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Resumen

1 objetivo del presente Trabajo Fin de Grado es el desarrollo de una herramienta de software con fines
docentes en el ambito del disefio de motores de aeronaves. Mediante este programa, el usuario podra
obtener los requerimientos de empuje de su aeronave a lo largo de la mision que éste requiera de la misma.

El desarrollo del proyecto parte con la definicion del modelo dinamico y cinematico empleado para el estudio
de la operacion de la aeronave, introduciendo las hipotesis y simplificaciones introducidas. Una vez
introducidas las ecuaciones, se presenta la base de datos incluida en el codigo, que incluye una serie de aviones
civiles y militares con distintos tipos de motor, asi como unas misiones tipo.

Concluido el desarrollo del modelo, se explicara con detalle el funcionamiento de la aplicacion, presentando
dos ejemplos de uso de la herramienta, comentando paso por paso las variables a introducir. Por tltimo, se
estudiardn maniobras de aterrizaje y crucero tipicas para una serie de aeronaves, comparando los resultados
obtenidos con los valores extraidos de la bibliografia.
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Abstract

he goal of this End of Degree Project is to develop a software tool aimed at undergraduate students in the
field of aircraft motor design. By means of this program, the user will be able to obtain the thrust
requirements for his or her aircraft along the mission the user demands of it.

The development of this project begins with the definition of the dynamic and kinematic model employed for
the study of the aircraft’s operation, introducing the hypotheses and simplifications applied. Once the
equations are stated, the database included in the code is presented, which includes a series of military and
civil airplanes provided with different types of engines, as well as some archetypal missions.

Once the development of the model is concluded, the app workings is explained with detail, presenting two
examples of the tool’s use, commentating step by step on the variables to introduce. Lastly, typical landing and
cruise manoeuvres will be studied for a series of airplanes, comparing the obtained results to those obtained
from the bibliography.
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1 INTRODUCCION

1 objeto del desarrollo aqui planteado es la creacion de una herramienta que permita al usuario final la

obtencion de valores de empuje requerido en cada punto de la operacién de vuelo introducida por el
mismo, para una aeronave cualquiera. Resulta logico que el andlisis de un modelo completo y no simplificado
de la dinamica y cinematica de la aeronave requiere una programacion compleja y robusta, ademas de una
gran cantidad de datos de la aeronave en cuestion.

Existen en la actualidad numerosas herramientas para el estudio de la operacion de una aeronave, entre ellas el
AAA (Advanced Aircraft Analysis) o el APP (Aircraft Performance Program). Sin embargo, dado el coste de
la licencia y la necesidad de estos programas de una gran cantidad de variables, surge la necesidad de
desarrollar una herramienta en el software Matlab que permita reproducir lo obtenido por estos programas,
realizando una serie de simplificaciones y reduciendo de manera significativa la cantidad de datos a introducir
por el usuario final. Con esto, se pone a disposicion del alumnado una aplicacion que facilite el aprendizaje en
el ambito de la propulsion aeronautica.

Se comienza el desarrollo del codigo estableciendo un modelo dindmico y cinematico de la aeronave que
permita definir las ecuaciones empleadas y las hipotesis establecidas. Las simplificaciones realizadas en este
modelo seran las que permitan finalmente al usuario el andlisis de la operacion deseada sin necesidad de
disponer de todos los datos asociados con el avion introducido. Se presentaran en primer lugar las ecuaciones e
hipétesis generales de la dindmica y cinematica del avion. Una vez definido el modelo genérico, se concretaran
las ecuaciones para cada maniobra de vuelo introducida en el programa, presentando las hipotesis adicionales
asociadas a estos segmentos. De igual forma, se introduciran las ecuaciones del modelo atmosférico empleado,
asi como la polar aerodindmica utilizada para la definicion de la resistencia de la aeronave objeto de estudio.

A continuacion, se presentara la base de datos incluida en la aplicacion, introduciendo los datos necesarios de
cada aeronave, diferenciando seglin sea su planta motora, incluyendo una breve descripcion de cada aeronave
y los motores que ésta emplee. Estos datos incluirdn peso al despegue y consumo especifico, asi como los
valores de las constantes de la polar, valores del coeficiente de sustentacion, y superficie alar de la aeronave.
Del mismo modo se presentaran las misiones tipo introducidas en el codigo.

Definido el modelo, se describira el funcionamiento de la aplicacion, explicando ventana a ventana los datos a
introducir por el usuario, asi como la utilizacion de la base de datos del programa y la obtencion final de los
resultados asociados a la operacion introducida. Se presentara una utilizacion practica del codigo, analizando
dos de las aeronaves incluidas en la base de datos e introduciendo misiones compatibles con cada una de ellas,
comentando los pasos a seguir y datos a escribir para la inclusion de las mismas en el programa. Tras esto se
presentaran los datos obtenidos por el programa para cada uno de los casos estudiados.

Una vez explicado el correcto uso de la aplicacion, se estudiaran las maniobras de despegue y crucero para una
serie de aeronaves incluidas en el codigo y se compararan los valores obtenidos con los datos extraidos de la
literatura. Obtenidos estos resultados, se comentaran los aspectos mas importantes de los mismos,
asociandolos con las hipdtesis introducidas en el modelo.

Finalmente se comentaran una serie de aspectos a mejorar en futuras modificaciones del codigo, con objeto de
obtener unos resultados mas precisos y fiables, y dar al usuario mayores facilidades a la hora de utilizar la
aplicacion.
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2 MODELO DINAMICO DEL AVION

S e introduce en este capitulo la definicion del modelo dindmico de la aeronave que permita establecer las
ecuaciones e hipotesis de las que partird el codigo del programa. En primer lugar, se presentaran las
ecuaciones generales de vuelo del avion, para después concretarlas con las hipotesis y caracteristicas aplicables
a cada segmento de vuelo. Del mismo modo, se definira un modelo atmosférico, asi como un modelo de la
polar de la aeronave.

2.1 Atmosfera ISA

Las caracteristicas del fluido de trabajo no seran constantes a lo largo de la mision que realice la acronave en
cuestion. Densidad, temperatura y presion variaran en funcion de la altitud de vuelo en cada momento. Si bien
estas variables pueden considerarse aproximadamente constantes en determinadas operaciones de vuelo
(despegue, por ejemplo), el estudio completo de una mision requiere de un modelo de atmdsfera del que se
puedan obtener las variables necesarias para el estudio de la dinamica del avion en cada punto.

El modelo de atmosfera estdndar internacional ISA (International Standard Atmosphere) permite obtener
densidad, temperatura y presion del aire segun la altitud. Las ecuaciones de dicho modelo se diferencian seglin
la region de la atmosfera de estudio, siendo la tropopausa (11000 pies) la altitud diferenciadora. Dichas
ecuaciones son:

e En la troposfera (altitud inferior a la tropopausa):

0=0,-ah
9 4
o h |Reor
- p,|1-&" 1.1
p po[ 00] (1.1)
9 4
a. h Raor
S P
P po( 90]

donde los valores al nivel del mar son 6, =288.15 K, p, =1.01325-10° N/m’y p, =1.225 kg/m’,
a; =6.5-107° K/m y la constante del aire R, =287.05 J/(kg-K). Por Gltimo, la aceleracion de la

gravedad g =9.80665 m/s”.

a

o En labaja estratosfera (altitud superior a la tropopausa):

0=0,
79("4’&1)

P=Pue Rl (1.2)
_9(h-hy)

P =P rlks

donde los valores en la tropopausa son 6, = 216.65 K, p,, =0.22632-10° N/m?y p,, = 0.3639 kg/m’.



4 Modelo Dindmico del Avion

2.2 Ecuaciones generales

Se presentan a continuacion las ecuaciones cinematicas y dinamicas que modelan el comportamiento de la
aeronave en cualquier segmento de vuelo. Estas ecuaciones permitiran el estudio de las actuaciones del avion
considerando el movimiento del centro de masas del mismo, bajo las hipdtesis siguientes:

e  Avidn cuerpo rigido

e  Avidn simétrico

¢ Planta motora fija respecto al avion
e Tierra plana

e (Gravedad constante

e Atmosfera en calma

Bajo estas condiciones, y tomando vuelo simétrico, las ecuaciones son las que siguen:

dx
— =V cos y cos
at Y X
dy .
— =V cosysin
at ysihy
dh .
— =V sin
dt !
Vld—V:TCOSE—D—W siny (1.3)
g dt
W dy . .
—Vcosy—==(L+Tsing)sin
gV 057 ( )sin u
w d—7=(L+Tsing)c03y—Wc057
g dt
dw
—=—c.gT
it ed
Con estas ecuaciones se tienen las siguientes dependencias funcionales:
L=L(hV,a)
D=D(hV,a)
T=T(hV,7) (1.4)
c. =¢c (hV,7)
e=¢(a)

Se tiene entonces un sistema de siete ecuaciones diferenciales ordinarias con diez variables dependientes: 7
variables de estado (X, Y,h,V, y,7,W) y 3 variables de control (¢, 7, 11). Las ecuaciones dindmicas del

avion para vuelo simétrico tienen, por tanto, tres grados de libertad.
La demostracion de estas ecuaciones no es importante para el objeto de estudio de este trabajo, por lo que no

se incluira en el mismo. En todo caso, esa informacion puede ser encontrada facilmente en libros de Mecanica
de Vuelo, como, por ejemplo, los libros de Rivas [1] o Hull [2].

Con objeto de simplificar el estudio de este trabajo, se toma la hipétesis adicional de consumo especifico
constante durante toda la mision.
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Conviene particularizar las ecuaciones (1.3) para dos situaciones de vuelo simétrico concretas: vuelo simétrico
en un plano vertical, y vuelo simétrico en un plano horizontal.

2.21 Vuelo simétrico en un plano vertical

El vuelo en un plano vertical viene definido por la condicion del angulo de viraje y = cte. Se deduce a su vez
de las ecuaciones dinamicas que ¢ = 0. Con esto, las ecuaciones para el vuelo simétrico en un plano vertical

son:
dx
— =V Cc0S ¥ cos
at YV X
dy .
— =V cosysin
at ysiny
dh .
— =V sin
dt 4 (1.5)
Vld—V:TCOSb“—D—WSin}/
g dt
w dl:(L+Tsing)005y—Wcosy
g dt
dw
—=—c.qT
dt ed

Se tiene para este caso un sistema de cinco ecuaciones diferenciales ordinarias y una algebraica con siete
variables dependientes: 5 variables de estado ( X,h,V,7,W )y 2 variables de control (¢, 7 ), obteniendo por

tanto un sistema con dos grados de libertad matematicos.

2.2.2 Vuelo simétrico en un plano horizontal

El vuelo en un plano horizontal esta definido por la condicion h = cte, por lo que de (1.3) se deduce y =0.
Las ecuaciones para el vuelo simétrico en un plano horizontal quedan como sigue:

dx
— =V cos
dt d
dy .
— =V sin
dt x
Vld—V:Tcos -D
g dt (1.6)
dy
V £ =gtan
at gtan u
0=(L+Tsineg)cos u—W
dw
—=—c.qT

Se tiene para este caso un sistema de cinco ecuaciones diferenciales ordinarias y una algebraica con ocho
variables dependientes: 5 variables de estado ( X,h,V,»,W )y 3 variables de control ( &, 7, 11 ), obteniendo

por tanto un sistema con tres grados de libertad matematicos.



6 Modelo Dindmico del Avion

2.3 Modelo de polar

La fuerza aerodinamica es el resultado del efecto de la presion y friccion causadas por el flujo de aire sobre la
superficie de la aeronave. La sustentacion y la resistencia son los componentes, perpendicular y paralelo al
vector velocidad respectivamente, de dicha fuerza, y satisfacen las siguientes relaciones:

1

L==pV?SC,

i (1.7)
D=>pV?SC,

2

donde C, es el coeficiente de sustentacion y C, el de resistencia.

Adimensionalizando las ecuaciones que gobiernan el comportamiento del aire y las condiciones de contorno,
se alcanzan las siguientes dependencias funcionales [1] [2]:

C,=C (a.M,R))

1.8
C, =Cp (.M, R,) (19

donde M es el niimero de Mach y R, el nimero de Reynolds. En la practica, los efectos del namero de

Reynolds sobre el coeficiente de sustentacion se desprecian, pudiendo por tanto reescribir las ecuaciones (1.8)
como:

C, =C.(a,M)

1.9
C, =Cy (@M R, (19

En la practica se emplea el coeficiente de sustentacion como variable en lugar de « , por lo que, resolviendo

C, para «a y sustituyendo en la expresion del coeficiente de resistencia, se obtienen las siguientes relaciones:

a=a(C,M)

1.10
C, =Cy (CLM,R) (110)

La relacion para el coeficiente de resistencia es lo que se conoce como polar del avion.

Para un valor fijo de M, la variacion de C, es lineal para valores pequefios del angulo de ataque [1],

tomando un valor maximo C,  correspondiente al angulo de entrada en pérdida .
max

El coeficiente de resistencia se descompone en Cp=C, +Cp, donde Cp denota el coeficiente de

resistencia parasitaria (coeficiente de resistencia con sustentacion nula), y CDi el coeficiente de resistencia

inducida. La dependencia del coeficiente de resistencia parasitaria con el nimero de Reynolds es despreciable
[2]; no ocurre lo mismo con CDO . Si bien la dependencia de éste con R, no es despreciable, debido a la

variacion de la friccion, se considera de aqui en adelante despreciable la dependencia de C,, con el namero de
Reynolds.

Del mismo modo que la variacion del angulo de ataque con C, se puede suponer lineal en un rango alejado de
CLmax , la variacion del coeficiente de resistencia se puede suponer una funcién parabolica del coeficiente de

sustentacion para el mismo rango de valores. Dicho rango de validez incluye los valores de C, alcanzadas

durante una operacion de vuelo usual.
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Con esto, la funcion de la polar parabdlica se puede formular como sigue:

Cp =Cp,(M)+Cy, (M)C, +C,,, (M)C,? (1.11)

Un modelo mas sencillo que (1.11) es el de la polar parabdlica simétrica:
Cp =Cp, (M) +k(M)C.* (1.12)

c UNCAMBERED C CAMBERED

L/Dpyax

CAMBER DRAG
AT ZERO LIFT

Ilustracion 2-1. Polar parabolica simétrica y no simétrica [3]

donde el término k(M )CL2 denota el ya mencionado coeficiente de resistencia inducida, y K el factor de
resistencia inducida. Para vuelo a nimero de Mach M < 0.6 los coeficientes de la polar CDO , k son

constantes. Si bien para vuelo subsonico con numeros de Mach superiores a 0.6 los efectos de compresibilidad
son importantes, aumentando por tanto los coeficientes con M , en este documento se suponen coeficientes
independientes del nimero de Mach (si dependeran de la configuracion: despegue, limpia, etc.). Como
consecuencia de esto, la polar queda:

Cp, =Cp, +kC,? (1.13)

2.4 Ecuaciones para el despegue

Se analiza en esta seccion la maniobra de despegue para aviones con tren triciclo, bajo la suposicion de aire en
calma. La hipotesis de aire en calma viene exigida por las normas de aeronavegabilidad, que imponen que las
distancias tanto de despegue como de aterrizaje se calculen sin viento [1].

Debido a los altos requerimientos de empuje en este segmento de la mision, el estudio del despegue es crucial
para la validez de los resultados finales.

La maniobra de despegue abarca desde la suelta de frenos al comienzo de la pista hasta que el avion alcanza
una velocidad y altura definidas por las normas de aeronavegabilidad, y se realiza con dispositivos
hipersustentadores en configuracion de despegue y tren de aterrizaje extendido.

El despegue se compone de dos tramos, un recorrido inicial en tierra y uno en aire, que a su vez incluye dos
segmentos, uno de transicion, y otro de subida.
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Recorrido en tierra

Se considera un modelo simplificado para analizar el recorrido en tierra de la aeronave:

Pista horizontal, portanto y =0y ¢ =6

Un tinico segmento de aceleracion desde V =0 a V =V - con todas las ruedas en el suelo (esto
supondra una rotacion instantanea a la velocidad de despegue)

Geometria fija, flaps y slats extendidos

Como consecuencia de esto, se tendra o = @ = cte, y por tanto CL constante. Con esto, y para la

polar empleada en este estudio, se tiene también C,, constante

Empuje horizontal en todo el segmento

La velocidad de despegue se define como V|, =1.1-V, [1], donde V,, se define como la velocidad de

entrada en pérdida en configuracion de despegue, calculada como:

B 2W
stall ,OSCL

max

(1.14)

CLmax denota el coeficiente de sustentacion maximo (en configuracion de despegue).

Con esto, las ecuaciones del avion para el recorrido en tierra son:

& _y
dt
W dv
—— =T-D-u (N, +N
g dt 4 (Ny+ N ) (1.15)
L+N,+N,=W

o 9

Valores tipicos para el coeficiente de rodadura en una pista de aterrizaje habitual son alrededor de g, = 0.02.

De (1.15) se obtiene que el empuje requerido durante el recorrido en tierra es:

1 1dv

T =EpVZS[CDO +CL(kCL—yr)]+W (,ur +§Ej (1.16)

Suponiendo aceleracion constante en todo el tramo, se puede obtener:

av 2X
V(t):d_vt Vioe == L =
dt dt Vior
(= , (= ) (1.17)
dv t _av t; d_V ~ Vier

X(t)=—— X - -
() dt 2 OF dt 2 dt 2%.or
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2.4.2 Transicion

A lo largo de este segmento el avion se posiciona en el angulo de subida deseado mientras continua acelerando
desde V, ¢ . Se toma un modelo simplificado para el estudio del avion durante la transicion:

e a=cCteyn=cte
e Geometria fija, flaps y slats extendidos

e C, constantey, para la polar tomada, C constante

¢  Contribucion vertical del empuje despreciable

Con esto, las ecuaciones (1.5) quedan, para el segmento de transicion, de la siguiente forma:

dx

— =V cos

dt 4

dh )

—=Vsin

dt 4
V_Vd—V:T—D—Wsiny/ (1.18)
g dt

dy g

—~— ==(n-1

dt V( )

dw
—=——.qT

at ed

. L .
donde n, denominado factor de carga, es n = W Los valores de CL y N constantes son conocidos. Puesto

que la velocidad durante el tramo de transicion es Vi or <V <1.2:Vy,,y C, =0.9- C._ . [3], queda:

1
> p(L.15-V,)*S-09-C_

n= - ~1.2 (1.19)
E VstaIIZSC

Lmax‘TO

Con esto, el empuje necesario en el tramo de transicion es:

1, 2 . WaVv
T=—pV $(Cp, +kC, )+Wsmy+EE (120)

Tomando aceleracion (ii_\t/ constante, de (1.18) se obtiene:

V +th
_ _ LOF T 4.
4y 990D _ . _g-3 dt
V +7t div LOF
G dt

(1.21)
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De esta forma, se pueden calcular los valores para tiempo y aceleracion. Con la ecuacion (1.21) se tiene:

dv v
V, +—t dt
y. = g(n-1) In LOF " gt f t, :VLOF poD _1q
S av Vior av
dt = dt (122)
Ny —12v, -V v _gln-h |n(vLOF +0-1'Vsta..}
dt f ' stall LOF dt 7l -

2.4.3 Subida rectilinea

El dltimo segmento del despegue es la subida rectilinea. Esta comprende el tramo desde el final de la
transicion hasta que el avion alcanza una altura de 35 pies [1]. Si al final de la transicion la altura es igual o
superior a ésta, no existira el tramo consecutivo de subida rectilinea.

Se toma un modelo simplificado para el estudio del avion durante la transicion:
e a=Cleyn=cte
o Geometria fija, flaps y slats extendidos

. CL constante y, para la polar tomada, CD constante

e Angulo de subida J/ constante

e  Contribucion vertical del empuje despreciable
e Aceleracion constante e igual a la del segmento de transicion

Haciendo estas suposiciones, las ecuaciones (1.5) quedan:

dx
— =V cos
dt Vs

% =V siny,
(1.23)
Vld—V:T —D-Wsiny,
g dt
dw
Faa
Por tanto, el empuje requerido para la subida rectilinea es el que sigue:
1 . W dv
T==pV?S(C, +kC ?)+Wsiny. + —— 1.24
2 ( Dy L ) 7s g dt (1.24)

donde el valor del coeficiente de sustentacion sera el correspondiente a la configuracion de despegue para
angulo de ataque nulo.

Para la obtencion del empuje en cada punto conviene cambiar la integracion del tiempo a la altura para
simplificar los calculos. Haciendo este cambio de variable, la expresion de la velocidad toma la forma:
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av av

T 27(h_ho)
V_VA__dt oy v 12s)
dh dt dh  Vsiny, sin y,

donde ho , Vo son los valores de altura y velocidad al final de la transicion.

2.5 Ecuaciones para la subida/descenso

La subida es un segmento importante para el estudio dindmico de la acronave, y el tipo de subida realizada
determinara en gran medida el empuje requerido para la realizacion de la misma. Las ecuaciones para el
descenso son homologas a las de subida, salvo para el caso del planeo, el cual se tratard mas adelante. Por lo
tanto, el desarrollo que procede sera compatible con ambas situaciones de vuelo.

La subida y el descenso son situaciones de vuelo simétrico en un plano vertical, por lo que las ecuaciones para
este segmento seran (1.5), de donde se obtiene:

2L 2w V dy
L =———=—"_|cosy +——= (1.26)
pVS  pVeS g dt

Cambiando la variable de integracion por h, la ecuacion (1.26) queda:

2
C. = 2\/\2/ cos;x+v—d—75in;/ (1.27)
PV S g dh

De las ecuaciones (1.5) y (1.27) resulta la expresion del empuje a lo largo del segmento:
2 2
T=>pV3SC, + Zkl COSy + V—d—75|n y |[+Wsiny| 1+ vav (1.28)
° pV?S g dh g dh

Se anade ahora una hipdtesis adicional a las ya tomadas, y es la de aceleraciones con respecto a la altura

constantes, esto es, ((ji_\fll , d_;/ constantes. Bajo esta nueva hipdtesis, y suponiendo conocidos los valores
iniciales de velocidad, altura y 4&ngulo de subida, se puede obtener:
dv dv Vi -V,
V(h) =V, +—(h—hy) =
dh dh h, —h,
dy d -y (1.29)
h) = h—h)= L= 0
7 =70+ g (h=h) =50 “hy—h,
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Del mismo modo, en lugar de suponer conocidas velocidades finales, se puede suponer una ley de velocidades
impuesta. En este trabajo se estudiaran tres: V =cte, V, =Ct€ y C_ =Cte. Para las tres leyes de vuelo se
afiade la hipotesisde V = 0.

A continuacion, se desarrollan las ecuaciones de vuelo para cada uno de los tres casos. Por ultimo, se estudiara
el caso del descenso con planeo.

2.5.1 Subida/descenso con C. constante

En este caso se impone un valor constante del coeficiente de sustentacion. Por tanto, de (1.27) se obtiene la ley
de velocidades:

2W cosy

" (1.30)
pS|C, ——lsiny
pSg dh

V =

El valor del coeficiente de sustentacion puede obtenerse de los valores al comienzo de la subida/descenso
(conocidos).

2.5.2 Subida/descenso con V. constante

Se impone un valor constante de la velocidad equivalente. La velocidad equivalente se define como:

V, =V /ﬁ (131)
Po

donde p, denota la densidad del aire al nivel del mar. La ley de velocidades serd, por tanto:

V=V, /& (132)
P

El valor de la velocidad equivalente se puede obtener con los valores de velocidad y densidad (conocidos) al
comienzo del tramo.

2.5.3 Subida/descenso con V constante

Para el caso de velocidad constante, la ecuacion (1.28) resulta:

2 2
T zlpVOZSCD +2kV\2/ cos;/+vid—7/siny +Wsiny  (1.33)
2 ° pV,°S g dh

2.54 Planeo

El planeo es un descenso con motores apagados, esto es, con empuje nulo. Puesto que el objeto de estudio de
este trabajo no es otro que el empuje, el planeo no requerira de un analisis dinamico. No obstante, si sera
necesario estudiar la cinematica del avion durante el planeo con el fin de obtener valores iniciales de posicion
y velocidad para los tramos posteriores.
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Se considera de nuevo aceleracion angular constante e igual a la descrita en (1.29), y, de igual forma que en
casos anteriores, se impone una ley de velocidades (o una velocidad final). Si bien con las ecuaciones
dindmicas (1.5) ya se podria obtener una funcion para la velocidad, se decide, por comodidad del usuario final
del programa aqui desarrollado, que éste pueda imponer una ley de velocidades determinada, para lo cual, en
una situacion de vuelo real, la resistencia deberia ir variando (hecho que se produce en la practica con el uso de
spoilers, por ejemplo).

Suponiendo conocidos altura y angulo de trayectoria finales, y tomando y =0 (con objeto de facilitar los
calculos), obtenemos:

%—Vcos
Rt B V| " dh
=>—=——=X(h)=x, +

dh . dh tany dy
— =Vsin o tan +—(h-h

(1.34)

2.6 Ecuaciones para el crucero

Si bien el segmento de crucero es el mas extenso (en gran parte de las misiones), no resulta el de mayor
importancia para el estudio del empuje, ya que su disefio lleva precisamente a minimizar sus requerimientos de
empuje.

Se toman las siguientes hipotesis:
e Vuelo cuasi-estacionario: V ~ 0 , 7 ~ 0

e Angulo de trayectoria muy pequefio: y <1, Wy <« D

Con esto, las ecuaciones (1.5) quedan:

& _y
dt
dh
- _V
a7
0=T-D (1.35)
0=L-W
dw
—=—Cc.gT
at ed
Por tanto, la expresion del empuje requerido en el segmento de crucero resulta:
2
T =1pVZSCD +2k—V\ZI (1.36)
2 ° pV°S

Se consideran para el crucero tres leyes de pilotaje:

1) h,V constantes

2) h, C_ constantes

3) V , C_ constantes
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Para los dos primeros casos, el desarrollo es trivial, y la ecuacion (1.36) resulta, para las leyes 1 y 2
respectivamente:

2
T _1 PV’ SCy, +2kl2 (1.37)
2 PV,°S
C, +kC,?
T ZWE_DZW% (138)
L L

El tercer caso requiere de un estudio mas completo que se desarrolla a continuacion. La ley de vuelo en
cuestion se conoce como cruise climb.

2.6.1 Cruise climb

En este caso la altitud no es constante, sino que varia a lo largo del crucero. Esto se evidencia en las ecuaciones
(1.35), de donde se obtiene:
1.
W =L=§ V“SC, (1.39)

Donde se comprueba que, puesto que el peso disminuye y V y C, permanecen constantes, la densidad habra

de disminuir (y por lo tanto la altura debera aumentar) para mantener la igualdad. Es por ello que resulta
necesario obtener una funcion que permita obtener la variacion de la altura a lo largo del crucero.

El cambio de altitud durante el cruise climb se puede obtener a partir de (1.39):
wow, W 2W,
—_———=—> p f = 2
P Po Ps Vp"SC,

Con la densidad al final del crucero, y con las ecuaciones (1.1) o (1.2), se logra obtener la altitud alcanzada
durante el cruise climb. Las variaciones de altitud que se obtienen son muy pequefias comparadas con el

alcance del crucero, justificando la hipotesis de y < 0.

(1.40)

9 —

st v.c,

% e

Range (1000 nm)

L Y EERIY N
ey udsaq

L L
L] 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6

¢

[lustracion 2-2. Comparacion de leyes de vuelo. Fuente: [1]
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2.7 Ecuaciones para la aceleracion/deceleracion horizontal

Se analiza ahora la maniobra de aceleracion o deceleracion horizontal. Las condiciones de este segmento son
h=cte , =0 y y=cte (se toma y =0por comodidad). Se toma la hipotesis simplificadora de

aceleracion V constante.

Se tiene por tanto una maniobra correspondiente a vuelo simétrico en un plano horizontal (asi como vertical),
por lo que de (1.6) se obtienen las ecuaciones para este segmento:

g dt (1.41)

De aqui obtenemos, en primer lugar, la expresion del coeficiente de sustentacion para la maniobra de
aceleracion/deceleracion:

2W
L= > (1.42)
PV S
Con esto, de (1.41) y (1.42) el empuje requerido durante la maniobra resulta:
1 2kwW? W..
T=2pV?SC, +=—=+—V (1.43)
2 ¢ VS g

Por tltimo, con la hipétesis de aceleracion constante, y suponiendo conocida la distancia recorrida durante el
segmento X; , asi como las velocidades inicial y final, se obtienen los valores de tiempo y aceleracion:

. OV, -V,
V() =V, +Vit V= 3
RN (1.44)
x(t):xO+V0t+VtE t 2(x%—x)
VARV
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2.8 Ecuaciones para el viraje

Para el estudio de las actuaciones en viraje se introduce un modelo simplificado de las ecuaciones cinematicas
y dinamicas de la aeronave:

e Aceleracién constante: V =~ Cte

e Aceleraciones angulares constantes: y = Cte , y ~ Cte

Con esto, las ecuaciones para el viraje quedan:

dx
— =V cos ¥ cos
at yCosS y

y .
— =V cosysin
at Yol y
dh )
— =V sin
dt 4
Vld—V:T—D—Wsin;/ (1.45)
g dt
Vchos;/d—Zstiny
g dt
Vl d—ychos;z—Wcos;/
g dt
dw
—=—c.qT
at ed

En primer lugar, de (1.45) se obtiene la expresion del coeficiente de sustentacion durante el viraje:

_ 2W ycosy

C, =—F—1"-— 1.46
Y gpSVsinu (146
Introduciendo esta expresion en la polar, de (1.45) resulta la expresion del empuje requerido durante el viraje:
2
1 2k (W . W dVv
T=Lvese, + 2K (W27 | L wsing+ LN (14
2 ° pS| gsinu g dt

Por tltimo, suponiendo conocida y y tanto las variables al comienzo del viraje y, , 7, , V, como al final de
éste ¥; , 7¢ » V¢, podemos obtener los valores (constantes) de % y ¥, asi como del tiempo transcurrido

durante el viraje:

.V, -V
V= f 0
. t,
V =V, +Vit
Y=y, +yt b= 7=7ft Yo (1.48)
Z:Zo+ﬂ.(t f
Xi = Xo
t, =2
X
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2.9 Ecuaciones para el aterrizaje

La maniobra de aterrizaje se realiza con empuje pequeiio, nulo o reversa (empuje negativo). Sin embargo, y
con objeto de simplificar el estudio de este segmento, no se impondra ninguna ligadura al empuje, pudiendo
éste tomar valores negativos seguin los requisitos del aterrizaje.

El aterrizaje abarca desde una altura de 50 pies sobre la pista o desde el comienzo del segmento de transicion
(si la altura necesaria para comenzar este segmento supera los 50 pies), hasta la parada total y apagado de
motores.

Puesto que interesa que las distancias de aterrizaje y los requerimientos de empuje sean pequefios, la maniobra
de aterrizaje se realiza con la mayor resistencia posible. Con este fin, a los flaps y slats en configuracion de
aterrizaje, se sumaran spoilers, paracaidas, etc.

Se toma un modelo simplificado para el estudio del aterrizaje, con las siguientes hipotesis:
e Geometria fija, flaps, slats y demas dispositivos extendidos

e  Contribucion vertical del empuje despreciable

La maniobra de aterrizaje, al igual que la del despegue, se divide en una etapa en aire y otra en tierra,
dividiéndose a su vez la primera en aproximacion rectilinea y redondeo. En este documento se supone que la
etapa en tierra se realiza con empuje nulo, por lo que su estudio no sera de interés para el objeto de estudio de
este trabajo.

PP T PP 77777777 AT ¥ S A Ll s
[ 0 1 Rad S ——Taouchdown 2 |
n % 7 VepxlI5Vs V=0

™%

Ilustracion 2-3. Esquema del despegue. Fuente: [1]

2.9.1  Aproximacion rectilinea

La aproximacion rectilinea comprende desde que el avion alcanza una altura de 50 pies sobre la pista hasta que
el avion alcanza la altitud necesaria para comenzar el redondeo (si esta es mayor o igual que 50 pies, la
aproximacion rectilinea se obviara). Se toma la hipotesis de C, , y por tanto C, constantes.

Este segmento se realiza con velocidad constante V =1.3-V, , donde V,,, se define como (1.14) , donde

tall >

CLmax denota el coeficiente de sustentacion maxima para la configuracion de despegue. El angulo de

trayectoria es constante e igual a y .
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Con esto, las ecuaciones cinematicas y dinamicas durante la aproximacion rectilinea son:

dx
— =V cos
qt 74

%:Vsinyd
(1.49)
Vld—va—D—Wsinyd
g dt
dw
— =—C. T
at eY

De esta forma, el empuje requerido para la aproximacion rectilinea tomara la expresion:

T :%pvzs(c% +kC,*)+W siny, (1.50)

De las ecuaciones (1.49), y conociendo la altura al comienzo del redondeo, se puede obtener el tiempo
requerido para la aproximacion:

hf _ho
Vsiny,

% =Vsiny, = h(t) =h, +Vtsiny, =t, = (1.51)

donde h, es la altura al comienzo del tramo (50 pies), y N la altura al comienzo del redondeo.

2.9.2 Redondeo

La maniobra de redondeo consiste en un cambio del angulo de trayectoria desde el angulo de descenso y,

hasta alcanzar un angulo de trayectoria nulo a la altura de la pista de aterrizaje. En este tramo la velocidad
disminuira desde V, =1.3-V,, hasta V;;, =1.15-V,

stall stall
Se realizan las siguientes hipotesis:
e Aceleracién V constante

o Coeficiente de sustentacion C, constante; por tanto, C, y « también lo seran

Con esto, las ecuaciones (1.5) quedan para el redondeo (se toma y = 0 por comodidad):

dx

— =V cos

dt 4
dh .
—=Vsin

dt 4
Vld—V:T—D—Wsiny (1.52)
g dt

dy ¢

— ==(n-1

dt V( )
dﬂ:_CEgT

dt



Disefio de Herramienta para la Demanda de Empuje de Aeronaves 19

Por tanto, el empuje requerido para el redondeo tomara la forma:

1, , WV
T —E \4 S(CDO +kCL )+WS|n7+EE (153)

El redondeo se realiza con factor de carga constante N =1.2 [3], teniendo, por tanto, C, =0.8-C_ E
donde C_

con las hipotesis realizadas, podemos obtener de (1.52) la evolucion temporal del angulo de trayectoria:

) denota el coeficiente de sustentacion maxima en configuracion de aterrizaje. Conocido esto, y

max,

d_j/—g - — g(n_l) Vo+Vt
i —V(n D=yt) =y, + y In( V. J (1.54)

De esta expresion se puede obtener el tiempo transcurrido durante el redondeo, cuya demostracion es trivial:

—\/}/0
t, :\L{eg“l’ —1] (1.55)

\Y

Finalmente, y puesto que la velocidad al final del redondeo es conocida, de (1.55) se logra obtener el valor de
la aceleracion (supuesta constante):

Vo =V, +Vit,
V { ) l:| :>V — g(n_l) |n[vo _O'ls\/stall j (156)

t; :70 R =70 Vo
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3 AVIONES Y MISIONES EMPLEADOS

S e presenta en este capitulo la base de datos incluida en el programa realizado con el objeto de facilitar el
uso del mismo, asi como de proveer al usuario de ejemplos predefinidos de la utilizacion del programa.
En primer lugar, se introducen los aviones contemplados, indicando en cada caso los datos de interés para el
programa. Por ultimo, se presentan tres misiones tipo, describiendo los datos necesarios de cada segmento de
vuelo de éstas.

3.1 Aviones introducidos

El grupo de aviones incluidos en la base de datos pretende abarcar la mayor parte posible del espectro. Con
este objeto, se incluyen aeronaves militares, comerciales y de uso privado, con motores turbohélice, turbofan o
turbojet, y de distintos periodos de tiempo, desde aeronaves empleadas a mediados de siglo, hasta aviones mas
modernos introducidos al mercado recientemente.

Puesto que el objeto de estudio de este documento no es otro que el empuje requerido por la aeronave en
cuestion, se considera conveniente clasificar las aeronaves introducidas en funcion del tipo de planta motora
que empleen.

Los datos introducidos, si no se indica lo contrario, han sido obtenidos del software 444 Reader.

3.1.1  Turbojet

El mas antiguo de los tres aqui contemplados, el motor turbojet o turborreactor ha ido dejando paso a motores
mas eficientes como el turbohélice o el turbofan. Su uso es cada vez mas escaso, limitandose a aeronaves
antiguas o misiles, entre otros.

ADMISION COMPRESION COMBUSTION ESCAPE

T :

L

Entrada de aire Camaras de combustién Turbina

Seccion fria Seccioén caliente

Ilustracion 3-1. Esquema de funcionamiento de un motor turbojet

Se presentan a continuacion los aviones turbojet incluidos en el programa.
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3.1.1.1  Boeing B-47 Stratojet

El Boeing B-47 Stratojet, o Boeing 450, fue un bombardero de largo alcance, cuya funcion primaria era la de
bombardero nuclear. Equipado con seis motores turbojet General Electric J47-GE-25, fue puesto en servicio
por los Estados Unidos en el afio 1951 hasta su retirada completa en 1977, si bien desde 1965 dejoé de ser
utilizado como bombardero para pasar a realizar operaciones de reconocimiento y de banco de pruebas.

[lustracion 3-2. Boeing B-47 Stratojet

Los datos del B-47 Stratojet requeridos son:

e S5=131.322813850539 nr’
o W,, =836791.35079713 N

e C_ =1310
« C__=1641
« C_ =1917

o C, =0.311021314813771

o C, =0.0252782452641306

« G, =0.0352782452641306
* G, =0.0402782452641306

o k=0.0384808233453718
e Kk, =0.0408858748044575

e k, =0.0436115997914214
e . =103.36 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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3.1.1.2 Bombardier Learjet 24F

El Bombardier Learjet 24F es un avion de transporte corporativo o jet privado, con espacio para 6-8 pasajeros.
Ultima version del Learjet 24, introducido al mercado en el afo 1977, el Learjet 24F esta equipado con dos
motores turbojet General Electric CJ610-8A.

Ilustracion 3-3. Bombardier Learjet 24F

Los datos del Learjet 24F requeridos son:

e $=215321283099994 m’
e W, =58730.3305374976 N

o C,_max =1.35
° CLmax.TO =151
.« C_ =165

o C_ =0.0692932365408283
e C, =0.0275419706439062
e C,,, =0.0622419706439062
e C,, =0.112241970643906

e k=0.076352725062831
ek, =0.0812177640828601

o k _=0.0867806246364806
e C. =98 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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3.1.2 Turbohélice

El motor de turbohélice es un sistema de propulsion mixta entre la propulsion por chorro y la propulsion por
hélice. Las ventajas e inconvenientes de este tipo de motor son analogas a las de la hélice: si bien son muy
eficientes a bajas velocidades, las velocidades de vuelo que puede desarrollar son relativamente bajas, debido a
la proximidad de la velocidad de la punta de las palas al régimen supersonico, causando esto una pérdida de
eficiencia (Ilustracion 3-5).
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[lustracion 3-4. Esquema de funcionamiento de un motor turbohélice
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[lustracion 3-5. Rendimiento propulsivo en funcion de la velocidad segin el tipo de motor. Fuente: [5]

Se presentan a continuacion los aviones equipados con motores turbohélice incluidos en el programa.
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3.1.21  Beechcraft Starship

El Beechcraft Starship es un avion de transporte corporativo con capacidad para 6-8 pasajeros, equipado con
dos motores turbohélice equipado con dos motores Pratt & Whitney Canada PT6A-67A de turbina libre.
Realizo su primer vuelo en el afio 1986 y, debido a su bajo éxito comercial, su uso a dia de hoy es limitado.

[lustracion 3-6. Beechcraft Starship

Los datos del Beechcraft Starship requeridos en el programa son:

e S=414207063850725 m’
e W, =65791.0102420358 N

e C__ =1.400

e C_ =1611

Lmax,T

« C_ =1811

L,
e C, =0.101020814296532

e C, =0.0154079300015106
e C,,, =0.0504079300015106
e G, =0.0904079300015106

o k=0.0568240592806121
o Kk, =0.0603755629856504

e k =0.0644006005180271
e C. =55.68 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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31.2.2 Canadair CL-415

El Canadair CL-415 es un avion anfibio disefiado especificamente como avion antiincendios. Esta equipado
con dos motores Pratt & Whitney Canada PW123AF de doble eje y turbina libre. Realizé su primer vuelo en
el afio 1993, y a dia de hoy presta servicio en paises como Espafia, Canada, Francia o Italia.

Ilustracién 3-7. Canadair CL-415

Los datos del CL-415 introducidos en el programa son los siguientes:

e $=100.435128593508 m?
o W, =173147.215070682 N

e C_ =143
e C__ =1626
e C, =1770

o C, =0.445524898277736

o C, =0.0232296410591292

* C,, =0.0332296410591292
« C,, =0.0382296410591292

o k=0.0485228537848845
ek, =0.0517577107038768

e k _=0.055454690039868
e C. =47.9 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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3.1.23 Saab 2000

El Saab 2000 es un avion comercial con capacidad para 50-58 pasajeros, equipado con dos motores
turbohélice de un eje y turbina libre Allison AE 2100A. Realizo su primer vuelo en 1992 y actualmente
cumple funciones de avion comercial y de AEW&C (Adirborne Early Warning & Control, alerta temprana y
control aerotransportado).

[lustracion 3-8. Saab 2000
Los datos del Saab 2000 requeridos para el programa son:

e S$=56.3290934112569 m’
e W, =218105.46270975 N

e C_ =1650
e C___=2095
e C_ =2561

e C, =0.444347102888922

e Gy, =0.0515404039161275
e C,,, =0.0861404039161275
« C,, =0.136140403916127

o k=0.0361113842108987
o ki, =0.038487133172142

o Kk, =0.0411974946631379
o C. =46.9 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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3.1.3 Turbofan

El turbofan se obtiene del turbojet, afiadiéndole una hélice carenada (fan) inmediatamente después del difusor
de entrada (Ilustracion 3-9), pudiendo ésta mover un flujo de aire de hasta 6 u 8 veces el flujo de la corriente
central. El empuje resultante del chorro del fan puede alcanzar valores del orden del 85% del total. Como
ventajas, su bajo consumo y contaminacion acustica; como desventaja, su mayor resistencia aerodinamica y
peso. El turbofan es, hoy en dia, el sistema de propulsion 6ptimo para el vuelo comercial a velocidades
subsonicas altas (Ilustracion 3-5).

) Compresor de Turbina de
Ventilador  5jta presion alta presion
Eje de
alta presion

T

Eje de
baja presion
Compresor de Camarade Turbina de

baja presion combustion  baja presion Tobera

[lustracion 3-9. Esquema de funcionamiento de un motor turbofan

Los motores turbofan se diferencian entre si por diversos factores; dos de ellos son su relacion de derivacion o
bypass, y el numero de ejes que emplee. La relacion de derivacion es la relacion entre el flujo movido por el
fan (flujo secundario) y el flujo central (flujo primario), alcanzando valores mayores segun el fan sea mayor
con respecto al resto del motor.

Se presentan a continuacion los aviones con planta motora de tipo turbofan incluidos en la base de datos del
programa, comprendiendo éstos motores turbofan de distintas caracteristicas.
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3.1.3.1  Airbus A340-300

El Airbus A340-300 es un avion de transporte comercial de largo alcance, variante del A340, con capacidad
para 295 pasajeros. Realizo su primer vuelo en el afio 1991, y esta equipado con cuatro motores turbofan CFM
International CFM56-5C de doble eje y alta relacion de derivacion.

-----

2l
.........
4ot :

_'-:-ﬂ }..k* i :
Ilustracién 3-10. Airbus A340-300

Los datos del A340-300 requeridos en el programa son:

e S=373.475305927894 m’
e W, =2554352.62073703 N

e C_ =1310
« C_ =185
« C_ =2307

o C_ =0.121684270671544

e C, =0.0172259025482902
e C,,, =0.0422259025482958
e G, =0.0972259025483027

k=0.0373361075356229
ek, =0.0423142552070885

o k_=0.0423142552070885

C. =55.57 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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31.3.2 Boeing 720B

El Boeing 720 fue un avion de transporte comercial de corto-medio alcance con capacidad para 170 pasajeros.
Realiz6 su primer vuelo en el afio 1959 y, tras ser algunos modificados al 720B, fue retirado finalmente en el
afio 2010. El Boeing 720B esta equipado con cuatro motores turbofan Pratt & Whitney JT3D de doble eje y
baja relacion de derivacion.

S j CTyprus Rirways
=\-e538as A

[lustracion 3-11. Boeing 720B

Los datos del 720B introducidos en el codigo son los siguientes:

o S =232.065350999933 m’
e W, =1001032.97183509 N

e C_ =1448
« C__=1505
« C_ =1704

o C, =0.18872221081427

o C, =0.013496091223713

e G, =0.048496091223713
« G, =0.088496091223713

o k=0.0550273639432654
e Kk, =0.0584665741897195

e k, =0.0623643458023675

e C. =80 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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3.1.3.3 Boeing 747-400

El Boeing 747-400 es un avion de transporte comercial de largo alcance con capacidad para 416 ocupantes.
Realiz6 su primer vuelo en el afio 1988, y cumple tareas tanto de transporte de pasajeros como de avion de
carga. Esta equipado con cuatro motores turbofan de bypass alto, que pueden ser los siguientes: Pratt &
Whitney PW4000 (dos ejes), General Electric CF6 (dos ejes), o Rolls-Royce RB211 (tres gjes).

Ilustracion 3-12. Boeing 747-400

Se introducen los siguientes datos del 747-400:

e S =556.880806456896 m’
e W, =3892192.9375 N

e C__ =1500
e C_ =185
e C_ =2418

o C_ =0.244441135938048

o C, =0.0156384717556532
e G, =0.0356384717556532
* G, =0.0856384717556532

e k=0.051677181806346
e Kk, =0.0549070056692426

k, =0.0585674727138588

C. =58.1 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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31.34 Boeing 777-200

El Boeing 777-200 es un avion de transporte comercial de largo alcance con capacidad para 305 pasajeros.
Realiz6 su primer vuelo en 1994, y esta equipado con dos motores turbofan de alta relacion de derivacion,
pudiendo ser: Pratt & Whitney PW4000 (dos ejes), Rolls-Royce Trent 800 (tres ejes), o General Electric GE90
(dos ejes).

[lustracion 3-13. Boeing 777-200

Se introducen los siguientes datos del 777-200:

o S =449.040444861557 m’
o W, =2432786.05479397 N

e C_ =1370
« C__=2031
e C, =2431

. C, =0.113635530273258
. C, =0.01232936893494
e Cy,,, =0.0468293689349653
* G, =0.0518293689349608

o k=0.0452886022909618
o Kk, =0.0481191399341566

e Kk, =0.0481191399341566
e C. =55.57 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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3.1.35

Boeing C-17 A

El Boeing C-17 A es un avion de transporte militar pesado de largo alcance que puede cumplir funciones de
transporte de tropas y suministros o evacuacion médica, entre otras. Realizo su primer vuelo en 1991 y a dia de
hoy forma parte de las fuerzas aéreas de EEUU, Reino Unido, Canada o India, entre otros. Esta equipado con
cuatro motores turbofan Pratt & Whitney F117-PW-100 de doble eje y alta relacion de derivacion.

Del C-17 A se introducen al programa los datos que siguen:

S =355.050646705 m’
W, =2602211.21824834 N

C._ =1300

C_  =2200

Linasr

C_ =2.200

Lmax,
C,, =0.0908567191542195

C,, =0.0225120376161948
C,, , =0.0625120376161948
C,,, =0.122512037616195

k =0.0481592080778011
k;, =0.0576803569828124

k, =0.055517343595957
€. =59.35 kg/(h-kN) [4] (por motor)

Ilustracion 3-14. Boeing C-17 A

3
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3.1.3.6  Bombardier Challenger 601

El Bombardier Challenger 601 es un avion de transporte corporativo de capacidad media. Realiz6 su primer
vuelo en el afio 1978 y actualmente lo emplean tanto operadores privados como gobiernos como el canadiense.
Esta equipado con dos motores turbofan General Electric CF34-1A de doble eje y alta relacion de derivacion.

[lustracion 3-15. Bombardier Challenger 601

Los datos del Challenger 601 introducidos son:

e« $=55.2040156073761 m?
o W, =188295.484315561 N

e C_ =1T750
e C__ =1846
e C, =2044

o C, =0.319281103133933

e C, =0.0195507485369438

*  C, =0.0495507485369438
* G, =0.0595507485369438

«  k=0.0453298328340155
ek, =0.0526785579335565

e k =0.0570684377613529
e C. =70 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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3.1.3.7 Cessna 525 CitationJet

El Cessna 525 CitationJet es un avion de transporte corporativo. Realizo su primer vuelo en el afio 1991, y esta
equipado con dos motores turbofan Williams FJ44-1A de dos ejes y relacion de derivacion media.

[lustracion 3-16. Cessna 525 CitationJet

Los datos del CitationJet requeridos para el programa son los siguientes:

e §$=223132319598666 m’
o W, =46700.6224165229 N

T

e C_ =1480

e« C__ =1600

Linax;r

« C_ =2200

Linax
o C, =0.192792099471869

e C, =0.0272059626548501
e C,,, =0.0547059626548501
e C,, =0.10520596265485

e k=0.0467752387136413
ek, =00482841173818233

e k =0.0516140565116042
e C. =76.5 kg/(h-kN) [6] (por motor)
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3.1.3.8  Fairchild Republic A-10 Thunderbolt II

El Fairchild Republic A-10 Thunderbolt II es un avion monoplaza de ataque a tierra. Disefiado para tareas de
apoyo a tropas de tierra, ataque a vehiculos blindados y control aéreo avanzado, entre otros, sigue sirviendo al
ejército estadounidense en tareas de apoyo aéreo, fue introducido al servicio en el afio 1977 y a dia de hoy
continuan siendo utilizados por el ejéreito estadounidense. Esta equipado con dos motores turbofan General
Electric TF34-GE-100A de doble eje y alta relacion de derivacion.

[lustracion 3-17. Fairchild Republic A-10 Thunderbolt II

Del Thunderbolt II se incluyen los siguientes datos en el codigo:

e S5=46.649673711875 n*
o W, =228004.528733479 N

e C_ =1540
« C__=1700
« C_ =1964

. C_ =056571466888019

e C, =0.0206607004071857

« C,,_ =0.0306607004071857
* G, =0.0356607004071857

« k=0.061163961679896
ok, =0.0652415591252224

e k =0.0699016704913097

e C. =68.1 kg/(h-kN) [4] (por motor)
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3.1.3.9 Lockheed Martin F-22 Raptor

El Lockheed Martin F-22 Raptor es un avién monoplaza de combate tactico desarrollado para el ejército del
aire de los EE. UU. Disefiado como caza de superioridad aérea, también puede ejercer roles de ataque a tierra o
guerra electronica, entre otros. Introducido en el servicio en el afio 2005, el F-22 estd equipado con dos
motores turbofan Pratt & Whitney F119-PW-100 de baja relacion de derivacion y doble eje, con
postcombustion y empuje vectorial (estas dos ultimas caracteristicas no han sido contempladas en el

programa).

[lustracion 3-18. Lockheed Martin F-22 Raptor

Se presentan a continuacion los datos del F-22 incluidos en el codigo:

e S=77.7409702715994 m’
o W,, =266893.322489642 N

e C_ =0635
« C__=0920
« C_ =1465

e C_ =0.0324159429829935

o C, =0.0437107187810546
e G, =0.0537107187810546
* G, =0.0637107187810547

e  k=0.16813585499995
ek, =0.179344911999947

ek =0.179344911999947
e C. =62.2 kg/(h-kN) [7] (por motor)
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3.2 Misiones introducidas

Se incluye en la base de datos dos misiones tipo: una mision de ferry para aviones turbofan y otra para aviones
con planta motora de turbohélice. A continuacion se describen cada una de estas dos, presentando las variables
necesarias para el analisis de cada segmento de las mismas.

3.21 Mision de ferry para turbofan

Las maniobras que componen la mision de ferry tipo para una aeronave con planta motora de tipo turbofan son
las que siguen:

e Despegue al nivel del mar, con carrera de despegue de 2500 m sobre una pista de asfalto (coeficiente
de rodadura de 0.02), angulo de subida de 8°

e Subida con velocidad equivalente constante, hasta una altitud de 2000 m, con angulo de subida
constante de 10°

e Viraje de 60° en sentido contrario al reloj, con velocidad constante y angulos de trayectoria inicial y
final de 10° y 8° respectivamente, velocidad angular de 4°/s

e Subida con coeficiente de sustentacion constante hasta una altitud de 5000 m, con angulo de subida
constante de 8°

e Aceleracion constante durante 10 km hasta una velocidad de 180 m/s

e Subida hasta una altitud de 11000 m y velocidad final de 250 m/s, con angulos de trayectoria inicial y
final de 8°y 2° respectivamente

e Crucero de 1000 km con altura y velocidad constantes

e Descenso con coeficiente de sustentacion constante hasta una altitud de 2000 m, con angulo de
trayectoria constante de -3°

e Viraje de 30° en sentido contrario al reloj con velocidad angular de 3%s, angulo de trayectoria
constante de -3°

e Descenso final hasta una pista de aterrizaje al nivel del mar, con angulo de trayectoria constante de -2°

e Aterrizaje con angulo de aproximacion de -3°, carrera de aterrizaje de 2000 m

Perfil de la mision
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[lustracion 3-19. Perfil de mision de ferry para turbofan
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3.2.2 Mision de ferry para turbohélice

Las maniobras que componen la mision de ferry tipo para una aeronave con planta motora de tipo turbofan son

las que siguen:

Despegue al nivel del mar, con carrera de despegue de 2500 m sobre una pista de asfalto (coeficiente
de rodadura de 0.02), 4ngulo de subida de 10°

Subida con velocidad equivalente constante, hasta una altitud de 2000 m, con angulo de subida
constante de 10°

Viraje de 60° en sentido contrario al reloj, con velocidad constante y angulos de trayectoria inicial y
final de 10° y 8° respectivamente, velocidad angular de 4°/s

Subida con coeficiente de sustentacion constante hasta una altitud de 4000 m, con angulo de subida
constante de 8°

Aceleracion constante durante 5 km hasta una velocidad de 150 m/s

Subida hasta una altitud de 5500 m y velocidad final de 180 m/s, con angulos de trayectoria inicial y
final de 8°y 3° respectivamente

Crucero de 500 km con altura y velocidad constantes

Descenso con coeficiente de sustentacion constante hasta una altitud de 1000 m, con angulo de
trayectoria constante de -4°

Viraje de 50° en el sentido del reloj con velocidad angular de 3°/s y angulo de trayectoria constante de
30
Descenso final hasta una pista de aterrizaje al nivel del mar, con angulo de trayectoria constante de -2°

Aterrizaje con angulo de aproximacion de -3°, carrera de aterrizaje de 2000 m

Perfil de la mision
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[ustracion 3-20. Perfil de mision de ferry para turbohélice
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4 DESARROLLO DE LA APLICACION

En este capitulo se va a describir el uso de la aplicacion desarrollada por parte del usuario. Se explicara como
introducir los datos necesarios para el funcionamiento del cddigo, asi como la utilizacion de la base de datos
expuesta en el capitulo 3. Del mismo modo, se presentara la obtencion de los resultados obtenidos por el
cddigo tras la introduccion de todos los datos necesarios para el funcionamiento del mismo.

4.1 Iniciar el programa

Puesto que el programa ha sido realizado mediante la herramienta App Designer del software informatico
Matlab, es necesario tener instalado dicho programa para que la ejecucion del codigo sea posible. La
herramienta App Designer fue introducida en la version r2016a, por lo que el programa aqui desarrollado
podria dar problemas de compatibilidad en versiones previas a ésta.

Antes de poder ejecutar el programa, debe ser instalado. Para ello, en la pestafia APPS se clica sobre Install
App y en la ventana emergente se selecciona el archivo ThrustAnalyzer.mlappinstall. Una vez instalada,
aparecera en la pestana APPS'y basta con hacer clic sobre su icono para ejecutarla.

Una vez ejecutado el programa, se abrird la ventana inicial. El usuario debera hacer clic sobre una de las
opciones para continuar. “Introducir datos del avion” permite al usuario introducir manualmente los datos de la
aeronave que desee estudiar requeridos para el funcionamiento del programa (4.2). “Seleccionar avion”
posibilita al usuario la eleccion de uno de los aviones incluidos en la base de datos del programa (3.1)(4.3).
Una vez clique en una de las dos opciones, se pasara a la pantalla siguiente.

Introducir datos de avion

Seleccionar avion

Tlustracion 4-1. Pantalla inicial
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4.2 Introduccion de datos del avion

Esta pantalla permite al usuario la introducciéon manual de los datos requeridos para el funcionamiento del
programa de la aeronave que se pretende estudiar. Dichos datos son:

e Superficie alar: superficie en planta de las alas, medido en m?

¢ CLmax en conf. limpia: coeficiente de sustentacion maximo de la aeronave en configuracion limpia,
esto es, con dispositivos hipersustentadores y tren de aterrizaje retraido

e CLmax en despegue: coeficiente de sustentacion maximo de la aeronave en configuracion de
despegue, esto es, con dispositivos hipersustentadores en configuracion de despegue y tren extendido

e CLmax en aterrizaje: coeficiente de sustentacion maximo de la aeronave en configuracion de
aterrizaje, esto es, con dispositivos hipersustentadores en configuracion de aterrizaje y tren extendido

¢ CLO en conf. limpia: coeficiente de sustentacion nula de la aeronave

e Peso al despegue: peso total de la aeronave al comienzo del despegue, medido en kg
e Consumo especifico: consumo especifico de la planta motora de la aeronave, medido en kg /(S-N)

e CDO0/k configuracion limpia: coeficiente de resistencia parasitaria/factor de resistencia inducida de la
aeronave en configuracion limpia

e CDO/k configuracion despegue: coeficiente de resistencia parasitaria/factor de resistencia inducida
de la aeronave en configuracion de despegue

e CDO/k configuracion aterrizaje: coeficiente de resistencia parasitaria/factor de resistencia inducida
de la aeronave en configuracion de aterrizaje

Una vez introducidos los datos, pulsando el boton “Continuar” se pasara a la pantalla de mision (4.4). Clicando
sobre el boton “Volver” se retorna a la pantalla inicial (;Error! No se encuentra el origen de la referencia.).

Volver Introducir datos de avion

Superficie alar (m2) 0

CDO configuracion limpia 0
CLmax en conf. limpia 0

k configuracion limpia 0
CLmax en despegue 0

CD0 configuracion despegue 0
CLmax en aterrizaje 0

k configuracion despegue 0
CLO en conf. limpia 0

CDO configuracién aterrizaje 0
Peso al despegue (kg) 0

k configuracion aterrizaje 0
Consumo especifico (ka/s/N) 0

Continuar

Tlustracién 4-2. Introduccion de datos del avion
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4.3 Seleccion del avion

Esta pantalla permite al usuario seleccionar una de las aeronaves incluidas en la base de datos del programa
(3.1). Haciendo clic sobre la pestafia “Seleccionar avion™” se despliega una lista de todas las aeronaves
introducidas. Clicando sobre cualquiera de ellas, el programa carga automaticamente los datos del avion
seleccionado. Bajo esta pestafia, aparece una pequefia descripcion del avion seleccionado y su planta motora.

Una vez elegido un avion, pulsando el boton “Continuar” se pasara a la pantalla de introduccion de datos del
avion (4.2), donde se mostraran los datos de la aeronave escogida, permitiendo editar los datos de consumo
especifico y peso al despegue. Queda bajo responsabilidad del usuario no introducir un peso inferior al peso en
vacio de la aeronave seleccionada (este dato resulta sencillo de encontrar, tanto en la red como en
documentacion como [8]. Clicando sobre el botén “Volver” se retorna a la pantalla inicial (4.1).

Volver Seleccionar avion | Airbus A340-300 v

Avion comercial de largo alcance equipado con cuatro
motores turbofan de alta derivacion de doble/triple eje

Continuar

Tlustracion 4-3. Seleccion del avion

4.4 Pantalla de mision

A continuacion, el usuario debera introducir la mision a realizar por la aeronave escogida. Seleccionando
“Introducir mision”, se lleva al usuario a la pantalla de introduccion de datos de despegue, donde el usuario
debe introducir manualmente los datos del tramo de despegue. Clicando sobre “Seleccionar mision” se abre la
ventana de seleccion de la mision, donde el usuario podra escoger una de las misiones de vuelo incluidas en la
base de datos.

Haciendo clic sobre el boton “Volver”, el programa vuelve a la pantalla inicial (4.1).

Valver

Introducir mision

Seleccionar misién

Tlustracion 4-4. Pantalla de mision
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4.5 Seleccion de la mision

Esta pantalla permite al usuario seleccionar una de las misiones tipo introducidas en la base de datos (4.5).
Clicando sobre una mision el programa carga automaticamente los datos de la opcion seleccionada, y aparece
en pantalla una descripcion de la misma.

Una vez escogida una mision, pulsando el botéon “Continuar” se pasara a la pantalla de resultados (4.14).
Clicando sobre el boton “Volver” se retorna a la pantalla de mision (4.4).

| wolver | Seleccionar avion | Misian ferry turbofan v

Mision ferry con crucero a 11000 m de
altitud a una velocidad de 250 m/s,
despegue y aterrizaje al nivel del mar

| Continuar |

Tlustracién 4-5. Seleccion de mision

4.6 Introduccion de datos de despegue

Esta pantalla permite al usuario la introduccion manual de los datos requeridos por el programa para el
segmento del despegue. Estos datos son:

e Carrera de despegue: distancia recorrida durante la rodadura en el suelo, es decir, desde la suelta de
frenos hasta alcanzar la velocidad de despegue, medida en m

e Altura de despegue: altura respecto al nivel del mar desde la que se realiza el despegue, medida en
m

o Coeficiente de rodadura: coeficiente de friccion de rodadura, esto es, coeficiente de friccion de la
superficie de despegue durante la rodadura. Se toma el valor 0.02 (asfalto) como predeterminado

Brakes Off, Average | Brakes Fully Applied,

Ground Resistance | Average Wheel-Braking

Type of Surface Coefficient Coefficient
Concrete or macadam 0.015-0.04 0.3-0.6
Hard turf 0.05 0.4

Firm and dry dirt 0.04 0.30

Soft turf 0.07 0.5

Wet concrete 0.05 0.2

Wet grass 0.10 0.2

Snow- or ice-covered field 0.01 0.07-0.10

Ilustracion 4-6. Coeficientes de friccion, con y sin frenos aplicados, para diferentes superficies. Fuente: [9]
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e Angulo de subida: dngulo de trayectoria de la subida inmediatamente posterior al despegue, medida
en grados

Volver Introducir datos de despegue

Carrera de despegue (m) 0

Altura de despegue (m) 0

Coeficiente de rodudadura 0.02

Angulo de subida () 0
Continuar

[lustracion 4-7. Introduccion de datos de despegue

Una vez introducidos los datos, clicando sobre el boton “Continuar” se cerrara esta pantalla para pasar a la
eleccion del siguiente segmento (4.7). Haciendo clic en “Volver”, se retorna a la pantalla de mision (4.4).

ADVERTENCIA: una vez pulsado el botoén continuar, la siguiente pantalla no da opcion a volver a ésta, por
lo que, en caso de equivocacion, habra que ejecutar el programa de cero.

4.7 Seleccion del siguiente tramo

Esta pantalla permite al usuario la seleccion del segmento consecuente a realizar por la aeronave de estudio.
Para ello, el usuario debera clicar en una de las opciones:

e Subida: lleva al usuario a la pantalla de introducciéon manual de los datos de la subida (4.8)

o Descenso: lleva al usuario a la pantalla de introduccién manual de los datos del descenso (4.9)
e Crucero: lleva al usuario a la pantalla de introduccion manual de los datos del crucero (4.10)
e Viraje: lleva al usuario a la pantalla de introduccion manual de los datos del viraje (4.11)

e Aceleracion/deceleracion horizontal: lleva al usuario a la pantalla de introducciéon manual de los
datos de aceleracion/deceleracion horizontal (4.12)

Los datos del aterrizaje se podran introducir una vez introducidos los datos del descenso final.
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Seleccionar siguiente tramo

Subida Descenso

Crucero Viraje

Aceleracién/deceleracidn horizontal

[lustracion 4-8. Seleccion del siguiente tramo

En caso de equivocacion, en la siguiente pantalla se da la opcion a volver a ésta.

4.8 Introduccion de datos de subida

Esta ventana permite al usuario la introduccion manual de los datos de subida. Las variables a escribir por
parte del usuario son:

e Altura final: altura sobre el nivel del mar, medida en m , al final de la subida

e Angulo de subida inicial: dngulo de trayectoria de la acronave al comienzo de la subida, medido en
grados

e Angulo de subida final: 4ngulo de trayectoria de la acronave al final de la subida, medido en grados
o Ley de vuelo: ley de velocidades impuesta a la subida. Las opciones son las siguientes:

o CL constante: subida con coeficiente de sustentacion constante

o Ve constante: subida con velocidad equivalente constante

oV constante: subida con velocidad constante

o Variables no constantes: subida sin ley de vuelo impuesta. Seleccionar esta opcion activara
“Velocidad final”

m
e Velocidad final: velocidad al final de la subida, medida en —, en caso de no imponer una ley de
S

velocidades
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Volver Introducir datos de subida
Altura final (m) 0
Velocidad inicial (mis) 0
Angulo de subida inicial (%) 0
Altura inicial (m) Q
Angulo de subida final () 0
Ley de vuelo
CL constante
Ve constante
V' constante

#) Variables no constantes

Velocidad final (m/s) 0

Continuar
Tlustracién 4-9. Introduccion de datos de la subida

Una vez introducidos los datos, clicando sobre el boton “Continuar” se cerrara esta pantalla para pasar a la
eleccion del siguiente segmento (4.7). Haciendo clic en “Volver”, se retorna a la pantalla de seleccion del
siguiente tramo (4.7).

ADVERTENCIA: una vez pulsado el botoén continuar, la siguiente pantalla no da opcion a volver a ésta, por
lo que, en caso de equivocacion, habra que ejecutar el programa de cero.

4.9 Introduccion de datos de descenso

Esta pantalla posibilita al usuario la introduccién manual de los datos de la maniobra de descenso, que son las
que siguen:

e Altura final: altura sobre el nivel del mar al final del descenso, medida en m

e Angulo de descenso inicial: 4ngulo de trayectoria al comienzo del descenso (debe ser negativo),
medido en grados

e Angulo de descenso final: angulo de trayectoria al final del descenso (debe ser negativo), medido en
grados

e Ley de vuelo: ley de velocidades impuesta al descenso. Analogo a la subida

: . m :
e Velocidad final: velocidad al final de la maniobra de descenso, medida en —, en caso de no imponer
S

una ley de velocidades
e Planeo: opcion a seleccionar si el descenso deseado es un planeo (empuje nulo)

e Descenso final: clicar sobre esta opcion si la maniobra siguiente sera el aterrizaje. Pulsar esta opcion
habilita “Altura de aterrizaje” y deshabilita “Altura final”

e Altura de aterrizaje: altura sobre el nivel del mar de la pista de aterrizaje, medida en m . La altura
final del descenso se calculara en funcion de ésta.
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Volver Introducir datos de descenso
Velocidad inicial (m/s) 0 Altura inicial (m} 0
Altura final {m} 0
Angulo de descenso inicial (%) 0
Angulo de descenso final (%) 0
Ley de vuelo
CL constante
Ve constante
W constante
#) Variables no constantes
Velocidad final (m/s) 0
Flaneo Descenso final Altura de aterrizaje (m)
Continuar

Tlustracién 4-10. Introduccion de datos del descenso

Una vez introducidos los datos, clicando sobre el botén “Continuar” se cerrara esta pantalla para pasar a la
eleccion del siguiente segmento (4.7). Haciendo clic en “Volver”, se retorna a la pantalla de seleccion del
siguiente tramo (4.7). En caso de haber escogido la opcion de descenso final, hacer clic en “Continuar” abrira
la venta de introduccion de datos del aterrizaje (4.13)

ADVERTENCIA: una vez pulsado el botén continuar, la siguiente pantalla no da opcion a volver a ésta, por
lo que, en caso de equivocacion, habra que ejecutar el programa de cero.

4.10 Introduccion de datos de crucero

Esta ventana permite al usuario la introduccion manual del segmento de crucero de la mision de la aeronave a
estudiar. Dichos datos son los que siguen:

e Distancia de crucero: distancia recorrida durante la maniobra de crucero, medida en m

o Ley de vuelo: ley de pilotaje impuesta sobre el segmento del crucero. Las opciones ofrecidas al
usuario son:

o h, V constantes: maniobra de crucero con altura sobre el nivel del mar y velocidad
constantes

o h, CL constantes: maniobra de crucero con altura sobre el nivel del mar y coeficiente de
sustentacion constantes

o V, CL constantes: maniobra de crucero con velocidad y coeficiente de sustentacion
constantes. Esta ley de vuelo da como resultado lo que se conoce como cruise climb

Una vez introducidos los datos, clicando sobre el boton “Continuar” se cerrara esta pantalla para pasar a la
eleccion del siguiente segmento (4.7). Haciendo clic en “Volver”, se retorna a la pantalla de seleccion del
siguiente tramo (4.7).
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Volver Introducir datos de crucero
Velocidad inicial (m/s) 0 Altura inicial (m) 0
Distancia de crucero (m) 0
Ley de vuelo

e h, \ constantes
h, CL constantes
V, CL constantes

Continuar

Tlustracion 4-11. Introduccion de datos del crucero

ADVERTENCIA: una vez pulsado el boton continuar, la siguiente pantalla no da opcion a volver a ésta, por

lo que, en caso de equivocacion, habra que ejecutar el programa de cero.

4.11 Introduccion de datos de viraje

Esta ventana permite al usuario introducir manualmente los datos requeridos para el estudio de la maniobra de

viraje. Estos datos son:

Angulo de viraje final: angulo de viraje al final de la maniobra de viraje, medido en grados. En caso
de que el viraje sea mayor a 360°, el angulo de viraje final debera ser mayor que éste

Velocidad angular de viraje: velocidad angular de viraje, supuesta constante durante toda la
0

maniobra, medida en —
S

Angulo de trayectoria inicial: 4ngulo de trayectoria de la acronave al comienzo del viraje, medido en
grados

Angulo de trayectoria final: angulo de trayectoria de la aeronave al final del viraje, medido en
grados. Debera ser del mismo signo que el inicial. En caso de seleccionar la opcion “Constante”, el
angulo de trayectoria se mantendra constante e igual al inicial durante toda la maniobra

Velocidad final: velocidad al final de la maniobra de viraje. En caso de seleccionar la opcion
“Constante”, la velocidad se mantendra constante e igual a la inicial durante toda la maniobra

Una vez introducidos los datos, clicando sobre el boton “Continuar” se cerrara esta pantalla para pasar a la
eleccion del siguiente segmento (4.7). Haciendo clic en “Volver”, se retorna a la pantalla de seleccion del
siguiente tramo (4.7).
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Volver Introducir datos de viraje
Velocidad inicial (m/s) 0 Altura inicial {m) 0
Angulo de viraje final (%) 0
Velocidad angular de viraje (%/s) 0
Angulo de trayectoria inicial (*) 0
Angulo de trayectoria final (%) 0 Constante
Velocidad final (m/s) 0 Constante
Continuar

Ilustracion 4-12. Introduccion de datos del viraje

ADVERTENCIA: una vez pulsado el boton continuar, la siguiente pantalla no da opcion a volver a ésta, por
lo que, en caso de equivocacion, habra que ejecutar el programa de cero.

4.12 Introduccion de datos de aceleracion/deceleracion horizontal

Esta pantalla posibilita al usuario introducir manualmente los datos requeridos para el estudio de una maniobra
de aceleracion o deceleracion con altura constante. Dichos datos son:

Introducir datos de aceleracion/deceleracion horizontal

Volver

Velocidad inicial (m/s) 0

Distancia de aceleracion/deceleracion (m) 0

Velocidad final (m/s) 0
Continuar

Tlustracion 4-13. Introduccidn de datos de la aceleracion/deceleracion horizontal
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e Distancia de aceleracion/deceleracion: distancia horizontal recorrida durante la maniobra de
aceleracion o deceleracion, medida en m

. . . ., ., . m
e Velocidad final: velocidad al término de la maniobra de aceleracion/deceleracion, medida en —
S

Una vez introducidos los datos, clicando sobre el boton “Continuar” se cerrara esta pantalla para pasar a la
eleccion del siguiente segmento (4.7). Haciendo clic en “Volver”, se retorna a la pantalla de seleccion del
siguiente tramo (4.7).

ADVERTENCIA: una vez pulsado el boton continuar, la siguiente pantalla no da opcion a volver a ésta, por
lo que, en caso de equivocacion, habra que ejecutar el programa de cero.

4.13 Introduccién de datos de aterrizaje

Esta ultima ventana permite al usuario la introduccion de los datos requeridos para el estudio de la maniobra
de aterrizaje. La tinica variable restante es la Carrera aterrizaje, esto es, la distancia recorrida desde que el
tren entra en contacto con la pista hasta la finalizacion de la maniobra de aterrizaje, medida en m . El resto de
variables se obtienen de los datos obtenidos en la pantalla de descenso (final) (4.9). En caso de que el 4ngulo
de aproximacion (tomado por defecto el angulo de descenso final del descenso final) sea excesivo, se pedira al
usuario reducirlo.

Introducir datos de aterrizaje

Carrera de aterrizaje (m) 0
Angulo de aproximacion (°) 0
Continuar

Ilustracion 4-14. Introduccion de datos del aterrizaje

Una vez introducidos los datos requeridos, clicando en el boton “Continuar” se cerrara esta pantalla y finaliza
la introduccion de datos de la mision a estudiar, para pasar a la pantalla de resultados (0).

ADVERTENCIA: una vez pulsado el botén continuar, la siguiente pantalla no da opcion a volver a ésta, por
lo que, en caso de equivocacion, habra que ejecutar el programa de cero.
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4.14 Pantalla de resultados

Tras la introduccion o eleccion de la mision a realizar por la aeronave en cuestion, la pantalla final del
programa permite al usuario la obtencion de los resultados del analisis realizado por el codigo. Las opciones
ofrecidas son:

¢ Perfil de misiéon 3D: recorrido de la aeronave a lo largo de la mision escogida
o Perfil de mision 2D: distancia recorrida por la aeronave frente a su altitud en cada punto

¢ Empuje requerido: empuje requerido para la operacion impuesta a la aeronave frente a la distancia
recorrida

e Peso: peso total de la aeronave en cada punto de la mision frente a la distancia recorrida

RESULTADOS

Perfil de misién 3D

Perfil de misidn 2D

Empuje requerido

Peso

Tlustracion 4-15. Pantalla de resultados

Clicando en cualquiera de las tres opciones, aparecera en pantalla la grafica (2D o 3D) de los resultados
escogidos, en formato figure de Matlab, con objeto de que el usuario pueda manipular los resultados como
juzgue conveniente.

Hacer clic en alguno de los botones no cerrara esta ventana, por lo que el usuario podra manipularla hasta que
desee dar por finalizado el programa.
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4.15 Aspectos importantes

Se van a comentar por tltimo una serie de caracteristicas del funcionamiento del programa a tener en cuenta a
la hora de su utilizacion.

e Tras seleccionar una aeronave, se le permite al usuario modificar el peso al despegue. El programa no
limita los datos introducidos, por lo que queda a cargo del usuario el no introducir un valor superior al
peso maximo al despegue o inferior al peso en vacio.

e El programa no contempla las maniobras de pull up y push down, por lo que el cambio de angulo de
trayectoria se aplicara al introducir el 4ngulo al comienzo del segmento (distinto al dngulo final del
tramo previo).

e Si el usuario, aun teniendo en cuenta lo anterior, desea introducir valores nulos del angulo de
trayectoria al comienzo o al término de la maniobra, se recomienda tomar una aproximacion del orden
de le-4.

e Angulos positivos de viraje se realizan en sentido contrario al reloj; angulos negativos suponen virajes
opuestos. Virajes de mas de una vuelta deberan expresarse con sus valores angulares completos, esto
es, angulos mayores (en valor absoluto) a 360°. El angulo de viraje introducido no debera ser el
angulo con respecto a la direccion al comienzo de la maniobra, sino el angulo con respecto al eje
primitivo. Esto es, si se realizan dos virajes, de 20° y 50° respectivamente, el usuario debera introducir
angulos de viraje de 20° y 70° respectivamente.

e Dependiendo de la aeronave, angulos de descenso excesivamente pronunciados o velocidades finales
demasiado bajas provocaran requerimientos negativos de empuje, esto es, mas frenada de la que la
resistencia en configuracion limpia ofrece. Se dara la opcion al usuario de corregir los datos o
continuar, teniendo en cuenta que, en caso de continuar, en una operacion real de la aeronave se
requeririan el uso de dispositivos como spoilers o aerofrenos para compensar dicha demanda. Lo
mismo ocurrira en las maniobras de viraje y deceleracion horizontal.

e Del mismo modo, en caso de angulo de aproximacion a pista excesivo, el programa dara un mensaje
de error. Este dato debera ser corregido para poder continuar.

e El modelo utilizado para el programa resulta valido para velocidades subsonicas. Los resultados para
regimenes supersonicos no tendran validez.
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5 Uso PRACTICO DEL CODIGO

' I ' ras la descripcion del uso del programa, en este capitulo se presentan dos ejemplos practicos del uso del
cddigo desarrollado, con el objeto de que el usuario final pueda emplearlos como referencia a la hora de
realizar su propio analisis.

Con este fin, se muestran a continuacion los pasos seguidos para la introduccion en el programa de una
aeronave con planta motora de tipo turbofan, y otra con planta motora de tipo turbohélice, asi como los
resultados obtenidos para cada uno de los casos.

5.1 Ejemplo turbofan - Airbus A340-300

Se toma para este ejemplo la acronave Airbus A340-300 incluida en la base de datos del programa. Para ello,
en la pestafia APPS de Matlab, se hace clic en la aplicacion (ya instalada) Thrust Analyzer. En la pantalla de
inicio (4.1) se hace clic en la opcion “Seleccionar avion”. Una vez en la pantalla de seleccion del avion (4.3)
se escoge el A340-300 y se pulsa “Continuar”.

Aparece en pantalla la ventana de introduccion de datos del avion, donde se da la opcion de modificar los
datos de peso y consumo especifico de la aeronave escogida. En este ejemplo no se manipularan las variables
ofrecidas por la base de datos del programa. Clicar en “Continuar”.

Volver Introducir datos del avion

Superficie alar (m2) 3735

CDO0 configuracion limpia 0.01723
CLmé&x en conf. limpia 1.3

k configuracion limpia 0.03734
CLmax en despegue 1.815

CDO configuracion despegue 0.04223
CLmax en aterrizaje 2.307

k configuracion despegue 0.04231
CLO en conf. limpia 0.1217

CDO0 configuracion aterrizaje 0.09723
Peso al despegue (kg) 2.605e+05

k configuracion aterrizaje 0.04231
Consumao especifico (kg/s/N) 6.174e-05

Continuar

Tlustracion 5-1. Datos A340-300
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En la siguiente pantalla, la de mision (4.4), se selecciona “Introducir misién”, apareciendo en pantalla por tanto
la ventana de introduccion de datos de despegue (4.6). El despegue a realizar por el A340-300 se produce a
una altitud de 500 m, sobre una pista de asfalto, y con una carrera de despegue de 3 km. El angulo de
trayectoria requerido para la subida es de 8° .Se incluyen los siguientes datos:

e Carrera de despegue: 3000 m
e Altura de despegue: 500 m
e Coeficiente de rodadura: 0.02 (predeterminado)

e Angulo de subida: 8°

Volver Introducir datos de despegue
Carrera de despegue (m) 3000
Altura de despegue (m) a00
Coeficiente de rodudadura 0.02
Angulo de subida (%) 8
Continuar

Ilustracion 5-2. Despegue A340-300

Tras hacer clic en “Continuar”, se pasa a la pantalla se eleccion del siguiente tramo (4.7). Se selecciona
“Subida” y aparece en pantalla la ventana correspondiente a la subida (4.8). La maniobra de subida se
mantendra hasta una altura de 2500 metros sobre el nivel del mar, aumentando el angulo de trayectoria desde
los 8° iniciales hasta 12° . La ley de vuelo impuesta es la de velocidad equivalente a lo largo de todo el tramo
de subida. Se introducen los siguientes datos:

e Altura final: 2500 m
e Angulo de subida inicial: 8°
e Angulo de subida final: 12°

e Ley de vuelo: V, constante
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Volver Introducir datos de subida
Altura final {m) 2500
Velocidad inicial (m/s) 95.42
Angulo de subida inicial (°) 2
Altura inicial (m) 543.6
Angulo de subida final () 12
Ley de vuelo

CL constante
= Ve constante
' constante

Variables no constantes

Velocidad final (m/s)

Continuar

Tlustracién 5-3. Subida 1 A340-300

Se selecciona “Continuar” y, de nuevo en la pantalla de seleccion del siguiente segmento (4.7), se hace clic en
“Viraje”. Aparece en pantalla la ventana correspondiente (4.11). Se desea realizar un viraje de 60° a velocidad
y angulo de subida constantes, girando a una velocidad angular y =5°¢s, con un angulo de trayectoria

y =12° .Se introducen los datos que siguen:

e Angulo de viraje final: 60°
e Velocidad angular de viraje: 5 /s
e Angulo de trayectoria inicial: 12°

e Angulo de trayectoria final: se selecciona la opcion “Constante”

Velocidad final: se selecciona la opcion “Constante”

Haciendo clic en “Continuar”, se retorna a la pantalla de seleccion de segmento, y se escoge de nuevo una
maniobra de subida. Se desea realizar una subida con coeficiente de sustentacion constante, con un angulo de
subida constante de 8°, hasta una altura final de 6000 m (obsérvese el cambio de angulo de trayectoria con
respecto al final del viraje y recuérdese que se obvian las maniobras de pull up/push down). Se introducen por
tanto los siguientes datos:

e Altura final: 6000 m
e Angulo de subida inicial: 8°
e Angulo de subida final: 8°

e Leydevuelo: C_ constante
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Volver Introducir datos de viraje

Velocidad inicial (m/s) 106.3 Altura inicial (m)
Angulo de viraje final (%)
Velocidad angular de viraje (°/s)
f\ngulo de trayectoria inicial (*)
Angulo de trayectoria final (*)

Velocidad final (m/s)

Continuar

Ilustracion 5-4. Viraje 1 A340-300

Volver Introducir datos de subida

Altura final (m})

60

12

Velocidad inicial (m/s) 106.3
Angulo de subida inicial (%)
Altura inicial (m) 2765
Angulo de subida final (%)
Ley de vuelo

®) CL constante
Ve constante
V constante
Variables no constantes

Velocidad final (m/s)

Continuar

Ilustracién 5-5. Subida 2 A340-300

2500

+| Constante

+| Constante

6000

Se hace clic de nuevo en “Continuar” y se selecciona “Aceleracion/deceleracion horizontal”. Se incluye ahora
una maniobra de aceleracion horizontal hasta una velocidad de 180 m/s en una distancia de 10 km. Se

introducen por tanto en la aplicacién como sigue:
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e Distancia de aceleracion/deceleracion: 10000 m

e Velocidad final: 180 m/s

Introducir datos de aceleracion/deceleracion horizontal

Vaolver

Velocidad inicial {m/s) 1247

Distancia de aceleracion/deceleracion (m) 1e+04

Velocidad final (m/s) 180
Continuar

Tlustracion 5-6. Aceleracion A340-300

Clic en “Continuar”, se selecciona “Subida”. Se requiere una tltima subida a 11000 m, acelerada hasta 240
m/s, con angulos de trayectoria inicial y final de 8° y 2° respectivamente. En pantalla se introducen los
siguientes datos:

e Altura final: 11000 m
e Angulo de subida inicial: 8°
e Angulo de subida final: 2°

e Ley de vuelo: Variables no constantes

e Velocidad final: 240 m/s

b

Clic en “Continuar”, “Crucero”. Se introduce una maniobra de crucero con altura y velocidad constantes, con
una distancia recorrida de 800 km. Los datos se introducen como sigue:

e Distancia de crucero: 3-10° m

e Leydevuelo: h ,V constantes
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Volver Introducir datos de subida

Altura final (m)

Velocidad inicial (m/s) 150
Angulo de subida inicial (%)
Altura inicial (m}) 6000
Angulo de subida final (%)
Ley de vuelo

CL constante
Ve constante
V constante
#) \ariables no constantes

Velocidad final (m/s) 240

Continuar

Ilustracién 5-7. Subida 3 A340-300

Volver Introducir datos de crucero
Velocidad inicial (m/s) 240 Altura inicial (m)
Distancia de crucero (m) 3e+06
Ley de vuelo

# 1,V constantes
h, CL constantss
V, CL constantes

Continuar

Tlustracion 5-8. Crucero A340-300

1.1e+04

1.1e+04

Se hace clic en “Continuar”. Una vez concluido el crucero, se inicia la maniobra de descenso. Se selecciona
“Descenso” en la pantalla de seleccion del siguiente segmento. Se pide ahora un segmento de descenso sin
planeo hasta una altura de 5000 m, con angulo de trayectoria constante de —3°, con velocidad equivalente

constante. Para ello, se introduce en pantalla lo siguiente:
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e Altura final: 5000 m
e Angulo de descenso inicial: —3°
e Angulo de descenso final: —3°

e Ley de vuelo: V, constante

Volver Introducir datos de descenso
Velocidad inicial (m/s) 240 Altura inicial {m)
Altura final (m) 5000
Angulo de descenso inicial (%) -3
Angulo de descenso final (%) -3
Ley de vuelo
CL constante

*) e constante
' constante
Variables no constantes

Velocidad final (m/s)

Flaneo Descenso final Altura de aterrizaje (m)

Continuar

Tlustracion 5-9. Descenso 1 A340-300

Clic en “Continuar”, “Viraje”. Se introduce ahora un viraje de 30° , con angulo de trayectoria constante
y =—3° y velocidad constante, velocidad angular de viraje y = 3%s. Resulta importante ahora recalcar que,

si bien el viraje realizado es de 30°, en el programa se debe introducir 90°, ya que el angulo de viraje (medido
desde la direccion inicial del despegue) al comienzo del viraje es 60° . Con esto, en la aplicacion se introduce

lo siguiente:

e Angulo de viraje final: 90°
e Velocidad angular de viraje: 3 /s
e Angulo de trayectoria inicial: —3°

9

e Angulo de trayectoria final: se selecciona la opcion “Constante

Velocidad final: se selecciona la opcion “Constante”
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Volver Introducir datos de viraje

Velocidad inicial (m/s) 168.7 Altura inicial (m) 5000
Angulo de viraje final () 90
Velocidad angular de viraje (°/s) 3
,E\ngulo de trayectoria inicial (*) -3
Angulo de trayectoria final (%) +'| Constante

Velocidad final (m/s) +'| Constante

Continuar

Ilustracion 5-10. Viraje 2 A340-300

Clic en “Continuar”, se selecciona “Descenso”. Se requiere un ultimo descenso previo al aterrizaje, hasta una

pista de aterrizaje a 100 m de altitud, con angulo de trayectoria constante de —3°, sin planeo. Los datos a
introducir en pantalla son:

Volver Introducir datos de descenso

Velocidad inicial (m/s) 168.7 Altura inicial (m) 4912
Altura final (m)
Angulo de descenso inicial (%) -2

Angulo de descenso final (%) -2

Velocidad final (m/s)
Flaneo +| Descenso final Altura de aterrizaje (m) 100

Continuar

Tlustracion 5-11. Descenso 2 A340-300
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e Angulo de descenso inicial: —2°
e Angulo de descenso final: —2°
e Planeo: no

e Descenso final: si

e Altura de aterrizaje: 100 m

Por ultimo, se hace clic en “Continuar” y aparece en pantalla la ventana del aterrizaje (al haber seleccionado
descenso final). El unico dato requerido al usuario es el de la carrera de aterrizaje, impuesta en 2000 m. Por

tanto, el usuario introduce:

e Carrera de aterrizaje: 2000 m

e Angulo de aproximacién: —3°

Introducir datos de aterrizaje

Carrera de aterrizaje (m) 2000
f\ngulo de aproximacion (*) -3
Continuar

Ilustracion 5-12. Aterrizaje A340-300

Al hacer clic en “Continuar” se pasa finalmente a la ventana de resultados. Se presentan a continuacion los
resultados obtenidos. Como puede comprobarse en el perfil de mision obtenido (Ilustracion 2-1), resulta
necesaria la obtencion de una grafica altura-distancia recorrida para poder visualizar de forma mas intuitiva el

trayecto (2D) de la aeronave.

Perfil de la mision

12000 - |
10000 —| |
8000 —
6000 —
4000 —

2000 —

Altura sobre el nivel del mar (m)

3 25
%108

15 1
Y (m)

Tlustracién 5-13. Perfil de mision A340-300

%10°
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Altura sobre el nivel del mar (m)

Altura sobre el nivel del mar (m)

12000

10000

8000

6000

4000

2000 -

10000

8000

6000

4000

2000

Empuje requerido (N)

(=2

(&)

»

w

N

0 0.5 1 15 2 2.5 3 3.5
Distancia recorrida (m) «108

Ilustracion 5-14. Perfil 2D A340-300

0 2 4 6 8 10 12 14
Distancia recorrida (m) «10%
[lustracion 5-15. Perfil 2D A340-300. Detalle
%10° Empuje a lo largo de la misién
|
Al“ |
_i “ 4
0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5

Distancia recorrida (m) %10°

Tlustracion 5-16. Empuje A340-300
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%10° Empuje a lo largo de la misién
T T ; T

(=2}
T
L

(5]
T
L

Empuje requerido (N)
w I

N
T
1

1 1 L L 1

0 2 4 6 8 10
Distancia recorrida (m) %10*

[lustracion 5-17. Empuje A340-300. Detalle 1

%104 Empuije a lo largo de la misién
; . - - , .

12t .

10+ 1

Empuje requerido (N)

ol I 1 1 L \ 1
3.1 3.15 3.2 3.25 3.3 3.35 3.4

Distancia recorrida (m) %108

[lustracion 5-18. Empuje A340-300. Detalle 2

28 %10° Peso a lo largo de la mision

26

24

Peso (kg)
N
N

N

1.8

1.6

14 | 1 1 | | 1
0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5

Distancia recorrida (m) %108

Tlustracion 5-19. Peso A340-300
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5.2 Ejemplo turbohélice — Saab 2000

En este ejemplo se va a analizar una mision acorde con una operaciéon de una aeronave con planta motora
turbohélice. El avion objeto de estudio es el Saab 2000, incluido en la base de datos del codigo.

Se ejecuta la aplicacion en la pestaiia APPS, clic en “Seleccionar avion” y se escoge el Saab 2000. Al hacer
clic en “Continuar” aparecen en pantalla los datos de la aeronave tomada. No se modifican los datos ofrecidos,
clic en “Continuar”.

Valver Introducir datos del avion

Superficie alar (m2) 56.33

CDO configuracién limpia 0.05154
CLmax en conf. limpia 1.65

k configuracian limpia 0.03611
CLmax en despegue 2.095

CD0 configuracién despegue 0.08614
CLmadx en aterrizaje 2.561

k configuracién despegue 0.03849
CLO en conf. limpia 0.4443

CDO0 configuracién aterrizaje 0.1361
Peso al despegue (kg) 2.224e+04

I configuracion aterrizaje 0.0412
Consumo especifico (kg/s/N) 2.606e-05

Continuar

Ilustracidon 5-20. Datos Saab 2000

En la pantalla de mision se selecciona “Introducir misiéon” y se pasa a la pantalla de introduccion de datos de
despegue. Se requiere una maniobra de despegue con una carrera de 1500 m, desde el nivel del mar y con un
angulo de subida de 8°. Para ello, los datos a introducir en pantalla son:

e Carrera de despegue: 1500 m
e Altura de despegue: 0 m
e Coeficiente de rodadura: 0.02 (predeterminado)

e Angulo de subida: 8°

En la pantalla de seleccion de siguiente segmento, se escoge “Subida”. Se requiere una subida con coeficiente
de sustentacion constante, hasta una altitud de 2000 m, con angulos de trayectoria inicial y final de 8° y 11°
respectivamente. En pantalla se escribe:
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Volver Introducir datos de despegue
Carrera de despegue (m) 1500
Altura de despegue (m) 0
Coeficiente de rodudadura 0.02
Angulo de subida (%) 3
Continuar

[lustracion 5-21. Despegue Saab 2000

e Altura final: 2000 m
e Angulo de subida inicial: 8°
e Angulo de subida final: 11°

e Leyde vuelo: C_ constante

Volver Introducir datos de subida

Altura final (m)

Velocidad inicial (m/s) 6592
Angulo de subida inicial (%)
Altura inicial (m) 20.36
Angulo de subida final (%)
Ley de vuelo

® CL constante
Ve constante
V constante
Variables no constantes

Velocidad final (m/s)

Continuar

Tlustracién 5-22. Subida 1 Saab 2000

2000

i
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En la pantalla de seleccion de tramo se escoge “Viraje”. Se requiere una maniobra de viraje de 45° en el
sentido del reloj, con una velocidad angular de viraje de 3°/s, angulos de trayectoria inicial y final de 11°y 10°

respectivamente, y velocidad constante. Para ello se introduce:

e Angulo de viraje final: —45°
e Velocidad angular de viraje: 3 °/s
e Angulo de trayectoria inicial: 11°

e Angulo de trayectoria final: 10°

Velocidad final: se selecciona la opcion “Constante”

Volver Introducir datos de viraje

Velocidad inicial (mis) 7197 Altura inicial (m)
Angulo de viraje final (°)
Velocidad angular de viraje (%/s)
Angulo de trayectoria inicial (*)
Angulo de trayectoria final (*)

Velocidad final (m/s)

Continuar

Ilustracion 5-23. Viraje 1 Saab 2000

-45

2000

Constante

+| Constante

El siguiente tramo serd de nuevo una subida. En la pantalla de seleccion de tramo se escoge “Subida”. La
maniobra a analizar sera una subida hasta una altitud de 5000 m, con coeficiente de sustentacion constante y
angulos de subida inicial y final de 10° y 8° respectivamente. En la ventana correspondiente se introduce:

e Altura final: 5000 m
e Angulo de subida inicial: 10°
e Angulo de subida final: 8°

e Leyde vuelo: C_ constante
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Valver Introducir datos de subida
Altura final (m} 5000
Velocidad inicial (m/s) 71.97
f\ngulo de subida inicial (%) 10
Altura inicial (m) 2197
Angulo de subida final (%) 8
Ley de vuelo

# CL constante
Ve constante
V constante
Variables no constantes

Velocidad final (m/s)

Continuar

Tlustracién 5-24. Subida 2 Saab 2000

Clic en continuar; se selecciona una operacion de aceleracion horizontal. Se requiere una velocidad final de
160 m/s alcanzada en una distancia de 10 km. Para ello se escribe en pantalla:

e Distancia de aceleracion/deceleracion: 10000 m

e Velocidad final: 160 m/s

Introducir datos de aceleracion/deceleracion horizontal

Volver

Velocidad inicial (m/s) 8295

Distancia de aceleracion/deceleracion (m) 1B+D4

elocidad fnal (m) 150
| Continuar |

Tlustraciéon 5-25. Aceleracion Saab 2000
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A continuacion, se analiza una ultima maniobra de subida hasta la altitud de crucero. Esta operacion se realiza
con angulo de trayectoria inicial de 6° y final de 3°, hasta una altitud de 7500 m y velocidad final de 180 mvs.
En la ventana correspondiente se escribe:

e Altura final: 7500 m
e Angulo de subida inicial: 6°
e Angulo de subida final: 3°

e Ley de vuelo: Variables no constantes

e Velocidad final: 180 m/s

Volver Introducir datos de subida

Altura final (m}) 7500
Velocidad inicial (m/s) 160

Angulo de subida inicial () i}
Altura inicial (m) 5000

Angulo de subida final () 3

Ley de vuelo
CL constante

Ve constante
' constante

® ) \ariables no constantes

Velocidad final (m/s) 180

Continuar

Tlustracion 5-26. Subida 3 Saab 2000

Una vez alcanzada la velocidad y altitud de crucero, se procede a la maniobra consecutiva. La operacion de
crucero objeto de analisis sera de 500 km con altitud y velocidad constantes. Se introduce lo siguiente:

e Distancia de crucero: 5-10° m

e Leydevuelo: h ,V constantes

Concluido el crucero, se inicia el descenso. Se selecciona “Descenso” en la pantalla de seleccion de tramo. La
maniobra de descenso requerida serd hasta una altitud de 4500 m, con velocidad equivalente constante y
angulo de descenso de -2° y -5° respectivamente. En pantalla se escribe:
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Volver Introducir datos de crucero
Velocidad inicial (m/s) 180 Altura inicial {m)
Distancia de crucera (m) 5e+05
Ley de vuelo

® 1,V constantes
h, CL constantes

V, CL constantes

Continuar

Tlustracién 5-27. Crucero Saab 2000

e Altura final: 4500 m
e Angulo de descenso inicial: —2°

e Angulo de descenso final: —5°

e Leyde vuelo: V, constante

Volver Introducir datos de descenso
Velocidad inicial (m/s) 180 Altura inicial {m)
Altura final (m} 4500
Angulo de descenso inicial (%) -2
,E\ngulo de descenso final (%) -5
Ley de vuelo

CL constante

o) Ve constante
 constante
Variables no constantes

Velocidad final (m/s)

Planeo Descenso final Altura de aterrizaje (m)

Continuar

Tlustracion 5-28. Descenso 1 Saab 2000

7500

7500
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A continuacion, se desea realizar una maniobra de viraje de 55° en sentido contrario al reloj, con velocidad
angular de viraje de 2%s, angulos de trayectoria inicial y final de -5° y -2° respectivamente y velocidad final de
140 m/s. Para ello se introduce:

e Angulo de viraje final: 10°

e Velocidad angular de viraje: 2 /s
e Angulo de trayectoria inicial: —5°
e Angulo de trayectoria final: —2°

Velocidad final: 140 m/s

Volver Introducir datos de viraje
Velocidad inicial (m/s) 1524 Altura inicial {m} 4500
Angulo de viraje final (%) 10
Velocidad angular de viraje (%/s) 2
Angulo de trayectoria inicial (*) -5
Angulo de trayectoria final (%) -2 Constante
Velocidad final (m/s) 140 Constante
Continuar

Ilustracion 5-29. Viraje

De nuevo en la pantalla de seleccion de tramo se presiona en “Descenso”. La operacion requerida sera un
descenso final hasta una pista de aterrizaje situada a 100 m sobre el nivel del mar, con angulo de descenso
constante de -4°.

e Angulo de descenso inicial: —4°
e Angulo de descenso final: —4°
e Planeo: no

e Descenso final: si

e Altura de aterrizaje: 100 m
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Wolver Introducir datos de descenso

Velocidad inicial (m/s) 140 Altura inicial (m} 4253

Altura final (m)
Angulo de descenso inicial () -4

Angulo de descenso final (%) 4

Velocidad final (m/s)

Flaneo +'| Descenso final Altura de aterrizaje (m) 100

Continuar

Tlustracién 5-30. Deceleracion Saab 2000

Haciendo clic en “Continuar” se pasa finalmente a la pantalla de aterrizaje. La maniobra se realizara con
angulo de descenso de -4° y una carrera de aterrizaje de 1000 m. Se introduce lo que sigue:

e Carrera de aterrizaje: 1000 m

e Angulo de aproximacion: —4°

Introducir datos de aterrizaje

Carrera de aterrizaje (m) 1000
Angulo de aproximacién (%) -4
Continuar

[lustracion 5-31. Aterrizaje Saab 2000

Una vez concluida la introduccion de datos de la misién se pasa a la pantalla de resultados. Los datos
resultantes del analisis de la mision introducida son los que siguen.
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Altura sobre el nivel del mar (m)

Altura sobre el nivel del mar (m)

Altura sobre el nivel del mar (m)

Perfil de la mision

8000
6000

4000

2000 / /

4
2

s -1 x10°
Y (m)

X (m) 0

Tlustracion 5-32. Perfil de mision Saab 2000

8000 : ’ Porfil 2D

7000: / /
5000 - ,—/ \\ 1

IS
o
o
o
T
.
1

3000 - / 1

2000 ; 1

0 1 L L 1 L L

0 1 2 3 4 5 6 14

Distancia recorrida (m) %10°

Tlustracion 5-33. Perfil 2D Saab 2000

Perfil 2D

7000 - A

(o2
o
o
o
T
s

5000 - 1

4000 4

3000 - 1

2000 - 1

1000 | 1

) \ I L I | I L
0 1 2 3 4 5 6 4

Distancia recorrida (m) x10*

Tlustracién 5-34. Perfil 2D Saab 2000. Detalle 1
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Altura sobre el nivel del mar (m)

7000 - \ 1

D

o

o

o
T

1

5000 1

4000 - o

w

o

o

o
T

1

N
o
o
o

T
L

1000 |- .

Empuje requerido (N)
=N

Empuje requerido (N)
[,

Perfil 2D

ol L L L L L L
5.6 5.8 6 6.2 6.4 6.6 6.8 74

Distancia recorrida (m) «10°

Tlustracion 5-35. Perfil 2D Saab 2000. Detalle 2

x10* Empuje a lo largo de la misién

(=2}
T
L

(&)
T
1

3t - A
2 ]
1F | H
'\

0 . . . . . .
0 1 2 3 4 5 6 Tz
Distancia recorrida (m) «10°

[lustracion 5-36. Empuje Saab 2000

%104 Empuje a lo largo de la misién

¥l §

(2]
T
L

IS
T
1

2/ L L L 1 L L L L —
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
Distancia recorrida (m) %104

[lustracion 5-37. Empuje Saab 2000. Detalle 1
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x10* Empuje a lo largo de la misién

151 il

Empuje requerido (N)

0 I L I | I |
5.8 6 6.2 6.4 6.6 6.8 14

Distancia recorrida (m) x10°

[lustracion 5-38. Empuje Saab 2000. Detalle 2

x10* Peso a lo largo de la misién
2.25 T . T T T

22

N
N -
- o

Peso (kg)
N
o
(5]

1.95

1.9

1.85 I 1 | I I I
0 1 2 3 4 5 6 14

Distancia recorrida (m) %10°

Tlustracion 5-39. Peso Saab 2000
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6 VALIDACION DEL CODIGO

En este capitulo se van a comparar los resultados obtenidos con el codigo desarrollado con valores reales de
empuje requerido de algunos de los aviones introducidos en la base de datos. Para ello, se utilizaran los valores

de empuje en despegue y crucero para los motores comerciales incorporados en dichos aviones, los cuales se
obtienen de la literatura asociada.

En primer lugar, se obtendran los resultados de empuje requerido en una operacion de despegue y en otra de
crucero obtenidos a través del programa para una serie de aeronaves. Una vez realizados estos analisis, se

contrastaran con los datos bibliograficos, comentandose las diferencias entre ellos y explicando las causas de
éstas.

6.1 Comprobacion en despegue

Bajo estas lineas, se muestran los valores de empuje en despegue obtenidos a través del codigo desarrollado,
asi como los datos obtenidos de la bibliografia, para las siguientes aeronaves:

e A340-300
o Despegue al nivel del mar
o Coeficiente de rodadura £, =0.02
o Angulo de subida de &
o Carrera de despegue de 3000 m

o Dato de bibliografia: 32500 1bf por motor [4] (580 kN aprox. total)
o Resultado del codigo: llustracion 6-1
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Tlustracion 6-1. Validacion despegue A340-300
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o 747-400
o Despegue al nivel del mar
o Coeficiente de rodadura £, =0.02
o Angulo de subida de 8°
o Carrera de despegue de 3000 m
o Dato de bibliografia: 62100 1bf por motor [4] (1105 kN aprox. total)
o Resultado del codigo: Ilustracion 6-2
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[lustracion 6-2. Validacion despegue 747-400

e Bombardier Challenger 601

O

O

Despegue al nivel del mar
Coeficiente de rodadura g, = 0.02
Angulo de subida de 8°

Carrera de despegue de 2000 m

Dato de bibliografia: 9220 Ibf por motor [4] (82 kN aprox. total)
Resultado del codigo: Tlustracion 6-3
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Tustracion 6-3. Validacion despegue Challenger 601
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e C17A
o Despegue al nivel del mar
o Coeficiente de rodadura £, =0.02
o Angulo de subida de 8°
o Carrera de despegue de 2000 m

o Dato de bibliografia: 41700 1bf por motor [10] (742 kN aprox. total)
o Resultado del codigo: Ilustracion 6-4
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[lustracion 6-4. Validacion despegue C-17 A

e B-47 Stratojet
o Despegue al nivel del mar
o Coeficiente de rodadura 4, =0.02
o Angulo de subida de 8°
o Carrera de despegue de 3000 m

o Dato de bibliografia: 5970 Ibf por motor [4] (151 kN aprox. total)
o Resultado del codigo: Ilustracion 6-5
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Ilustracion 6-5. Validacion despegue B-47 Stratojet
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Con estos resultados, se puede observar que, si bien existen diferencias entre lo obtenido por el codigo y los
datos bibliograficos, éstos son asumibles, y las divergencias entre valores coherentes con el modelo empleado.

En efecto, las ecuaciones para el despegue aqui usadas (1.15)-(1.25) toman como hipoétesis factor de carga
constante. En la practica, en la maniobra de transicion el angulo de ataque disminuye hasta ser nulo al final del
segmento, por lo que el factor de carga se veria reducido hasta N =1, disminuyendo por tanto la aceleracion
(1.22) y con ella el empuje requerido (1.20).

Resaltar dos aspectos de lo obtenido. En primer lugar, el empuje requerido para el B-47 presenta una
diferencia mayor con respecto a la bibliografia que el resto de aeronaves; esto, sin embargo, es coherente. El
B-47, en situaciones de despegue con carga alta, requeria de asistencia mediante reactores para poder
despegar, por lo que este exceso de empuje se veria compensado con dicha asistencia. En segundo lugar, el
salto producido al finalizar la carrera de despegue. Esto es debido a dos factores: el cambio en las
aceleraciones de tierra y transicion, y a la hipdtesis de rotacion instantanea a la velocidad de despegue,
causando esto un aumento subito del coeficiente de sustentacion.

6.2 Comprobacion en crucero

A continuacion, se presentan los resultados obtenidos para maniobras de crucero para los aviones siguientes,
asi como los datos obtenidos de la literatura:

o A340-300
o Altitud de 11000 m, constante
o Velocidad de 240 m/s, constante
o Peso al comienzo del crucero de 2.5076e+05 kg
o Dato de bibliografia: 6910 Ibf por motor [4] (123 kN aprox. total)

o Resultado del codigo: Ilustracion 6-6
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Tlustracion 6-6. Validacion crucero A340-300
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e Boeing 747-400

o Altitud de 11000 m, constante

o Velocidad de 260 m/s, constante

o Peso al comienzo del crucero de 3.8013e+05 kg

o Dato de bibliografia: 12820 1bf por motor [4] (211 kN aprox. total)

o Resultado del codigo: Ilustracion 6-7
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Tlustracion 6-7. Validacion crucero 747-400

¢ Bombardier Challenger 601

o Altitud de 11000 m, constante

o Velocidad de 220 m/s, constante

o Peso al comienzo del crucero de 1.8714e+04 kg

o Dato de bibliografia: 2150 Ibf por motor [4] (19 kN aprox. total)
o Resultado del codigo: Tlustracion 6-8
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Ilustracion 6-8. Validacion crucero Challenger 601
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Como se puede comprobar con los resultados obtenidos mediante el programa desarrollado, los valores de
empuje requerido calculado por el co6digo se ajustan bien a los valores referenciados, ain con las hipdtesis y
simplificaciones tomadas.
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7 FUTURAS MEJORAS

Todo documento oficial que recoge el desarrollo y programacion de una herramienta software suele incluir un
apartado de sugerencias y propuestas para mejorar el codigo y la calidad de la interfaz en futuras versiones. Se
detallan a continuacion una serie de propuestas para una futura modificacion del codigo:

e En primer lugar, si en futuras versiones del software Matlab incluye de nuevo una funcionalidad ya
presente en la interfaz grafica de usuario (GUI), la funcion ginput. Este comando permitiria la
interaccion del usuario con las graficas dentro de la interfaz de la aplicacion. De este modo los
resultados obtenidos podrian obtenerse y manipularse dentro de la interfaz, sin necesidad de abrirlos
en formato figure.

e Si en futuras versiones la herramienta Matlab lo permitiera, resultaria conveniente la modificacion de
la interaccion entre las distintas ventanas de la aplicacion. De esta forma, los datos compartidos entre
ellas serian mas facilmente compartidos, y la navegacion del usuario por las mismas seria mas fluida.

e A las ya introducidas leyes de vuelo de subida de coeficiente de sustentacion constante, velocidad
constante y velocidad equivalente constante interesaria incluir velocidad con Mach constante y con
TAS constante.

e Dar la opcion a lanzamiento de cargas en misiones de aeronaves militares, especialmente en aviones
de combate

e Convendria la ampliacion de la base de datos de aeronaves incluida en el codigo, de forma que el
usuario disponga de un abanico mas amplio para el analisis de la mision deseada.

e El empleo de una polar mas realista en el modelo empleado mejoraria la precision de los resultados
obtenidos. En efecto, empleando un modelo de polar parabolica de tres coeficientes no constantes, los
valores de resistencia obtenidos se ajustarian en mayor medida a la situacion real.

e Podria ser conveniente la inclusion en futuras versiones del efecto de dispositivos como spoilers o
aerofrenos, de forma que el usuario pudiera seleccionar en operaciones de descenso o aterrizaje la
utilizacion de los mismos para aumentar la resistencia de su aeronave. Para ello seria necesario la
ampliacion de los valores introducidos en la base de datos del codigo desarrollado.

e El modelo dinamico introducido en el codigo introduce una hipétesis simplificadora en varios
segmentos del vuelo: aceleraciones constantes. Si bien la introduccion de esta suposicion simplifica de
manera significativa los calculos realizados, convendria eliminarla en futuras versiones del codigo con
objeto de mejorar la validez del mismo. Esto significaria sin embargo la necesidad de una mayor
cantidad de datos a introducir por el usuario.

e Resultaria interesante en futuras versiones dar la posibilidad al usuario de introducir los datos de la
mision requerida en forma de matriz, siendo los vectores que la compongan vectores de posicion,
angulo, velocidad y aceleracion en cada punto de la operacion realizada.
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