5 magnitudes que deseamos calcular: W (z),t(x),0r(x)
,Cp(z),CL(x). Por lo tanto, el problema esté cerrado matematicamente.

El procedimiento para hallar todas las variables en funcién de la altura es el siguiente:

W
Cu= 1 pg = GW) (5.5.16)
Cp = Cp(W) (5.5.17)

D= ; p V2 S Cp(W) = D(W) (5.5.18)
T = D(W)=T(W) (5.5.19)
5r = G7(W) (5.5.20)
C=CW) (5.5.21)
agtv __CW) g T(W) (5.5.22)

Por tanto,
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— (5.5.23)

Nos encontramos con una ecuacion diferencial no lineal que debera ser resuelta me-
diante calculo numérico.

Las condiciones iniciales son:

(5.5.24)

Xini =0
Wini = Wo (5.5.25)

Para hallar las magnitudes globales no seria necesario resolver la ecuacién diferencial
sino que bastaria con integrar numéricamente para xr = x;,; respecto del peso.

El resultado obtenido de esta ecuacién diferencial es W = W(x), con lo cual podemos
obtener para cada distancia recorrida entre 0 y la distancia final introducida por el usuario
cualquier magnitud que se requiera, ya que todas dependen de W.

5.5.2.1. Calculo de velocidad maxima

Dentro de este subtipo de crucero también es posible calcular la velocidad méaxima
que es capaz de alcanzar la aeronave para una altura dada con posicion de palanca de
gases maxima (o7 = 1).

Para el célculo de la velocidad maxima se supondra que el peso es constante e igual
al peso inicial (W = W,,;) al comenzar el segmento de crucero.

Por lo tanto, dejaremos como incégnita la velocidad V' = V., para, imponiendo las
ecuaciones de movimiento, obtener su valor.

%74
C=pyg = OulV) (5.5.26)
Cp = Cp(V) (5.5.27)
D:;WﬂS@ﬂﬂzDW) (5.5.28)
T =T(V) = D(V) (5.5.29)

Resolviendo la ecuacion T'(V)) = D(V) y queddndonos con la solucién méxima obten-
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dremos la velocidad maxima que cumple con las restricciones impuestas.

5.5.3. Crucero dado (] constante

Al conocer C, y ser constante (lo que equivale a fijar el angulo de ataque de la aero-
nave), podemos conocer ademdas Cp. El objetivo en esta ocasion es obtener una ecuacién
diferencial dependiente tinicamente del peso W y de la posiciéon z al igual que en el caso
anterior.

El procedimiento a seguir es:

W
V=\1, 56 =W (5.5.30)

av 1 av

T~ e~ ) (5.5.31)
M = V(GW) — M(W) (5.5.32)
D= ;p VW) S Cp = DOW) (5.5.33)
C = o) (5.5.34)

En primera instancia establecemos que el consumo es independiente de la posicion de
palanca de gases (C' # C(07)) para continuar la formulacién y mas adelante se explicara
por qué.

Empleando la ecuaciéon de la aceleracion y de la conservacién de la masa llegamos a:

CZZ = —C(W) g T(W) = (5.5.35)
= —C(W) g (D(W) + Z/Cil‘t/) = (5.5.36)
= —C(W) g DIW) — C(W) W;zvvvcgf = (5.5.37)
_ i ;g((mm//; ?/VDQ’EVVV(VT;/)) (5.5.38)

Y por tanto podemos obtener el empuje en funcién del peso y la posicién tal que asi:
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W dV dW
= DW) 4= VW) =T(V) (5.5.40)

Por tanto, mediante el modelo propulsivo, podemos obtener la posicién de palanca de
gases en funcién del peso

57 = op(W) (5.5.41)

Y ahora podemos calcular la correcciéon de la posicion de palanca para calibrar el
consumo. Supondremos que la correccion serd constante durante el segmento de crucero
debido a que la posicion de palanca no variarda demasiado en la mayoria de misiones
tipicas. La variacién aproximada es del orden del 0.1 %.

Correccion = Correccion(dr(Win;)) (5.5.42)

Una vez que tenemos calculada la correccién del consumo repetimos el procedimiento

detallado hasta ahora con el consumo actualizado y resolvemos la ecuacion diferencial
: aw
definida por .

Las condiciones iniciales son:

X, =0 (5.5.43)
Wi = W (5.5.44)

Para hallar las magnitudes globales no seria necesario resolver la ecuacion diferencial
sino que bastaria con integrar numéricamente para xr = x;,; respecto del peso.

El resultado obtenido de esta ecuacién diferencial es W = W (x), con lo cual podemos
obtener para cada distancia recorrida entre 0 y la distancia final introducida por el usuario
cualquier magnitud que se requiera, ya que todas dependen de W.

5.5.4. Crucero acelerado dados velocidad inicial y final y posi-
cion de palanca de gases

En este subtipo se procede a desarrollar un crucero acelerado, el cual es comtn de ser
empleado durante la transicion entre la subida a la altura de crucero y la adquisicién de
la velocidad de crucero establecida para la misién, debido a que es mucho mas econémico
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acelerar de forma nivelada que en subida.

Al ser la aceleracién lineal, tenemos la siguiente ley de velocidades:

M=

==

= M(V) (5.5.45)

dv
— #0 5.5.46
ks (5.5.46)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx

— =V (5.5.47)
T(67,V) = D(V,Co) + ngcg (5.5.48)
L(V,CL) =W (5.5.49)

Cp = Cp(Cy) (5.5.50)

dt

Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 5 magnitudes que deseamos calcular: W (V) t(V),z(V)
,Cp(V),CL(V). Por lo tanto, el problema esta cerrado matematicamente.

En este subtipo la dependencia de las variables es con la velocidad y no la posicion
debido a que es mas simple realizar la integracion para cada una de las velocidades entre
la velocidad inicial y final.

El procedimiento para hallar todas las variables en funcién de la velocidad es el si-
guiente:

W
G = g = VW) (5.5.52)
Cp = Cp(V, ) (5.5.53)

D:;pWSCMMWU:DWMU (5.5.54)
T =T(V) (5.5.55)
C=C(V) (5.5.56)

W ey gT(v) (5.5.57)

dt
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Por tanto,

dW AW dt

== (5.5.58)
= =C) 9 TW) | sy = ey | - (5:5:59)
_ ;g/()v_) 1T7<(‘\//)VVVV) _ (5.5.60)
_ C%(v, W) (5.5.61)

Nos encontramos con una ecuacién diferencial no lineal que debera ser resuelta me-
diante calculo numérico.

Las condiciones iniciales son:

Vi = Vi (5.5.62)
Wi = Wo (5.5.63)

El resultado obtenido de esta ecuacién diferencial es W = W(V'), con lo cual pode-
mos obtener para cada velocidad entre la velocidad inicial y la velocidad final cualquier
magnitud que se requiera, ya que todas dependen de (V, W).

Para el calculo del tiempo t = t(V') y la distancia recorrida x = (V') se emplearan las
siguientes diferenciales:

_ W)
tt= = oo (5.5.64)
dv._ g(T'(V) — D(V,W(V))
= - T (5.5.65)
de = v 4V (5.5.66)

Y por tanto, integrando respecto a la velocidad podemos obtener las relaciones bus-
cadas:
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Vi1
- / dt (5.5.67)
Vi
V41
x = dx (5.5.68)
Vi

Donde V}, hace referencia a la velocidad correspondiente a la discretizacion de indice
’k’, dado que al haber empleado célculo numérico para hallar W (V') ha sido necesario
discretizar la velocidad en partes iguales entre la velocidad inicial y final. La discretizacion
usada ha sido de nuevo 10000 partes.

5.5.5. Crucero dado Mach de vuelo y coeficientes aerodinamicos

Conocido el Mach de vuelo y la altura de crucero, podemos conocer la velocidad de
vuelo:

V=Ma (5.5.69)
av
— 5.5.70
o ( )

En esta ocasion disponemos de una polar distinta de la introducida en el modelo de la
aeronave. Este subtipo de crucero esta pensado para aquellas misiones donde se alcancen
en crucero altos nimeros de Mach donde los efectos de la compresibilidad sean influyentes
de forma significativa en la polar de vuelo para velocidades inferiores.

De esta forma, el programa empleara para este crucero la polar introducida especifi-
camente para él.

El desarrollo del célculo es idéntico al del primer subtipo.

5.5.6. Crucero de maximo alcance dado el peso final

En este crucero el tnico pardmetro que se requiere al usuario es el combustible que
se consumira durante el segmento a fin de determinar el fin del tramo, debido a que la
condicién de que sea un crucero de maximo alcance fija el resto de grados de libertad.

Comenzaremos definiendo el alcance de la aeronave, partiendo de las ecuaciones de
movimiento particularizadas para el crucero:
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wo =V (1+C(V,0r)W 47
=

aw 5.5.71
c(V, 5T ) g D(V, W) ( )

N J 572
/Wo gD(VW)W (5:5.72)

:/HHMW) (5.5.73)

Se puede comprobar que el alcance depende de tres pardmetros a priori. Sin embargo,
supondremos inicialmente que el consumo es independiente de la posicién de palanca
(C # C(dr)), esto es, que no se le aplica correccion al calculo del consumo. Asimismo, se
puede comprobar que se desprecia el término C(V §T)W% frente a la unidad debido a
que simplifica en gran medida el analisis realizado.

Una vez resolvamos la expresion de la palanca de gases podremos obtener la palanca
de gases media entre el inicio y fin de la misién y repetir el proceso de calculo con el valor
hallado, a fin de aumentar la precision del calculo.

Empleando los teoremas del calculo variacional para una optimizacion sin ligaduras,
podemos aplicar las ecuaciones de Euler-Lagrange a la expresién anterior y obtener una
condicién necesaria para la existencia del éptimo (aunque no suficiente):

oF d OF

o~ div gy =" (5.5.74)
V(Wini) = Ving (5.5.75)
V(Wpin) = Viin (5.5.76)

Donde las condiciones de contorno son la velocidad inicial y final asociadas al peso
inicial y final y atin no son conocidas pero se obtendran de la primera ecuacion.

Resolviendo la primera ecuacién obtendremos la ley de velocidades V(W) que propor-
ciona el maximo alcance a la aeronave.

oOF d OF
v away =" (5:577)
dC dD

CD- VQWD+CﬂJ— (5.5.78)

Esto implica que segtn sea el tipo de consumo (el cual cambia segin el tipo de motor),
de una forma u otra sera la expresién V(W) que proporciona el maximo alcance.
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Aunque ya estan especificados en el modelo propulsivo y aerodinamico, un breve es-
quema de la estructura funcional del consumo y la resistencia aerodinamica es la siguiente:

C=A+BV — Jet (5.5.79)

C=V(A+ BYV)— Prop/Piston (5.5.80)
W2

D=Ay V2B, W+ CZW (5.5.81)

De esta forma podremos obtener la relacion inversa a la buscada, W (V'), despejando
de la ecuaciéon de Euler-Lagrange.

A modo de ejemplo, se detalla como se despeja dicha funcién para el caso de motor
turbofan, siendo el caso de motor turbohélice de forma analoga.

dC dD
CD-V (dVD + CdV) =0 (5.5.82)

2

w w? w?
(A+BV) {A2V2 — BoW + CQW —V |BA2V? — BBoW + BOQW + (A+ BV) <2A2V - Q(JQW)] } =0 (5.5.83)

Con lo que llegamos a una ecuacién algebraica de segundo grado para W y por tanto
podemos despejar y obtener W (V') y %.

El procedimiento para hallar todas las variables en funciéon de la velocidad es el si-
guiente:

M= Z (5.5.84)
_ wv)
Cr, VIS Cr(V) (5.5.85)
Cp = Cp(V) (5.5.86)
= ; pV*S Cp(V)=D(V) (5.5.87)
C=0C(V) (5.5.88)
v —C(V) g D(V)
& = T W (5.5.89)
T =D(V)+ W;V)C?: (5.5.90)

5 = 67(V) (5.5.91)
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Con este desarrollo ya tenemos todas las funciones dependiendo exclusivamente de V',
solo resta hallar las condiciones inicial y final que dejamos planteadas cuando aplicamos
el calculo variacional para hallar la relacion W (V).

Resolviendo y quedandonos con la solucién real de las igualdades

W (Viin) = Wyin (5.5.93)

Obtenemos finalmente las condiciones de contorno para cerrar el problema de la opti-
mizacion.

Conocidas la velocidad inicial y final, empleamos la ecuaciéon que define la posicion de
palanca de gases para obtener la posicién de palanca inicial y final del segmento, y nos
quedaremos con la posicion media para el calculo de la correcciéon del consumo ya que la
variacion es muy pequena a lo largo del segmento y por tanto puede simplificarse como
se describié anteriormente.

C=C(V.brp, (5.5.94)

edio)

Con esta correccion calculada repetimos todos los pasos seguidos hasta ahora para
obtener todas las variables dependientes de V' y barriendo todas las velocidades entre la
velocidad inicial y final podremos obtener cualquier magnitud a lo largo del segmento.

Queda por determinar ¢t(V) y z(V).

=) +CWw) W)
dt = —1 CVY 9 DIV (5.5.95)
de =V di(V) (5.5.96)

.

T = dr = xz(V) (5.5.97)
Vini
v

t= dt =t(V) (5.5.98)
Vvini

Asi que finalmente obtenemos el alcance maximo (y la autonomia asociada a dicho
alcance méaximo)
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Alcanceny = (V= Vi) (5.5.99)

5.5.7. Crucero de maxima autonomia dado el peso final

En este crucero el tnico parametro que se requiere al usuario es el combustible que
se consumira durante el segmento a fin de determinar el fin del tramo, debido a que la
condicién de que sea un crucero de maxima autonomia fija el resto de grados de libertad.

Comenzaremos definiendo la autonomia de la aeronave, partiendo de las ecuaciones
de movimiento particularizadas para el crucero:

(1+C(V,0r)W &%)
= dW 5.5.100
/ C(V,6r) g DIV, W) ( )
1
~ dW 5.5.101
o COV) g DIV, W) (55100
w
g/ F(V,W) (5.5.102)

Se puede comprobar que la autonomia depende de tres pardmetros a priori. Sin embar-
go, supondremos inicialmente que el consumo es independiente de la posiciéon de palanca
(C # C(dr)), esto es, que no se le aplica correccion al calculo del consumo. Asimismo, se
puede comprobar que se desprecia el término C(V 5T)W% frente a la unidad debido a
que simplifica en gran medida el andlisis realizado.

Una vez resolvamos la expresion de la palanca de gases podremos obtener la palanca
de gases media entre el inicio y fin de la mision y repetir el proceso de calculo con el valor
hallado, a fin de aumentar la precisién del calculo.

Empleando los teoremas del calculo variacional para una optimizacion sin ligaduras,
podemos aplicar las ecuaciones de Euler-Lagrange a la expresién anterior y obtener una
condicién necesaria para la existencia del éptimo (aunque no suficiente):

OF d OF

v awvov 0 (5.5.103)
V(Wini) = Ving (5.5.104)
V(Wrin) = Vyin (5.5.105)

Donde las condiciones de contorno son la velocidad inicial y final asociadas al peso
inicial y final y atin no son conocidas pero se obtendran de la primera ecuacion.
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Resolviendo la primera ecuacién obtendremos la ley de velocidades V(W) que propor-
ciona la maxima autonomia a la aeronave.

OF d OF
v~ T ar =" (5.5.106)
dc

(dvD CdV) =0 (5.5.107)

Esto implica que segtin sea el tipo de consumo (el cual cambia segiin el tipo de motor),
de una forma u otra sera la expresién V(W) que proporciona la méxima autonomia.

Aunque ya estan especificados en el modelo propulsivo y aerodinamico, un breve es-
quema de la estructura funcional del consumo y la resistencia aerodinamica es la siguiente:

C=A+BV — Jet (5.5.108)
C=V(A+ BYV)— Prop/Piston (5.5.109)
W2

D=V =By W+ Coy

(5.5.110)

De esta forma podremos obtener la relacién inversa a la buscada, W (V'), despejando
de la ecuaciéon de Euler-Lagrange.

A modo de ejemplo, se detalla como se despeja dicha funcién para el caso de motor
turbofan, siendo el caso de motor turbohélice de forma analoga.

ac
<dVD C ) —0 (5.5.111)
W2 W2
BAV? = BBW + BCoy + (A+ BV)(242V — 20y 5) = 0 (5.5.112)

Con lo que llegamos a una ecuaciéon algebraica de segundo grado para W y por tanto

podemos despejar y obtener W (V') y Cflv“//

El procedimiento para hallar todas las variables en funcién de la velocidad es el si-
guiente:
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M= ‘; (5.5.113)
o wv)

Cp = I each Cr(V) (5.5.114)

Cp = Cp(V) (5.5.115)
D= ; p V2SS Cp(V)=D(V) (5.5.116)
C=C) (5.5.117)

v —C(V) g D(V)

R e (5.5.118)
T = DV + W;V)‘g _ (V) (5.5.119)
Sr = op(V) (5.5.120)

Con este desarrollo ya tenemos todas las funciones dependiendo exclusivamente de V',
solo resta hallar las condiciones inicial y final que dejamos planteadas cuando aplicamos
el calculo variacional para hallar la relacion W (V).

Resolviendo y quedandonos con la solucién real de las igualdades

W (Viin) = Wiin (5.5.122)

Obtenemos finalmente las condiciones de contorno para cerrar el problema de la opti-
mizacion.

Conocidas la velocidad inicial y final, empleamos la ecuaciéon que define la posicion de
palanca de gases para obtener la posicion de palanca inicial y final del segmento, y nos
quedaremos con la posicion media para el calculo de la correcciéon del consumo ya que la
variacion es muy pequena a lo largo del segmento y por tanto puede simplificarse como
se describié anteriormente.

C=CV,or,.) (5.5.123)

m

Con esta correccion calculada repetimos todos los pasos seguidos hasta ahora para
obtener todas las variables dependientes de V' y barriendo todas las velocidades entre la
velocidad inicial y final podremos obtener cualquier magnitud a lo largo del segmento.

Queda por determinar t(V) y (V).
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=BV +C(V) W(V)
dt = —4 oY g DIV) (5.5.124)
de =V dt(V) (5.5.125)

v

T = dx = z(V) (5.5.126)
Vini
1%

t=[ dt=tV) (5.5.127)
Vvini

Asi que finalmente obtenemos la autonomia méaxima (y el alcance asociado a dicha
autonomia maxima)

Autonomiame, = t(V = Vi) (5.5.128)

5.6. Giro mantenido

En esta seccién se detallaran los métodos de calculo empleados para el calculo del
segmento de giro mantenido en el plano horizontal.

Las ecuaciones de movimiento para una situacién general de viraje horizontal se desa-
rrollaran en el primer apartado, siendo después especificadas las ecuaciones y algoritmos
que describen virajes éptimos.

5.6.1. Ecuaciones generales del movimiento

En el caso del viraje tendremos la altura de vuelo fijada pero aparece un nuevo grado
de libertad correspondiente a medir la inclinaciéon de la aeronave: el angulo de alabeo.
Por lo tanto, tenemos los mismos grados de libertad que en el segmento de subida. Las
variables seran calculadas respecto al tiempo empleado.

Se asume que el centro de gravedad se mueve solidario a la aeronave, perpendicular a la
superficie de la Tierra. También se supone que la aeronave esta completamente estabilizada
en momentos.

Consideraremos una aeronave en vuelo nivelado y giro mantenido, es decir, la acelera-
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cion neta de la aeronave en la direccion del eje Y es nula.

Turn — rate |
A

Horizon

Tum Radius, R;

Horizon

Figure 12.19 Geomelry of the Steady, Level Turn

Figura 5.6.1: Fuerzas generales sobre la aeronave en viraje

Las ecuaciones de movimiento generales para el viraje a lo largo de la trayectoria son:

CZ =V cosy
dh
dcg—o
m% =T7T-D
ch;t( = Lsin p
W = Lcospu
d;f/ =—CgT
Recordando que
L— ;p V2 Sy = L(V.Cy)
1

D= §p V2 S CD = D(V,CD)
Cp = Cp(Cr)

(5.6.1)
(5.6.2)

(5.6.3)
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Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 7 magnitudes que deseamos calcular: x(t),u(t),07(t),Cp(t)
x(t),W(t),V(t). Por lo tanto, el problema presenta 2 grados de libertad y una vez intro-
ducidos por el usuario el problema esta cerrado matematicamente.

Estas ecuaciones seran particularizadas para cada subtipo de viraje, en funcién de los
grados de libertad que sean proporcionados por el usuario.

5.6.2. Viraje dada la velocidad y la posicion de palanca de gases

Conocidos M y 07, podemos definir la velocidad V' = M a constante. De esta forma,
al conocer altura de vuelo, velocidad y posicién de palanca, automaticamente conocemos
el empuje T y el consumo C' mediante el empleo del modelo propulsivo correspondiente y
ambos seran constantes.

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dz
i V cos x (5.6.10)
T = D(C}) (5.6.11)

. dx

L(CpL)sinp = mVE (5.6.12)
L(Cp)cospu =W (5.6.13)

aw
2 T .6.14
pm Cyg (5.6.14)

Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 5 magnitudes que deseamos calcular: x(t),u(t),C(t),z(t),W(t).
Por lo tanto, el problema esta cerrado matematicamente.

El procedimiento para hallar todas las variables en funcién de la altura es el siguiente:

D=T (5.6.15)
D
= = . .1
Cp VTS (5.6.16)
Cr = CL(Cp) (5.6.17)
1
L=3p ViSO (5.6.18)

Siendo todas las magnitudes constantes.

Si integramos la ecuacién de la conservacion de la masa respecto del tiempo, llegamos
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t
W:/—CgTdt:Wmi—Cth:W(t)
0

(5.6.19)

Con lo que ya podemos calcular el resto de magnitudes en funciéon del peso, y por

tanto, en funcién del tiempo:

1
n(t) = cos pu(t)
Lsinu(t) g
x(t) = WV
X = [

R(t) = —

X
x(t) :/o V cos x(t)dt

Por lo que podemos calcular el nimero de revoluciones efectuadas como:

X(tpin) _ x(tpin)
27 21 R(tfin)

Revoluciones =

5.6.3. Viraje dada la velocidad y C},

Conocidos M y C},, podemos definir la velocidad V = M a constante.

Empleando las ecuaciones del modelo aerodinamico:

(5.6.20)
(5.6.21)
(5.6.22)

(5.6.23)

(5.6.24)

(5.6.25)

(5.6.26)
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Cp = Cp, — k2Cp + k1 C3 (5.6.27)
1
D=gp Vi8S COp (5.6.28)
1
L=3p ViSO (5.6.29)
T=D (5.6.30)

Y empleando el modelo propulsivo, al ser constante 7'y la velocidad y altura de vuelo,
también seran constantes C'y .

Una vez que hemos obtenido d7 nos encontramos en el caso anterior y el procedimiento
a seguir es el mismo.

5.6.4. Viraje dada la velocidad y u

Conocidos M y 1, podemos definir la velocidad V' = M a constante.

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dz
i V cos x (5.6.31)
T(67) = D(CL) (5.6.32)
L(CpL)sinp = mVle)t( (5.6.33)
L(Cp)cospp =W (5.6.34)
W (1) ¢ T(r) (5.6.35)

dt

Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 5 magnitudes que deseamos calcular: x(t),07(t),CL(t)
x(t),W(t). Por lo tanto, el problema esté cerrado matematicamente.

En esta ocasion se empleara como parametro el peso para el calculo de todas las
magnitudes. El procedimiento para hallar todas las variables en funcion del peso es el
siguiente:
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W _
sp V2 Scosp N
Cp =Cp(CL) =Cp(W)

Cp = CrL(W)

1
D:§pVZSOD=D(W)

T = D(W)
5 = or(W)
C = C(W)

= ~CV) g T(V)

(5.6.36)

5.6.37
5.6.38

5.6.41

)
)
5.6.39)
)
)
5.6.42)

(
(
(
(5.6.40
(
(

Resolviendo la ecuacién diferencial resultante de la ecuacién de la conservacién de la
masa obtendremos la dependencia W (t). Una vez obtenida esta relacion se pueden calcular

el resto de magnitudes:

1
t
n(t) COS 4
2
R(t) =
gtan
. gtanp
=y
x(t) =xt
:L'(t) — L
X sin x(t)

Por lo que podemos calcular el nimero de revoluciones efectuadas como:

X(trin) — @(tgin)

Revoluciones =

5.6.5. Viraje dada la velocidad y n

Empleando la relacién

1
[L = arc cos ()
n

2 N 27TR(thn>

(5.6.43)
(5.6.44)

(5.6.45)
(5.6.46)

(5.6.47)

(5.6.48)

(5.6.49)
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Llegamos al caso anterior y su resoluciéon es idéntica.

5.6.6. Viraje dada la velocidad y R

Conocidos M y pu, podemos definir la velocidad V' = M a constante.
Empleando la relacion

V2
p = arctan <gR> (5.6.50)

Llegamos al caso anterior y su resolucién es idéntica.

5.6.7. Viraje dada la velocidad y x

Conocidos M y p, podemos definir la velocidad V' = M a constante.

Empleando la relacion

(= arctan <VX> (5.6.51)
g

Llegamos al caso anterior y su resolucion es idéntica.

5.6.8. Viraje dada la posicion de palanca de gases y a factor de
carga maximo

Tenemos como parametro o7 y un grado de libertad menos al exigir que el factor de
carga sea maximo durante todo el segmento. De esta forma, al conocer la posicion de
palanca, podremos despejar todas las variables en funcién de la velocidad y de esta forma
derivando e igualando a cero obtener la velocidad que maximiza el factor de carga para
cada peso.

El procedimiento a seguir es el siguiente:
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T =1(V) (5.6.52)
1
D=3p V2SCOp= (5.6.53)
1 2
=3P VIS Cpy— ks Wn+ Iy 1” s T (5.6.54)
2
— A V2o By W+ Gy VW (5.6.55)

Con lo que podemos despejar n = n(V') y derivar respecto de la velocidad para hallar
para cada peso la velocidad que hace el factor de carga maximo.

Se observa que, en general, las variaciones de la velocidad que hace el factor de carga
maximo son despreciables durante el trascurso del segmento, luego una vez calculada la
velocidad V* que hace el factor de carga maximo se puede resolver el resto del segmento
suponiendo ésta constante. Es decir, nos encontrariamos de nuevo en el caso 1 y el resto
de variables se calcularian forma idéntica.

5.6.9. Viraje dada la posiciéon de palanca de gases y a velocidad
de guinada maxima

El desarrollo es andlogo al caso anterior. Partiendo de la expresion n = n(V), y de
las ecuaciones de la mecanica del vuelo para el viraje mantenido, llegamos a la siguiente
relacion para la velocidad de guinada:

= x(V,W) (5.6.56)

De forma que derivando y resolviendo la ecuacién no lineal resultante podemos hallar
la velocidad V' que maximiza la velocidad de guinada para cada peso.

Las variables expresadas en funciéon de V' 'y W son:
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n=n(V,W) (5.6.57)
D=1T(V) (5.6.58)
D(V)
L=nW=LV,W) (5.6.60)
1
[ = arccos <> = u(V,W) (5.6.61)
n
VQ
R=—F—r—==R(V, W 5.6.62
PN Y (V, W) ( )
Y el algoritmo empleado es:
Wi=1 = Win; (5.6.63)
X(V) =0— VX=max = Vk (5664)
Dy =T(Vy) (5.6.66)
Cp, = Cp(Vi) (5.6.67)
Ly = L(Vi, Wy) (5.6.68)
e = p(Vie, W) (5.6.69)
Ry = R(Vi, W) (5.6.70)
Wk+1 = Wk — C(V) qg T(‘/Jg)(tlﬁ_l — tk) (5671)

donde se ha discretizado el tiempo en 10000 intervalos desde £ = 1 hasta k& = 10000,
de forma que se garantice una alta precision.

5.6.10. Viraje dada la posicién de palanca de gases y a radio de
giro minimo

El objetivo en este subtipo de viraje es minimizar el radio de giro de la aeronave
calculando la velocidad de vuelo que logra esto. El procedimiento a seguir es analogo a
los 2 anteriores, y partiendo del desarrollo anterior podemos llegar a:

R=——' = R(V,WV) (5.6.72)
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Iterando para cada peso y derivando la expresion resultante obtendremos la velocidad
buscada. Sin embargo, la naturaleza matematica de la expresion del radio de giro hace
que aparezcan singularidades en su dominio que impiden automatizar este proceso como
en los dos casos anteriores.

El proceso seguido para evitar dichas singularidades, asi como ciertas regiones donde
se obtienen nimeros imaginarios, ha sido encontrar de forma numérica la velocidad de
radio de giro minimo: evaluar la expresiéon del radio para un gran ntimero de velocidades.

De esta forma, y descartando las velocidades que hacen diverger o llevar al campo de
los complejos la solucién, se logra averiguar la velocidad que logra radio minimo.

A partir de ahi el proceso es analogo a los anteriores, y para facilitar la velocidad de
procesamiento en cada iteraciéon y no tener que probar tantas soluciones para cada peso,
se asume que dado el gran nimero de partes en que se divide el tramo, la velocidad para
un peso dado y el siguiente peso no varia més alld de un 5 %. Asi logramos aumentar en
gran medida la velocidad de calculo de Matlab sin perder en ningiin momento precision
en los resultados.

Con esto finaliza el segmento de giro mantenido.

5.7. Descenso

En este capitulo se detallaran los métodos de calculo empleados para el calculo del
segmento de descenso en el perfil de vuelo.

Las ecuaciones de movimiento para una situacién general de descenso se desarrollaran
en el primer apartado, siendo después simplificadas bajo las hipotesis adecuadas en funcion
de los subtipos de descenso que presenta la aplicacion y del tipo de motor que porte la
aeronave.

La mayoria de vuelos en descenso son conducidos en relativamente estrechos angulos
de descenso: 15 grados o menos. En ese rango de angulos, ciertas simplificaciones en las
ecuaciones de movimiento son aceptables. Para angulos superiores esas simplificaciones
dejaran de ser tan adecuadas.

Sin embargo, es importante tener en cuenta a la hora de disenar el descenso que es-
tablecer un angulo de descenso o una velocidad elevada puede conducir a que la posicién
de palanca correspondiente para mantener esa ley de vuelo salga de su ambito de dispo-
nibilidad ya sea por exceso de potencia o por defecto. En ese caso la aplicacién alertard
al usuario de la imposibilidad de cumplir con la ley de vuelo establecida.

Las actuaciones en descenso, al igual que las de subida, de las aeronaves estan ade-
mas sujetas a los requerimientos de las autoridades aeronauticas, las cuales estipulan la
tasa minima y méaxima de descenso asi como el gradiente. Estos requerimientos no estan
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incluidos en el programa y serd materia del alumno tenerlos en cuenta o no.

5.7.1. Ecuaciones generales del movimiento

Se asume que el centro de gravedad se mueve solidario a la aeronave, perpendicular a la
superficie de la Tierra. También se supone que la aeronave esta completamente estabilizada
en momentos.

Horizon

Zb
Figure 9.3 Definition of Forces in a Straight Line, Un—accelerated (Drift—-down) Descent

Figura 5.7.1: Fuerzas generales sobre la aeronave en descenso

Las ecuaciones de movimiento generales para el descenso a lo largo de la trayectoria y
perpendicular a ella son:

dx

pr V cosy (5.7.1)

CZ: = Vsinvy (5.7.2)

mci;t/ =T —D —mgsin~y (5.7.3)

mVZZ =L — mgcos~y (5.7.4)
dm

B & 5.7.5

= ¢ (5.7.5)
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Recordando que

L— ;p V2§ Cp = L(V.h,Cy) (5.7.6)
D= ;p V2 S Cp = D(V.h,Cp) (5.7.7)
Cp = Cp(Ch) (5.7.8)

Dichas ecuaciones seran particularizadas para cada subtipo de descenso, en funcién de
los grados de libertad que sean proporcionados por el usuario.

5.7.2. Descenso dados angulo de descenso y Mach de vuelo
Conocidos M y =, podemos definir la velocidad V' en funcién de la altura de vuelo:

V = M \/yam R 0(h) = V(h) (5.7.9)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

CZ = V/(h) cos~y (5.7.10)
CZ: = V(h)sin~y (5.7.11)
T(h,or) = D(h,Cp)+ Wsiny + md ‘c/lt(m (5.7.12)
L(h,Cp) = W cos~y (5.7.13)
Cp =Cp(Cy) (5.7.14)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: x(h),t(h),07(h)
,Cp(h),CL(h),W(h). Por lo tanto, el problema estd cerrado matematicamente.

El procedimiento para hallar todas las variables en funcién de la altura es el siguiente:
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W cosy

Cr=1v—+5—==Cclh,W 5.7.16
Cp = Cp(h, W) (5.7.17)
1

D=3p V(h)* S Cp(h,W) = D(h,W) (5.7.18)
T =D(h,W)+Wsiny+ md ‘;t(h) =T(h,IW) (5.7.19)
or = op(h, W) (5.7.20)
C=C(h,W) (5.7.21)

aw — dWdh dW .
T T T V(h)siny = —=C(h, W) g T(h,W) (5.7.22)

Por tanto,

aw _ _C(h, W) g T(h,W) (5.7.23)

dh V(h)sin~y

Nos encontramos con una ecuacién diferencial no lineal que debera ser resuelta me-
diante célculo numérico.

Las condiciones iniciales son:

T(hlm, Wini) (5.7.25)
5 Tini = O (Pinis Wini) (5.7.26)

Para hallar las magnitudes globales no seria necesario resolver la ecuacién diferencial
sino que bastaria con integrar numéricamente para h = h;,; respecto del peso.

El resultado obtenido de esta ecuacion diferencial es W = W (h), con lo cual podemos
obtener para cada altura de vuelo entre la altura inicial y la altura final introducida por
el usuario cualquier magnitud que se requiera.

Por tltimo, para hallar ¢ = ¢(h), no es necesario emplear los resultados numéricos
obtenidos de la ecuacién diferencial.

Partiendo de
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dh
— =V(h)siny (5.7.27)
dt
Obtenemos
h dh*
t(h) = / —_ 5.7.28
(R) hins V (R*) sin -y ( )

La cual es una integral que puede ser resuelta de forma analitica cuya solucién es una
funcién a trozos debido a la dependencia del modelo de atmésfera estandar con la altura.

5.7.3. Descenso dados angulo de descenso y velocidad equiva-
lente EAS

Conocidos Vgags v v, podemos definir la velocidad V' en funcién de la altura de vuelo:

V:%MJ§%:VM) (5.7.29)

A partir de este punto el procedimiento es exactamente el mismo que para el caso
anterior.

5.7.4. Descenso dados angulo de descenso y velocidad TAS

En esta ocasion conocemos Vg = V' y v de forma que la velocidad V' no depende de
la altura de vuelo. Sin embargo, el nimero de Mach M = M (h) debido a que la velocidad
del sonido sigue dependiendo de la altura, por lo que el resto de magnitudes seguiran
dependiendo de la altura y del peso como en los dos casos anteriores.

Se puede emplear el mismo procedimiento que en los casos anteriores solo que parti-
cularizado para el caso en que la velocidad es independiente de la altura.

Para el calculo de ¢ = t(h), partiendo de:

dh
pri V siny (5.7.30)
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Obtenemos

hodh* b= D
hini V SID 7Y N Vsinvy

t(h) = (5.7.31)

5.7.5. Descenso dados palanca de gases y Mach de vuelo

Conocidos M y é7, podemos definir la velocidad V' en funcién de la altura de vuelo:

V=M \/Yatm R 6(h) =V (h) (5.7.32)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

Cj; = V(h) cos~y (5.7.33)

CZL = V(h)sinvy (5.7.34)

T(h) = D(h,Cp) + W siny + md‘;ih) (5.7.35)
L(h,CL) =W cosy (5.7.36)
Cp =Cp(Cp) (5.7.37)

d;l/ = —C(h) g T(h) (5.7.38)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: z(h),t(h),y(h),Cp(h)
,Cp(h),W(h). Por lo tanto, el problema esta cerrado mateméaticamente.

Debido a la naturaleza matematica de las ecuaciones, la tnica forma de despejar
consiste en resolver una ecuaciéon algebraica de cuarto grado, lo cual aunque es posible no
es en apariencia nada practico para resolver el sistema de ecuaciones.

Un algoritmo que converge muy rapidamente y permite hallar el valor de v es el
siguiente:

(1) Se asume que el peso, la altura, la velocidad de vuelo y el ratio T/W son dados
inicialmente.

(11) Inicialmente se considera el 4&ngulo de descenso nulo, con lo que empleando L = W
calculamos Cf.
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(111) Empleando la polar obtenemos Cp.
(rv) Calculamos el dngulo de descenso empleando la ecuacién T'= D + W sin 7.

(V) Sustituimos el vy calculado en la ecuacién L = W cos~ e iteramos hasta converger.

De esta forma podemos hallar para cada altura con unas pocas iteraciones el angulo
de descenso correspondiente, y conocido este tenemos todas las magnitudes conocidas.

El inconveniente de este tipo de descensp es que el calculo debe realizarse de forma
discreta para un nimero finito de posibles alturas por lo que se debe discretizar en un alto
nimero de elementos (en el caso de esta aplicacion se discretiza en 10000 partes) para
garantizar la precision de los resultados.

Wi = Wini (5.7.39)
Wi, cos v
C, = 5.7.40
" Tk VR S 0-740)
Cp, = Cp(CL,) (5.7.41)
V;)ertk - Vk sin Yk (5742)
Vhorzk = Vk COS Y, (5743)
Hyy1 — Hy
ty=——"—7H— 5.7.44
g %ertk ( )
Hi..1—H
gy = 4Lk (5.7.45)
tan yg
Wii1 =Wy — fuely, g (5.7.47)

5.7.6. Descenso dados palanca de gases y velocidad EAS

Conocidos Vgas v 07, podemos definir la velocidad V' en funcién de la altura de vuelo:

V = Vias //')Oi}f) —V(h) (5.7.48)

A partir de este punto el procedimiento es exactamente el mismo que para el caso
anterior.
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5.7.7. Descenso dados palanca de gases y velocidad TAS

En esta ocasién conocemos Vyag = V' y v de forma que la velocidad V' no depende de
la altura de vuelo. Sin embargo, el niimero de Mach M = M (h) debido a que la velocidad
del sonido sigue dependiendo de la altura, por lo que el resto de magnitudes seguiran
dependiendo de la altura y del peso como en los dos casos anteriores.

Se puede emplear el mismo procedimiento que en los casos anteriores solo que parti-
cularizado para el caso en que la velocidad es independiente de la altura.

5.7.8. Descenso acelerado linealmente dados el angulo de des-
censo y la velocidad inicial y final

Para determinar el valor numérico del factor de la aceleracion, la relacion V = V(h)
debe conocerse.

En la practica, la mayoria de pilotos y programas de calculo de actuaciones asumen
que la aeronave sera volada en descenso a una cierta velocidad equivalente teniendo en
cuenta los efectos de la compresibilidad hasta que se alcanza la altura final. En cualquier
caso, se dispone de esta funcionalidad para maximizar el abanico de posibilidades ofrecido
al alumno.

Al ser la aceleracion lineal, tenemos la siguiente ley de velocidades:

Vi —=VO0 Vo hy — Vi ho
V= h =V(h 5.7.49
e e (h) (5.7.49)
Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:
d
d—f = V(h) cos~y (5.7.50)
dh
i V(h)sin~y (5.7.51)
av(h
T(h,é6r) = D(h,Cp) +Wsiny+m dgf ) (5.7.52)
L(h,Cp) = W cos~y (5.7.53)
Cp =Cp(Cp) (5.7.54)
aw
= —C(h,or) g T(h,or) (5.7.55)

dt
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Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: z(h),t(h),dr(h)
,Cp(h),Cr(h),W(h). Por lo tanto, el problema estd cerrado matematicamente.

El procedimiento para hallar todas las variables en funcion de la altura es el siguiente:

W cosy

Cpr=——=—==Cr(h,W 5.7.56
Cp =Cp(h,W) (5.7.57)
D= LpV(h? S Cplh, W) = D(h, W) (5.7.58)
T =D(h,W)+ Wsinvy + md‘;ih) =T(h,W) (5.7.59)
or = op(h, W) (5.7.60)
C=C(h,W) (5.7.61)

aw  dWdh dW o

Por tanto,
T

aw _C(h, W) gT(h,W) (5.7.63)

dh V(h)sin~y

Nos encontramos con una ecuacién diferencial no lineal que debera ser resuelta me-
diante calculo numérico.

Las condiciones iniciales son:

Vini = Vo (5.7.64)
Tini = T (hini, Wini) (5.7.65)
071 = O (Pinis Wini) (5.7.66)

Para hallar las magnitudes globales no seria necesario resolver la ecuacién diferencial
sino que bastaria con integrar numéricamente para h = h;ni respecto del peso.

El resultado obtenido de esta ecuacion diferencial es W = W (h), con lo cual podemos
obtener para cada altura de vuelo entre la altura inicial y la altura final introducida por
el usuario cualquier magnitud que se requiera.

Por dltimo, para hallar ¢ = #(h), no es necesario emplear los resultados numéricos
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obtenidos de la ecuacién diferencial.

Partiendo de

dh
— =V(h)siny (5.7.67)
dt
Obtenemos
h dh*
th) = /mm V(h*)sin~y (5.7.68)
(5.7.69)
log { C,C;Ahh_"_fCB'B }
t(h) = sy (5.7.70)
donde
Vi =V0
= ————— . . 1
Cy hy—ho (5.7.71)
Vo hy — Ve h
Cp = W (5.7.72)
f— o

5.7.9. Descenso acelerado linealmente dados la posicion de pa-
lanca y la velocidad inicial y final

Como se comentd en el segmento anterior, en la préactica, la mayoria de pilotos y
programas de calculo de actuaciones asumen que la aeronave serd volada en descenso a
una cierta velocidad equivalente teniendo en cuenta los efectos de la compresibilidad hasta
que se alcanza la altura final.

En cualquier caso, se dispone de esta funcionalidad para maximizar el abanico de
posibilidades ofrecido al alumno.

El procedimiento a seguir en este subtipo es una combinaciéon entre el descenso ace-
lerado con angulo de descenso constante y el descenso a velocidad y palanca de gases
constante.

Al ser la aceleracién lineal, tenemos la siguiente ley de velocidades:
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Vi =VO0 Vo hy — Vi ho
% hy = ho + hy—ho V(h) (5.7.73)
Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:
d
d—f = V' (h) cosy (5.7.74)
dh
pri V(h)sin-y (5.7.75)
av(h
T(h) = D(h,Cp) +Wsin'y+md§) (5.7.76)
L(h,Cp) =W cosvy (5.7.77)
Cp =Cp(Cyp) (5.7.78)
d
CZV —_C(h) ¢ T(h) (5.7.79)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: z(h),t(h),y(h),Cp(h)
,Cr(h),W(h). Por lo tanto, el problema esta cerrado matematicamente.

Debido a la naturaleza matematica de las ecuaciones, la tnica forma de despejar ~
consiste en resolver una ecuacién algebraica de cuarto grado, lo cual aunque es posible no
es en apariencia nada practico para resolver el sistema de ecuaciones.

Un algoritmo que converge muy rapidamente y permite hallar el valor de v es el
siguiente:

(1) Se asume que el peso, la altura, la velocidad de vuelo y el ratio T/W son dados
inicialmente.

(11) Inicialmente se considera el dngulo de subida nulo, con lo que empleando L = W
calculamos C7,.

(11) Empleando la polar obtenemos Cp.
(rv) Calculamos el dngulo de subida empleando la ecuacion T'= D + W sin v.

(v) Sustituimos el vy calculado en la ecuacién L = W cos~ e iteramos hasta converger.

De esta forma podemos hallar para cada altura con unas pocas iteraciones el angulo
de subida correspondiente, y conocido este tenemos todas las magnitudes conocidas.

El inconveniente de este tipo de descenso es que el calculo debe realizarse de forma
discreta para un nimero finito de posibles alturas por lo que se debe discretizar en un alto
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Wi=0 = Wini
Cp = - Wi cos v
3p(k) V(k)> S
Cp, = Cp(CL,)

V;)ertk = Vj sin Yk

Vhorzk = Vk COS Y

nimero de elementos (en el caso de esta aplicacion se discretiza en 10000 partes) para
garantizar la precision de los resultados.

Hy11 — Hy,

ty = ———
‘/vertk

Hyy1 — Hy

T = ————————
tan yx

fuelk = Ck Tk tk
Wit1 = Wi — fuely g

Con esto finaliza el descenso

5.8. Aterrizaje

La maniobra de aterrizaje es muy similar a la maniobra de despegue realizada de forma

inversa. Se puede dividir en cuatro etapas:aproximacién, flare y rodadura.

Landing path

Landing distance

A ch flight path
< pproach flight p

Landing ground roll Landing air distance

A A A

Nose-wheel on the ground | Rotation Transition

A

Approach V,

Figure 10.28 The Landing Process Divided Into Phases

Figura 5.8.1: Fases del aterrizaje
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La altura del obstaculo que marcara el fin de la aproximacion esta definida en 50 pies
tanto por la FAR 25 como por la FAR 23. La velocidad méxima de aproximacién que
debera llevar la aeronave depende de su normativa si es civil (Vi = 1.3V,y) o militar
(Va = 1.2Vay,). El dangulo de acercamiento se calcula con una configuracién de empuje
en ralenti y flaps bajados.

5.8.0.1. Ecuaciones del movimiento durante el aterrizaje

Landing distance, Sy I +

- ¥ s
: Land A S Start of the flare
ing g ] anding air distance,
Landing ground roll, 5; 4 ot g Ly
Descent
.. from the
. Transition Approach
—wheel on the ground | Rotation .
_‘Nose heel o gro e -__‘Uhslarle - e
SinGR SLR SLTR Stpes [ Va ST

Figure 10.29 Geometry of Landing Distances

Figura 5.8.2: Geometria de las distancias de aterrizaje

En la figura 5.8.2 se pueden observar las distintas distancias que comprenden cada
una de las fases del aterrizaje, asi como las velocidades més caracteristicas que marcan el
inicio y fin de esas etapas.

Evidentemente:

St =Sre +SLa = Scner + Str + Strr + Sepes (5.8.1)

Cuando la aeronave haya descendido a la altura del obstaculo, la transicién (o flare)
dard lugar. La velocidad que debera llevar la aeronave en esta etapa es Vy = 1.23Viy
para el caso civil y V; = 1.15Vq; para el caso militar.

La velocidad a la que debe realizarse este segmento debera mantenerse hasta que el
tren principal haga contacto con la pista a la velocidad Vrp, la cual también estd definida
de distinta forma segiin la normativa: para civil consideraremos Vrp = 1.15V.u, v para
militar VTD = 1-1‘/stall
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5.8.0.2. Ecuaciones del movimiento durante la aproximacién

En esta etapa la aceleracion en la direccion perpendicular a la trayectoria de vuelo es
nula. Sin embargo, la aceleracion longitudinal sigue existiendo debido a que es necesario
aumentar la velocidad al llegar al obstéaculo.

El efecto suelo debera ser valorado en esta etapa en funcion del tipo de aeronave.

Las ecuaciones que modelan esta etapa son:

arcsin 4 o — 1 (5.8.2)
= arcsing — — .0.
YA W %
o hobs - hTR
Sy = Py E— (5.8.3)
Sa
lp= " 8.4
4 Vi cosvya (584)
fuelA = C(VA) T(VA) tA (585)

5.8.0.3. Ecuaciones del movimiento durante la transicién(flare)

La transiciéon comienza a la altura del obstaculo y termina con el touchdown. Nor-
malmente el touchdown ocurre con el tren principal tocando el suelo antes que el tren
de morro haga contacto. Durante la transicién las deceleraciones perpendiculares a la
trayectoria no pueden ser despreciadas.

Las ecuaciones que modelan esta etapa son:

L 1pS090Cy,,. 115V

= — = =12 5.8.6
" W %p S CLmaz‘/SQt(lll ( )
V2

Ryio = —L— 5.8.7
arcsi r_1 (5.8.8)

= arcsing — — — 8.
S = Ryiro siny; (5.8.9)
hy = Rgyiro (1 — cos~y) (5.8.10)

Sy

o5 5.8.11
T ( )
fuelf = C(Vf) T(Vf) tf (5.8‘12)



142 CALCULO DE LA MISION

La posicién de palanca para la transiciéon asi como para el tramo de acercamiento
se asigna de forma que sea la minima que cumpla con la condicién de que la altura de
transicion permanezca menor que la altura del obstaculo, de forma que el angulo de flare
permanezca muy pequeno y reproduzca de forma veraz este segmento.

5.8.0.4. Ecuaciones del movimiento durante la fase de rodadura

Level Runway: Nose—-gear off the ground Lg

l'strnJ:eN m

W L,

Level Runway: Nose—gear on the ground

Figura 5.8.3: Esquema de las fuerzas que aparecen en la rodadura

La figura 5.8.3 muestra las fuerzas que actian sobre la aeronave durante la etapa de
rodadura dependiendo de si el tren de morro hace contacto con el terreno o no.

La sustentacién y resistencia aerodinamica deberan ser evaluadas teniendo en cuenta
el efecto suelo. Asimismo, dado que muchas aeronaves emplean dispositivos adicionales
de frenado como los spoilers, estos también deberan ser tenidos en cuenta.

Aunque es posible usar reversa durante la fase de rodadura, para la certificacion ex-
clusivamente el freno debera ser considerado a la hora de calcular la pista necesaria para
el aterrizaje. Ademas se supone que sé6lo el tren principal de aterrizaje es el que frena
durante la rodadura, tal y como sucede en la mayoria de aeronaves.

Finalmente se asume que la aeronave se encuentra en equilibrio de momentos al co-
menzar la rodadura y que los efectos dinamicos del tren de aterrizaje son despreciables.

La etapa que comprende el periodo entre que la aeronave hace contacto con la pista y
se aplican los frenos se denomina 'Free Roll’ y las ecuaciones que lo determinan son:
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tfree = tfrenos (

Sfree = VTD tfrenos (5814
fuelfree - C’(‘/TD, 5Tf’rec) T(VTD, 5Tfrec) tfrenos (
(

Una vez se comienzan a aplicar los frenos pasamos a la etapa de rodadura frenada.
Las ecuaciones de movimiento que gobiernan en esta etapa son:

L+ Ny+ Ny =W (5.8.17)

_wav

T = Dy = Hgyase Now =~ (5.8.18)

(1) Ly es la sustentaciéon de la aeronave con efecto suelo
(11) N, es la fuerza de reaccién del tren de morro
(111) N, es la principal fuerza de reaccién
(1v) W es el peso de la acronave
(v) T es el empuje instalado, supuesto sin inclinacion
(Vi) D, es la resistencia aerodinamica con efecto suelo
(VII) ftg, ... € €l coeficiente de friccion con frenado del tren con la pista

(vir) V es la velocidad de la acronave relativa al suelo.

Combinando estas ecuaciones se puede mostrar que la aceleracion a lo largo de la pista
puede ser expresada asi:
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av g

E - W (T - Dg - /“'Lgb'rakeW + /’Lgb'ra.keLg + N”("“'Lgb'rake - /’Lg)) (5819)

dV T CDQ - /J/gb'r'akeCLg q Nn

o 9 { (W - /’Lgbrake) - ( % ) + W(Mgbmke — Hig) = ay(V)
(5.8.20)

donde:

(a) a4 es la aceleracién longitudinal de la aeronave a lo largo de la pista, negativa du-
rante la fase de rodadura

(b) % es el ratio de la reaccion del tren de morro frente al peso. Depende de la posicion
del centro de gravedad de la aeronave. Para andlisis preliminar se puede suponer

% = 0.08 aproximadamente.

De esta forma, podemos definir la distancia recorrida Sg, el tiempo empleado tg y el
combustible quemado fuelg asi:

to = /VZD ag(lv) A% (5.8.21)
Se = /Vi ) ag‘(/v) dv (5.8.22)

_ [0 cv)1Tv)
fuela = | —a dv (5.8.23)
(5.8.24)

Las hipotesis adicionales que permiten validar estas ecuaciones son:

(1) El gradiente de inclinacién de la pista es nulo o despreciable.

(11) Se asume que no se produce variacion del peso para el calculo de tg y Si durante
la fase de rodadura.

(111) Se asume que Cp,,Cr, y jiy son constantes.

(rv) El consumo y el empuje solo dependen de la velocidad debido a que se fijan 67 y

hat-
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Descripcion de la herramienta

6.1. Introduccion

En este capitulo se describira la estructura de la herramienta Academic Performance,
detallando la funcionalidad de sus dos modulos principales, esto es, disefio preliminar y
disenio avanzado.

La estructura resultante es de naturaleza iterativa, en consonancia con el contexto de
ingenieria concurrente en el que estd situada, debiendo ser labor del usuario analizar y
valorar en cada iteracion la validez de los resultados obtenidos y la precision con la que
se quiere adentrar en los calculos a fin de maximizar la precision.

Es labor del usuario alcanzar una solucion de compromiso entre los requerimientos
operacionales de la misién correspondiente y los requerimientos y restricciones de la ae-
ronave que impone la aerodinamica, las estructuras y la propulsion empleadas. El empleo
de esta herramienta facilitara la iteracién de soluciones obtenidas, dard una visién deta-
llada y a la vez minimalista de cémo afectan a la solucion final cada una de las variables
en juego, y gracias a la representacion visual de los datos analizados permitira facilitar
el diseno de las actuaciones de la aeronave de manera que, cumpliendo las restricciones
impuestas, se pueda realizar la mision de la forma mas éptima posible tanto en reduccion
de tiempo como de combustible empleado.

6.2. Estructura interna

En la figura 6.2.1 se puede ver un diagrama de flujo de la estructura interna de la
herramienta.
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Se ha resaltado en colores suaves el disefio preliminar y sus modulos dependientes y
en colores mas fuertes el diseno avanzado y los procesos y resultados que dependen de él,
de forma que se diferencie el grado de complejidad de cada rama.

Los recuadros en forma de rectangulo corresponden a etapas o fases en los que se
subdivide la herramienta. Los romboides de color marrén corresponden a las entradas de
datos que debe recibir la herramienta para su correcto funcionamiento, correspondiendo
a las areas de aerodinamica, estructuras, y propulsion.

Los romboides verdes representan las salidas de datos que proporciona el programa al
usuario. Finalmente, los rombos naranjas responden a un proceso de decision en el que el
usuario debe determinar si se han cumplido todos los requerimientos que se establecian a
priori analizando los datos obtenidos.

En caso negativo, se debera iterar dentro del algoritmo empleando los nuevos datos
obtenidos en cada iteracion como datos de partida para converger a una solucién de
compromiso. En caso positivo, el algoritmo habra llegado a su fin.

6.3. Descripcion del Diseno Preliminar

En esta seccién pasaremos a analizar el diseno preliminar, desglosando sus principales
aspectos mas destacados y comparando sus analogias y diferencias con el diseno avanzado.

El primer detalle que destaca dentro del Diseno Preliminar es que para introducir
un modelo es necesario haber introducido una misiéon antes, circunstancia que difiere del
Diseno Avanzado donde ambos son independientes.

Esto se debe a que en el diseno preliminar se establecen de antemano las posiciones
de palanca de gases que se van a mantener durante los segmentos, de forma que no es la
dindmica de la mecanica del vuelo la que determine la posicion de palanca sino el usuario
en primera instancia mediante la estimacion que considere més adecuada.

De esta forma, primero se deben establecer los segmentos de los que constara la mision
y su naturaleza (despegue, crucero, subida...) antes de poder fijar las posiciones de palanca
de gases.

Otra de sus principales diferencias con el Disefio Avanzado es la alta variabilidad de
los datos de entrada. En primera instancia, se deberan hacer estimaciones de numerosas
caracteristicas tales como el peso inicial al despegue de la aeronave, la superficie alar, el
tipo de motor elegido... de forma que una vez se tengan resultados iniciales se comience
el proceso de iteracion descrito en el diagrama hasta converger a una solucion.

Para ayudar al usuario a seleccionar las variables principales que definiran la aeronave
se dispone de dos funcionalidades ya descritas en anteriores capitulos: diagrama de carga
alar y diagrama de empuje frente a resistencia. Ambos combinados con una seleccion
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previa del peso inicial al despegue proporcionaran los 3 parametros mas importantes para
las actuaciones en el disenio preliminar: Wrg, S'y Tsy (Psy si es un motor turbohélice).

Una vez introducidos todos los datos necesarios para modelar la aeronave se podra
proceder a analizar la misién introducida. Obtendremos como datos de salida el peso
inicial al despegue considerando las reservas de combustible, el combustible consumido en
cada segmento, el tiempo empleado en cada segmento y el empuje necesario para realizar
cada segmento.

Las fracciones en peso y relaciones de empuje obtenidas serviran como datos de entrada
para el diagrama de carga alar, iterativamente obteniendo una nueva relacién Yzo y sz
con lo que se llega a un nuevo set de valores Wrq, S'yv Tsy se debe actualizar el modelado
de la aeronave y se puede volver a analizar, completando este doble bucle representado
en el diagrama 6.2.1.

Una vez cumplidos los requerimientos impuestos de la misiéon y valorado que se en-
cuentra cerca del éptimo, se puede dar por finalizada esta fase.

6.4. Descripcion del Diseno Avanzado

Situado en la parte derecha del diagrama de flujo, el Diseno Avanzado destaca en
multiples aspectos respecto del preliminar.

Comenzando con la entrada de datos, en este diseno se encuentran independientes el
modelado de la mision y el modelado de la aeronave. Esto se debe a que ya no se define
ningtin parametro de modo estadistico ni se debe presuponer la posiciéon de palanca que
se implementara en cada segmento sino que seran las ecuaciones de la mecéanica del vuelo
las que determinen todos y cada uno de los grados de libertad que seleccione el usuario.

Ademas, el alcance de los datos requeridos aumentan en gran medida, permitiendo
una gran libertad a la hora de disenar la mision y detallando con mayor precision las
caracteristicas de la aeronave.

Cabe destacar que en este moédulo no aparecen funcionalidades de ayuda al usuario
para la seleccion del peso inicial en despegue, la superficie alar o el empuje disponible,
debido a que en esta avanzada fase del disenio estos parametros deben suponer una soluciéon
de compromiso para todos los departamentos implicados en el diseno y por tanto ya no hay
tanta libertad de eleccion en el modelado de la aeronave por lo que habra que centrarse
en el modelado de la misién de forma que se logren cumplir los requerimientos previstos.

El amplio abanico de datos obtenidos para cada segmento es una muestra mas del
grado de profundidad en el que se analizan las misiones.

Mediante un analisis grafico o mediante los resultados en bruto, pueden analizarse
distintas configuraciones de misiones y modelos de aeronave hasta encontrar la solucion
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optima que cumpla los requisitos impuestos y a su vez emplee la menor cantidad posible
de combustible y tiempo.
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Estudio de un caso de ejemplo

En este capitulo se realizard una comparativa entre un caso de estudio de la asignatura
de Calculo de Aviones, cuyo anélisis fue llevado a cabo antes de existir esta herramienta,
y el mismo caso de estudio pero esta vez analizado por Academic Performance.

El objetivo es dejar patente tanto la validez de la aplicaciéon como valorar en qué medida
facilita la tarea al alumnado en cuanto al disenio de misiones y calculo de actuaciones. El
RFP de la misiéon era el siguiente:

7.1. RFP

7.1.1. Misiéon Econémica

La misién econdmica representa la misién tipica en que la aeronave debe ser mas efi-
ciente: estimaciones y comparaciones de consumo de combustible, los costos de operacion
y tiempos de viaje usaran esta misiéon. Para los propésitos de este estudio, la misién eco-
némica consistira en:

- Alcance de 400 millas nauticas.

- La carga util de la misién econdémica serd la carga completa de pasajeros (nominalmente
75 pasajeros).

- Debera incorporar reservas de combustible de misién adecuados, sin embargo, los calcu-
los de consumo de combustible, los costos de operaciéon y tiempos de viaje pueden asumir
que las reservas de combustible no se consumen en la misiéon econémica.

Requisitos:

(1) 400 Nm de alcance con reservas de combustible (atmdsfera en calma).

(11) Configuracién de clase tnica asumiendo 227 lbs/pasajero (75 pasajeros) = 17025
Ibs.
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(11) Velocidad de crucero deseada: superior a Mach 0,62 e inferior a Mach 0,68.

(rv) Altitud de crucero en MTOW: superior a 25.000 pies sobre el nivel del mar y no
mas de 31.000 pies sobre el nivel del mar.

(v) Distancia de despegue (TOFL): MTOW de Misién Econémica: 4500” ( 1371 m) para
aeropuerto a nivel del mar, y a 85° F ( 29,5° C).

(vi) Distancia de aterrizaje (TOFL): MLW de Misién Econémica: 4500” ( 1371 m) para
aeropuerto a nivel del mar, y a 85° F ( 29,5° C).

(vi1) Factor de carga: Disefio: +2.5g/-1g. Ultimo: +7.5g/-1.5g

7.1.2. Mision de diseno

A los efectos de este estudio, el avién sera capaz de realizar una misiéon de disenio de
1.600 millas nauticas (con atmésfera en calma) con aproximadamente el 90 % de carga de
pago (aproximadamente 67 pasajeros) para dar flexibilidad a las diferentes rutas de los
clientes. La mision del diseno debera incluir las reservas de combustibles correspondientes.
Requisitos:

(1) 1600 Nm de alcance con reservas de combustible (atmosfera en calma).

(1) Configuracién de clase tinica asumiendo 227 lbs/pasajero ( 65 pasajeros) = 14755
Ibs

(11) Velocidad de crucero deseada: superior a Mach 0,62 e inferior a Mach 0,68.

(rv) Altitud de crucero en MTOW: superior a 25.000 pies sobre el nivel del mar y no
mas de 31.000 pies sobre el nivel del mar.

(v) Distancia de despegue (TOFL): MTOW de Misién de Diseno: 4500” ( 1371 m) para
aeropuerto a nivel del mar, y a 85° F ( 29,5° C).

(vi) Distancia de aterrizaje (TOFL): MLW de Misién de Diseno: 4500” ( 1371 m) para
aeropuerto a nivel del mar, y a 85° F ( 29,5° C).

(vi1) Factor de carga: Disefio: +2.5g/-1g. Ultimo: +7.5g/-1.5g
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7.2. Diseno preliminar sin empleo de Academic Per-
formance

El objetivo del diseno preliminar es encontrar dos parametros fundamentales para la
consecucion de las restricciones impuestas a la mision de la aeronave: la relacion entre el
T

empuje y el peso al despegue () v la carga alar al despegue (Y1),

Para obtener una primera aproximacion de estos parametros se disponen, en una
misma grafica que refleje la variacion de la relacion empuje-peso frente a la carga alar, las
distintas limitaciones que debe cumplir la aeronave en los distintos segmentos: despegue,
subida, crucero, factor de carga maximo,... buscando obtener el punto 6ptimo que exija
el minimo coste, esto es, minimizar el empuje y la superficie alar por unidad de peso.

Llegamos al siguiente diagrama:

Despegue Mivel Mar
Despegue a 7800 pies
Crucero

Max¢ Thrust

Landing

Climb

Turn

| | i i
1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
wis

Figura 7.2.1: Diseno preliminar

Donde se ha empleado las restricciones del RFP anteriormente establecidas, conside-
rando para las restricciones que establecen rangos admisibles la opcion intermedia, tanto
en alturas como velocidades.

El resultado escogido fue

= 4500Pa (7.2.1)

= 0.36 (7.2.2)

S| =wl =
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7.3. Diseno preliminar mediante Academic Perfor-
mance

FIEEEEE "

Segmentos de vuelo

Sistema de unidades  Sistema Intsrnacional v

Altura de vuelo {(m) h
0« 3 I 20000 | 8534.4
Mach de vuelo M
0 4 ol v [os
Coeficiente de_ re;istencia C\‘D
parasitaria ]

0 | 2005 [ ooz |

Coeficiente de resistencia

inducida k

01 prozoses T e oo R N R o[ 014 [oom
; i | i i i i
1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
W
de Io

@© pespegue SR . Datos adicionales | | ‘Guardar datos |
@ Subida @ Giro mantenido
@ Crucero @ Entrada en pérdida ‘ VT | | Cargar datos |

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevillz, 2014

Figura 7.3.1: Diseno preliminar con AP

Segmentos de vuelo

i i i i i i
4000 4100 4200 4300 4400 4500 4600 4700 4800 4900

o

Figura 7.3.2: Punto escogido

Llegamos a una disposicién de las restricciones muy similar a la calculada en la asig-
natura, debido a la sencillez de estos primeros calculos.
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El punto escogido sin emplear la herramienta sigue estando dentro de la regién factible
de soluciones a nuestro problema, si bien en esta ocasiéon podemos ver que se encuentra
bastante mas cerca de la restriccién en subida que sin el empleo de Academic Performance.

Asimismo, Academic Performance te permite en esta temprana fase del diseno comen-
zar a analizar la misiéon empleando el modelo propulsivo establecido, aun sin tener en
cuenta la aerodinamica en las ecuaciones de movimiento. En el disefio preliminar no se
realizo ningin analisis de consumos de combustible ni tiempos empleados en esta fase
debido a la falta de sincronizacion entre el departamento de actuaciones y propulsion.

7.4. Diseno avanzado sin empleo de Academic Per-
formance

El disefio de la misién fue tedioso, debido a que en nuestra organizacién los roles
de departamento de propulsion y departamento de actuaciones estaban localizados en
personas distintas, de forma que la comunicacién era clave para poder llevar a cabo
cualquier analisis.

Ademas, fue casi imposible iterar los resultados una vez conocido el combustible em-
pleado final, debido a que ello conllevaba tener que repetir todos los calculos por separado
y proporcionarselos al otro equipo para que pudiera continuar.

Cualquier tipo de segmento en el que fuera necesario emplear dependencias del modelo
propulsivo de forma iterativa para integrar numéricamente, por ejemplo, era imposible de
realizar, por lo que también limitaba en cuanto a los tipos de misiones que podiamos
analizar.

Los datos de partida de la aeronave del caso de estudio son los siguientes:

(1) Aerodindmica

Cp,_ro = 0.2665 Cpy—r.4 = 0.2665 Cp,—cr = 0.0187
k = 0.027878 k = 0.027878 k = 0.027878
Cryo =0.9 Cryo =0.9 S = 62m?

C. =303 Cp. =3.373 Cp =185
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(11) Propulsién

Tipo de motor = Turbohélice
Numero de motores = 2
Pg;, = 8800shp
Csr = 0.3315 b/ (shp h)
Normativa = Civil
np = 0.82

(111) Pesos

Peso en vacio = 13515kg

Carga de pago = 6692.8 kg (7722.37 kg en econémica)
Peso de la tripulacion = 412kg

Fuel restante = 7.24

En cuanto a la misién que se decidi6 realizar, fue en gran medida en base a prueba y
error en funcion de las posiciones de palancas que se fue obteniendo al intentar realizar
cada segmento e intentando en la medida de lo posible minimizar el CASM.

Se emplearon dos perfiles de misién, uno para la misiéon econémica y otro para la
mision de diseno.

7.4.1. Mision Econ6omica

(1) Taxiy Despegue

elocal = 298K elocal = 298K
hlocal = 0m hlocal =0m
Py = 101325Pa Poca = 101325 Pa
Views = 202 1= 0.04

S
twait = D40s or = 0.5s

(11) Subida dados TAS y dngulo de subida

hpina = 457.2m  hpina = 3048m  hgina = 6096m D final = 7620m
V=902 vV =105" V = 141.388" V = 141.388"
S S S S

v = 0.105rad v = 0.099rad v = 0.0698rad v = 0.06rad
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(1ir) Crucero, Descenso y Aterrizaje

hini = 7620m hini = 7620m Orocat = 298K
din, = 740800m hyim = 10m Riocar = Om
M =0.68 Vini = 150% Poca = 101325 Pa
Vin = 60% Porake = 0.4
va = 0.05235rad o = 0.05s

7.4.2. Mision de Diseno

(1) Taxi y Despegue

Hlocal = 298K glocal = 298K
hlocal = 0m hlocal =0m
Poear = 101325 Pa Pioear = 101325 Pa
Viazi = 20@ o= 0.04
s
twait = 540s 6T =0.5s
(11) Subida dados TAS y dngulo de subida
hfinal =457.2m hfinal = 3048m h'final = 6096m hfinal = 8534.4m
v =90 vV =105" v =141.388" v =142"
s s S S
v = 0.105rad v = 0.099rad v = 0.0698rad v = 0.06rad
(111) Crucero, Descenso y Aterrizaje
hini = 8534.4m hzm = 8534.4m Glocal = 298K
din, = 2963200m hyin = 10m Riocar = OM
M = 0.68 Vini = 150 Piocar = 101325Pa
S
Vfin = 60@ Morake = 0.4
S

vq = 0.05235rad dr = 0.05s
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Los resultados alcanzados son:

Actuaciones Distancias despegue y aterrizaje
Mision Disefio Misién Econdémica Normal Day Hot Day
Rinaxt Eaxt Riax2 Emacz Stor Si6 Stor Si6
(km) (h) (km) (h) (m) (m) (m) (m)
3864,15 9.31 799.40 1,86 1166,90 136750 980,41 1304,30
Pesos de combustible Total CASM
Wi m1 Wi Wi s CASM,, CASM, CASM,
(kg) (kg) (kg) (cents) (cents) (cents)
5108.47 1350,43 5251.,65 18,53 18.14 18.22
Pesos de combustible por tramos (Misién Disefio) Velocidades
Wt.TOF W f.CL w f.CR w £D w fLN VMM,SL VMAx,m VMAx,nz VMJ\K,CR VM!\X,CL
(kg) (kg) (kg) (kg) (kg) (km/h) [km/h) (km/h) (km/h) (km/h)
42,98 379.34 4160.20 108,78 38.98 921,60 900,00 871,20 810,00 488,59
Pesos de combustible por tramos (Misidén Econdmica)
Wf,TDF W 0L w fCR w £D w fN
(kg) (kg) (kg) (kg) (kg)
42,98 309.23 817.09 71,48 38.98

Figura 7.4.1: Resultados obtenidos en calculo de aviones

Posteriormente se compararan estos resultados con los obtenidos con la herramienta
como prueba de su validez.

7.5. Diseno avanzado con Academic Performance

Introducimos todos los datos necesarios para definir el modelo de la aeronave y las

misiones en la herramienta, procesamos la misiéon Econémica y la de Disefio y obtenemos
los siguientes resultados:

7.5.1. Resultados de la mision de Diseno

é--g TOTAL

E Peso inicial: 26828.4122 (kg)
E Fuel consumido total: 5762.0135 (kg)
a Distancia recorrida total: 3241600.7139 (m)
E Tiempo empleado total: 16836.3455 (=)
CASM: 18,7127 (centimos de §)

Figura 7.5.1: CASM de mision de disenio en Academic Performance
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E}QTaxi

@ Fuel consumido:
E—}‘;r Despegue

Tiempo ground:
Distancia ground:
Fuel ground:

Tiempo transicion:
Distancia transicion:
Fuel transicion:
Tiempo climb:
Distancia climb:

Fuel climb:

Tiempo total:

Distancia total:

38.6034 (kg)

14.9855 (=)
452.4556 (m)
5.2195 (kg)
2.9508 (=)
169.1981 (m)
1.132 (kg)
0.36411 (=)
20.7715 (m)
0.13968 (kg)
18.3004 (=)

642.4252 (m)

Fuel consumido:
Peso final:
Distancia final:

Angulo de subida medio:

Velocidad vertical media:
Palanca media:
Empuje medio:

L/D medio:

Altura final:

B > Subida

Tiempo empleado:

Fuel consumido:

Peso final:

Distancia final:

Angulo de subida medio:

Velocidad vertical media:

Palanca media:

Empuje medio:

L/D medio:

Altura final:

Tiempo empleado:

Fuel consumido:

Peso final:

Distancia final:

Angulo de subida medio:

Velocidad vertical media:

Palanca media:

Empuje medio:

L/D medio:

Altura final:

Velocidad horizontal media:

&
=)
=
&
=)
----- E Velocidad horizontal media:
&
=)
=
&
=]

&
=)
=
&
=)
----- E Velocidad horizontal media:
&
=)
=
&
=

Fuel total: 6.4913 (kg)
&> Subida
Tiempo empleado: 47.318 (=)

17.0487 (kg)
262487.4305 (M)
4235.1668 (m)
0.105 (rad)
89.5043 (m/s)
9.4326 (m/s)
0.33804 (-)
39464.7502 (M)
21.8598 (-)
457.2 (m)

249.6428 (s)
98.0718 (kg)
261525.674 (N)
26084.1447 (m)
0.099 (rad)
104.4853 (m/s)
10.378 (m/s)
0.45666 (=)
37895.7033 (N)
21.728 (-)

3048 (m)

309.1005 (s)
143.1152 (kg)
260122.1937 (M)
43596.6819 (m)
0.0698 (rad)
141.0437 (m/s)
9.8609 (m/s)
0.72122 (-)
31124.508 (M)
20.1421 (-)

6096 (m)
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oA

(I [T [T (IT™. {11 [ (T [T [ [T 3 38 (17, [T [T [T 7. (1T, {17 [ (T [T [

B Subida

Tiempo empleado:

Fuel consumido:

Peso final:

Distancia final:

Angulo de subida medio:
Velocidad horizontal media:
Velocidad vertical media:
Palanca media:

Empuje medio:

L/D medio:

Altura final:

rucero

Tiempo empleado:

Fuel consumido:

Pezo final:

Distancia final:
Velocidad media:
Palanca media:

Empuje medio:

L/D medio:

Altura:

Velocidad maxima:

B “A_ Descenso

Figura 7.5.2: Resultados de mision de disefio en Academic Performance

Tiempo empleado:

Fuel consumido:

Peso final:

Distancia fimal:

Angulo de descenso medio:
Velocidad media:

Velocidad vertical media:
Palanca media:

Empuje medio:

Eficiencia aerodinamica media:

Altura media:

Tiempo acercamiento:
Distancia acercamiento:
Fuel acercamiento:
Tiempo flare:
Distancia flare:
Fuel flare:

Tiempo free:
Distancia free:

Fuel free:

Tiempo ground:
Distancia ground:
Fuel ground:

Tiempo total:
Distancia total:

Fuel total:

286.369 (s)
(ko)

(M)

115.7409
258987.1628
40591.2203 (m)
0.06 (rad)
(m/=)
(m/=)

(=)
27512.4169
(=)

(m})

141.7445
8.5149
0.93079
(M)
21.6856
8534.4

14250.3995 (=)
(k)

()

5254.3354
207459.7342
2962903.6504
(m/s)
=)
14657.0833
=)
(mm)

(m/=)

(m})
207.938
0.84857
(M)
15.8782
8534.4

219.9483

2715.1528 (s)
(ko)

206603.3078

87.3312
(1)
162685.988 (m)
-0.05235 (rad)
(/=)
(m/=)
(=)
(M)
(=)

(m}

104.8562
-5.4942
0.047341
2291.4335
21.1992
4272.2
0.21855 (=)
(m})
(kag)
(s)
192.3292

11.9005
0.018052
3.7262
(m)
0.30465 (kg)
2 (=)
97.46 (m)
(kg)
(=)
(mm)
(kg)
(=)
(m})
(kg)

0.1615%
10.6911
263.3974
0.79123
16.6359
565.087

1.2755
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Resultados de la mision Econ6émica

= *.HISION
= Q Taxi

b @ Fuel consumido:
5 Despegue

E Tiempo ground:

Distancia ground:
----- Fuel ground:
----- Tiempo transicion:
----- Distancia transicion:
----- Fuel transicion:
----- Tiempo climb:
----- Distancia climb:
----- Fuel climb:
..... Tiempo total:
----- Distancia total:
----- Fuel total:
B> Subida
..... E Tiempo empleado:
----- E Fuel consumido:
E Peso final:
----- E Distancia final:

----- E Angulo de subida medio:

----- E Velocidad vertical media:
----- E Palanca media:

..... E Empuje medio:

----- Ea L/D medio:

----- E Altura final:

B> Subida

Tiempo empleado:

Fuel consumido:

Peso final:

Distancia final:

Angulo de subida medio:

Velocidad vertical media:

Palanca media:

Empuje medio:

L/D medio:

=)
=)
=)
=
=)
----- E Velocidad horizontal media:
=
=)
=)
=
=)

BAltura final:

Tiempo empleado:

Fuel consumido:

Peso final:

Distancia final:

Angulo de subida medio:

Velocidad vertical media:

Palanca media:

Empuje medio:

L/D medio:

BAltura final:

=
=)
=)
S
=)
----- E Velocidad horizontal media:
S
=)
=)
=
=)

----- E Velocidad horizontal media:

38.6034 (kg)

12.0938 (s)
340.411 (m)
4.1802 (kg)
4.3986 (s)

236.8617 (m)

1.8673 (kg)
0 (s)

0 (m)

0 (kg)

16.4924 (s)
577.2727 (m)

5.8475 (kg)

47.318 (s)
15.6207 (kg)
231501.2147 (N)
4235.1668 (m)
0.105 (rad)
29.5043 (m/s)
(m/s)
0.29819 (-)

9.4326

34812.2354 (N)
21.8477 (-)

457.2 (m)

249._6428 (=)
88.7654 (kg)
230630.724 (N)
26084.1447 (m)
0.099 (rad)
(m/=)
(m/=)
0.40526 (-)

104.485%9

10.378

33639.1328 (N)
21.2925 ()

3048 (m)

309.1005 (=)
(kg)
229364.1023 (M)

129.1585

43596.6813 (m)
0.0698 (rad)
(m/=)
(m/=)

0.65058 (-)

141.0437

9.8609

28091.1981 (N)
12.0779 (-)

6096 (m)
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B> Subida

..... E Tiempo empleado:

----- E Fuel consumido:

----- E Peso final:

----- E Distancia final:

----- E Angulo de subida medio:
----- E Velocidad horizontal media:
----- E Velocidad vertical media:
----- E Palanca media:

..... E Empuje medio:

----- E L/D medio:

----- E Altura final:

=8 é. Crucero

..... E Tiempo empleado:
----- E Fuel consumido:
----- E Peso final:

----- E Distancia final:
----- E Velocidad media:
----- E Palanca media:
..... E Empuje medio:

..... =] L/D medio:

----- E Lltura:

----- E Velocidad maxima:

B A Descenso

..... E Tiempo empleado:

----- E Fuel consumido:

----- E Peso final:

----- E Distancia final:

----- E Angqulo de descenso medio:
----- E Velocidad media:

----- E Velocidad wvertical media:
----- E Palanca media:

..... E Empuje medio:

----- E Eficiencia aercdinamica media:

----- E Altura media:

Tiempo acercamiento:
Distancia acercamiento:
Fuel acercamiento:
Tiempo flare:
Distancia flare:
Fuel flare:

Tiempo free:
Distancia free:

Fuel free:

Tiempo ground:
Distancia ground:
Fuel ground:

Tiempo total:

Distancia total:

Fuel total:

Figura 7.5.3: Resultados de misién econémica en Academic Performance

179.7553 (s)
64.6591 (kg)
228730.0131 (M)
25362.5127 (m)
0.0& (rad)
141.1336 (m/s)
8.4782 (m/s)
0.77476 (-)
24614.7607 (M)
21.0176 (-)

7620 (m)

3517.9511 (s)
1446.3633 (kg)
214546.0342 (N)
740725.9126 (m)
210.5771 (m/s)

0.81879 (-)
15926.3035 (N)
13.9146 (-)
7620 (m)

227.258 (m/s)

2423.9023 (s)
82.8196 (kag)
213733.8516 (N)
145234.8985 (m)
-0.05235 (rad)
104.8562 (m/s)
-5.4942 (m/s)
0.046103 (-)
2439.2448 (N)
21.0338 (-)

3815 (m)

0.09935 (s)
5.5004 (m)
0.0082329 (kg)
3.8591 (s)
202.5216 (m)
0.31649 (kqg)

2 (s)

99.1275 (m)
0.16207 (ka)
10.9331 (s)
273.9853 (m)
0.81045 (kqg)
16.8915 (s)
581.1348 (m)

1.2972 (kg)
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E}.@ TOTAL

E Peso inicial: 23666.6258 (kg)
E Fuel consumido total: 1873.1356 (kg)
E Distancia recorrida total: 986478.812 (m)
E Tiempo empleado total: SB17.8177 (=)
------ =) casu: 18.1371 (centimos de £)

Figura 7.5.4: CASM de misiéon econémica en Academic Performance

7.5.3. Conclusion

Podemos comprobar que la mayoria de resultados son muy similares a los hallados por
métodos tradicionales. Las integraciones numéricas empleadas en Academic Performance
logran resultados muy precisos, especialmente en ciertos segmentos como el despegue,
donde el método que se empled en la asignatura es de mucha menos complejidad y por
ello la diferencia de resultados.

Asimismo, al considerar ciertos aspectos como la variaciéon de la palanca de gases
durante el crucero, la correccién del consumo con la posiciéon de palanca, etc... se llegan
a resultados en pequena medida distintos pero a grandes rasgos muy cercanos.

En cuanto al CASM obtenido, se puede comprobar que en la misién Econdmica el
CASM es inferior al de la mision de Diseno debido a que se consideran més pasajeros, y
ambos se encuentran muy préoximos a los calculados sin el empleo de esta herramienta, lo
que una vez mas afianza su validez y su importancia para el calculo y diseno de la mision.



164 ESTUDIO DE UN CASO DE EJEMPLO




8

Conclusiones

La metodologia empleada en Academic Performance discurre en paralelo al proceso de
ingenieria concurrente de la realidad. El sistema de aprendizaje empleado, la separacion
entre modulos preliminar y avanzado, y el distinto grado de detalle que abarca cada uno
facilita el uso para el usuario, de forma que pueda gradualmente introducirse de lleno en
el programa y aprovechar toda su funcionalidad.

Su mayor potencial es facilitar al alumno el diseiado de la aeronave de partida desde el
punto de vista de sus actuaciones y permitirle en una etapa mas avanzada del proceso de
diseno el calculo de las prestaciones de la aeronave de forma que pueda comparar distintas
misiones y encontrar la 6ptima en términos de tiempo y combustible.

En comparacion con los resultados obtenidos en otros anos en la asignatura de calcu-
lo de aviones, Academic Performance logra sublimes resultados, verificando su correcto
funcionamiento y destacando su alta casuistica de tipos de misiones para implementar.

A largo plazo, el mayor potencial de mejora que puede tener Academic Performance es
su integracion con las herramientas correspondientes a los departamentos de estabilidad,
aerodinamica y estructuras. La iteracion entre datos de todos los departamentos seria
instantanea por lo que el disefio se podria realizar en un periodo de tiempo muy reducido.
También facilitaria el traspaso de los datos de entrada entre modulos y evitaria problemas
de comunicacién entre departamentos a la hora de analizar y realizar los célculos.
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Lineas futuras

A pesar del gran alcance que esta herramienta ofrece en el cdlculo y analisis de las
actuaciones, existen una serie de mejoras que podrian ser implementadas en el futuro con
el objetivo de ahondar més en las capacidades de Academic Performance.

En el diseno avanzado se puede gozar de alta precision en muchos de los segmentos
ofrecidos por el programa, respetando de manera fidedigna las ecuaciones de la mecanica
del vuelo con las hipodtesis simplificadoras basicas.

Sin embargo, para ciertos tipos de misiones podria ser interesante no tener en cuenta
estas hipdtesis, de forma que la aplicacion pudiera dimensionar y permitir valorar impor-
tantes aspectos de la aeronave tales como:

9.0.3.1. Respuesta a rafagas

En ciertas operaciones puede ser importante conocer la respuesta de la aeronave frente
a rafagas, el efecto del viento cruzado en despegues y aterrizajes, la influencia sobre el
factor de carga que puede soportar la aeronave, posibilidades de entrada en pérdida...

9.0.3.2. Efecto de la velocidad del viento

En vuelos de alta distancia tales como los intercontinentales el efecto de la velocidad
del viento puede variar en gran medida magnitudes relacionadas con las actuaciones, como
por ejemplo el alcance y la autonomia de la aeronave.

En tierra, para ciertos aeropuertos es un factor clave a la hora de determinar la longitud
de pista para despegues y aterrizajes conocer la velocidad del viento por término medio
y cémo afecta a las capacidades aeronduticas.
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9.0.3.3. Modelo de Tierra con curvatura

Para vuelos de alta distancia, el desprecio de la curvatura de la Tierra empieza a
cobrar importancia a la hora de determinar con precision las actuaciones a largo plazo de
la aeronave.

9.0.3.4. Actuaciones transdnicas y supersonicas

La herramienta no reproduce con alta veracidad los calculos de misiones que se en-
cuentren en régimen transénico y no esta programada para realizar calculos supersonicos,
debido a que no se encuentra en el alcance y el contexto de la asignatura de cédlculo de
aviones el estudio de este tipo de misiones.

En el futuro podria ser interesante desarrollar la herramienta de forma que incluyera
la posibilidad de analizar aeronaves militares en estos regimenes de vuelo.

9.0.3.5. Optimizacion

La herramienta permite el andlisis manual de todo tipo de misiones dentro de su
alcance, pero no proporciona de forma automatica una optimizacion de la misién en

términos de CASM.

Esto se debe a que reduciria en gran medida uno de sus objetivos fundamentales, el
cual es potenciar y favorecer el disenio y sistema de aprendizaje ensayo-error de forma
que mientras se busca la optimizacién mediante la variacion de distintos parametros se
va entendiendo de qué manera afecta cada uno de ellos al objetivo global y se profundiza
enormemente en la comprension de las actuaciones.

No obstante, podria ser muy 1til como herramienta para el profesor disponer de un
sistema automatizado de optimizacién de parametros sometidos a las restricciones del
problema de la asignatura.

El CASM obtenido por los alumnos dividido por el CASM optimizado obtenido por
Academic Performance serviria como indicador del rendimiento que han tenido cada uno
de los grupos, y permitiria valorar segmento a segmento de vuelo cuanto se han desviado
del 6ptimo.



10
Bibliografia

[1] Mattingly, J. D., Heiser,W. H., and Pratt, D. T., AircraftEngineDesign, 2nd ed.,
ATAA Education Series, AIAA, Reston, VA, 2002, pp. 38, 71.

[2] Roskam, Jan. Airplane Aerodynamics and Performance. DARcorporation, 1997.

[3] Roskam, Jan. Airplane cost estimation: design, development, manufacturing and
operating, 1990.

[4] Roskam, Jan. Preliminary sizing of airplanes, Roskam Aviation and Engineering
Corporation, 1985

[5] Miller, C. Dream Airplanes, 1984.

[6] Pérez Cortés, M. Puentes Marquez, C. Gémez Tierno, M.A. Mecanica del Vuelo,
2* Ed., Garceta, 2012.

[7] Hull, D. G. Fundamentals of Airplane Flight Mechanics, Springer-Verlag, 2007.
[8] Asselin, M. An Introduction to Aircraft Performance, AIAA Education Series, 1997.

[9] Vinh, N.X. Flight Mechanics of High-Performance Aircraft, Cambridge Univ. Press,
1993.

[10] Schmidt, L.V. Introduction to Aircraft Flight Dynamics, AIAA Education Series,
1998.

[11] Miele, A., Flight Mechanics. Theory of Flight Paths, Addison-Wesley, Reading,
MA, 1962, pp. 107, 225.

[12] Raymer, Daniel P. Aircraft design: A conceptual approach, ATAA Educacion Se-
ries.

[13] Esteban Roncero, S. Apuntes de calculo de aviones. Universidad de Sevilla.



170 BIBLIOGRAFIA

[14] Rivas Rivas, D. Esteban, S. Apuntes de mecénica del vuelo. Universidad de Sevilla.
[15] Moore, H. MATLAB para ingenieros, Pearson Prentice Hall.

[16] Barragan Guerrero, D. O. Manual de interfaz grafica de usuario en MATLAB.
[17] Manual de uso de MATLAB. Http://es.mathworks.com/help/matlab/

[18] Chapman, S. J. MATLAB Programming with Applications for Engineers, BAE
System Australia, First edition, 2013.

[19] Chapman, S. J. Essentials of MATLAB Programming, BAE System Australia,
Second edition, 20009.

[20] Altman, Y. Undocumented Secrets of MATLAB-Java programming, CRC Press,
2012.



Apéndice






Apéndice A

Manual de funcionamiento de
Academic Performance

En este anexo se detallard el manual de funcionamiento de la aplicacién Academic
Performance, explicando paso a paso los procedimientos que han de seguirse para el co-
rrecto funcionamiento del programa. En primer lugar, deberemos ejecutar el programa
iniciando el archivo 'Inicio.m’. Aparecera la pantalla descrita en la siguiente figura.

AP. gui

Academic
Performance

Disefio Preliminar Disefio Avanzado

Pablo Femandez Golbano, Universidsd de Sevils, 2014 AP.glli

Figura A.0.1: Pantalla de inicio

Nos encontramos con dos diferentes rutas para seguir dentro del programa: disefio
preliminar y diseno avanzado.
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A.1. Diseno Preliminar

Al hacer clic sobre el botéon de diseno preliminar accederemos a este modulo. Esta
parte del programa esta disenada con vistas a empezar de alguna forma el proceso de
disefio del avién en base a sus actuaciones, cuando no se tiene claro ain las dimensiones
de la aeronave, ni el motor o la superficie alar.

Su principal objetivo es tomar una referencia en cuanto a relacion de carga alar y de
empuje-peso que tomara el avion, de forma que se puedan llevar a buen puerto todas
las actuaciones y operaciones para las que estara disenada la aeronave. Una vez que se
conozcan ciertas magnitudes principales se podra comenzar a disenar en el otro modulo
con mas profundidad y exactitud.

A.2. Menu Preliminar

La primera pantalla que nos aparece en diseno preliminar es un ment donde podremos
crear, modificar, seleccionar y borrar los modelos de aeronave y de misién que creamos
oportunos, de forma que se potencie lo méximo posible tanto la comodidad a la hora de
probar modificaciones como la facilidad y la accesibilidad a los datos introducidos.

— Seleccion de mision — Seleccion de caracteristic

Hueva Mision Huevo modelo

Cargar Modelo

Cargar Mision

Configurar Mision Configurar Modelo

Eliminar Mision Eliminar modelo

Mision seleccionada | Modelo cargado

Volver Menu Principal

Fablo Femander Golbano, Universidad de Sewvilla, 2014

Figura A.2.1: Mentu preliminar

En la parte izquierda se sittia el mend de mision y en la parte derecha el menu de
modelado geométrico.

Para poder acceder a la seleccion de modelado primero deberemos cargar alguna mi-
sion. Esto se debe a que para introducir ciertos datos como la posiciéon de palanca en
cada segmento de la misién, primero se deben conocer de cudntos segmentos constara la
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mision, qué tipos de segmento serd cada uno, etc... lo cual se define en el ment de mision.

A.2.1. Introducir una mision

Hacemos clic en el botén de 'Nueva Mision’ y accederemos al ment de crear mision.

— Seleccion de mision

Mueva Mision

Cargar Mision

Configurar Mizion

W Eliminar Mision

Figura A.2.2: Pulsar botén para introducir una nueva mision

)] Perfil de la mision i A

Nombre de la mision Sistema de unidades Sistema Internacional

Humero de tramos 5 »

Perfil de la mision

T T
Ll Tramo _EAIturaﬁnaI(m)_:Mach devuelg Distancia horlzontal(m]_;
1 |Despegue a 1] 0
2 |Subida %) o o o
1 3 |Crucero v 1] 0 0
4 |Descenso o o 0
P 5 |Aterrizaje o 0 0
=
E]
= : H H 1 H
Se Sessssssshsasnn bl
= 1 H H 1 H
2
=
0
05 ; ] i ! ]
0 0.2 04 0.6 0.8 1
Recorrido de la mision
Esquema Finalizar

Fablo Feméandez Golbano, Universidsd de Sevilla, 2014

Figura A.2.3: Esquema de misiéon preliminar

Nos encontramos con unos ejes coordenados donde se podra representar un esquema a
grandes rasgos de la mision introducida, y en la parte derecha de una tabla que nos servira
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de via para introducir nuestra mision deseada. Seleccionando el desplegable superior,
podremos elegir el niimero de segmentos que tendra nuestra mision de forma que las filas
de la tabla concuerden con dicho niimero.

Dentro de la tabla tendremos cuatro columnas que muestran:

= Tipo de segmento: a elegir entre despegue, subida, crucero, viraje, descenso y
aterrizaje.

= Altura final del segmento: altura final a la que llegara el segmento de vuelo.

Para viraje y crucero la altura final serda idéntica a la altura final del segmento
anterior, puesto que son segmentos de vuelo en los que la altura de vuelo no cambia.

Para subida y descenso delimitara la altura final a la que acabara el tramo de vuelo.

Para despegue y aterrizaje, la altura final estard marcando la altura a la que se
encuentra situado el aeropuerto sobre el nivel del mar, dado que en este diseno
preliminar solo se considerara la fase de rodadura del despegue por lo que la altura
a la que finaliza el segmento es la misma que a la que lo empieza, esto es, la altura
del aeropuerto.

= Mach de vuelo del segmento: Establece la velocidad a la que la aeronave efec-
tuard el segmento de vuelo, desde Mach 0 que resultaria en velocidad nula hasta
Mach 1 que implicaria que la aeronave se desplaza a la velocidad del sonido.

En primera instancia se va a suponer una velocidad aproximadamente constante en
cualquiera de los segmentos, y que el usuario deberd calcular o estimar mediante los
procedimientos impartidos en la asignatura de célculo de aviones.

= Distancia horizontal final del segmento: la distancia en paralelo a la superficie
de la Tierra (supuesta plana) que recorrera la aeronave. Se emplea como medida
para saber cuando finalizara el segmento.

En el caso de despegue y aterrizaje, establece la distancia que la aeronave recorre
en la pista.

En el caso del crucero, establece la distancia que recorrera la aeronave.

En el caso de los segmentos que varian de altura, como subida y descenso, sirve
como medida indirecta del angulo que tomara la aecronave tanto en subida como
en descenso. El angulo de subida sera calculado como el arcotangente del cociente
entre el incremento en altura dividido por la distancia en horizontal recorrida.

En el caso de un viraje, la distancia en horizontal introducida servird como medida
del tiempo que empleara la aeronave en hacer el viraje. El tiempo del viraje se
calculard como la distancia en horizontal introducida dividida por la velocidad de
la aeronave (igual al producto del Mach de vuelo por la velocidad de sonido a la
altura que se encuentre la aeronave).

En todo momento se puede alternar entre sistema internacional y sistema imperial
para las unidades, de forma que se facilite el manejo al usuario que le sea mas cémodo
para cada tipo de variable.
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Una vez completados los segmentos, podremos representar la misiéon que hemos dise-
nado mediante el botén de 'Esquema’ simplemente pulsandolo.

Perfil de la mision

Altura de vuelo

—————————————————————————————————————————

0.2 0.4 0.6 0.8 1
Recorrido de la mision

Figura A.2.4: Esquema de misiéon preliminar

Finalmente, deberemos poner un nombre a la misién creada para almacenar los datos,
de forma que la aplicacion crea un fichero llamado 'nombre.mat’ donde se guarda la mision

para posibilitar su posterior recuperacion.

Nombre de la mision mision_de_prueba

Figura A.2.5: Nombre de misién preliminar de prueba

Con esto podemos ya guardar y salir del ment y volveremos al menii principal.

A.2.2. Modificar mision

Si queremos modificar algin parametro de alguna mision, basta con seleccionarla en el
ment principal y hacer clic sobre ’Modificar misiéon’. Accederemos de nuevo a la pantalla
de seleccion de mision pero esta vez el nombre de la mision que anteriormente introdujimos
se quedara bloqueado, de forma que estaremos automaticamente sobrescribiendo los datos

introducidos.
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Hombre de la mizion mision_de_prueba

Figura A.2.6: Nombre de misién preliminar de prueba

A.2.3. Borrar mision

Cuando no queramos seguir manteniendo alguna mision, podremos seleccionarla en
el mentu principal y haciendo clic sobre el botéon 'Borrar mision’, la aplicacion la borrard
tanto de la lista de misiones disponibles como el fichero .mat asociado a dicha mision.

Siempre se lanzara antes de borrar un aviso de confirmacién al usuario para evitar
cualquier despiste no intencionado.

@ ¢Esta seguro de borrar la mision seleccionada?

Cancelar

Figura A.2.7: Confirmacién antes de eliminar mision

A.2.4. Cargar misién

Una vez que tengamos una mision creada, podemos cargarla en el programa selec-
cionandola en la lista de misiones y posteriormente pulsando 'Cargar mision’. Con esto
podremos acceder a la parte de modelado geométrico del avién, de forma que estaremos
fijando para los calculos posteriores la mision cargada.

— Seleccion de mision — Seleccion de caracteristica:
kit gech: i~ Hueva Mision j Nuevo modelo .
Cargar Mision | Cargar Modelo
Configurar Migion Configurar Mudelo.
w Eliminar Mision w Eliminar modelo
Mision seleccionada migion1_prel Modelo cargado

Figura A.2.8: Modelo habilitado
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A.2.5.

Nuevo modelo

Para introducir un nuevo modelo deberemos tener cargada alguna misiéon previa-
mente. Haciendo clic sobre el botén correspondiente accederemos al ment de modelo
geométrico. Es importante notar que un modelo siempre estara asociado a una determi-
nada misién, para que el posterior cdlculo de la misién resulte correcto. Mas adelante se
incidira sobre este tema.

Nombre del modelo

Caracteristicas Preliminares

— Propuk
Tipo de motor

Numero de motores

TurborreacterTurbofan v

o

1

o

=

v

Despegue
Subida
Crucere
Descenso
Aterrizaje

Tramo Carga de pago(kg) Palanca de gases)

(]

o
o
o
0

o
0
o
0

Coeficiente de
resistencia parasitaria

Coeficiente de
resistencia inducida

Coeficiente de
sustentacion max

Empuje a nivel del mar ] Ibf
Consumo especifico a 0 Ibi(Ibf*h)
nivel del mar
— Aerodinamic
Superficie alar 0 m*2

Pe

% Fuel sobrante o
Peso en vacio 0
Initial Sizing

kg

Fabia Femandez Golbana, Universidsd de Sevills, 2074

Finalizar

Figura A.2.9: Menu de creador de modelos

Se encuentran divididos en 3 categorias los datos a introducir:

A.2.5.1.

Propulsion

— Propulgion
Tipo de motor

Numero de motores

Empuje a nivel del mar

Consumao especifico a
nivel del mar

Turborreactor/Turbofan v
o
0 Ibi(Ibf*h)
0 Ibi{Ibfh)

Figura A.2.10: Propulsién para el caso de motor turbofan

Se deberd introducir el empuje disponible a nivel del mar, el niimero de motores y el
consumo especifico, en las unidades imperiales que aparecen en la figuraA.2.10.
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Si se le desea hacer un escalado al motor, este debera ser introducido en el empuje
disponible o en el nimero de motores, al gusto del usuario, ya que el nimero de motores
solo es un multiplicador de la potencia o empuje disponible a nivel del mar. Esto quiere
decir que si se desea realizar un escalado de una magnitud 1.2 (por ejemplo), se debera
introducir en el empuje disponible 1.2 veces el empuje disponible del motor sin escalar.

— Propulsicn

e anatoy Turbohelice W
Numero de motores 0
Potencia a nivel del 0 Ibi{shp*h)
mar
Consumo especifico a 0 Ibi{Ibf*h)
nivel del mar

Figura A.2.11: Propulsién para el caso de motor turbo-hélice

En el caso de seleccionar un motor turbo-hélice o de piston, el dato de entrada seria
la potencia disponible a nivel del mar.

A.2.5.2. Aerodinamica

— Aerodinamica

Superficie alar ] m*2
Coeficiente de
resistencia parasitaria o
Coeficiente de 0
resistencia inducida
Coeficiente de 0
sustentacion max

Figura A.2.12: Aerodinamica preliminar

Se debera introducir la superficie alar estimada, y los coeficientes aerodinamicos de la
polar asi como el coeficiente de sustentacién maximo estimado. En el disefio preliminar
se considera una polar parabdlica de coeficientes constantes no compensada.

A.2.5.3. Estructuras

Se introducira el peso en vacio de la aeronave y el porcentaje de combustible que se
desea que sobre al final de la mision.
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— Peso.

% Fuel sobrante o
Peso en vacio 0 kg
Initial Sizing

Figura A.2.13: Estructuras preliminar

Dentro de la secciéon de estructuras nos encontramos con un anexo que nos permitira
mediante un sencillo calculo obtener una aproximacién al peso inicial de la aeronave en
vacio. Haciendo clic en ’Initial sizing’ entramos en dicho anexo:

A.2.5.4. Initial Sizing

Initial Sizing ==

Tramo Fraccion de peso
0

Subida
Crucere
Descenso
\Aterrizaje

0
]
0
o

Peso inicial
Expresion de la fraccion We _
de peso en vacio W, = AtxrC

Volver

o=

Figura A.2.14: Initial Sizing

Deberemos introducir las fracciones de peso que se hayan estimado para cada segmento
asi como la expresion para el peso en vacio que concuerde con nuestra aeronave. En el
siguiente ejemplo se puede ver cémo deben introducirse los coeficientes y la ecuacion:

Haciendo clic en "Peso Inicial’ la aplicacién proporciona una estimacion del peso en
vacio de la aeronave. Una vez obtenida la aproximacién inicial podremos emplearla para
el modelado geométrico de la aeronave.

Finalmente, nos encontramos con un panel en la parte superior derecha donde se
deberan introducir las posiciones de palanca seleccionadas para cada segmento, las cuales
deberan estar comprendidas entre 0 y 1, y la carga de pago que portard la aeronave en
cada segmento, de forma que podamos modelar una posible liberacién de carga de pago
en medio de la misién.
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Tramo | Fraccion de peso]

1 |Despegue 0.9500

2 |Subida 0.8000

3 |Crucero 0.3000

4 |Descenso 0.9500

5 |Aterrizaje
|= Peso mlcla;‘
Expresion de la fraccion We | :
de peso en vacio W, = | 0.93%(-0.07) |
Volver |
o= 26721.3963 kg

Figura A.2.15: Ejemplo de initial sizing

Tramo |Carga de pago(kg)| Palanca de gases
Dezpegue o

1

2 |Subida

3 |[Crucero
| 4

5

Descenso

e e o e
o 8 o o

Aterrizaje

Figura A.2.16: Palancas de gases y fracciones de peso

Cuando terminemos de introducir los datos haremos clic en 'Finalizar’.
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A.2.6. Modificar modelo

Anéalogamente al caso de las misiones, el funcionamiento es completamente idéntico:
acceso de nuevo al menti de modelado pero esta vez con el nombre del modelo fijado para
sobrescribir los cambios realizados.

Caracteristicas Preliminares - 08
Nombre del modelo Modelo_H45 Tramo Carga de pqgu(kgj Pa\an:_a de gases
1 ‘Despegua 5100 1
— Propul 2 |Subida 5100 0.8500
Tipo de motor Turbohelice = 3 |Crucero 5100 0.8000
4 |Descenso 5100 0.0500
Numero de motores 2 o Aterrizale 5100 0.0500
Empuje a nivel del mar 5071 Ibf
Consumo especifico a 0.468 Ib/(Ibf*h)
nivel del mar
Superficie alar 83 m*2
P
Coeficiente de 5
resistencia parasitaria 0.02 E bl sctinbe
Peso en vacio 3000 ki
Coeficiente de 003 Z 2
resistencia inducida =
Initial Sizing
Coeficiente de 192
sustentacion max

Finalizar

Fabio Femandez Golbans, Universidzd de Sevills, 2014

Figura A.2.17: Ejemplo de pantalla de modificar mision

Es importante tener en cuenta que cada modelo estd asociado a una determinada
mision, por lo que intentar modificar un modelo asociado previamente a una misién car-
gando otra mision distinta puede dar lugar a errores. Esto se debe a que el nimero de
tramos puede no ser el mismo, por lo que cuando se pide introducir la carga de pago de
cada segmento o la palanca de gases introducida puede producirse un error debido a este
problema.

Si se produce esto la solucion seria borrar ambos (misién y modelo) y crearlos de
nuevo.

A.2.7. Borrar modelo

De nuevo, es posible borrar los modelos que no queramos usar en un futuro usando
este botén. El usuario debera confirmar la accién para prevenir errores no deseados. Se
borrara tanto el modelo de la lista como el archivo fisico que lo alberga.
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)] Configurador de modelo = =

Q ¢Ezta sequro de borrar el modelo seleccionado?

SI CEHCEIEF

Figura A.2.18: Borrar modelo preliminar
A.2.8. Cargar modelo

Cuando tengamos el modelo completado y seleccionado, podremos cargarlo para poder
proceder a los calculos. De esta forma tenemos la aeronave definida asi como su mision
que va a realizar, y podremos acceder a las funcionalidades del disefio preliminar.

— Seleccion de mision — Seleccion de caracteristic:

Nueva Mision Nuevo modelo

Cargar Wision |

Configurar Modelo

Configurar Wision

Eliminar Wigion

Eliminar modelo |

Wision seleccionada mision1_prel Modelo cargade Wodelo_N45

Figura A.2.19: Misiéon y modelos cargados

A.3. Resultados del diseno preliminar

Diagrama WIS vs TIW

Diagrama Tvs D

Tabla de resultados

Inicio

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014

Figura A.3.1: Misién y modelos cargados
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Disponemos de tres funciones principales: diagrama carga alar/ratio empuje peso,
diagrama de empuje frente a resistencia aerodindmica y una tabla con los resultados
obtenidos del calculo de la misién y el modelo introducidos donde se detallan los consumos
de combustible, tiempos empleados, distancias recorridas, etc.

Para entrar al diagrama de carga alar no es necesario haber fijado un determinado peso
o superficie alar previamente pues no es necesario para poder emplear dicha funcionalidad.
Para el diagrama empuje frente a resistencia es necesario introducir el tipo de motor que
contendra la aeronave pero ningun otro parametro adicional. Para obtener los resultados
st deberemos completar el modelo de la aeronave para poder obtener resultados correctos.

A.3.1. Diagrama W/S frente a T/W (o P/W)

)] _ Segmentos - B
H %SO ER N
Segmentos de vuelo
1 T T T T T
Sistema de unidades | Sistema Internacienal ¥
Segmento de vuelo Crucero “
Altura de vuelo (m) h
Mach de vuelo M
1 » 0.5
Coeficiente de resistencia C
parasitaria oy
1 4 0.025
Coeficiente de resistencia
inducida k
i [ 005
0 i i i i i
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
3000 Wrg 6000
5

de vuel
() Despegue () M&x Propulsién

= i Diatos adicionales Guardar datos
() Subida () Giro mantenido

() Crucero () Entrada en pérdida Volver Cargar datos

Pablo Femandez Golbano, Universidzd de Sevila, 2014

Figura A.3.2: Diagrama de carga alar

Con esta interfaz podremos calcular las restricciones que nos suponen las distintas
operaciones de la aeronave en cuanto a la relacion de carga alar y de empuje-peso. El
objetivo es simplificar al usuario la forma de entender las ecuaciones que estan detras de
las curvas que aparecen en los ejes, mediante el empleo de barras deslizantes con las que
regular las variables que intervienen en el calculo.

A la derecha se encuentra el panel de control. Desde ahi podremos modificar variables
como la altura, velocidad, longitud de pista,... que intervienen en las ecuaciones para
poder vislumbrar el efecto que tiene cada parametro en la restriccion de carga alar y de
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esta forma poder comprender qué parametros representan cuellos de botella de nuestro
problema de diseno y las variaciones de cuales son despreciables frente a estos tltimos.

Para modificar las variables de un determinado segmento, se pueden utilizar tanto las
barras deslizantes como los cuadros de texto situados a la derecha para tal proposito.

Para alternar entre segmentos y modificar propiedades de distintos segmentos, debe-
remos emplear el desplegable indicado como 'Tipo de segmento’ y elegir el segmento en
el que queramos variar algin pardmetro.

Sistema de unidades | Sistema Internacional v

Altura del aeropuerto (m) har
4 i 2500

Coeficiente de friccion M

al 1 0.05

Coeficiente de resistencia @i
en el despeque Da

1 » 0.05

Coeficiente de sustentacion =
méaxima en despeque Clyeax

4 3 2.5

Distancia de despegue {m}

. ) i 2500

Figura A.3.3: Segmento de despegue

En el segmento de despegue podremos modificar los siguientes parametros:

= Altura del aeropuerto: altura sobre el nivel del mar a la que se situa el aeropuerto.

= Coeficiente de friccion: coeficiente de friccion de la pista de despegue con el tren
de aterrizaje.

» Coeficiente de resistencia en despegue: coeficiente de resistencia tanto aerodi-
namica como de rozamiento.

Su expresion es:

CDG = CDTO - /J“CLT() (A31)

donde Cp,, es el coeficiente de resistencia aerodindmica en despegue y Cr,, es el
coeficiente de sustentacion en despegue.

= Coeficiente de sustentacion maxima en despegue.

= Distancia de despegue: distancia recorrida en pista que empleara la aeronave
para realizar el despegue.

En el segmento de subida podremos modificar los siguientes parametros:

= Altura de vuelo: altura sobre el nivel del mar a la que vuela la aeronave.
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Sistema de unidades

Segmento de vuelo Subida

Altura de vuelo (m)

Sistema Internacional v

h

Rate of climb (m/s) ROC

1 4 12.7119
Coefrclemede_ resistencia C

parasitaria Dy
4 » 0.025
Coeficiente de resistencia

inducida k

4 1 0.05

Figura A.3.4: Segmento de subida

= Rate of climb: velocidad vertical con la que sube la aeronave.
= Coeficiente de resistencia parasitaria.

» Coeficiente de resistencia inducida.

Sistema de unidades  Sistema Internacional v

Segmento de vuelo

Altura de vuelo (m) h

Mach de vuelo M
4 3 0.5
Coeficiente de resistencia C

parasitaria - Dy
1 4 0.025
Coeficiente de resistencia
inducida k

4 3 0.05

Figura A.3.5: Segmento de crucero

En el segmento de crucero podremos modificar los siguientes pardametros:

Altura de vuelo: altura sobre el nivel del mar a la que vuela la aeronave.

Mach de vuelo.

Coeficiente de resistencia parasitaria.

Coeficiente de resistencia inducida.

En el segmento de maxima propulsion podremos modificar el siguiente parametro:

» Ratio maxima propulsién/peso: representa el cociente entre el maximo empuje

disponible para la aeronave y el peso de la aeronave en despegue.
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Sistema de unidades | Sistema Internacional v

Seumentede udo B8 e Proputsion - £
Ratio Maxima Trrax
propulsiéniPeso Wro
4 » 0.5

Figura A.3.6: Maxima propulsion
Sistema de unidades |Sistema Internacional v

Segmento de vuelo Giro

Altura de vuelo (m) J'I
4 > 10000
Mach de vuelo A
4 » 05
Coeficiente de resistencia '
parasitaria Dy
2 > 0.025
Coeficiente de resistencia
inducida k
4 » 0.05
Factor de carga 7
4 » 0

Figura A.3.7: Segmento de giro mantenido

En el segmento de giro mantenido podremos modificar los siguientes parametros:

Altura de vuelo: altura sobre el nivel del mar a la que realiza el viraje la aeronave.

Mach de vuelo.

Coeficiente de resistencia parasitaria.

Coeficiente de resistencia inducida.

Factor de carga: relacion entre la sustentacion de la aeronave durante el viraje y
Su peso.

Sistema de unidades | Sistema Internacional v

Segmento de vuelo Enlra

Coeficiente de sustentacion C
maxima “Larax
4 » 25
Velocidad de entrada en =
pérdida (m/s) Vs
l » 50

Figura A.3.8: Entrada en pérdida

En el segmento de entrada en pérdida podremos modificar los siguientes parametros:

» Coeficiente de sustentacion maxima.
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= Velocidad de entrada en pérdida: velocidad a la que entra en pérdida la aero-
nave.

La finalidad de este modulo es la de visualizar de forma grafica las limitaciones a la
hora de decidir la carga alar inicial para la aeronave y la relacién entre empuje y peso
inicial en funciéon de los parametros introducidos en estas barras deslizantes.

Esto es, se recomienda probar diversos valores para cada tipo de segmento y compren-
der como evolucionan las graficas en funciéon de dichas modificaciones, de forma que se
llegue a un compromiso con cumplir las especificaciones de la misién.

Para mostrar las gréaficas, disponemos de un panel inferior donde seleccionar las gréaficas
que queramos que sean mostradas en los ejes coordenados.

Crucero

Sistema de unidades | Sistema Internacional v
Segmento de vuelo Crucero b4

Altura de vuelo (m) h

4 3 7500

Mach de vuelo M
< » 0.65
Coeficiente de resistencia C,
parasitaria dy

4 4 0.0195
Coeficiente de resistencia
inducida k

0 I 1
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
3000 Wro 6000

Segmentos de vuel
’7 () Despeque () Max Propulsion

= = Datos adicionales Guardar datos
) Subida ) Giro mantenido

@ Crucero
8 Cruc: 7} Entrada en pérdida ot ot i

Pablo Femandsz Galbang, Universidsd de Sewlla, 2014

Figura A.3.9: Ejemplo de gréfica: crucero

Adicionalmente, también disponemos de la posibilidad de alternar entre sistemas de
unidades de medida para facilitar al usuario la introducciéon de datos. No obtante, las uni-
dades mostradas en el grafico siempre serdan las correspondientes al sistema internacional.

Por otra parte, este médulo consta de una funcién de guardado de los datos intro-
ducidos en un fichero de Matlab o la posibilidad de exportar a Excel, mediante el uso
del botén de guardado de datos. Para recuperar los datos anteriormente guardados, se
dispone de un botén de cargado de datos.

Para exportar la grafica obtenida a un fichero de imagen, haciendo clic derecho sobre
los ejes coordenados se puede exportar el contenido al fichero seleccionado por el usuario.

Para alternar entre graficos T/W y P/W, haciendo clic derecho sobre los ejes coorde-
nados se puede intercambiar las graficas representadas a gusto del usuario.

Ademas, existe una ventana auxiliar a este médulo a la que se accede a través del
botén 'Datos adicionales’.
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H &S GEE »

Segmentos de vuelo

1 : :

Pablo Feméndez Golbano, Universidsd de Sevills, 2014

Sistema de unidades |Ssstema Internacional v|

Segmento de vuelo  Entrada en pérdida ¥

Coeficiente de sustentacion C
maxima Lasax
0 J I  »] 5 [ 25|
Velocidad de entrada en =
pérdida (mis) T )

T —

> 100 sse |

01
0 | | | | |
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
[ 3000 | Wro [ eoo0 |
L= | g ikl
de vueln
(®) Deapoois acioritn | Datos adicionales ‘ | Guardar datos. |
@ Subida @ Giro mantenido
(®) Crucaro @) Entrada en pérdida | Vohver ‘ | e it |

Figura A.3.10: Ejemplo de diagrama de carga alar

IR

L

Segmentos de vuelo

1 : :

Pablo Femander Golbano, Universidad de Sevilla, 2014

Sistema de unidades | Sistema Intenacional v

segmento de vuelo
Altura de vuelo (m) h
0 ¢| b | 20000 | 10000
E‘ﬁ&a 06 Cambiar T/W <--> P/W Mach de vuelo M
' Exportar grafica
7 O SO IO SO e s RO 10 4 o 05
Coeficiente de resistencia c
03 : : ! parasitaria ty
; : ! 0 4 Ho00s | oas
02 + d Coeficiente de resistencia
: : ‘ H inducida 3
" 5 5 | ! 0L T slo1 [ s |
] ‘ i i i i
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
L
tos de lo
@ Despeque @ Max Propulsion | Datos adicionales | | Guardar datos ‘
(® Subida (® Giro mantenido
@ Crucero @ Entrada en pérdida | . | | AT ‘

Figura A.3.11: Opciones para el diagrama
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A.3.1.1. Datos adicionales

Dentro de esta ventana podremos modificar las relaciones que se han tomado por
defecto para el cociente entre pesos de los segmentos, o la relaciéon de empujes entre cada
segmento.

Fracciones de pesos Relacion de empujes
W, i)
Wi Isr
Despegue | 09735 | [ _I
Subida | 0985 | | 03s _I
Crucero [ s [ 03 J

Viraje | 0.98 | 0.25 _I

Aterrizaje | 0908 | 0.z |

|
| Guardar datos | ‘ Valores por defecto :

| Cargar datos | ‘ Volver

Fablo Femander Golbano, Universided de Sevills, 2014

Figura A.3.12: Datos adicionales

Finalmente para volver al mentu principal pulsaremos sobre el botén "Volver’

A.3.2. Diagrama T vs D

Con este mdédulo podremos representar la relacion existente entre el empuje de motor
disponible y la resistencia que ofrece la aeronave. En funcién del tipo de motor que se
introdujese en el ment de modelo, el diagrama serd T frente a D o P frente a D, donde P
representa la potencia de la aeronave en aeronaves turbohélice o a pistén.

Los parametros que disponemos para variar son:

s Altura de vuelo

» Masa de la aeronave
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= Posicién de palanca

Jugando con estos valores podremos ver graficamente qué es lo que esta sucediendo
fisicamente. Si se desea introducir un valor por encima del especificado se puede hacer a
través de los recuadros dispuestos a la derecha de las barras deslizantes.

%10 Potencia requerida en crucero Sistema de unidades  Sistema Internacional

Py total
o S R EEEEEE Lt ¥
H H : PR 0 sust ¥ Altura de vuelo (m)
Bver o] e geidoasust [0 [ oo
| T __________ — P disponible

Peso en crucero (kg)

Potencia requerida (V¥)
o

----- e i AN Rl m—| RN
b N . S Vo
L A Palanca de gases
: i — — s

50 100 150 200 250
Velocidad de crucero (m/s)

Volver

Fabio Femander Golbano, Universidad de Sevill, 2014

Figura A.3.13: Diagrama T vs D

El diagrama representara empuje o potencia en funciéon del tipo de motor que se haya
definido en el apartado de propulsion.

Se puede asimismo exportar la grafica obtenida de la misma forma que en el caso del
diagrama de carga alar, haciendo clic derecho sobre los ejes y seleccionando la opcion
correspondiente.

A.3.3. Tabla de resultados

Finalmente, en este mdédulo podremos ver el resultado del calculo de actuaciones de
nuestra mision para nuestro modelo de aeronave.

Se muestra una tabla con todos los segmentos programados en la que se informa de
los tiempos empleados, combustible consumido, distancia recorrida, relacion de empuje
respecto al empuje de despegue, etc...

En la ultima fila se muestra el total de la suma de los distintos parametros.
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Para guardar la tabla basta con hacer clic derecho sobre ella y seleccionar 'Guardar
resultados’.

Sistema de unidades Sistema Internacional v

Tramo | Peso(kg) | Fraccion |Fuel consumido(kg)|Relacion_Empuje| Tiempol(s) |Velocidad(mfs)|
1_ Inicial 3.5402e+04 1 0 0 o o
2 |Despegue 3.5387e+04 0.9996 14.2652 1 19.5907 51.0446
T Subida 3.4485e+04 0.5745 898.6107 0.2573  1.4548e+03 133.7961
T Crucero 2.8576e+04 0.8285 5.9123e+03 0.1352 9.3643e+03 213.5776
T Descenso 2.544%e+04 0.9955 1276015 0.018%  1.4548e+03 133.7961
Imerrizaje 2.5448e+04 1.0000 1.0182 0.0375 14.6930 68.0594

LTOTAL 6.9538e+03 1.2388e+04

Exportar datos a .Mat
Exportar datos a Excel

Volver

Pablo Femandezr Gaolbano, Universidad de Sevilla, 2014

Figura A.3.14: Tabla de resultados preliminares

La precision de estos resultados no es excesivamente alta pero permite ya dar una idea
bastante aproximada del tipo de aeronave que necesitaremos para llevar a cabo la mision
propuesta.

El objetivo global del disefio preliminar es realizar este proceso de forma iterativa
hasta obtener una aeronave de partida que satisfaga las restricciones requeridas.

Con los valores obtenidos de fracciones de peso por segmentos y relaciones entre empuje
de cada segmento y el empuje de despegue, podremos volver a la figura A.3.12 e introducir
estos nuevos valores.

De esta forma, la region de cargas alares y relaciones empuje/peso posibles mostrada
en la figura A.3.10 se vera actualizada, con lo que se podra elegir una nueva carga alar y
relacion empuje/peso, analizar de nuevo y asi de forma iterativa hasta obtener un grado
de precision mas alto.

A.4. Diseno Avanzado

Entrando desde la pantalla inicial podremos acceder a este modulo. Los datos de entra-
da para poder analizar las actuaciones en este modulo son ahora mucho mas especificos,
por lo que un estudio preliminar de la misiéon y de las caracteristicas de la aeronave se
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hace especialmente necesario. Haciendo clic en el boton a la derecha entramos en el diseno
avanzado.

AP. gui

Academic
Performance

& o
7

Diseiio Preliminar Diseiio Avanzado |

e AP.gui

Figura A.4.1: Entrada al disefio avanzado

A.5. Menu Avanzado

Nos encontramos con una pantalla de seleccion y creacion de misiones y modelos
similar a la que aparecia en el diseno preliminar, con la salvedad de que ahora el diseno
del modelo geométrico y propulsivo de la aeronave es independiente de la mision que
queramos analizar, debido a que ahora no sera necesario introducir las palancas de gases
para cada segmento sino que se emplearan las ecuaciones de la mecanica del vuelo para
deducirlas.

Seleccion de Seleccion de

| Nueva Wison | | Muevomodeb |

Fore il 1
| cargar Mision | | Cargarmodel |

| Wisualizar Mision | | Configurar odelo |

v | Eliminar Mision | | Eiminar Modelo |

Mision seleccionada I Model cargado

Volver | Procesar mision Menu Principal |

Pablo Femandsz Golbans, Universidsd de Seuils, 2014

Figura A.5.1: Menu de disefio avanzado

Comenzamos con la seccién de crear misiones.
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A.5.1. Crear misiéon avanzada

Nombre de lamision | |

— Perfil de misi

- son e —

Almacenar Finalizar

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sevillz, 2044

Figura A.5.2: Ment de mision avanzado

Este ment para la creacién de misiones rompe por completo con la estética del ment
para el diseno preliminar, siendo mucho maés versatil y comodo de utilizar, asi como
anadiendo numerosos parametros que en el preliminar no se pueden introducir.

Para comenzar el proceso de crear una mision se debera introducir el nombre deseado
que tenga el archivo .mat que recoja todos los datos introducidos de la mision.

Nombre de la mision | mision_de_prueba_avanll |

Figura A.5.3: Nombre de mision

A la izquierda se puede observar un arbol que comienza con el titulo "MISION’, bajo
del cual colgardn los distintos segmentos que se creen del avion a modo de ramas del
arbol, y los parametros introducidos para cada segmento se representaran como ramas de
los segmentos, generando de forma facil de visualizar el espectro completo de la mision.
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A.5.2. Introducir nuevo segmento

Para introducir un nuevo segmento haremos clic en el icono con el simbolo de la suma,
y aparecera en el lado derecho de la pantalla un desplegable que nos permitira decidir el
tipo de segmento que queremos anadir.

— Perfil de mision
i' MISION Tipo de segmento w

=
+~

Figura A.5.4: Crear segmento

Una vez seleccionado, deberemos elegir el subtipo de segmento si procede, y en caso
contrario nos aparecerd una serie de valores relativos al segmento que deberemos intro-
ducir.

A.5.2.1. Taxi

— Perfil de misi

Tipo de segmento Tﬂ, i

Temperatura local 0 K]
Altura local 0 [m]
Presion local 0 [Pa]

Velocidad de taxi 0 [mis]

Tiempo de espera 0 [=]

Figura A.5.5: Pardmetros del segmento tipo taxi
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Se introduciran los parametros que aparecen en pantalla. Como velocidad del taxi se
debera tomar una velocidad media a la que la aeronave realizara el taxi, y de la misma
forma con el tiempo de espera medio, para el calculo del combustible empleado en el
ralenti.

A.5.2.2. Despegue

— Perfll de mision

Tipo de segmento
Temperatura local 0 L]
Altura local 0 [m]
Presion local 0 [Pa]
Coef de friccion 0 [
Palanca de gases 0 [

Figura A.5.6: Pardmetros del segmento tipo despegue

En esta ocasién habra que definir el coeficiente de friccién de la pista con el tren de
aterrizaje, las condiciones atmosféricas en el despegue y la posicion de palanca con la que
se efectia el despegue.

A.5.2.3. Subida

— Perfil de mision

Tipo de segmento Subida e

Subtipo de segmento W

Subida dados M v gamma

Subida dados EAS v gamma

Subida dados TAS v gamma

Subida dados M v palanca

Subida dados EAS v palanca

Subida dados TAS v palanca

Subida dados V inicial final y gamma
Subida steppest climb

Subida fastest climb

Subida dados V inicial final y palanca

Figura A.5.7: Pardmetros del segmento tipo subida
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Para definir la subida disponemos de 10 posibilidades diferentes, en funcién de los
grados de libertad que sean fijados.

Entre las diferentes opciones, podemos fijar:
= Mach de subida: mach de vuelo en direccién paralela al suelo al que la aeronave
efectuara la subida.

= EAS: velocidad calibrada equivalente en direcciéon paralela al suelo al que la aeronave
realizara la subida.

= TAS: velocidad real en direccion paralela al suelo al que la aeronave realizara la
subida.

= Gamma: dngulo de subida de la aeronave con el suelo.
= Palanca de gases: palanca de gases fija que se empleara en la subida.

= Steppest Climb: subida con el mayor angulo de subida posible calculado por la
aplicacion.

= Fastest Climb: subida con la mayor velocidad vertical posible calculada por la apli-
cacion.

A.5.2.4. Crucero

— Perfil de mision

Tipo de segmento Crucero hd

Subtipo de segmento v

Crucero dado M v distancia

Crucero dado CL y distancia

Crucero dados V inicial, final y palanca
Crucero con polar en funcion de M
Crucero de max alcance dado peso final
Crucero de max autonomia dado peso final

Figura A.5.8: Pardmetros del segmento tipo crucero

Para definir el crucero disponemos de 6 posibilidades diferentes, en funcién de los
grados de libertad que sean fijados.

Entre las diferentes opciones, podemos fijar:

= Mach de crucero: mach de vuelo en direccién paralela al suelo al que la aeronave
efectuard el crucero.

» CL: coeficiente de sustentacion a mantener en todo el crucero.
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» Palanca de gases: palanca de gases fija que se empleara en el crucero.

= Polar en funcién del Mach: crucero en el que se permite fijar una polar distinta de
la introducida en el modelado para tener en cuenta los efectos de la compresibilidad
del aire.

» Maximo alcance: crucero con configuracién tal que maximice su alcance, para un
peso de combustible dado.

= Maxima autonomia: crucero con configuraciéon tal que maximice su autonomia, para
un peso de combustible dado.

A.5.2.5. Soltar carga

— Perfil de mision

Tipo de segmento Soltar carga W

Carga lanzada o kg

Figura A.5.9: Pardmetros del segmento tipo soltar carga

Simplemente se debera fijar la masa de la carga soltada.

A.5.2.6. Viraje

— Perfil de mision

Tipo de segmento Virgje h

Subtipo de segmento LY

iraje horizontal dade V' v palanca

Viraje horizontal dado V' v CL

iraje horizontal dado V' v balance

iraje horizontal dado V' y n

V.H dado V y radio de giro

W H dado V y velocidad de guifada

.H dado palanca y a factor de carga max
W H dado palanca y a v de guifiada max
V.H dade palanca y a radio min

Figura A.5.10: Parametros del segmento tipo viraje

Para definir el viraje disponemos de 9 posibilidades diferentes, en funcién de los grados
de libertad que sean fijados.

Entre las diferentes opciones, podemos fijar:
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= Velocidad: velocidad de vuelo en direccion paralela al suelo al que la aeronave efec-
tuard durante el viraje.

= Palanca de gases: palanca de gases fija que se empleara en el viraje.

» CL: coeficiente de sustentaciéon a mantener en todo el viraje.

» Balance: angulo de alabeo a fijar durante el viraje.

= N: factor de carga a mantener durante el viraje.

= Radio de giro: radio de giro a seguir durante el viraje.

» Velocidad de guinada: velocidad de guinada con la que se realizard el viraje.

= Factor de carga maximo: viraje con configuracion calculada por la herramienta tal
que en todo instante el factor de carga sea maximo.

= Velocidad de guinada maxima: viraje con configuracion calculada por la herramienta
tal que en todo instante la velocidad de guinada sea maxima.

= Radio de giro minimo: viraje con configuracion calculada por la herramienta tal que
en todo instante el radio de giro sea minimo.

A.5.2.7. Descenso

— Perfil de mision

Tipo de segmento Descenso A

Subtipo de segmento v

Descenso dados M y gamma
Descenso dados EAS y gamma
Descenso dados TAS v gamma
Descenso dados My palanca
Descenso dados EAS v palanca
Descenso dados TAS v palanca
Descenso dados V inicial final y gamma
Descense a minimo gamma

Descenso "slowest sink”

Descense dados V inicial final v palanca
T

Figura A.5.11: Parametros del segmento tipo descenso

Para definir el descenso disponemos de 10 posibilidades diferentes, en funciéon de los
grados de libertad que sean fijados.

Entre las diferentes opciones, podemos fijar:

= Mach de descenso: Mach de vuelo en direccién paralela al suelo al que la aeronave
efectuara el descenso.
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= EAS: velocidad calibrada equivalente en direccién paralela al suelo al que la aeronave

realizara el descenso.

= TAS: velocidad real en direccién paralela al suelo al que la aeronave realizara el

descenso.

» Gamma: dngulo de descenso de la aeronave con el suelo (debe ser introducido posi-

tivo).

= Palanca de gases: palanca de gases fija que se empleara en el descenso.

= Minimo gamma: descenso con el menor angulo de descenso posible calculado por la

aplicacion.

= Slowest sink: descenso con la menor velocidad vertical posible calculada por la apli-

cacion.

A.5.2.8. Aterrizaje

— Perfil de mision

Tipo de segmento

Temperatura local

Altura local

Presion local

‘Coef de friccion

Palanca de reversa

Tiempo en activar
frenos

I=]

Figura A.5.12: Parametros del segmento tipo aterrizaje

En esta ocasiéon habra que definir el coeficiente de friccién de la pista con el tren de

aterrizaje, las condiciones atmosféricas en el aterrizaje, la posicion
reversa si fuera el caso y el tiempo que se tarda en aplicar los frenos.

Para terminar la creaciéon de un nuevo segmento, haremos clic
segmento se anadira al arbol de la mision.

de palanca para la

en 'Almacenar’. El
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9--*. MISION
- @) Taxi

Figura A.5.13: Ejemplo de creacién de un segmento

Si hacemos clic en el desplegable que nos aparece al lado de taxi, podremos visualizar
los datos introducidos.

a--*. MISION
2 @ Taxi

----- E Temperatura local: 298 [K]
----- E Altura local: 50 [m]
----- E Presion local: 101320 [Pa]
[2) velocidad de taxi: 20 [ms]

------ E Tiempo de espera: 540 [s]

Figura A.5.14: Datos dentro de taxi

Realizando este procedimiento con el resto de la misién que queramos disenar obten-
dremos algo asi:

ai MISION
- g Taxi

[
- Despegue
E_!--: Subida
- + Crucero
E}-- Soltar carga
-, Descenso

E!--E Aterrizaje

Figura A.5.15: Ejemplo de creacién de una mision

A.5.3. Modificar un segmento

Para modificar un segmento ya incluido en el arbol, deberemos seleccionar el segmento
que se desee modificar y a continuacién hacer clic sobre el icono de la llave inglesa.
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Nos apareceran los valores que habiamos introducido para dicho segmento previamen-
te, modificaremos aquellos que deseemos y finalmente se pulsard de nuevo el boton de
’Almacenar’.

Hombre de lamision | mision_de_prueba_avanz J
— Perfide
B *‘ MISION Tipo de segmento
2
7 Despegue
> Subida
A Crucero

(5P Sotar carga
. Descenso
S Aterrizaje

Aodlﬁ:ar segmento seleccionado]

Figura A.5.16: Modificar segmento

— Perfilde

© g misioN
e

Despegue
T
Temperatura local ‘ 208 Y]

Crucero

Tipo de segmento [T

Soltar carga

A Descenso Alturs local s [m]
S Aterrizaje

. Presion local | 101320 [Pal

Coef de friccion 20 5]

F Palancadereversa | 540 2]

Figura A.5.17: Introduccion de nuevos valores para el segmento

Hombre de Ia mision mision_de_prueba

— Parfil de
B'*‘ MISION Tiodesegmento | Taxi
=Y 1axi :
(=) Temperatura local: 298 [K]
- [3) Atwra local: 50 [m]
(3 Presionlocal: 101320 [Pa] Tempestuslocl S|z Ly
- [2) velocidad de taxi: 20 [ms]
1 [3) Tiempo de espera:  540[s] Altura local = [ml
@7 Despegue
& o Subida . Presion local R fPal
AN Crucero
=) Soltar carga Velocidaddetaxi | 20 L
-4 Descense
S Aterrizaje * Tempodeespera | 500 | B

Figura A.5.18: Resultado de haber modificado el segmento

En el arbol de misiéon podremos ver que se han actualizado los datos.
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A.5.4. Borrar segmento

Para borrar un segmento que no queramos mantener en la misién, basta con seleccionar
el segmento en el arbol y a continuacion hacer clic sobre el icono con el simbolo de la resta.

Nombre de la mision migion_de_prueba_avanz

— Perfil de: mi
-4 MISION e e et
£ Taxi

i Despegue
> Subida
4*; Crucero

-- Soltar carga

X

- Descenso

S Aterrizaje =

| Eliminar segmento ;Eleccwonadol

e
=
=
e
[
=
e
[

Figura A.5.19: Borrar un segmento

A.5.5. Finalizar la mision

Para finalizar la misién, una vez se tengan todos los segmentos introducidos, se deberd
pulsar el boton "Finalizar’ dispuesto para ello. De nuevo volveremos al ment anterior.

A.5.6. Visualizar la mision

Para visualizar alguna misién que tengamos almacenada, basta con seleccionar la mi-
sion en la lista de misiones del ment y a continuaciéon hacer clic sobre "Visualizar misién’.

No se podran modificar los datos pero si se podra asegurar que han sido introducidos de
forma correcta.
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A.5.7.

. MSION

= gy Tax
57 Despegue
- Subida
4 Crucero
=) Soltar carga
& Descenso
5B Aterrizaje

— Perfilde

Nombre delamision | mision_de_prueba_avanz |

Tipo de segmento |

Pablo Faméndsr Gobano, Universidad de Sevils, 2014

Almacenar " Finalizar

]

Borrar misién

Idéntico proceso que para el diseno preliminar.

A.5.8.

Cargar mision

Carga la mision seleccionada para su posterior célculo.

Figura A.5.20: Visualizar mision previamente creada

Yéndonos a la parte derecha de la pantalla, tenemos la seccién para crear el modelado
geométrico y propulsivo de la aeronave.

— Seleccion de mision

Mision_avanz_N45
misieni
migion2

1
2 Nueva Mision

| Visualizar Mision |

Mision seleccionada

Figura A.5.21: Cargar misién previamente creada



206 MANUAL DE FUNCIONAMIENTO DE ACADEMIC PERFORMANCE

A.5.9. Nuevo modelo

Nos aparecerda una pantalla para introducir datos de la aeronave que constara de 3
pestanas:

A.5.9.1. Aerodinamica avanzada

Nombre del modelo
Aerodinamica | propuision | Pesos
— Aerodinamica en &l — Aerodinamica en el aterrizaje-
Coeficiente de [ 0 i Coeficiente de 3
resistencia parasitaria L resistencia parasitaria ..
Coeficiente de e Coeficiente de [ o
resistencia inducida k1 1 ) resistencia inducida k1 L b
Coeficiente de [ o ] Coeficiente de &
sustentacion sustentacion L
Coeficiente de [ o Coeficiente de a
sustentacion max L - sustentacion max ke
— Aerodinamica general
Superficie alar [ ° 1 me2
Coeficiente de T
resistencia parasitaria | 0
Coeficiente de
resistencia inducida k1 9
Coeficiente de °
resistencia inducida k2
Coeficiente de
sustentacion max L 0 al Finalizar
Pablo Femnandez Golbano, Universidad de Sevilla, 2014

Figura A.5.22: Aerodindmica avanzada

En esta seccién se requieren al usuario los coeficientes aerodindmicos que modelaran
la resistencia aerodinamica en despegue, aterrizaje, y el resto de segmentos.

La aplicacion empleara una polar compensada (que puede ser no compensada anulando
el coeficiente ky de la resistencia inducida) de la forma:

Cp = Cp, — ksCp + k1 CL? (A.5.1)
En despegue y aterrizaje se considerara que el coeficiente k1 modela el efecto suelo. El

coeficiente de sustentacion que se requiere se refiere al coeficiente de sustentacion que se
estima que tendra la aeronave durante la fase del despegue y puede modelarse como:

Crro = Cr.+ ACry,,. (A.5.2)



A.5 Ment Avanzado 207

Donde (', representa una estimacion para el coeficiente de sustentacién en crucero y
CL 1y, TEDTesenta la estimacion para el incremento en sustentacién que proporcionan los
flaps desplegados el angulo correspondiente.

Se recuerda que si el vuelo de crucero se hace a un Mach tal que los coeficientes
empiezan a variar con la velocidad, se puede introducir en el ment de misién dichos
coeficientes modificados.

A.5.9.2. Propulsiéon avanzada

1 ; Nombre del modelo

| Acrodinamica | Propulsion | Pesos

— Propulsi

i e minr | TurborreactorTurb.

Numero de motores [ 0
Empuje a nivel del mar | 0 [ Ibf
Consumo esp. a nivel | 0 | Ibigbfh)
del mar
— Propulsi
Hormativa vl vl

Relacion de derivacion | Alta v

Finalizar

Pablo Femandez Golbano, Universidad de Sewillz, 2014

Figura A.5.23: Propulsién avanzada

Se establece el empuje o potencia a nivel del mar, el consumo especifico, el tipo de
motor que vamos a emplear, el nimero de motores que llevara incorporado la aeronave y
segun el tipo de motor que sea se deberan introducir datos adicionales:

s Normativa: si se trata de una aeronave en misioén civil o militar.

= Rendimiento de la hélice: si se trata de un motor con hélice, especificar el rendimiento
medio de la hélice.

= Relacion de derivacion: se requiere especificar el tipo de régimen al que se verd
empleado el motor de la aeronave, lo cual repercutira directamente en su consumo.
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1 Nomb

| Aerodinamica | Propulsion Pesos
— Propulsi
Tipo de motor
Numero de motores 0
Potencia a nivel del mar 0 shp
Consumo esp. a nivel 1 0 [ Ib/(shp*
del mar = h
— Propulsi
Hormativa :Civil A
Rendimiento de la
helice g
Alta

Figura A.5.24: Propulsién avanzada, detalle del turbohélice

A.5.9.3. Estructuras avanzado

Nombre del modelo

Aerodinamica | Propulsion Pasas

P

Peso en vacio 1
Carga de pago al inicio 0
Peso de Ia tripulacion 0

% Fuel restante al final

Finalizar

Pablo Femands: Golbano, Universidad de Sevill, 2014

Figura A.5.25: Estructuras avanzado

Se fijara el peso en vacio, la carga de pago al inicio de la misién, el peso de la tripulacién
y muy importante, el porcentaje de combustible que se desea que sobre al final de la mision.

De esta forma se puede analizar por separado una mision tipica, la misién en caso de
emergencia, y realizar de nuevo la mision tipica pero estableciendo que quede restante el
combustible necesario para cumplir con una posible emergencia.

Cuando se finalice la entrada de datos se hara clic en ’Finalizar’.
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A.5.10. Modificar modelo

Similar a los casos anteriores, haciendo clic en el boton ’Modificar modelo’” accedemos
de nuevo a la pantalla de creacion de modelos pero fijando el nombre establecido antes y
permitiendo el cambio de cualquier dato de la aeronave.

A.5.11. Borrar modelo

Idéntico al caso del diseno preliminar.

A.5.12. Cargar modelo

Para seleccionar un determinado modelo en memoria y proceder posteriormente a su
calculo.

— Seleccion de mision — Seleccion de caracteristica:
r.ﬁs?un_avanz_NitS o Nueva Mision Modelo_avanz_N4S - Nuevo modelo
migion1 NS
misionz2 Na3 2
migion3 'modelo_de_prueba_avanz Cargar modelo
mision_de_prueba_avanz
Visualizar Mision Configurar Modelo
) Eliminar Misicn i Eliminar Modelo

Mision seleccionada mision_de_prueba_avanz Modelo cargado modelo_de_prueba_avanz

Volver Procesar mision Menu Principal

Figura A.5.26: Carga de misién y modelo

A.6. Procesar mision

Para calcular una misiéon emplearemos el botén de Procesar misién’. Este solo se
activara cuando se haya cargado una determinada misiéon y un determinado modelo.

Al pulsarlo aparecera una ventana auxiliar que mostrara el progreso del calculo.
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[ teracion 0% |

22% |

Figura A.6.1: Barra de procesado de misién

En la barra inferior se mostrara el progreso de la iteracién actual por la que va pro-
cesando Matlab, mientras que en la barra superior se mostrara el nimero de iteraciones
realizadas.

[ teracior] 10% |

33% |

Figura A.6.2: Barra de procesado de misién con tiempo estimado

Es necesario iterar debido a que a priori no podemos conocer la cantidad de combusti-
ble que debera cargar la aeronave para cumplir la mision, y una vez estimada y recalculada
la misiéon obtendremos que en realidad hard falta un poco mas debido a que el aumento
de peso inicial hace que gastemos mayor cantidad de combustible.

Se ha estimado 10 iteraciones maximas para lograr una alta precisiéon del peso inicial
de la aeronave, si bien en la mayoria de los casos con la mitad sera suficiente para lograr
una alta precision.

Cuando el combustible planificado y el empleado se acercan mucho el programa ter-
mina el procesamiento de la mision y aparecera en pantalla una ventana que indicara que
hemos acabado con éxito la el calculo de la mision.

Mision calculada con exito

Figura A.6.3: Misiéon completada con éxito

Si se introdujeran parametros de forma errénea el programa puede que no termine de
calcular la misién o que se produzca algin error. En ese caso seria conveniente revisar que
todo lo introducido ha sido realizado de forma coherente con la naturaleza de la mision a
analizar.

Si se desea procesar una misiéon y un modelo que ya han sido previamente analizados,
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@ iDesea sobreescribir la mizion del mismo nombre ya existente?

| Si | | No | | Cancelar i

Figura A.6.4: Confirmacién de sobreescribir misién procesada

se le preguntara al usuario si desea sobreescribir el archivo creado previamente con el
resultado del calculo.

Cuando hayamos calculado la misiéon podremos visualizar los resultados. Para conti-
nuar, hacer clic en "Menu principal’.

A.7. Resultados del diseno avanzado

Tabla de resultados

T o
|
Graficas de resultados |

Inicio

Pabig Femandez Golbano, Universided de Sevillz, 2014

Figura A.7.1: Menu para acceder a los resultados del diseno avanzado

Dentro del menu principal para el disefio avanzado nos encontramos con dos médulos
disponibles para la visualizacién y andlisis de los resultados obtenidos: los resultados en
bruto, detallados en una estructura de arbol, y un sistema de andlisis grafico que nos
permitira comparar resultados entre las distintas misiones y modelos de aeronave que
configuremos de cara a optimizar el proceso de diseno.
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A.7.1. Tabla de resultados

Mision

j_ MISTON

Volver

Pablo Feméndsz Galbans, Univarsidad de Sevis, 2014

Figura A.7.2: Tabla de resultados avanzado

En este apartado aparecera un desplegable en el que deberemos elegir nuestra mision
previamente calculada. Al procesar una misién, Academic Performance crea un archivo
.mat en el que se guardan todos los datos obtenidos provenientes del andlisis para su
posterior consulta, ya sea usando el programa o manualmente a través de Matlab.

Seleccionamos la mision que queremos visualizar y se desplegara en el arbol todos los
segmentos disponibles para consultar:

E*—}{ISION

Q Taxi
&7 Despegue
> Subida
> Subida
> Subida

>~ Subida

A crucere
@ Sw Acerrizase

ETO’!AL

Volver

Pablo Feménd: Golbano, Universidad de Sevills, 2014

Figura A.7.3: Tabla de resultados desplegada

Expandiendo los nodos podremos ver las caracteristicas de cada segmento, y los valores
obtenidos. Aquellos valores que varien a lo largo de un segmento se mostraran como su
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valor medio, pues en la mayoria de los casos las variaciones no son muy importantes.

Sin embargo, el programa posee los vectores con todos los datos obtenidos y no solo el
valor medio, de forma que si se quiere precisar en la naturaleza de las soluciones se puede
realizar ya sea a través de la interfaz de analisis grafico o a través de Matlab manualmente.

C-4E, MISION s
EE}--Q Taxi
Eﬂ--ar Despegue
Eh--3= Subida
Tiempo empleado: 50.2354 (s3)
Fuel consumido: 16.59024 (kg)
~|Z) Peso final: 257413.3907 (N)
--|=) pistancia final: 4248.4582 (m)
Angulo de subida medio: 0.10472 (rad)
Velocidad horizontal media: 84.5711 (m/s)
Velocidad vertical media: 8.8888 (m/f=)
Palanca media: 0.31372 (-}
Empuje medio: 38746.6966 (N)
L/D medio: 21.6454 (-)
~|=) Altura final: 457.2 (m)
(-~ Subida
-2 Subida
v

Figura A.7.4: Ejemplo de resultados de una mision
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A.7.2. Graficas de resultados

FIEEETEE ' =

Mision v

Segmento

Eie X

Eie Y

- =
Volver Borrar mision

[] Fijar grafica Representar

Pablo Femandez Golbano, Uiniversidad dz Sevils, 2014

Figura A.7.5: Gréficas de resultados
En este médulo podremos utilizar todo el potencial que ofrece Academic Performance
para facilitar y optimizar el disefio de la aeronave y de la mision.

Nos aparecen unos ejes coordenados y una serie de desplegables que nos permiten
seleccionar los siguientes elementos:

= Mision preprocesada: mision que ya hayamos calculado previamente y que queramos
visualizar las soluciones obtenidas.

Mision procesado_mision1_N4.. |

procesado_cruceroi_N45.mat
procesado_viraje1_N45.mat
segmento
procesado_mision2_MN45_2 mat
procesado_mision3_N45_2 mat
procesado_cruceroi_N45_2 mat
Eie X procesado_crucero2_N4S_2 mat
procesado_subidal_N4S 2. mat
procesado_subidal_N45S.mat
procesado_descensol_N45S mat

Eje Y

Figura A.7.6: Seleccién de misién procesada

= Segmento: dentro de la mision, seleccionaremos el segmento en concreto en el que
queremos profundizar.
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Mision procesado_migion1_N4.. ™
Segmento L%
A ——
Taxi
Despegue
Ee X Subida
Subida
Subida
Subida
Eje ¥ Crucero
Descenso
Aterrizaje
TOTAL

Figura A.7.7: Seleccién de segmento dentro de la mision

= Eje X: seleccionaremos la variable que queramos introducir en el eje X de la grafica
para representarla.

= Eje Y: idem que Eje X pero para el eje de coordenadas.

Mision procesado_mision1_N4..
Segmento Subida 5
Eje X Tiempo v
Fuel
Eie Y Peso
Distancia
Angule de subida
Welocidad
Welocidad vertical L

Palanca
Empuje
LD
Volver Altura

Figura A.7.8: Seleccién de variables a representar en los ejes

Con todo esto seleccionado, haremos clic en 'Representar’ para disponer de la grafica
correspondiente.
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n Graficas de resultados - o -
% 8 O R 9

¥

Representacion de variables de la mision

Fuel subida

Mision procesado_mision1_N4... ¥

;| S — s e T B Segmento Subida v

e A e e e e o Eje X Tiempo v

Fuel subida (kg)

EeY Fuel v

Tiempo subida (s)
Volver Borrar mision
[] Fijar grafica | Representar |

Pablo Femangez Golbano, Universidad de Sevils, 2014

Figura A.7.9: Ejemplo de gréfica

Representacion de variables de la mision

T T T T
Eficiencia aerodinamica descenso
L H H Mision procesado_mision1_N4...
Segmento Descenso v
L
i Eje X Tiempo v
£
Eie Y LD v
g i
= !
18 i i i i i
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500
Tiempo descenso (s)
Volver Borrar mision
[ Fijar grafica

Figura A.7.10: Ejemplo de grafica 2

Esto nos permite la libertad de representar todo tipo de magnitudes unas frente a
otras y observar sus variaciones a lo largo de los segmentos, obtener graficamente sus
puntos de inflexién y maximos y minimos, comprender fisicamente la explicaciéon a la
curva matematica que aparece, a qué se deben las singularidades...

Sin embargo aun no hemos usado el recuadro de ’Fijar grafica’ Gracias a dicha fun-
cionalidad, podremos fijar la grafica en pantalla a nuestro antojo de forma que podamos
comparar distintas magnitudes frente a una en comun dentro de un mismo segmento, o
dentro de la misma mision, o incluso comparar dos, tres, cuatro... todas las misiones distin-
tas que se requieran para poder observar los pros y los contras de las misiones calculadas
y asi tomar una decisién con mayor perspectiva y profundidad.



A7 Resultados del diseno avanzado 217

H % SeE DR ~

Fuel subida (kg)

Representacion de variables de la mision
T T T T
: : ] : Fuel subida
Bl e m s pet s Fusl subida Mision procesado_mision3_N4..
B s SRS R
e kbbbt b ekt Segmento Subida v
1 SRR P
;| SRt S s ; ‘ ; EeXx Tiempo v
(=] W
EeY Fuel v
Y :
0 10 20 30 40 50 60
Tiempo subida (s)
Volver Barrar mision
Fijar grafica Representar
Pablo Feméndez Gelbans, Universidsd de Sevils, 2014

Figura A.7.11: Ejemplo de la utilidad de fijar grafica

Para volver al modo previo, basta con borrar el marcado del recuadro y al representar

la proxima vez solo

se representard en pantalla la nueva grafica.

Haciendo clic derecho sobre los ejes podremos exportar las graficas obtenidas a un

fichero de imagen.

Fuel subida (kqg)

Representacion de variables de la mision
T T T T T
: : : : Fuel subida
Fuel subida ]

.
(=]

—
B

o
ra

e
=

oo

Tiempo subida (s)

Figura A.7.12: Exportar gréafica

Finalmente, se ha de comentar que se ha anadido a la misién calculada un aparta-
do denominado "TOTAL’ en el que se valoran en un diagrama de barras las magnitudes
fundamentales comunes a cada segmento, como son la distancia recorrida, el tiempo em-
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pleado o el combustible quemado, de forma que facilite la visién global de los cuellos de
botella para el CASM de la mision.

Representacion de variables de la mision

6000 T T T T T T
H | H I Fucl consumido
" : : Mision procesado_mision3_N4... ¥
5000 ' it
4000 Segmento TOTAL v
B
<
3
i
3 3000
2 Fje X Fueltotal v
§
g
s
F
* 2000
EeY
1000 (---
0
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Figura A.7.13: Fuel desglosado por segmentos
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Figura A.7.14: Distancia desglosada por segmentos

Representacion de variables de la mision
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Figura A.7.15: Tiempo desglosado por segmentos

Asimismo, se puede ver el CASM calculado en este mismo apartado, teniendo en
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cuenta que el programa emplea un coeficiente que relaciona el combustible empleado con
el tiempo de forma que 1 kg de combustible equivale a 1 segundo de vuelo.

Representacion de variables de la mision
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Figura A.7.16: CASM



