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Resumen

El objetivo de este trabajo fin de master consiste en la implementacion de las herramientas informaticas
Academic Structures Pro App y Academic Performance Pro App en la interfaz grafica App Designer de Matlab.
Estos programas surgen de la evolucion de sus anteriores versiones implementadas en la interfaz grafica Guide
de Matlab, Academic Structures Pro y Academic Perfomance Pro. Las principales motivaciones de las
actualizaciones de las herramientas informaticas son la mejora de prestaciones que ofrece la nueva interfaz
grafica App Designer, ya que la interfaz grafica de Guide esta obsoleta, solucionando asi problemas de
incompatibilidades segun la version de Matlab instalada, y ciertas correcciones de errores y mejoras en ambos
programas.

Estos programas surgieron como herramientas académicas informaticas de apoyo para los alumnos que cursan
la asignatura Célculo de Aeronaves, impartida en el Grado en Ingenieria Aeroespacial y del Master en Ingeneria
Aerondutica en la Universidad de Sevilla.

Ambas herramientas son empleadas para el disefio preliminar de una aeronave. Academic Structures Pro App
se emplea para el andlisis y estudio estructural de la aeronave mientras que Academic Performance Pro App se
emplea para el andlisis y estudio de actuaciones de la aeronave.
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Abstract

The aim of this master's thesis consists of the implementation of the Academic Structures Pro App and Academic
Performance Pro App software in the Matlab App Designer graphical interface. These programs arise from the
evolution of their previous versions implemented in the Matlab Guide graphical interface, Academic Structures
Pro and Academic Performance Pro. The main reasons for the updates of these appicationes are the improvement
of features offered by the new App Designer graphical interface, since Guide's graphical interface is obsolete,
thus solving incompatibility problems according to the version of Matlab installed, and certain bug fixes and
some improvements in both programs.

These programs emerged as academic support computer tools for students taking the Aircraft Calculation course,
taught in the Bachelor's Degree in Aerospace Engineering and the Master's Degree in Aeronautical Engineering
at the University of Seville.

Both applications are used for the preliminary design of an aircraft. Academic Structures Pro App is used for the
analysis and structural study of the aircraft while Academic Performance Pro App is used for the analysis and
study of aircraft performances.
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1 INTRODUCCION

1.1 Contexto

El presente proyecto fin de master se enmarca dentro un contexto educativo, en concreto, de la asignatura
Célculo de Aeronaves del Grado en Ingenieria Aeroespacial de la Universidad de Sevilla que tiene como
objetivo principal dotar al ingeniero aeronautico de una formacion basica tanto tedrica como practica en el area
del disefio de aeronaves.

En la industria aerondutica, el disefio completo de una aeronave es una tarea multidisciplinar entre diferentes
areas de conocimiento que conforman departamentos del proyecto: Aerodinamica, Estructuras, Propulsion,
Actuaciones, Estabilidad y Control, etc., figura 1-1., lo cual implica un proceso iterativo y colaborativo entre los
ingenieros de diferentes departamentos para llegar a una solucién de compromiso 6ptima de manera global ya
que, desde el punto de vista de cada departamento, la solucioén 6ptima de cada uno de ellos, figura 1-2., es muy
diferente a la de los otros departamentos y estas soluciones difieren enormemente de la solucion optima global.
Este concepto de ingenieria colaborativa es conocido como ingenieria concurrente, el cual es empleado en el
desarrollo de la asignatura como se vera mas adelante.

ELEMENTOS DE SINTESIS

CONTROLES

oo+
/7 DE VUELG PROPULSION \

DESARROLLOD DE

L& coilsuucltm \ \ / ESTRUCTURA

ACTUACIONES ASPECTOS
= ECONOMICOS

Figura 1-1.Areas de conocimiento principales implicadas en el disefio conceptual de una aeronave.

La asignatura se imparte mediante una Metodologia de Aprendizaje basada en Proyectos PBL, Project Based
Learning, método de docencia centrado en tareas cuyo fin es la obtencion de un producto final, en este caso, el
disefo conceptual completo de una aeronave. Esta metodologia de ensefianza permite a los alumnos unificar
todos los conocimientos aeronauticos adquiridos vistos de manera independiente seccionados en materias a lo
largo de la carrera y aplicarlos a un problema de ingenieria real mas cercano con la realidad de la industria
aeronautica, un proyecto con metas, hitos y fechas limite donde se compite con otras soluciones propuestas de
otras compaiiias del mercado por conseguir el producto mas eficiente y competitivo. En consecuencia, esta
metodologia facilita a los alumnos poder desarrollar habilidades y competencias muy importantes para un
ingeniero tales como el planteamiento de nuevas ideas, la creatividad, la resolucion de problemas, la
colaboracion, la comunicacion efectiva, la toma de decisiones y el manejo del tiempo.
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Iy

Loft Group

Production Engineering Group

Hydraulics Group

Figura 1-2. Aeronaves Optimas para cada departamento.

En la asignatura de Calculo de Aeronaves, los alumnos trabajan en grupos y compiten con el resto de los grupos
con el objetivo de disefar conceptualmente una aeronave de la manera mas 6ptima y eficiente posible de forma
que satisfagan una serie de requerimientos impuestos por el cliente. Estos requerimientos se recogen en el
documento denominado Request For Proposal (RFP) donde se definen las misiones para las que se pretende
diseniar la aeronave y las especificaciones y restricciones que impone el cliente para el desarrollo del disefio
preliminar de la aeronave. Al final de curso, cada uno de los grupos expone su solucion de disefio y defiende
dicha solucién en una exposicion en clase ante el resto de los grupos y el profesor.

Para la realizacion del disefio de la aeronave de cada grupo, los alumnos se dividen en diferentes departamentos
que se encargan de un drea de especialidad concreta (Diseno, Actuaciones y Propulsion, Estabilidad y Control,
Aerodinamica y Estructuras) que estan intimamente relacionadas entre si ya que el cambio de cualquier
parametro o variable de un departamento puede afectar a los demas. Es por ello, que el proceso de disefio no es
un proceso directo, sino un proceso iterativo que implica comunicacion y colaboracion continua entre todos los
alumnos que componen los diferentes departamentos, figura 1-3., para llegar a una solucién de compromiso que
concluya en el mejor disefio posible global de la aeronave de acuerdo con los requisitos impuestos.

Durante el desarrollo del curso, se facilita a los estudiantes todo el material necesario para el desarrollo del disefio
conceptual de una aeronave, desde un nivel mas preliminar hasta un nivel mas avanzado y detallado. De esta
forma, los estudiantes aprenden a utilizar todas las herramientas, métodos y procedimientos que se emplean en
la industria durante el proceso de disefio conceptual con ayuda del profesor.
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Propulsion

Disefo y Sistemas ‘ <

- | Estabilidad y Control
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Actuaciones

Sesiones
de
Tutoria

Figura 1-3. Interaccion entre los diferentes departamentos de disefio en la asignatura Calculo de Aeronaves.

1.2 Antecedentes

Este proyecto fin de master es el resultado de la evolucion de las anteriores herramientas académicas Academic
Structures del Proyecto fin de carrera de Ricardo Sanchez Pastor y Academic Structures Pro del Proyecto fin de
carrera del autor del presente proyecto, Carlos Vilches Caro, referente a la herramienta de analisis y estudio
estructural, y a la evolucion de las anteriores herramientas académicas Academic Performance del Proyecto fin
de carrera de Pablo Ferndndez Golbano y Academic Performance Pro del Proyecto fin de carrera de Cristina
Vazquez Reynel.

Estas herramientas academicas junto a las ya existentes de Aerodinamica y Estabilidad y Control en Guide, que
seran implementadas en App Designer en un futuro, componen un conjunto de herramientas esenciales para la
realizacion del disefio conceptual de la acronave que facilita a los alumnos centrarse en la optimizacion del
disefio ahorrando tiempo en los numerosos calculos repetitivos que han de realizarse tras la modificacion de
variables llevadas a cabo por otros departamentos.

1.3 Motivacion y objetivos

Las motivacion del presente Proyecto fin de master consiste en la implementacion de las herramientas
académicas AStrPro, Academic Structures Pro, y APPro, Academic Performance Pro, en una nueva interfaz
grafica de Matlab, App Designer. Las implementaciones de las herramientas académicas en App Designer daran
como resultado las versiones de la herramienta de disefo estructural AStrPro App, Academic Structures Pro
App, y de la herramienta de disefio de actuaciones APPro App, Academic Structures Pro App.

Los objetivos de la implementaciones de las aplicaciones en App Designer son las siguientes:

= Reconversion de las herramientas académicas AStrPro, Academic Structures Pro, y APPro, Academic
Performance Pro, del entorno de interfaz grafica Guide al nuevo entorno de interfaz grafica App
Designer. Esta reconversion viene motivada por los problemas asociados al uso de las aplicaciones en
el entorno Guide ya que los usuarios estaban experimentando dificultades segun la version de Matlab
que utilizaban para ejecutar las herramientas estando algunas opciones inhabilitadas u opciones de
interaccion inalcanzables debido a desconfiguraciones de las ventanas de las interfaces. Esta
reconversion de las herramientas supondra casi la totalidad del Proyecto.
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= Creacion de una introduccion a App Designer, donde se definan la interfaz grafica de usuario, el entorno
de trabajo de la interfaz grafica, principales componentes y propiedades de interés. Este apartado,
ademas de introcucir al entorno de App Designer, se recopilaran los aspectos basicos para la creacion
y/o modificacion de aplicaciones, codigos, etc. En este apartado también se expondran principales
ventajas de App designer frente a las limitaciones que ofrece el entorno Guide.

Este apartado sera de gran utilidad para nuevos usuarios para dar continuidad a posibles desarrollos
futuros de la aplicacion, y para modificacion de posibles erratas y debugging de errores en las
aplicaciones que se desarrollan en este Proyecto.

* Implementacion de una serie de mejoras de funcionalidades en Academic Performance Pro, donde se
incluye la reestructuracion de la creacion/edicion de misiones en el Modulo de Disefio Avanzado e
implementacion de condiciones de vuelo en los segmentos de la aeronave y reestructuracion de la
creacion/edicion de modelos e implantacion de datos de usuario

= Correcion de errores de ambas aplicaciones, Academic Structures Pro App y Academic Performance
Pro App, y recopilacion de todos estas correciones de errores para cada aplicacion. Esta recopilacion de
errores y correcciones resultando en nuevas versiones de las aplicaciones, se detallaran en los anexos
de este Proyecto.

1.4 Estructura del trabajo

La estructura del presente Proyecto fin de master esta estructurada en tres grandes bloques principales claramente
diferenciados que compondran casi la totalidad de este proyecto.

En el primer bloque, App Designer, se introduce la interfaz grafica de usuario, el entorno de trabajo de la interfaz
grafica, principales componentes y propiedades de interés. Este apartado, ademas de introcucir al entorno de
App Designer, se recopilaran los aspectos basicos para la creacion y/o modificacion de aplicaciones, codigos,
etc. En este apartado también se expondran principales ventajas de App designer frente a las limitaciones que
ofrece el entorno Guide. En definitiva, este bloque presenta la base tedrica de App Designer.

En el segundo bloque, la nueva interfaz grafica de la herramienta académica de analisis y estudio estructural
implementada en App designer, Academic Structures Pro App cuya estructura serd muy similar a la estructura
que fue tomada de sus anteriores versiones de los Proyectos fin de carrera de Ricardo Sanchez Pastor y del
presente Carlos Vilches Caro. A lo largo de este Proyecto fin de master se haran referencias a los Proyectos fin
de carerra anteriormente mencionados y se detallaran las novedades respecto a las versiones anteriores de la
herramienta académica.

En el tercer bloque, la nueva interfaz grafica de la herramienta académica de actuaciones de aeronaves
implementada en App designer, Academic Performance Pro App cuya estructura sera muy similar a la estructura
que fue tomada de sus anteriores versiones de los Proyectos fin de carrera de Pablo Fernandez Golbano y Cristina
Vazquez Reynel. A lo largo de este Proyecto fin de master se haran referencias a los Proyectos fin de carerra
anteriormente mencionados y se detallaran las novedades respecto a las versiones anteriores de la herramienta
académica.
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App Designer es un entorno de desarrollo grafico de Matlab introducido a partir de la version R2016a que surge
de la evolucion del entorno Guide de Matlab. En esta seccion se pretende hacer una introduccion a App Designer
a modo de manual de usuario de forma que permita a cualquier persona tener unos conocimientos basicos y
esenciales para poder llevar a cabo tanto la creacion de una nueva aplicacion en App Designer como la edicion
de aplicaciones ya creadas como las desarrolladas en este Proyecto.

21 Acceso a App Designer

En primer lugar, se ha de iniciar Matlab. Una vez se inicie Matalab, seleccionamos la pestaiia “Apps”,
recuadrado en color naranja en la figura 2-1, y posteriormente seleccionamos “Design App”, recuadrado en color
rojo en la figura 2-1.

4\ MATLAB R2020b - academic use
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Figura 2-1. Acceso a App Designer.

También, es posible acceder a App Designer directamente desde el “Command Window” escribiendo
“appdesigner”, figura 2-2.
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Figura 2-2. Acceso a App Designer mediante la ventana de comandos.

5



App Designer

De cualquiera de las formas, se abrira una nueva ventana, figura 2-3, donde se podra cargar una App ya creada
anteriormente a través del boton “Open..”, recuadrado en color naranja en la figura 2-3; cargar Apps recientes,
recuadrado en color rojo en la figura 2-3; crear una App desde cero, recuadrado en color verde en la figura 2-3;

o bien, cargar Apps de ejemplos (entre ellas incluido un tutorial interactivo), recuadrado en color amarillo en la
figura 2-3.

4\ App Designer Start Page
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Figura 2-3. Inicio App Designer.

También, si se desea crear una aplicacion desde cero, se puede hacer a través de la pantalla de inicio de Matlab.
En la pestafia “Home”, recuadrado en color naranja en la figura 2-4, seleccionamos “New”, recuadrado en color
rojo en la figura 2-4, y se abrird un desplegable donde tendremos que seleccionar la opcion “App”, recuadrado
en color verde en la figura 2-4. Esta accion es equivalente a seleccionar la creacion de una App desde cero,
opcion “Blank App”, dentro de la pantalla de inicio de App Designer, representada en la figura 2-3.

4\ MATLAB R2020b - academic use - O pod
PLOTS APPS | e Search Documentation o

=a = d iy New Variable > Analyze Code
=3 = |52 |33 [ Find Fites o Ha RN ° ] &j e ]
New New New [Open [{] compare ~Import Save LEOPEH kR Favorites o (R TS Simulink  ENVIRONMENT ~ RESOURCES
Script Live Script| - Data Workspace [ Clear Workspace ¥ - |&# Clear Commands - -
Seript Cirl+N VARIABLE CODE SIMULINK Y
——— cri| rl+ .
<« EHEA = B Desktop » APPro App Designer vi.6 » -
Current Folder |m] Live Script
Name
3 Ayudas \fX| Function
[+ Cadigos
B Datos Disefc £ Live Function
L]}
) Datos Disefic
£ AP_Promiaps =5 Class
& APPro App D

& Capturapng & System Object >
:_-I Praject >
—

\il Figure

[t App

Details |j] Simulink Model
Workspace <

Name

. >

Figura 2-4. Creacion de una App desde la pantalla de inicio de Matlab.



Implementacién de herramientas de disefio en App Designer de MATLAB para la fase de disefio conceptual de una aeronave:
Estudio y andlisis estructural y de pesos de la aeronave y Estudio y andlisis de actuaciones de la aeronave 7

2.2 Entorno de trabajo

Una vez se realiza el acceso a App Designer, se abre el entorno de trabajo de App Designer. El entorno de trabajo
incluye una version totalmente integrada del editor de Matlab, una pestafia de disefio y organizacion de los
componentes interactivos de la interfaz grafica denominada “Design View”, figura 2-5, y otra pestaia de
programacion del comportamiento de la aplicacion denominada “Code View”, figura 2-6, estando ambas partes
estrechamente vinculadas entre si.

app1.mlapp

Design View

| COMPONENT LIBRARY

Figura 2-5. Pestafia “Design View” de disefo de la interfaz grafica App Designer.

app1.mlapp
% Code View
W
% 1 classdef appl < matlab.apps.AppBase
& 2
al 3 % Properties that correspond to app components
8 a properties (Access = public)
— s UIFigure matlab.ui.Figure
Ele6 end
8| ;
< g % Component initialization
= e methods (Access = private)
< 10
ET % Create UIFigure and components
12 function createComponents(app)
13
14 % Create UIFigure and hide until all components are created
15 app.UIFigure = uifigure('visible', 'off');
16 app.UIFigure.Position = [100 180 460 357];
17 app.UIFigure.Name = 'UI Figure';
18
19 % Show the figure after all components are created
20 app.UIFigure.Visible = 'on’;
21 end
22 end
23
24 % App creation and deletion
25 methods (Access = public)
26 -

Figura 2-6. Pestafia "Code View" de disefio de la interfaz grafica App Designer.
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2.3 Design view

En la pestafia “Design View” se realiza el disefio de la interfaz grafica en si, donde se distribuye los diferentes
elementos interactivos en el area de disefio constituyendo la representacion grafica del resultado de la ejecucion
de la aplicacion. En la figura 2-7 se representa:

= Panel de componentes recuadrado en verde. En este panel se encuentran los diferentes componentes
disponibles para el disefio de la aplicacion. Para utilizarlos en nuestra aplicacion, basta con arrastrarlos
a la posicion deseada en el area de “Design View”

= Panel de navegador de componentes recuadrado en rojo. En este panel se encuentra el listado de los
diferentes objetos empleados en la aplicacion.

= Panel de pestafias recuadrado en naranja. En este panel se permite el cambio entre la pestafias de disefio
y organizacion de los componentes interactivos de la interfaz grafica “Design view” y la pestaiia de
programacion del comportamiento de la aplicacion “Code view”.
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Figura 2-7. Pestafia “Design View” de disefio de la interfaz grafica App Designer detallada.
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2.4 Code view

En la pestafia “Code View” se realiza la programacion del comportamiento de la aplicacion de la interaccion del
usuario con los elementos de la interfaz grafica. En la figura 2-8 se representa el panel del navegador de codigo
recuadrado en color verde; el layout de la aplicacion recuadrado en color amarillo; el panel de navegador de
componentes recuadrado en rojo; y el panel de pestafias recuadrado en naranja.
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a0 2 v £ appl
3 % Properties that correspond to app compon app.UIFigure
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v . Searct 2| @G
8 % Component initialization
9 methods (Access = private) Pk S
10
N Name app1
APP LAYOUT 11 % Create UIFigure and components
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13 Author
14 % Create UIFigure and hide until a
Wi . Summary
15 app.UIFigure = uifigure('visible®,
16 app.UIFigure.Position = [16@ 100 & Description
17 app.UIFigure.Name = 'MATLAB App';
i ~ CODE OPTIONS
19 % Show the figure after all compon Single Running Instance
2a app.UIFigure.visible = "on’; . N
. o Input Arguments
v |22 end
14 = » ¥l

Figura 2-8. Pestana "Code View" de disefo de la interfaz grafica App Designer detallada..
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2.5 Principales componentes de la libreria de componentes

En este apartado presentaremos los componentes de la libreria de componentes de mayor interés de App
Designer para la creacion de una interfaz grafica. Cabe recalcar que, ademds de las componentes que

presentaremos a continuacion, existen otras componentes que pueden consultarse en la documentacion de App
Designer en la web “mathworks.com”.

Para cada componente, se expone una breve explicacion de su utilidad y sus propiedades mas destacadas. Para
editar las propiedades de un componente existen dos formas: en la pestafia “Design View” editando

manualmente la propiedad a modificar seleccionando previamente el elemento, como se representa en la figura
2-9;

COMPONENT BROWSER

app.Label -
app.ConsumoespecficoaniveldelmarEdi
app.Empuje_potencia
app.NmotoresEditField
app.TipodemotorDropDown

app.SeleccinDisenPreliminar_Label -

Inspector | Callbacks

L]

= VALUE

Value 0
Limits -Inf,Inf
RoundFractionalValues
ValueDisplayFormat %11.4g

HarizontalAlignment E = =

= FONT AND COLOR

FontMame Helvetica -
FontSize 12

FoniWeight B

FontAngle

Figura 2-9. Modificacion de propiedades de un componente.

y en la pestana “Code View” haciendo referencia al elemento que queremos modificar:
app. Elemento 2.1
y, haciendo referencia a la propiedad a modificar mediante la notacion de puntos:
app. Elemento. Propiedad 22)

De esta forma, segun la propiedad que se vaya a modificar, se asigna el valor que se le va a dar a dicha propiedad.
A continuacion, se presentan algunos ejemplos:

app.Label_1.Text = "Nombre etiqueta"”; 2.3)
app. Checkbox_1.Value = "on’; 2.4
app.Panel_1.Visible =" of f'; (2.5)

10
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251 Componente Label

Las etiquetas son componentes de la interfaz de usuario que contienen texto estatico para etiquetar partes de una
aplicacion. Las propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de una etiqueta.

Label
A Display text to describe
component

Figura 2-10. Componente "Label" de la libreria de componentes de App Designer.

2.5.2 Componente Button

Los botones son componentes de la interfaz de usuario que responden cuando el usuario los presiona y suelta.
Al cambiar los valores de propiedad, puede modificar la apariencia y el comportamiento de un boton.

Button
Execute command when
pressed

[PUSH|

Figura 2-11. Componente "Button" de la libreria de componentes de App Designer.

253 Componente Check Box

Una casilla de verificacion es un componente de la interfaz de usuario para indicar el estado de una preferencia
u opcion. Las propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de una casilla de verificacion.

Check Box
Select state of binary option

v

Figura 2-12. Componente "Check Box" de la libreria de componentes de App Designer.

254 Componente Drop Down

Las listas desplegables son componentes de la interfaz de usuario que permiten al usuario seleccionar una opcion
o escribir texto. Las propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de una lista desplegable.

[a -| Drop Down
b | Select single option from list

Figura 2-13. Componente "Drop Down" de la libreria de componentes de App Designer.

2.5.5 Componente Edit Field (Text)

Los campos de edicion son componentes de la interfaz de usuario para ingresar texto. Las propiedades controlan
la apariencia y el comportamiento de un campo de edicion.

Edit Field (Text)
Enter text data

Figura 2-14. Componente "Edit Field (Text)" de la libreria de componentes de App Designer.

11
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2.5.6 Componente Edit Field (Numeric)
Los campos de edicion numéricos son componentes de la interfaz de usuario que permiten a los usuarios escribir
valores numéricos en una aplicacion. Las propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de un campo

de edicion numérico.

[1?3- Edit Field (Numeric)
. Enter numeric data

Figura 2-15. Componente " Edit Field (Numeric)" de la libreria de componentes de App Designer.

2.5.7 Componente Image

Las imagenes son componentes de la interfaz de usuario que le permiten mostrar una imagen, como un icono o
logotipo en su aplicacion. Imagelas propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de una imagen.

LA

Image
Display icon or logo

Figura 2-16. Componente "Image" de la libreria de componentes de App Designer.

2.5.8 Componente List Box

Los cuadros de lista son componentes de la interfaz de usuario para mostrar elementos en una lista. Las
propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de un cuadro de lista.

List Box

a .

lu Select one or more options
from list

Figura 2-17. Componente "List Box" de la libreria de componentes de App Designer.

259 Componente Radio Button Group

Los grupos de botones son contenedores para administrar la seleccion exclusiva de botones de opcion y botones
de alternancia. Los botones de opcion se presentan normalmente como un conjunto de opciones dentro de un
grupo de botones. El usuario debe elegir uno del conjunto. Las propiedades controlan la apariencia y el
comportamiento de un boton de opcion.
Radio Button Group
: ‘E') Select single option from
group of radio buttons

Figura 2-18. Componente "Radio Button Group" de la libreria de componentes de App Designer.
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2.5.10 Componente Slider
Los controles deslizantes son componentes de la interfaz de usuario que permiten al usuario seleccionar un valor

alo largo de un continuo. Las propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de un control deslizante.

Slider
N7 Adjust value within specified
range

Figura 2-19. Componente "Slider" de la libreria de componentes de App Designer.

2.5.11 Componente Table

Los componentes de la interfaz de usuario de la tabla muestran filas y columnas de datos en una aplicacion. La
"uitablefunction" crea un componente de la interfaz de usuario de la tabla y establece las propiedades necesarias
antes de mostrarlo. Al cambiar los valores de propiedad de un objeto tabla, puede modificar ciertos aspectos de
su apariencia y comportamiento.

i35 Table
Show tabular data

Figura 2-20. Componente "Table" de la libreria de componentes de App Designer.

2.5.12 Componente Text Area

Las areas de texto son componentes de la interfaz de usuario para ingresar varias lineas de texto. Las propiedades
controlan la apariencia y el comportamiento de un area de texto.

— Text Area

= Enter multiline text

Figura 2-21. Componente "Text Area" de la libreria de componentes de App Designer.

2.5.13 Componente Tree

Los arboles son componentes de la interfaz de usuario para presentar listas de elementos en una jerarquia dentro
de una aplicacion. Las propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de un arbol. Los nodos de arbol
son los elementos enumerados en una jerarquia de arbol. La "uitreenodefunction" crea un nodo de arbol y
establece las propiedades necesarias antes de mostrarlo. Al cambiar los valores de las propiedades del nodo del
arbol, puede modificar ciertos aspectos de su apariencia y comportamiento

Tree
r: . Display hierarchical list of
items

Figura 2-22. Componente "Tree" de la libreria de componentes de App Designer.
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2.5.14 Componente Panel

Los paneles son contenedores para agrupar componentes de la interfaz de usuario. Utilice la "uipanelfunction”
para crear un panel. Al cambiar los valores de propiedad de un Panelobjeto, puede modificar ciertos aspectos de
su apariencia y comportamiento.

— Panel
[ Group components

Figura 2-23. Componente "Panel" de la libreria de componentes de App Designer.

2.5.15 Componente Axes

Las graficas son componentes de la interfaz de usuario que permiten la representacion visual de datos en los ejes
coordenados. Las propiedades controlan la apariencia y el comportamiento de un objeto grafico, donde al
cambiar los valores de las propiedades, puede modificar ciertos aspectos de los ejes.

Axes
l’\j Display graphical data
visualization

Figura 2-24. Componente "Axes" de la libreria de componentes de App Designer.

2.6 Principales propiedades componentes

En este apartado presentaremos las principales propiedades de los principales componentes de la libreria de
componentes de App Designer. Las primeras propiedades de los subapartados 2.6.1, 2.6.2, 2.6.3 y 2.6.4 son
propiedades genéricas de practicamente cualquier componente de App Designer, salvo algunas excepciones. A
partir del apartado 2.6.5 se presentan propiedades especificas de algunos componentes descritos en el apartado

anterior.

2.6.1 Tipo Text

Text: texto de etiqueta
Interpreter: Intérprete de texto de etiqueta, especificado como:

- 'none' - Mostrar caracteres literales. Opcion por defecto

- 'tex'- Interpretar texto usando un subconjunto de marcado TeX.

- 'latex'- Interpretar texto usando un subconjunto de marcado LaTeX.

- 'html'- Interpretar texto usando un subconjunto de marcado HTML.
HorizonalAlignment: Alineacion horizontal del texto, especificado como:

- 'right'- El texto se alinea en el lado derecho del area especificada por la Position propiedad.

- 'left- El texto se alinea en el lado izquierdo del area especificada por la Position propiedad.
Opcion por defecto

- 'center- El texto se centra horizontalmente en el area especificada por la Position
propiedad.

14
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= VerticalAlignment: Alineacion vertical del texto, especificada como:

- 'center'- El texto se centra verticalmente en el area especificada por la Position propiedad.
Opcidn por defecto

- 'top'- El texto se alinea en la parte superior del area especificada por la Positionpropiedad.

- 'bottom'- El texto se alinea en la parte inferior del area especificada por la Position
propiedad.

=  Wordwrap: Ajuste de palabras para ajustarse al ancho del componente, especificado como 'off' o
'on', 0 como numérico o logico 0 (false) o 1 (true). Un valor de 'off' es equivalente a false, y 'on' es
equivalente a true. Ultilice esta propiedad para evitar que el texto se recorte horizontalmente cuando
el ancho del componente es menor que el texto que desea mostrar:

- 'off' - El texto no se ajusta.

- 'on'- Divide el texto en nuevas lineas para que cada linea se ajuste al ancho del componente
y evita romper palabras cuando sea posible.

2.6.2 Tipo Font

=  FontName: Nombre de fuente, especificado como un nombre de fuente admitido por el sistema.
= FontSize: Nombre de fuente, especificado como un nombre de fuente admitido por el sistema.
=  FontWeight: Peso de fuente, especificado como uno de estos valores:

- 'normal' - Peso predeterminado segtn lo definido por la fuente en particular. Opcion por
defecto.

- 'bold' - Contornos de caracteres mas gruesos que ‘normal’

= FontAngle: Angulo de fuente, especificado como 'normal' (opcién por defecto) o 'italic’. No todas las
fuentes tienen un angulo de fuente en cursiva. Para las fuentes que no lo hacen, la especificacion 'italic'da
como resultado el angulo de fuente normal.

= FontColor: Color de fuente, especificado como un triplete RGB, un cddigo de color hexadecimal o
colores comunes especificados por su nombre. Opcion por defecto: 'black’.

=  FontUnits (Button Group)

2.6.3 Tipo Color

= Foreground Color (Button Group): Color de fondo, especificado como un triplete RGB, un codigo
de color hexadecimal o colores comunes especificados por su nombre. Opcion por defecto: 'black’.

= BackgroundColor: Color de fondo, especificado como un triplete RGB, un cédigo de color
hexadecimal o colores comunes especificados por su nombre. Opcion por defecto: 'none' (sin fondo).

= StyleConfiguration (Tree): Esta propiedad es de solo lectura. Configuracion de estilos agregados
creados con la funcion 'uistyle', devueltos como una matriz de tabla n x 3. Cada fila de la matriz de la
tabla corresponde a un estilo que se aplica actualmente al arbol. Los estilos que se agregan
consecutivamente reciben un nimero de orden de estilo de n+1. Las columnas Target y TargetIndex
especifican la parte del arbol a la que se agrego el estilo. La Stylecolumna especifica el nombre de la
clase de estilo. Utilice esta propiedad si desea eliminar un estilo del arbol mediante la
removeStylefuncion.
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2.6.4 Tipo Styling
= BorderType (Panel): Borde del panel, especificado como 'line'o 'none'. Para paneles en aplicaciones
creadas con la funcion 'uifigure', el valor predeterminado de BorderType es 'line'.
2.6.5 Tipo Interactivity

Visible: Estado de visibilidad, especificado como 'on' o 'off', numérico o logico 1 (true) o 0 (false). Un
valor de 'on' es equivalente a true, y 'off' es equivalente a false. Por tanto, puede utilizar el valor de esta
propiedad como valor logico:

- 'on': Mostrar el objeto.

- 'off': Ocultar el objeto sin borrarlo. Aun puede acceder a las propiedades de un componente de
IU invisible.

Editable (Drop down; Edit field (Text); Edit field (Numeric); Text Area; Tree): Editabilidad del
campo de edicion, especificado como 'on' o 'off', 0 como numérico o 16gico 1 (true) o 0 (false). Un valor
de 'on' es equivalente a true, y 'off' es equivalente a false. Por tanto, puede utilizar el valor de esta
propiedad como valor logico:

- Si establece esta propiedad en 'on', el usuario de la aplicacion puede editar el componente.
- Si establece esta propiedad en 'off', el componente no puede ser editado.

Enable: Estado operativo, especificado como 'off' 0 'on', 0 como numérico o logico 1 (true) o 0 (false).
Un valor de 'on'es equivalente a true, y 'off' es equivalente a false. Por tanto, puede utilizar el valor de
esta propiedad como valor l6gico:

- Si establece esta propiedad en 'on!, el usuario de la aplicacion puede interactuar con el
componente.

- Si establece esta propiedad en 'off, el componente aparece atenuado, lo que indica que el
usuario de la aplicacion no puede interactuar con €l y que no activard una devolucion de
llamada.

Tooltip: Informacion sobre herramientas, especificada como vector de caracteres, matriz de celdas de
vectores de caracteres, matriz de cadenas o matriz categorica 1-D. Utilice esta propiedad para mostrar
un mensaje cuando el usuario pase el puntero sobre el componente en tiempo de ejecucion. La
informacion sobre herramientas se muestra incluso cuando el componente esta desactivado.

Context Menu: Menu contextual, especificado como un ContextMenuobjeto creado con la
uicontextmenufunction. Utilice esta propiedad para mostrar un menu contextual cuando haga clic con
el botdn derecho en un componente.

SelectedObject (Button Group): Obtenga el valor de esta propiedad para determinar qué boton esta
seleccionado actualmente dentro del grupo de botones. Establezca el valor de esta propiedad para
cambiar el boton seleccionado actualmente. Cuando cambia la seleccion usando esta propiedad,
MATLAB ajusta el valor de esta propiedad para los otros botones dentro del grupo de botones en
consecuencia.

Multiselect (List Box; Tree): Seleccion de multiples nodos, especificada como 'off' o 'on', 0 como
numérica o logica 1 (true) o 0 (false). Un valor de 'on' es equivalente a true, y 'off' es equivalente a false.
Por tanto, puede utilizar el valor de esta propiedad como valor logico.

- Si el valor de esta propiedad esta en 'on', permite a los usuarios seleccionar varios nodos
simultdneamente.

- Si el valor de esta propiedad esta en 'off', no permite a los usuarios seleccionar varios nodos
simultaneamente.
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2.6.6

2.6.7

2.6.8

Tipo Identifiers

Type: Esta propiedad es de solo lectura. Tipo de objeto grafico.

Tag: Identificador de objeto, especificado como vector de caracteres o escalar de cadena. Puede
especificar un Tagvalor tnico para que sirva como identificador de un objeto. Cuando necesite acceder
al objeto en otra parte de su codigo, puede usar la findobjfunction para buscar el objeto seglin el
Tagvalor.

UserData: Datos de usuario, especificados como cualquier matriz MATLAB. Por ejemplo, puede
especificar un escalar, vector, matriz, matriz de celdas, matriz de caracteres, tabla o estructura. Utilice
esta propiedad para almacenar datos arbitrarios en un objeto.

Tipo Button

Text (Vista anteriormente en propiedad de tipo Text).
WordWrap (Vista anteriormente en propiedad de tipo Text).

Icon: Fuente de icono o archivo, especificado como un vector de caracteres, un escalar de cadena o una
imagen. Los formatos de imagen admitidos incluyen JPEG, PNG, GIF, SVG o matriz de imagenes
truecolor m-by- n-by-3. Si el texto del botén ocupa todo el espacio especificado por la propiedad
Positionvalor, MATLAB no mostrara el icono. Si no hay espacio disponible para el icono, MATLAB
reduce la imagen para ajustarla, si es necesario.

Tipo Drop Down

Value: Especificado como un elemento de las matrices Items o ItemsData. De forma predeterminada,
Value es el primer elemento de la matriz Items. Especificando Value como un elemento de la matriz
Items, se selecciona el elemento desplegable que coincide con ese elemento. Si ItemsData no esté vacio,
entonces Value debe establecerse en un elemento de ItemsData y el menu desplegable seleccionara el
elemento asociado en la lista. Cuando la propiedad Editable se establece en 'on', se puede especificar
adicionalmente Value como un vector de caracteres o escalar de cadena.

Placeholder: Texto de marcador de posicion, especificado como un vector de caracteres o un escalar
de cadena. El marcador de posicion proporciona una breve descripcion de los elementos desplegables.
El texto del marcador de posicion aparece solo cuando se muestra ' ' en el ment desplegable. Hay dos
situaciones en las que esto sucede:

- Lapropiedad Value se establece en ' .
- Lapropiedad Value se establece en un elemento ItemsData cuyo elemento es '".

Items: Elementos desplegables, especificados como una matriz de celdas de vectores de caracteres,
matriz de cadenas o matriz categérica 1-D. Se permiten elementos duplicados. El componente
desplegable muestra tantas opciones como elementos haya en la matriz Items.

ItemsData: Datos asociados con cada elemento del Itemsvalor de la propiedad, especificados como
una matriz numérica de 1 por n o una matriz de celdas de 1 por n. Se permiten elementos duplicados.

Por ejemplo, si establece el Itemsvalor en los nombres de los empleados, puede establecer el
ItemsDatavalor en los nimeros de identificacion de los empleados correspondientes. El ItemsDatavalor
no es visible para el usuario de la aplicacion.

Si el nimero de elementos de la matriz en el IltemsDatavalor y el Itemsvalor no coinciden, ocurre una
de las siguientes situaciones:

- Cuando la matriz ItemsData esta vacia, todos los elementos de la matriz Items se presentan
al usuario de la aplicacion.

- Cuando la matriz de ItemsData tiene mas elementos que la matriz Items, todos los
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2.6.9

2.6.10

elementos de Items se presentan al usuario de la aplicacion. MATLAB ignora los
elementos adicionales de ItemsData.

- Cuando la matriz ItemsData no est4 vacia, pero tiene menos elementos que la matriz Items,
los tinicos elementos de Items presentados al usuario de la aplicacion son aquellos que
tienen un elemento correspondiente en ItemsData.

Tipo Edit Field (Text)

Text (Vista anteriormente en propiedad de tipo Text).
Placeholder (Vista anteriormente en propiedad de tipo Drop Down).

HorizontalAlignment (Vista anteriormente en propiedad de tipo Text).

Tipo Edit Field (Numeric)

Value: Valor en el campo de edicion, especificado como un valor numérico. Cuando el usuario de la
aplicacion escribe o cambia un valor en el campo de edicion, el valor es un vector de caracteres que
Matlab lo convierte en un nimero de doble precision. Matlab rechaza el valor si:

- No puede convertir el vector de caracteres en un niimero escalar.

- Elvalor es NaN, en blanco o un numero complejo.

- Elvalor es una expresion matematica, como 1 + 2.

- El valor es menor o mayor que los limites inferior o superior respectivamente.

Limits: Valores de campo de edicion minimos y maximos, especificados como una matriz numérica de
dos elementos. El primer valor debe ser menor que el segundo valor. Establezca los elementos de la
matriz en -Inf o Inf para especificar ningin minimo o maximo, respectivamente.

- Si cambian Limits de manera que Value sea menor que el nuevo limite inferior, Matlab
establece como Value el valor mas bajo dentro del nuevo rango. Por ejemplo, suponga que
Limits es [0 100] y Value es 20. Si Limits cambia a [50 100], entonces Matlab establece
Value en 50.

- De manera similar, si cambian Limits de manera que Value sea mayor que el nuevo limite
superior, entonces Matlab establece como Value el nuevo limite superior (asumiendo que
los limites son inclusivos).

RoundFractionalValues: Redondeo de valores fraccionarios ingresados por los usuarios de la
aplicacion, especificados como 'on' o 'off', 0 como numéricos o logicos 1 (true) o 0 (false). Un valor de
'on' es equivalente a true, y 'off' es equivalente a false. Por tanto, puede utilizar el valor de esta propiedad
como valor logico.

Si la propiedad RoundFractionalValues cambia de 'off' a 'on' mediante programacion, Matlab aplica
estas reglas:

- Si al redondear el valor existente se obtiene un nimero entero que se encuentra dentro del
rango limite especificado por la propiedad Limits, Matlab redondea el valor existente.

- Sial redondear el valor existente se obtiene un niimero entero menor que el limite inferior,
Matlab redondea el valor existente.

- Sial redondear el valor existente se obtiene un niimero entero mayor que el limite superior,
Matlab redondea a la baja el valor existente.

- Si los limites estan configurados de manera que no hay ningun entero valido en el rango,
Matlab establece el RoundFractionalValuesvalor de la propiedad de nuevo en 'off y
muestra un mensaje de error.
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2.6.11

ValueDisplayFormat: Formato de visualizacion de valor, especificado como vector de caracteres o
escalar de cadena. Matlab utiliza sprintfpara mostrar el valor utilizando el formato especificado.

LowerLimitInclusive: Inclusion del limite inferior, especificado como 'on' o 'off', 0 como numérico o
logico 1 (true) o 0 (false). Un valor de 'on' es equivalente a true, y 'off' es equivalente a false. Por tanto,
puede utilizar el valor de esta propiedad como valor l6gico.

'on': El valor debe ser igual o mayor que el limite inferior.

'off': El valor debe ser mayor que el limite inferior.

UpperLimitInclusive: Inclusion del limite superior, especificado como 'on' 0 'off', 0 como numérico o
logico 1 (true) o O (false). Un valor de 'on' es equivalente a true, y 'off' es equivalente a false. Por tanto,
puede utilizar el valor de esta propiedad como valor l6gico.

Tipo Image

'on': El valor debe ser igual o menor que el limite superior.

'off": El valor debe ser menor que el limite superior.

ImageSource: Fuente de imagen o archivo, especificado como un vector de caracteres, escalar de
cadena o una matriz de imagenes de mcolor verdadero -por- n-por-3. Si especifica un nombre de
archivo, puede ser un nombre de archivo de imagen en la ruta de Matlab o una ruta completa a un
archivo de imagen.

HorizontalAlignment (Vista anteriormente en propiedad de tipo Text).

VerticalAlignment (Vista anteriormente en propiedad de tipo Text).

ScaleMethod: Método de escala de la imagen, especificado como uno de los valores enumerados a
continaucion. Utilice este argumento de par nombre-valor para especificar como desea que se
represente su imagen dentro del area del componente.

'fit": Escala en cualquier direccion para mostrar la imagen dentro del area del componente
y mantiene la relacion de aspecto sin recortar.

'fill": Escala en cualquier direccion para llenar el area del componente, manteniendo la
relacion de aspecto y recortando si es necesario.

'none': Utiliza el tamafio real de la imagen y mantiene la relacion de aspecto. Si el area del
componente es mas pequeiia que la imagen, la imagen se recorta.

'scaledown’: Reduce la escala y mantiene la relacion de aspecto sin recortar. Si la imagen
original es mas grande que el drea del componente, la imagen se reduce y se renderiza
como si ScaleMethod estuviera configurado en 'fit'. Si la imagen original es mas pequefia
que el area del componente, la imagen no se reduce y se renderiza como si ScaleMethod
estuviera configurado en 'none’.

'scaleup’: Amplia y mantiene la relacion de aspecto con recorte. Si la imagen original es
mas pequefia que el area del componente, la imagen se escala y se renderiza como si
ScaleMethod estuviera configurado en 'fit'. Si la imagen original es mas grande que el area
del componente, la imagen no se escala y se renderiza como si ScaleMethod estuviera
configurado en 'none'.

'strectch'’: Escala en cualquier direccion para llenar el rea del componente, sin mantener la
relacion de aspecto y sin recorte.
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2.6.12 Tipo List Box

= Value (Vista anteriormente en propiedad de Tipo Drop Down)
= Jtems (Vista anteriormente en propiedad de Tipo Drop Down)

= JtemsData (Vista anteriormente en propiedad de Tipo Drop Down)

2.6.13 Tipo Radio Button Group

Button Group
Tipo Title:

= Title: Titulo, especificado como vector de caracteres, escalar de cadena o matriz categorica. Si
especifica esta propiedad como una matriz categorica, Matlab muestra solo el primer elemento de la
matriz. Matlab no interpreta un caracter de barra vertical ('|') como un salto de linea, se muestra como
una barra vertical en el titulo. Si desea especificar un caracter Unicode, pase el codigo decimal Unicode
a la funcion 'char'. Por ejemplo, ['Multiplos de ' char(960)] se muestra como Multiplos de 7.

= TitlePosition: Localizacion del titulo, tal como se especifica 'lefttop', 'centertop' o 'righttop'.
Radio Button
Tipo Button:

= Value: Estado del botdn de opcion, especificado como 1(verdadero) o O(falso). Dentro de un grupo de
botones, solo se puede seleccionar un boton a la vez. El estado del primer boton de opcion agregado a
un grupo de botones es 1, de forma predeterminada. Los botones posteriores agregados al mismo grupo
de botones tienen un estado predeterminado de 0.

Cuando la propiedad Value de un RadioButton cambia a 1, el Value de la propiedad delRadioButton
seleccionado previamente cambia a 0. Ademads, se actualiza el SelectedObjectvalor de la propiedad del
padre ButtonGroup.

= Text (Vista anteriormente en propiedad de tipo Texto).

=  WordWrap (Vista anteriormente en propiedad de tipo Texto).

2.6.14 Tipo Slider

*  Value: Valor del control deslizante, especificado como un valor numérico. El valor numérico debe estar
dentro del rango especificado por la propiedad Limits.

» Limits: Valores minimos y maximos del control deslizante, especificados como una matriz numérica
de dos elementos. El primer valor debe ser menor que el segundo valor. Si cambia Limits de tal manera
que la propiedad Value es menor que el nuevo limite inferior, Matlab establece como Value el nuevo
limite inferior. Por ejemplo, si que la propiedad Limits es [0 100] y Value es 20. Si Limits cambia a [S0
100], Matlab establece como Value 50. De manera similar, si cambia la propiedad Limits de manera
que la propiedad Value sea mayor que el nuevo limite superior, Matlab establece la propiedadValue en
el nuevo limite superior.

*  Orientation: Orientacion del control deslizante, especificada como 'horizontal' o 'vertical'.
Tipo Ticks:

= MajorTicks: Ubicaciones de marcas de graduacion principales, especificadas como un vector de
valores numéricos o un vector vacio. Si no desea mostrar marcas de graduacion importantes, especifique
esta propiedad como un vector vacio. Las ubicaciones de las marcas que estan fuera del rango de la
propiedad Limits no se muestran. Matlab elimina los valores de tick duplicados. Sin embargo, si un tick
mayor cae en el mismo valor que un tick menor, solo se muestra el tick principal. Establecer la propiedad
MajorTicks establece la propiedad MajorTicksMode en 'manual'.
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2.6.15

MajorTicksMode: Modo de creacion de ticks principales, especificado como uno de los siguientes:
- 'auto': Matlab determina la ubicacion de los ticks principales.
- 'manual': Especifica los valores de la matriz MajorTicks.

MajorTicksLabels: Etiquetas de marca de verificacion principales, especificadas como una matriz de
celdas de vectores de caracteres, matriz de cadenas o matriz categérica 1-D. Si no desea mostrar
etiquetas de marca, especifique esta propiedad como una matriz de celda vacia.

MajorTicksLabelsMode: Modo de etiquetas de marca principal, especificado como uno de los
siguientes:

- 'auto': Matlab especifica las principales etiquetas de marca.
- 'manual': Especifica las principales etiquetas de tick usando la propiedad MajorTickLabels.

MinorTicks: Ubicaciones de marcas de graduacion menores, especificadas como un vector de valores
numéricos o un vector vacio. Si no desea mostrar marcas de graduacion menores, especifique esta
propiedad como un vector vacio. Las ubicaciones de las marcas que estan fuera del rango de la
propiedad Limits no se muestran. Matlab elimina los valores de tick duplicados. Sin embargo, si un tick
menor cae en el mismo valor que un tick principal, solo se muestra el tick principal. Establecer la
propiedad MinorTicks establece la propiedad MinorTicksMode en 'manual'.

MinorTicksMode: Modo de creacion de ticks menores, especificado como 'auto'o 'manual,
especificado como:

- 'auto': Matlab determina la ubicacion de los ticks menores.

- 'manual': Especifica los valores de la matriz MinorTicks.

Tipo Table

Data: Datos de tabla, especificados como uno de los siguientes tipos de matriz:

- Matriz de tabla (solo para aplicaciones basadas en ‘'uifigure'); Muestra cualquier
combinacion de tipos de datos que la las matrices de tabla soporta, como 'datetime’,
'duration', y 'categorical'.

- Matriz numérica: muestra valores numéricos como 'double’ o 'single’.

- Matriz logica: muestra casillas de verificacion. truelos valores corresponden a las casillas
seleccionadas, mientras que los falsevalores muestran casillas sin marcar.

- Matriz de celdas: muestra cualquier combinacion de valores numéricos, logicos o de matriz
de caracteres.

- Matriz de cadenas: muestra caracteres y texto.
- Matriz de celdas de vectores de caracteres: muestra caracteres y texto.

Para evitar advertencias o valores 'NaN' que se muestran cuando los usuarios ingresan datos no
validos en una celda editable, escriba una funcion CellEditCallback para convertir los datos al
tipo apropiado. Cuando un usuario edita una celda, la propiedad Data se actualiza.

ColumnName: Nombres de columna, especificados como uno de estos valores:
- 'numbered': Los titulos de las columnas son niimeros secuenciales que comienzan en 1.

- Matriz de celdas de vectores de caracteres, matriz de cadenas o matriz categorica: cada
elemento de la matriz se convierte en el nombre de una columna. Si especifica una matriz
de celdas, almacena y devuelve el valor como una matriz de celda nx1. Si especifica una
matriz mx n, Matlab transforma la matriz en un vector de columna. Especifique un nombre
de columna de varias lineas incluyendo una barra vertical ('|') en el nombre de la columna.

- Matriz de celda vacia ({}): la tabla no tiene encabezados de columna.

- Matriz vacia ([]): la tabla no tiene encabezados de columna.
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= ColumnWidth: Ancho de las columnas de la tabla, especificado como 'auto' 0 como una matriz 1xn
celdas de vectores de caracteres, cadenas y valores numéricos. En las aplicaciones basadas en uifigure,
también puede especificar el ancho de la columna como '1x' o 'fit'.

= ColumnEditable: Posibilidad de editar celdas de columna, especificadas como:

- Una matriz légica vacia ([]): ninguna columna es editable.

- Una matriz légica de 1xn: esta matriz especifica qué columnas son editables. El valor de
'n' es igual al nimero de columnas de la tabla. Cada valor de la matriz corresponde a una
columna de la tabla. Un valor de true en la matriz hace que las celdas de esa columna sean
editables. Un valor de false hace que las celdas de esa columna no se puedan editar. Si la
matriz tiene mas valores que el ntimero de columnas, Matlab ignora los valores en exceso.
Si la matriz tiene menos valores que el nimero de columnas, las columnas sin valor
especificado no son editables.

- Un escalar logico: toda la tabla se puede editar o no se puede editar.

= ColumnFormat: Formato de visualizacion de celda, especificado como una matriz de celda vacia o
una matriz de vectores de caracteres de 1xn. Los elementos de la matriz de celdas deben ser 'char',
'logical', 'numeric', una matriz de vectores de careteres 1xn (Ejemplo: {'uno', 'dos', 'tres'}) o un nombre
de formato aceptado por la funcion 'format' (Ejemplo: 'short', 'long')

=  RowName: Analogo a la propiedad ColumnName pero para los nombres de las filas

2.6.16 Tipo Text Area

Tipo Text:

= Value: Valor, especificado como vector de caracteres, matriz de celdas de vectores de caracteres, matriz
de cadenas o matriz categdrica 1-D.

= Placeholder (Vista anteriormente en propiedad de tipo Drop Down).
= HorizontalAlignment (Vista anteriormente en propiedad de tipo Text).

=  WordWrap (Vista anteriormente en propiedad de tipo Text).

2.6.17 Tipo Tree

Tree Properties:
Tipo Nodes:

= SelectedNodes: Nodos seleccionados, especificados como un objeto TreeNode o una matriz de objetos
TreeNode. Utilice esta propiedad para obtener o establecer los nodos seleccionados en un arbol.

Para permitir que los usuarios seleccionen varios nodos, establezca la Multiselectpropiedad en 'on'.
Matlab siempre devuelve SelectedNodes como un vector de columna cuando el arbol tiene multiples
nodos seleccionados.

TreeNode Properties:
Tipo Nodes:
= Text: Texto de nodo, especificado como vector de caracteres o escalar de cadena.

* NodeData: Datos de nodo, especificados como una matriz de cualquier tipo. Especifique NodeData
para compartir datos relevantes para el nodo dentro del codigo de su aplicacion.

= Icon (Vista anteriormente en la propiedad de tipo Button)
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2.6.18 Tipo Panel

Tipo Title:

Title (Vista anteriormente en propiedad de tipo Button Group de Radio Button Group).

TitlePosition (Vista anteriormente en propiedad de tipo Button Group de Radio Button Group).

2.6.19 Tipo Axes

Existen multitud de propiedades de tipo Axes para configurar una representacion visual de datos en los ejes
coordenados. Se van a mencionar las propiedades mas importantes de este componente de App Designer sin
entrar en detalle en cada una de las propiedades.

Font

FontName: Nombre de fuente.

FontSize: Tamaiio de fuente.

FontSizeMode: Modo de seleccion de tamafio de fuente.

FontWeight: Espesor de caracteres.

FontAngle: Inclinacion de caracteres.

LabelFontSizeMultiplier: Factor de escala para el tamafio de fuente de etiqueta.
TitleFontSizeMultiplier: Factor de escala para el tamatfio de fuente de titulo.
TitleFontWeight: Espesor de caracteres del titulo.

SubtitleFontWeight: Espesor de los caracteres del subtitulo.

FontUnits: Unidades de tamafio de fuente

FontSmoothing: Suavizado de fuente

XTick, YTick, ZTick: Valores de marcado de graduacion de los ejes x, y, z.
XTickMode, YTickMode, ZTickMode: Modo de seleccion de valores de marcado de los ejes X, y, z.
XTickLabel, YTickLabel, ZTickLabel: Etiquetas de marcado de los ejes x, y, z.

XTickLabelMode, YTickLabelMode, ZTickLabelMode: Modo de seleccion etiquetas de marcado
de los gjes X, y, z.

TickLabellnterpreter: Intérprete de etiquetas de marcado de los ejes x, y, z.

XTickLabelRotation, YTickLabelRotation, ZTickLabelRotation: Rotacion de las etiquetas de
marcado de los ejes x, y, z.

XMinorTick, YMinorTick, ZMinorTick: Valores de marcado de graduacién menor de los gjes x, y,
Z.

TickDir: Direccion de la marca de graduacion.
TickDirMode: Modo de seleccion de direccion de la marca de graduacion.

TickLength: Longitud de la marca de graduacion.

23



24 App Designer

Rulers
=  XLim, YLim, ZLim: Limites de los ejes minimos y maximos.
=  XLimMode, YLimMode, ZLimMode: Modo de seleccion de los limites de los ¢jes.
* XLimitMethod, YLimitMethod, ZLimitMethod: Método de seleccion de los limites de los ejes.
= XAxis, YAxis, ZAxis: Ejes x, y, z.
= XAxisLocation, YAxisLocation: Localizacion de los ejes x, y.
= XColor, YColor, ZColor: Color de los gjes x, y, z.
= XColorMode, YColorMode, ZColorMode: Modo de seleccion de los colores X, y, z.
= XDir, YDir, ZDir: Direccion de los ejes X, y, z.

= XScale, YScale, ZScale: Escala de los ejes X, v, z.

»  XGrid, YGrid, ZGrid: Lineas de cuadricula de los ejes X, y, z.
= Layer: Colocacion de lineas de cuadricula y marcas de graduacion.
= GridLineStyle: Estilo de linea para lineas de cuadricula.
= GridColor: Color de las lineas de la cuadricula.
= GridColorMode: Propiedad para configurar el color de la cuadricula.
*  GridAlpha: Transparencia de la cuadricula.
*  GridAlphaMode: Modo de seleccion para GridAlpha.
= XMinorGrid, YMinorGrid, ZMinorGrid: Lineas de cuadricula menor de los ejes x, y, z.
»  MinorGridLineStyle: Estilo de linea para lineas de cuadricula menores.
= MinorGridColor: Color de las lineas de cuadricula menores.
»  MinorGridColorMode: Propiedad para configurar el color de la cuadricula menor.
»  MinorGridAlpha: Transparencia de linea de cuadricula menor.
*  MinorGridAlphaMode: Modo de seleccion para MinorGridAlpha.
Labels
= Title: Titulo.
= Subtitle: Subitulo.
» TitleHorizonalAlignment: Alineacion horizontal de titulos y subtitulos.
= XLabel, YLabel, ZLabel: Etiquetas de los ejes X, y, z.
* Legend: Leyenda.
Box Styling
= Color: Color del area de la parcela
= BackgroundColor: Color del margen del area de la parcela.
= LineWidth: Ancho de linea.
Views
*  View: Azimut y elevacion de la vista.
=  Projection: Tipo de proyeccion en pantalla 2-D.

= CameraPosition: Ubicacion de la camara.
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Interactivity
= Toolbar: Barra de herramientas de exploracion de datos.
= Interactions: Gama de interacciones.
= Visible: Estado de visibilidad.
=  CurrentPoint: Ubicacion del puntero.
= ContextMenu: Menu contextual.
= Selected: Estado de seleccion.

= SelectionHighLight: Visualizacion de controles de seleccion.

A parte de las propiedades expuestas para un componente Axes de App Designer, existen muchas mas
propiedades que pueden consultarse en las propiedades de los componentes en la web de Mathworks.

2.7 Propiedades de una aplicacion App Designer.

En este apartado se presentan las propiedades de una aplicacion App Designer. El uso de propiedades es la mejor
manera de compartir datos dentro de una aplicacion porque las propiedades son accesibles para todas las
funciones y devoluciones de llamada en una aplicacion. Todos los componentes de la interfaz de usuario son
propiedades, por lo que puede usar esta sintaxis para acceder y actualizar los componentes de la interfaz de
usuario dentro de sus devoluciones de llamada:

app. Component. Property
Estos comandos permiten obtener y establecer el la propiedad Value de un componente:
= Obtencion de la propiedad Value de un componente y asignacion de una variable x:
x = app. Component.Value;
= Establecimiento de la propiedad Value de un componente

app. Component.Value = x;
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2.8 Principales funciones y callbacks de una interfaz de usuario y de sus
componentes

En este apartado se presentan las principales funciones y callbacks de aplicacion App Designer y de los
principales componentes que componen dicha interfaz grafica de usuario.

2.8.1 Callback CreateFcn

Funcion de creacion de objetos. Todos los componentes pueden emplear el callback CreateFen.

2.8.2 Callback DeleteFcn

Funcion de eliminacion de objetos. Todos los componentes pueden emplear el callback DeleteFcn.

2.8.3 Callback ButtonPushedFcn

Boton de devolucion de llamada. Esta devolucion de 1lamada se ejecuta cuando el usuario hace clic en el boton
de la aplicacion.

Componentes que pueden emplear el callback ButtonPushedFcn:

=  Button

2.8.4 Callback ValueChangedFcn

Devolucion de llamada de valor cambiado. Esta devolucion de llamada se ejecuta cuando el usuario modifica el
valor del componente.

Componentes que pueden emplear el callback ValueChangedFcn:
*  Check Box
= Drop Down
= Edit Field (Text)
= Edit Field (Numeric)

= List Box
= Slider
= Text Area

2.8.5 Callback ValueChangingFcn

Devolucién de llamada de cambio de valor. Esta devolucion de 1lamada se ejecuta de la siguiente manera:

» A medida que el usuario escribe en el campo de edicion, la devolucion de llamada se ejecuta
repetidamente.

= Cuando el usuario presiona Enter, se ejecuta la devolucion de llamada.

Componentes que pueden emplear el callback ValueChangedFcn:
= Edit Field (Text)
= Slider
= Text Area

26



Implementacién de herramientas de disefio en App Designer de MATLAB para la fase de disefio conceptual de una aeronave:
Estudio y andlisis estructural y de pesos de la aeronave y Estudio y andlisis de actuaciones de la aeronave 27

2.8.6 Callback DropDownOpeningFcn

Funcién de devolucion de llamada de apertura del ment desplegable. Esta propiedad especifica una funcion de
devolucion de llamada que se ejecutara cuando el usuario haga clic para abrir el menu desplegable. Un posible
uso de esta devolucion de llamada es actualizar dinamicamente la lista de entradas en el ment desplegable.

Componentes que pueden emplear el callback DropDownOpeningFcn:

= Drop Down

2.8.7 Callback ImageClickedFcn

Devolucion de llamada en la imagen. Esta devolucion de llamada se ejecuta cuando el usuario hace clic en la
imagen en la aplicacion.

Componentes que pueden emplear el callback ImageClickedFcen:

= Image

2.8.8 Callback SelectionChangedFcn

Boton pulsado devolucion de llamada. Esta devolucion de llamada se ejecuta cuando el usuario hace clic en el
boton de la aplicacion.

Componentes que pueden emplear el callback SelectionChangedFen:
=  Button group

= Tree

2.8.9 Callback CellEditCallback

Funcion de devolucion de llamada de edicion de celda. Utilice esta funcion de devolucion de llamada para
realizar célculos o validar la entrada cuando el usuario de la aplicacién cambia el contenido de una celda de la
tabla.

Componentes que pueden emplear el callback CellEditCallback:
= Table

2.8.10 Callback ButtonDownFcn

Funciéon de devolucion de llamada al presionar un botén. La ButtonDownFendevolucion de llamada es una
funcién que se ejecuta cuando el usuario hace clic en un botén del raton en el componente de la interfaz de
usuario. La devolucion de llamada se ejecuta en las siguientes situaciones:

=  El usuario hace clic con el botén derecho en la tabla y la propiedad Enable se establece en 'on'.

= El usuario hace clic con el boton derecho o izquierdo en la tabla y la propiedad Enable se establece en
'off' 0 'inactivo'.

Componentes que pueden emplear el callback ButtonDownFcn:
= Button group
= Table

=  Panel
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2.8.11 Callback KeyPressFcn

Funcion de devolucion de llamada de pulsacion de tecla. Esta funcion de devolucion de llamada se ejecuta
cuando el Tableobjeto tiene el foco y el usuario presiona una tecla. Si no define una funcion para esta propiedad,
Matlab pasa las pulsaciones de teclas a la figura principal.

Componentes que pueden emplear el callback ButtonDownFcn:
=  Button group
= Table

=  Panel

2.8.12 Callback KeyReleaseFcn

Funcion de devolucion de llamada de liberacion de clave. Esta funcion de devolucion de 1lamada se ejecuta
cuando el Tableobjeto tiene el foco y el usuario suelta una tecla.

Componentes que pueden emplear el callback KeyReleaseFcn:
= Table

2.8.13 Callback NodeExpandedFcn

Devolucion de llamada expandida de nodo. Utilice esta funcion de devolucion de llamada para ejecutar
comandos cuando el usuario expanda un nodo en el arbol.

Componentes que pueden emplear el callback NodeExpandedFcn:

=  Tree

2.8.14 Callback NodeCollapsedFcn

Devolucion de llamada contraida de nodo. Utilice esta funcion de devolucion de llamada para ejecutar comandos
cuando el usuario colapsa un nodo en el arbol.

Componentes que pueden emplear el callback NodeCollapsedFcn:

= Tree

2.8.15 Callback NodeTextChangeFcn

El texto del nodo cambio la devolucion de llamada. Utilice esta funcion de devolucion de llamada para ejecutar
comandos cuando el usuario cambie el texto de un nodo en el arbol.

Componentes que pueden emplear el callback NodeTextChangeFcn:

=  Tree
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2.8.16 Callback SizeChangeFcn

Devolucion de 1llamada de cambio de tamafio. Defina esta devolucion de llamada para personalizar el disefio de
la aplicacién cuando cambie el tamaiio de este contenedor (por ejemplo, cuando el usuario cambie el tamafio de
la ventana).

Componentes que pueden emplear el callback SizeChangeFcn:
= Button group

=  Panel

2.9 Creacion de una aplicacion en App Designer. Callbacks de una aplicacion.

Para la creacion de una aplicacion basada en directorios, es decir, en el uso de directorios para cargar y guardar
interfaces graficas, datos y resultados, como lo son estas dos aplicaciones que se desarrollan en este proyecto, es
necesario estructurar los interfaces graficas, datos y resultados en carpetas.

/ = | APPro App Designer v1.6 = (] X
Inicio  Compartir  Vista (2]
- ¥ T
rtar ’ ¥ > 1 Seleccionar todo
X Eliminar ~ v :
— ruta de accesc Tl No seleccionar nada
Anclar al Copiar  Pegar piara > Cambiar nombre Nueva Propiedades
Acceso rapido Pegar acceso directs carpeta % e Invertir seleccion
Portapapeles Organizar Nuevo Abrir Seleccionar
€ =P i > Este equipo > Desktop > APPro App Designer v1.6 v O Buscar en APPro A
» Entorno de red ~ [ Nombre Fecha de modificacién Tipo
Favorito:
s Ayudas
&= Imagenes Codigos
» Impresoras Datos Disefio Avanzado
IntelGraphicsProfiles Datos Disefio Preliminar

‘
»# Juegos guardados AP_Pro.mlapp

4 Mend Inicio & APPro App Designer logo.jpg

& Captura.pn, 07/04/2021 11:59 Archivo PNC
» Mis documentos 4 Png

& -

Figura 2-25. Estructura de una aplicacion en App Designer en carpetas.

Una posible estructura de una aplicacion podria ser como la que se muestra en la figura 2-24 en la que se
organizen los codigos, datos, archivos de ayuda complementarios, el logo de la aplicacion y el archivo principal
de la aplicacion.

Por ello, es necesario definir el directorio de la ventana principal de la aplicacion:

AP_Pro.mlapp
CODE BROWSER e
Callbacks | Functions | Properties
~ classdef AP_Pro < matlab.apps.AppBase <@
2| gp ~
e 3 % Properties that correspond to app components
a properties (Access = public)
APProUIFigure matlab
Image matlab
DiseopreliminarButton matlab.
8- DiseoavanzadoButton  matlab.ui.control.Button
E PabloFernndezGolbanoCristinaVzquezReynelCarlosVilchesCarolabel matlab.
18 end

DiseopreliminarButionPushed

DiseoavanzadoB

APPraIFigureCl

% Callbacks that handle component events
methods (Access = private)

% Code that executes after component creation

function startupFen(app)
cd('C:\Users\cvilc\Desktop\APPro App Designer v1.6')

5 end

20 % Button pushed function: DiseopreliminarButton
function DiseopreliminarButtonPushed(app, event)
cd( ' Codigos')
23 Seleccion_preliminar;
24 - end

% Button pushed function: DiseoavanzadoButton
function DiseoavanzadoButtonPushed(app, event)
28 cd( " Codigos')
29 seleccion_avanzado;
30 y

Figura 2-26. Definicion del directorio principal en App Designer.
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A raiz de esta aplicacion, se accede al resto de interfaces graficas. Para navegar hacia las siguientes ventanas de
aplicacion e interactuar con los elementos de cada aplicacion es necesario acceder a directorios subiendo o
bajando de nivel con los siguientes comandos:

*  Para subir un nivel del directorio, se emplea el commando “cd”™: cd(’..").

= Para bajar un nivel del directorio, se emplea el commando “cd” con el nombre de la carpeta a la que se
quiere acceder: cd('Carpeta’).

Respecto a los funciones y callbacks principales de una aplicacion:

= startupFcn: Funcion que se ejecuta al iniciar la aplicacion. Esta funcion sirve principalmente para
cargar el directorio, cargar datos e incializar la aplicacion.

=  NombreAplicacion UIFigureCloseRequest: Funcion que se ejecuta al cerrar la aplicacion. Puede
emplearse para cambiar el directorio actual, guardar datos y finalizer la aplicacion.

2.10 Ventajas frente a App Designer

A diferencia del entorno Guide, la interfaz grafica de usuario generada en App Designer estd contenida en un
unico archivo que atina ambas partes, tanto el disefio grafico de la interfaz como la programacion del codigo de
la interfaz, de extension “.mlapp”.

Ademas de las ventajas y mejoras de App designer frente a Guide que se vera mas adelante, desde la propia
documentacion de Matlab se recomienda utilizar App designer en lugar de Guide para la creacion de nuevas
aplicaciones y la migracion de las aplicaciones de Guide a App designer, que esta llamado a reemplazar al
entorno Guide.

Las ventajas mas destacadas que ofrece App Designer frente a Guide son:

*  Mayor nimero de componentes en su libreria y componentes con .

= Interfaz mas moderna e intuitiva.

= Posibilidad de crear aplicaciones web y aplicaciones de archivos ejecutables “.exe”.

= Un tnico fichero de extension “.mlapp” frente a dos ficheros de extensions “.gui” y “.m”
= Lenguaje mas sencillo e intuitivo en la manipulacion de codigos.

= Secciones de codigo no editables.
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3 ACADEMIC STRUCTURES PRO APP

En este capitulo se describe la herramienta académica Academic Structures Pro App desarrollada por el presente,
Carlos Vilches Caro, en el entorno de desarrollo App Designer de Matlab y que surge de la evolucion de las
anteriores versiones Academic Structures Pro y Academic Structures en Guide, desarrolladas respectivamente
por el presente, Carlos Vilches Caro, y Ricardo Sanchez Pastor.

En las secciones de este capitulo se describira el estado previo de la herramienta, la estructura general de la
aplicacion y la descripcion de las funcionalidades de cada uno de los modulos que la componen. Cabe recalcar
que en esta herramienta a pesar de que los codigos son los mismos, se han tenido que reescribir todos los codigos
y estructurar las interfaces graficas de todos los mddulos y ventanas con sus respectivos componentes.

En el Anexo A se recogen las ecuaciones necesarias para la estimacion de pesos implementadas en cada uno de
los médulos del programa Academic Structures Pro App ademas de las tablas necesarias para la obtencion de
parametros de dichas ecuaciones. En el Anexo C se recopilan el log de cambios del continuo debugging que se
ha estado haciendo sobre la aplicacion y la correccion de errores de la misma desde su creacion dando lugar a
nuevas versiones de la aplicacion.

3.1 Estructura Academic Structures Pro App

En la figura 3-1 se puede ver un diagrama de flujo de la estructura interna de la herramienta. La herramienta
software Academic Structures Pro App se divide en seis bloques principales:

= Mbodulo Fracciones de peso, representado en la figura 3-1 en color rojo. En este modulo, a partir de las
hipétesis del peso inicial, las fracciones de peso de los segmentos que compone la mision, datos de
pesos y unos parametros, permite realizar una primera estimacion del peso inicial, peso en vacio y peso
de combustible de la aeronave.

=  Modulo Momentos de inercia, representado en la figura 3-1 en color verde. En este mddulo, a partir de
la longitud, envergadura, peso méaximo al despegue y unos parametros, se obtienen los momentos de
inercia en los tres ejes, x, y, Z.

= Mbodulo Factores lineales, representado en la figura 3-1 en color turquesa. En este modulo, a partir de
la configuraciones del avidn y de las superficies aerodinamicas, las dimensiones y pesos de la aeronave
y unos parametros denominados factores lineales, se obtienen el peso maximo al despegue, la superficie
alar y el peso de los grupos estructurales de la aeronave.

= Modulo Calculo de centro de gravedad, representado en la figura 3-1 en color amarillo. En este médulo,
a partir de los limites de centro de gravedad, posiciones de los centros de gravedad de cada elemento de
la aeronave (estructurales o de sistemas) y los resultados de los pesos obtenidos, por el método de
factores lineales o por el método completo.

= Modulo Método completo, representado en la figura 3-1 en color azul naranja. En este modulo, a partir
de datos generales, de superficies aerodindmicas, de fuselaje y tren de aterrizaje, de motores, de
sistemas, y de materiales y refuerzos, permiten la obtencion del peso maximo al despegue, de la carga
alar o la superficie alar segiin la hipotesis empleada, y el peso de los grupos estructurales de la aeronave

=  Modulo Cargas estructurales, representado en la figura 3-1 en color azul oscuro. A su vez, este modulo
esta compuesto por 4 submodulos, Cargas aerodinamicas, representado en la figura 3-1 en color gris,
que permite obtener los esfuerzos cortantes, flector y torsor en el ala; Disefio del tren de aterrizaje,
representado en la figura 3-1 en color rosa, que permite obtener el angulo de clearance, angulo de
tipback, cargas del tren de aterrizaje, aceleracion angular de cabeceo, diametro y numero de neumaticos
necesarios y angulo de overturn; Esfuerzos del tren de aterrizaje, representado en la figura 3-1 en color
negro, que permite obtener el axil, cortante y flector del tren principal y el tren de morro en diferentes
configuraciones de interés; y por tltimo, Diagrama V-n, representado en la figura 3-1 en color morado,
que permite obtener el diagrama V-n y el diagrama V-n con rafagas.
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Figura 3-1. Diagrama de flujo de Academic Structures Pro App.




Implementacion de herramientas de disefio en App Designer de MATLAB para la fase de disefio conceptual de una aeronave:
Estudio y andlisis estructural y de pesos de la aeronave y Estudio y analisis de actuaciones de la aeronave

33

!
Datos ‘
l Sl
. .
Fracciones de [ Factores Método
Hestosss Wo poso ‘C""""“"‘"‘ inosies Supertcies } competo
Fraccones de | ‘ Superficies. \ Fuselaje  tren|
\isind v aerodinémicss do storrzajo | 2.
segmecios | Vaniables de L Variables de Variables de
entrada ; entrada ‘ " ontrads
| |Dimensiones y T
Pesos Motores
[ | Posos
| ] ==
Parametros - ! ‘ Tao Sistomas . |——
L Resultados Resuttados =
i Materialesy |_
! i ' |esfherzoe Resutados
Wo We W MToW s .ﬂ“"’msm"“’“ I
i v 3
= L
Posas grupos
MIOWyWS | MTOwys
Momentos de estructurales
Longtud  —— mercia
[ \ Limites centro |
Envergadurs ——| o gravedad | 3 e
Vanables de de gravedad
0 " enireda Posicones
centros de
wow  ——{ gravedad l
Vanables de
Parsmetios —— i) ontr
Resultados
neales. 1 comieto
e by [ = S
v
Resultados.
1
v
ur
centro de gravedad
[
| | | ]
Payload + Payload No Payload No Payload
Fuel No Fi + Fuel + No Fuel
)
3
Cargas
estruclurales
Anguio
cloarance
Disafio tren de
Angula nm}— atemzage Peso L ek
Cargas tren de, J J
P Geometria
Variables de Vanaties de
) entrada
Taks-off Parametros
retaton Beroainamicos J
] Factoresde |
Neuméicos puoket
i Resultados
Anguio
Canal il Resultados l—‘—]
. 3 ¥ : ) ¥ '
Diagrama Vi
Goos) Anguio tipback | ©or%s tren o Takp-of T Angulo e con ratagas
clearance alemizaje overtun
Cargas Estuprzos tren
aerodindmicas ) %“W‘" de aternizaje
Foo | Two paint level landing  —— s
del ala _—
Datos tren de
momo
Distribucion Variables de | L) Variables G
‘semeala entrada > entrada
Datos
| One-wheel lanaing — sonates
(Otras variables:——
Datos avién
Take-off run —
Resuitados. Resultadas
l | Twe point level take-off  \——] l
Esfuerzos an el ala
: l . | Twn o braked rolllanding s l 7
Cortante Flector Torsor ] Al Cortante Torsor
| Three point braksd ol landing |
| Two point braked roll take-off ——]
| Thee point braked roll take-of ——
| Towing —_—
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3.2 Moddulo Fracciones de peso

El método de fracciones de pesos, que se engloba dentro del dimensionado inicial del avion, consiste en una
estimacion inicial del peso de despegue W), peso de combustible Wy y peso en vacio W, (ya que el peso de la
carga de pago W, y el peso de la tripulacion W, vienen dados como requisitos de la mision) para conocer
sus ordenes de magnitud y esta basado en el empleo de datos estadisticos.

El proceso del método de fracciones de peso estd basado en la siguiente iteracion interna a carga alar constante:
1) Se introducen valores estimados del peso inicial W, y carga alar W /S.

2) Se calculan tanto la fraccion de peso en vacio W, /W, como la fraccion de peso de combustible Wy /W,
como se detalla a continuacion.

La fraccion de peso en vacio puede obtenerse a partir de la siguiente expresion:

We/Wo = AWE Ky G.1)

Tabla 3-1. Coeficientes expresion fraccion de peso en vacio (unidades en S.I).

Tipo avion A C

Planeador 0.83  -0.05
Planeador motorizado 0.88 -0.05
Avion fabricado por aficionados (metal/madera) 1.11 -0.09
Avion fabricado por aficionados (materiales compuestos) 1.07 -0.09
Aviacion general (inico motor) 205 -0.18
Aviacion general (dos motores) 14 -0.10
Avion agricola 0.72 -0.03
Turbohélice (dos motores) 092  -0.05
Hidroavién 1.05 -0.05
Avidn de entrenamiento 1.47 -0.10
Avion de combate 2.11 -0.13
Carguero/Bombardero militar 0.88  -0.07
Avion de transporte de pasajeros 0.97 -0.06
Vehiculo de combate aéreo no tripulado 1.53 -0.16
Vehiculo aéreo no tripulado (elevada altitud) 2.48 -0.18
Vehiculo aéreo no tripulado (pequeio) 0.86 -0.06

K,,: constante de barrido variable K, = 1.04 (barrido variable) K, = 1.04 (barrido constante)

Por otro lado, la fraccion de combustible, teniendo en cuenta un 6% de combustible de reserva, puede obtenerse
como:

Wi /Wy = 1.06(1 — W, /W,) (3.2)

Donde el término W, /W, hace referencia a la fraccion de peso tras finalizar la mision y puede expresarse como
el producto de cada uno de los segmentos de vuelo. Para una mision de n segmentos de vuelo:
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w, T W
X - | | L (3.3)
Wo L iWig

Siendo W;_; y W; el peso inicial y final del segmento de vuelo "i"

Generalmente, un perfil de mision tipico de aviones de transporte comercial esta compuesto por:

Segmento de calentamiento y despegue: W, /W,
La fraccion de peso correspondiente al segmento de vuelo de calentamiento y despegue se toma segun datos
estadisticos historicos.

W, /W, = 0.97 — 0.99 (3.4)

Segmento de subida y aceleracion: W, /W,

La fraccion de peso correspondiente al segmento de vuelo de calentamiento y despegue se toma segun las
siguientes expresiones para régimen subsonico y régimen supersonico respectivamente (considerandose que
se parte de una velocidad inicial de M = 0.1).

W:
W ~ =1.0065— 0.0325 M Régimen subsénico (3.5
i-1
Wi ) , . .
W 0.991-007M—-0.01M Régimen supersonico (3.6)
i-1

Si la aceleracion fuese desde una velocidad diferente a M = 0.1, se divide la fraccion de peso
correspondiente a la velocidad final (calculada mediante las ecuaciones anteriores) entre la fraccion de peso
correspondiente a la velocidad inicial (calculada mediante las ecuaciones anteriores).

Segmento de crucero: W5 /W,

La fraccion de peso correspondiente al segmento de vuelo de crucero se aproxima segun la ecuacion de
Breguet.

W _ (vl
— ¢\ V-(L/D) Jet (3.7
Wiy
W: __ RCpnp
d =e( 5507]P'(L/D)) Hélice (38)
Wi_q

Segmento de descenso: W, /W5

La fraccién de peso correspondiente al segmento de descenso se toma segin datos estadisticos historicos.

W;/W,_, = 0.990 — 0.995 3.9)

Segmento de aterrizaje y taxy de regreso: W5 /W,

La fraccion de peso correspondiente al segmento de vuelo de aterrizaje y taxy de regreso se toma segun
datos estadisticos historicos.
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3)

W;/W,_, = 0.992 — 0.997 (3.10)

Ademas, en algunas misiones se pueden incluir (aunque menos frecuentes) los siguientes segmentos de
vuelo:

Segmento de combate

La fraccion de peso correspondiente al segmento de combate se toma segun la siguiente expresion siendo d
el tiempo de combate.

il =1—c-(1)-d G.11)

d= 2nx  2mx s
Siendo
T L - qCL, 00 L/D 1
n=——; n<n = ; =
WD e w Loy W_1 (3.13)
S W S qmAe
S
Segmento de espera

La fraccion de peso correspondiente al segmento de vuelo de espera se aproxima segun la ecuacion de
Breguet.

W, __EC_
L _ (o) Jet (3.14)
Wi_1

Wi _e( M)

~550mp-(L/D) Hélice (3.15)
Wi_1

Conocidos el peso de la carga de pago Wpayi0aa- €l peso de la tripulacion Wey,, y sabiendo que el peso al
despegue W, puede expresarse como:

Wo = Werew + Wpayload + Wf + e (3.16)

Que puede expresarse también en funcion de la fraccion de peso en combustible Wy /Wy y de la fraccion de
peso en vacio W, /Wj,:

L Weew + W,
1= W /Wy — W,/ W,

W, (3.17)

Se obtiene el nuevo valor del peso al despegue W'
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4) Si el error absoluto entre el valor estimado del peso al despegue W, y el nuevo valor del peso maximo al
despegue W; es menor que un determinado valor a escoger &, se toma como nuevo valor estimado W, =
Wy y se vuelve al paso 2. En caso contrario, se toma como resultados final W

En el siguiente esquema se presenta el proceso iterativo del modulo de fracciones de peso explicado
anteriormente.

Hipotesis inicial:

Wy

|«
Se obtiene W, /W g de la siguiente
expresion:

W./Wo=A Wg Ky

|

Se obtiene WB de la siguiente
expresion:
Werew + Wy

1-We/Wo— W, /Wy

Wy =

Resultados:
WoWeW,

Figura 3-4. Iteracion método de fracciones de peso.

A continuacion, se muestra el moédulo de fracciones de pesos.

4 Método Fracciones de peso

METODO FRACCIONES DE PESO

Numero de segmentos de vuelo

0

Seleccionar

Pesos

Werew

Whpayload

Parametros

Hipotesis WO Fracciones de peso
wo 0 W1/Wo 0
Error absoluto iteracion 0 W2/wW1 0
W3/w2 0
Resultados
Wo 0 W4/W3 0
W5/W4 0
We 0
W6/W5 0
wif 0
W7/W6 0
Calcular Cargar modelo W8/W7 0
wo/ws 0
Ayuda Guardar modelo
W10/W9 0

Figura 3-5. Médulo de fracciones de peso.
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Para su funcionamiento, tras la seleccion del niimero de segmentos de vuelo en el panel “Numero de segmentos
de vuelo”, se abrira un nuevo panel donde apareceran tantas fracciones de peso como segmentos de vuelo se
consideren (hasta un maximo de 10 segmentos de vuelo). Por tltimo, tras insertar todos los datos de los paneles
“Pesos”, “Parametros”, “Fracciones de peso” e “Hipotesis W, el programa calculara los valores de W, W,, y
W que se mostrara en el panel “Resultados”.

También, si se desea, pueden guardarse los datos de entrada introducidos mediante un “archivo.mat”
presionando el boton “Guardar modelo”. Este archivo se guardara en una carpeta “Modelos FP” dentro del
programa y que, posteriormente, se podra ejecutar una vez guardado presionando el boton “Cargar modelo”.

Por otra parte, el boton “Ayuda” nos llevara a un documento PDF de apoyo para la introduccion de los datos de
entrada.

Ayuda Fracciones de peso

Pardmetros Fracciones de peso
e 77' ~ % P . W
We/Wo=AWGK., A < Calentamiento y despegue: W =0.97 - 0.99
Sailplane—unpowered 0.8 —-0.05 s
Sailplane—powered 091 —0.05
Homebuilt—meial /wood 119 —0.00 :
Homebuill—composite LIS -0.09 Subsonic = L = 1.0065 — 0.0325M
General aviation—single engine 236 —0.18 Subida y aceleracién: 1",;
General aviation—twin engine 151 —0.10 ‘= 3 Vi 491 — AL — 2
Ariculbiial agherall oM —003 Supersonic =» Wi = 0.991 = 0.007TM = 0.01M
Twin trboprop 096 —0.05
Flying boat L9 -0.05 Estimacion Coy Estimacion W/S
Jet trainer 159 —0.10 W; —RC
Jet fightcr 234 —0n3 e Al V(L/D) 0 L
Military cargo/homber 093 007 Crucero: = D~ o, _w_1_
Jet transport 102 —0.06 : Wi o b 8 grde
—_—= — — Prop = —— =exp | ——— “ N
s v s W 550n, (L/D
K,, = variable sweep constant = 1.04 if variable sweep i 550n, (L/D) N o B
= 1,00 f fixed sweep Estimacién AR (A)  Estimacion e ~0.85
€ ifi W;
onsumo especitico Descenso: 17— = 0.990 — 0.995
i—1
Typical jet SFCs: 1/hr (mg/Ns} Cruise Loiter
Pure turhojet 09 (255} 08 (227} . Wi &
. = ) 997
Low-bypass turbofan 0.8 (227} 0.7 19.8) Aterrizaje y Taxy de regreso: e 0.992 — 0.997

High-bypass wurbofan 0.5 {14.1} 04 (113}

Figura 3-6. Ayuda fracciones de peso
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3.3 Modulo Momentos de inercia

El médulo “Momentos de inercia” ofrece una estimacion de los momentos de inercia del avion determinado
mediante informacion historica, I, sobre el eje de balance, 1y, sobre el eje de cabeceo y I, sobre el eje de
guiiada. Las expresiones implementadas en este modulo para la estimacion de los momentos de inercia son las
siguientes:

b2WR,"
_OTW Ry 2 (3.18)
[2WR,*
_ LWy 2 (3.19)
L, 2000 kg - m=]

[kg - m?] (3.20)

L (b + L)2 WR,’
z =\ 2 4000

Siendo los parametros adimensionales del radio de giro R,, R_y, R, son tomados de la siguiente tabla:

Tabla 3-2. Parametros adimensionales del radio de giro.

Aircraft class R, Ry, R,
Single-engine prop 0.25 0.38 0.39
Twin-engine prop 034 029 044
Business jet twin 030 030 043
Twin turboprop transport 022 034 038
Jet transport-Fuselage-mounted engines 024 036 044
2 wing-mounted engines 025 038 046
3 wing-mounted engines 0.31 033 045
Military jet trainer 022 014 025
Jet fighter 023 038 052
Jet heavy bomber 034 031 047
Flying wing (B-49 type) 032 032 0351
Flying boat 025 032 041

Para su funcionamiento, el usuario debera introducir las variables de entrada en el panel “Datos de entrada” y,
una vez introducidos, presionando el boton “Calcular” el modulo realizara los calculos mediante las ecuaciones
vistas anteriormente mostrando los resultados en el panel “Resultados”.

También, si se desea, pueden guardarse los datos de entrada introducidos mediante un “archivo.mat”
presionando el boton “Guardar modelo”. Este archivo se guardara en una carpeta “Modelos MI” dentro del
programa y que, posteriormente, se podra ejecutar una vez guardado presionando el boton “Cargar modelo”.

Por otra parte, el boton “Ayuda’ nos llevara a un documento PDF de apoyo para la introduccion de los datos de
entrada.
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4 Momentos de inercia - O X

MOMENTOS DE INERCIA

Datos de entrada Resultados

L 0 m x| 0 | Kg m2
b | 0 | m lyy | 0 |Kg m*2

MTOW | 0 | Kg zz | 0 ' Kg m2
e ) | )

Calcular Cargar modelo

Ry | o |
Rz | 0 | [ Ayuda ] [ Guardar modelo ]

Figura 3-7. Médulo Momentos de inercia.

Ayuda Momentos de Inercia

L: Longitud del fuselaje
b: Envergadura
MTOW: Peso maximo al despegue

Parametros adimensionales del radio de giro

Aircraft class R, Ry R,
Single-engine prop 025 038 039
Twin-engine prop 034 029 044
Business jet twin 030 030 043
Twin furboprop transport 022 034 038
Jet transport-Fuselage-mounted engines 024 036 04
2 wing-mounted engines 025 038 046
3 wing-mounted engines 0.31 033 045
Military jet trainer 022 014 025
Jet fighter 023 038 052
Jet heavy bomber 034 031 047
Flying wing (B-49 type) 032 032 051
Flymg boat 025 032 041

Figura 3-8. Ayuda Momentos de inercia.
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3.4 Moadulo Factores lineales

El modulo “Factores lineales” es empleado en las primeras etapas de disefio donde la geometria del avion no
esta del todo definida y esta basado en el método de factores lineales. En primer lugar, al entrar en el modulo se
tiene un menu de seleccion para poder modificar, cargar o eliminar modelo. Cabe destacar que para crear un
modelo nuevo es necesario crearlo a partir de la modificacion de un modelo ya creado.

4| Método Factores Lineales — O X

FACTORES LINEALES

Panel

B747

Cesna 172
SAAB2000
FA22 Raptor
DC-10-30
Cessna 550
F-15 Eagle
falso_piaggio_v2

Cargar Modelo

Modificar Modelo

Eliminar Modelo

Modelo seleccionado: -

Figura 3-9. Menu seleccion Factores lineales.

Este método consiste en el empleo de unos coeficientes obtenidos de forma estadistica de acuerdo al tipo de
aeronave de estudio para la estimacion de los pesos de los grupos estructurales principales de la aeronave:

o Ala

e Estabilizador horizontal
e Estabilizador vertical

e Fuselaje

e Tren de aterrizaje

e Motores

e Sistemas

Las ecuaciones del método de factores lineales implementadas en el programa se encuentran en el Anexo A
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Tabla 3-3. Coeficientes factores lineales.

Grupo estructural Cazas Transporte y bombarderos  Aviacion general
Ala 44 kg /m? 49 kg /m? 12 kg /m?
Estabilizador 2 2 2
horizontal/Canard 20kg/m 2Tkg/m 10kg/m
Estabilizador 2 2 2
vertical/Cola en V 26 kg/m 2Tkg/m 10kg/m
Fuselaje 23 kg /m? 24 kg /m? 7 kg/m?

Tren de aterrizaje 0.033/0.045(Navy)  0.043 0.057

Grupo motor 1.3 1.3 14

Sistemas 0.17 0.17 0.10

El proceso del método de factores lineales esta basado en la siguiente iteracion interna a carga alar constante:

1) Se introducen valores estimados del peso maximo al despegue MTOW y la superficie alar S junto a los

datos necesarios para el empleo de las ecuaciones del método de factores lineales (ver Anexo A)
4 Método Factores lineales - m} X
METODO FACTORES LINEALES
Modificando modelo: B747
Superficies aerodinamicas Pesos Factores lineales
S 511 mA2 MTOW 3e+05 Kg Ala 12 - Definido v
Swf 1373 mA2 W crew 720 Kg HTP 10 - Tipo de cola
Cr 16.55 m W payload 4.545e+04 Kg VTP 10 - e VTP
AR 6.96 - W engines 1.661e+04 Kg Fuselaje 7 - ColaenV
Shtp 136.6 mA2 wW/s 652.5 Kg/m"2 Tren 0.057 - V|HTP
Svip 771 mA2 Peso combustible Motores 1.4 - Canard
Wf/wWo 0.209 - (e Miscelaneo 0.1 - V| Tren de aterrizaje
Longitud
Longitud 68.58 m
Diametro 6.1 4 Guardar nuevo Sobrescribir Ayuda Salir
Figura 3-10. Datos entrada Factores lineales.

2) Mediante las ecuaciones del método de factores lineales, incluidas en el Anexo A, se obtienen los pesos de
los distintos grupos estructurales. A continuacion se calcula el peso en vacio W, y el nuevo valor del peso
maximo al despegue MTOW *.

3) Mediante la carga alar W /S y el nuevo valor del peso maximo al despegue MTOW ™ se calcula el nuevo
valor de la superficie aerodinamica S*.

., Mrowr (3.21)
w/s '
4) Si el error absoluto entre el valor estimado del peso maximo al despegue MTOW y el nuevo valor del peso

maximo al despegue MTOW * es menor que un determinado valor arbitrario &, se toma como nuevo valor
estimado MTOW = MTOW™ y se vuelve al paso 2. En caso contrario, se toman como resultados finales
MTOW?™ y §* ademas de los pesos de cada grupo estructural de la acronave.
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4 Resultados Factores lineales O
RESULTADOS FACTORES LINEALES
Modelo B747
Grupos estructurales Pesos globales
Peso Ala 1177.5121 Kg 2.0814 % Peso en vacio 56574.3687 Kg 43.5533 %o
Peso HTP 1365.7 Kg 2.414 % Peso carga de pago 45454 Kg 34.9924 %
Peso VTP 7711 Kg 1.363 % Peso tripulacion 720 Kg 0.55429 %
Peso fuselaje 9608.9 Kg 16.9845 % Peso combustible 271484312 Kg 209 %
Peso Tren de aterrizaje 7404.3205 Kg 13.0878 % Resultado Final
Peso Motores 23256.8 Kg 41.1084 % MTOW 129896.7999 Kg | Guardar |
Peso Miscelaneos 12990.036 Kg 22.961 % Superficie alar 199.081 m*2 \ Salir \

Figura 3-11. Resultados Factores lineales.

Para clarificar el proceso expresado anteriormente, se muestra un esquema sencillo de la iteracion del proceso
de estimacion de pesos mediante el método de factores lineales a carga alar constante.

Hipotesis iniciales:

MTOW,S

&
<

\ 4
Mediante método de
factores lineales:
MTOW™

v

Mediante
la carga alar:

~

MTOW* = MTOW}

\

IMTOW* MTOW /—

Ty

\\\ . 4

B
5

‘ Resultados:

S

MTOW*,S*
Pesos grupos estructurales

Figura 3-12. Iteracion método de factores lineales.
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3.5 Moddulo Calculo de centro de gravedad

El médulo “Calculo de centro de gravedad” es empleado para calcular la posicion del centro de gravedad tanto
en las primeras etapas de disefio donde la geometria del avion no esta del todo definida como en una fase mas
desarrollada del disefio con unas estimaciones mas precisas de los pesos de los grupos estructurales y sistemas
de la acronave. Para ello, el programa permite cargas resultados de los pesos obtenidos por el método de factores
lineales o bien por el método completo. Por otra parte, el boton “Ayuda” nos llevara a un documento PDF de
apoyo para la introduccion de los datos de entrada.

Tras la introduccion de los datos de entrada, es decir, las posiciones de los centros de gravedad de cada uno de
los elementos de la aeronave, el progarama calcula cuatro configuraciones diferenrtes para el centro de gravedad:

= Centro de gravedad (Carga de pago + Combustible)

= Centro de gravedad (Sin carga de pago + Sin combustible)
= Centro de gravedad (Carga de pago + Sin combustible)

= Centro de gravedad (Sin carga de pago + Combustible)

Como datos adicionales, existen campos que permiten distinguir entre carga de pago de pasajeros y carga de
pago de mercancias para poder considerarse distintas configuraciones, es decir, posiciones de centro de gravedad
distintas. Ademas, los campos al cargar los pesos calculados por el método de factores lineales o bien por el
método complete son editables para que puedan modificarse los pesos de los distintos grupos estructurales y
sistemas facilmente. Por ultimo, existe una interfaz grafica interactiva que permite visualizar las distintas
configuraciones del centro de gravedad, y comprobar si éstas son validas, al representarse también las posiciones
del centro de gravedad mas adelantada y atrasada (marcadas en rojo). Esto permite observar a simple vista lo
cerca o lejos que estamos de los limites de las posiciones de centro de gravedad y cambiar o hacer un estudio, si
es necesario, de como varia el centro de gravedad del avion al modificar la posicion o peso de alguno de sus
elementos.

4| Céleulo Centro de gravedad - [m] x
Medificando medelo: ResultadosCG.mat
Posicion CG: Elementos de la aeronave Resultados CG
Cargar Pesos Cargar Resultados CG =
Configuracion CG CG [m] CG [%]
Ala 272104 Kg 20 m
Calcular Guardar Resultade CG
Payload + Fuel 25 45
HIE 5556.04 Kg 50 () Posicion CG: Sistemas
VTP 1498.9 Kg 55 m Flight Control System |~ 2741.65 Kg 25 m ol ayioadi i ojel 3 axf
Fuselaje 20985.3 Kg 28 m Sistema hidraulico 1064.91 Kg 25 m Fayload + No fuel 25 46
Tren de aterrizaje 6235.46 Kg 27 m Instrumentacion 260547 Kg 10 m No Payload + Fuel 25 45
Motores 19633.8 Kg 25 m Sisterna eléctrico 3537.84 Kg 25 m Longitud del fuselaje: 55 m
Api 3001.84 Kg 25 - Peso total 191059 Kg
Crew 408.23 Kg 26 m Sistema Oxigeno 546.569 Kg 25 m Posiciones configuraciones CG
4
Passengers payload 37920.3 Kg 24 m Apu 677.672 Kg 25 m L |
®  XCG Payload + Fuel
35 XCG No Payload + No Fuel
Cargo payload 0 Kg 23 m Furnishing 10324.8 Kg 25 m XOG Payload + No Fuel
3 ®  XCG No Payload + Fuel
Fuel 42693 Kg 22 m Baggage Cargo 828.812 Kg 25 m |
25 |
Operational item| 380757 Kg 25 m |
2 t
Limites CG |
15 |
CDG mas adelantado 13 m |
1
CDG maés retrasado 3 m !
05 +
0 1
0 10 20 30 40 50
CG [m]

Figura 3-13. Médulo Calculo centro de gravedad.
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3.6 Modulo Método completo

El modulo “Método completo” es empleado en una etapa mas avanzada del disefio donde la geometria de la
aeronave esta mas definida proporcionando unas estimaciones mas precisas tanto de los grupos estructurales de
la aecronave como de los diferentes sistemas de la misma.

Tanto para la estimacion de pesos de los grupos estructurales como la estimacion de pesos de los sistemas de la
aeronave, el programa permite realizar una media de los métodos que se seleccionen con el objetivo de poder
estimar de forma maés precisa el peso de los grupos estructurales y sistemas o bien, si se desea, considerar el peso
segin uno de los métodos de forma independiente.

4\ Seleccién método — O X

¢ Qué métodos quiere utilizar?

Tipo de iteracion

®) \W/S constante S constante

Estructuras Sistemas

v/| Método Sadrey v'| (GD+Torembek)/2
v/| Método GD v/| Método Kundu

/| Método Kundu

Aceptar Cancelar

Figura 3-14. Seleccion método y tipo de iteracion.

Ademas, a diferencia de los otros modulos, se puede realizar la iteracion a superficie alar constante ya que el
disefio de la aeronave se encuentra en una fase mas desarrollada del disefio.

A continuacion, se detallara paso a paso el proceso iterativo del método completo junto a un esquema aclaratorio
y por ultimo, se explica de forma breve los métodos empleados tanto para la estimacion de los pesos de los
componentes estructurales como para la estimacion del peso de los sistemas. Las ecuaciones empleadas por cada
uno de los métodos, pueden hallarse en el Anexo A.
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El proceso del método completo esta basado en la siguiente iteracion interna a carga alar/superficie alar
constante:

1))

2)

3)

4)

Se introducen valores estimados del peso maximo al despegue MTOW vy la superficie alar S/carga alar W /S
junto a los datos necesarios que se encuentran divididos en secciones como se muestra en la figura 3-15.

4 Modificar modelo — O X

MODIFICAR MODELO

Modificando modelo: surfpro

Datos generales

Superficies aerodinamicas

Fuselaje y tren de aterrizaje

Motores

Sistemas

Materiales y Refuerzos

Guardar Nuevo Sobrescribir

Cancelar

Figura 3-15. Datos entrada método completo.

Mediante las ecuaciones del método comleto, incluidas en el Anexo A, se obtienen los pesos de los distintos
grupos estructurales y sistemas. A continuacion se calcula el peso en vacio W, y el nuevo valor del peso
maximo al despegue MTOW ™.

Mediante la carga alar W /S /superficie alar S y el nuevo valor del peso maximo al despegue MTOW ™ se
calcula el nuevo valor de la superficie alar S*/carga alar W /S™.

o = MTOW™ WSt = MTOW™ 392

owy/s S (3-22)
Si el error absoluto entre el valor estimado del peso méaximo al despegue MTOW y el nuevo valor del peso
maximo al despegue MTOW * es menor que un determinado valor arbitrario &, se toma como nuevo valor
estimado MTOW = MTOW™ y se vuelve al paso 2. En caso contrario, se toman como resultados finales
MTOW™y S*/ W /S* ademas de los pesos de cada grupo estructural de la acronave.
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4\ Resultados Método Completo
RESULTADOS METODO COMPLETO
Modelo DC-10-30
Peso en vacio
Media+Refuerzos v | Método GD y Torembek v
Estructuras Sistemas
Peso Ala 27210 Kg Flight Control System 2742 Kg
Peso HTP 5556 Kg Sistema hidraulico/neumatico 1065 Kg
Peso VTP 1499 Kg Instrumentancion 2605 Kg
Peso fuselaje 20965 Kg Sistema eléctrico 3538 Kg
Peso Tren de aterrizaje 6235 Kg API 3002 Kg
Peso Motores 19634 Kg Oxigeno 547 Kg
Peso Canard 0 Kg APU 678 Kg
Peso en vacio 110037 Kg RO s Ko
W estructuras 81100 Kg Blaggegs Caro & Ko
Operational ltems 3608 Kg
Guardar resultado Ayuda Salir

Peso total
Resultado V¥ |

W estructuras
W refuerzos
W sistemas
W crew
W payload
W fuel

W vacio

MTOW
S

WIS

Superficie y peso en funcién de W/S

Wis

S

MTOW

77740

3360

28937

408

37920

45255

110037

193620

416

466

465.8

416

193620

Iterar

Kg
Kg
Kg
Kg
Kg
Kg
Kg
Kg

mA2

Kg/m”2

Kg/m”2

m”2

Kg

Figura 3-16. Resultados método completo.

Por ultimo, para clarificar el proceso explicado anteriormente, se representa un esquema del proceso iterativo
que se lleva a cabo en el mddulo del método completo. El primer esquema corresponde a carga alar constante,

y el segundo a superficie alar constante.

Hipétesis iniciales: Hipotesis iniciales:
MTOW,S MTOW,W/S
y
Mediante media Mediante media
métodos: métodos:
MTOW* MTOW*
¥ v
Mediante Mediante
la carga alar: la superficie alar:
w/s*
MTOW* = MTOW {MTOW* = MTOW J
No
|MTOW* MTOW] <& IMTOW* TOW| <E
1/ i
Resultados: Resultados:
MTOW™,S* MTOW" ,W/S*
Pesos grupos estructurales Pesos grupos estructurales
Pesos sistemas Pesos sistemas

Figura 3-17. Iteracion método completo.
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3.6.1 Estimacion de pesos de grupos estructurales

El modulo “Método completo” emplea, para la estimacion de los pesos de los grupos estructurales, tres métodos
diferentes que se describen a continuacion.

Método Sadrey

Este método esta basado en el empleo de datos historicos basados en las relaciones entre el peso de los grupos
estructurales y su densidad media, datos reales publicados de los components estructurales, factores empiricos
derivados por Sadrey y ecuaciones empiricas publicadas. Ademas, este método tiene en cuenta el material del
que esta fabricado la aeronave a través de la densidad de dicho material.

Método GD

Este método esta basado en el uso de datos historicos basados principalmente en la geometria y caracteristicas
de la aeronave.

Método Kundu

Este método esta basado en la eleccion de los porcentajes de los pesos de los diferentes grupos estructurales
respecto al peso total al despegue de la aeronave basados en datos estadisticos historicos de aeronaves similares.

Tabla 3-4. Factores Kundu grupos estructurales.

Aviones medianos Aviones grandes

Grupo estructural Turbohélice (%) Turbofan (%) 2 motores (%) 4 motores (%)

Fuselaje 9-11 10-12 10-12 9-11

Ala 7-9 9-11 12-14 11-12
Estabilizador horizontal 1.2-1.5 1.8-2.2 1-1.2 1-1.2
Estabilizador vertical 0.6-0.8 0.8-1.2 0.6-0.8 0.7-0.9
Gondolas 2.5-3.5 1.5-2 0.7-0.9 0.8-0.9
Pilones 0-0.5 0.5-0.7 0.3-0.4 0.4-0.5

Tren de aterrizaje 4-5 3.4-45 4-6 4-5
Empuje reversa 0 0.4-0.6 0.7-0.9 0.8-1
Control motores 1.5-2 0.8-1 0.2-0.3 0.2-0.3
Sistema de combustible 0.8-1 0.7-0.9 0.5-0.8 0.6-0.8
Sistema de aceite 0.2-0.3 0.2-0.3 0.3-04 0.3-04
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3.6.2 Estimacion de pesos de sistemas

El moédulo “Método completo” emplea, para la estimacion de los pesos de los sistemas de la aeronave, dos
métodos diferentes que se describiran a continuacion.

Método Torenbeek+GD

Dado que ninguno de los dos métodos ofrecen un estudio completo del peso de los sistemas, se hace uso de
ambos métodos para obtener los pesos de de los sistemas de la aeronave.

Método Kundu

Este método esta basado en la eleccion de los porcentajes de los pesos de los diferentes sistemas de la aecronave
respecto al peso total al despegue basados en datos estadisticos historicos de acronaves similares.

Tabla 3-5. Factores Kundu sistemas.

Aviones medianos Aviones grandes
Grupo estructural Turbohélice (%) Turbofan (%) 2 motores (%) 4 motores (%)
Sistema de control de vuelo 9-11 10-12 10-12 9-11
Sistema hidraulico y neumaético 7-9 9-11 12-14 11-12
Instrumentacion 1.2-1.5 1.8-2.2 1-1.2 1-1.2
Sistema eléctrico 0.6-0.8 0.8-1.2 0.6-0.8 0.7-0.9
Sistema de control ambiental
(Aire acondicionado, Presurizacion, 2.5-3.5 1.5-2 0.7-0.9 0.8-0.9
Sistema anti-hielo)
Unidad Auxiliar de Potencia(APU) 0-0.5 0.5-0.7 0.3-04 0.4-0.5
Compartimento de carga 4-5 3.4-4.5 4-6 4-5

3.6.3 Estimacion de refuerzos y reducciones de material
El método completo, ademas de la estimacion de los pesos de los grupos estructurales y sistemas mediante los
diferentes métodos presentados anteriormente, cuenta con una implementacion que permite reducir el peso de

los elementos estructurales segun el material utilizado o bien aumentar el peso si es necesario aplicar refuerzos
en determinadas zonas con el objetivo de soportar unas cargas mas elevadas.

Los refuerzos pueden cuantificarse mediante la siguiente expresion:

Weiemento reforzado — YWelemento * (A ' (Kref - 1) + 1) (3-23)

Mientras que el peso del element reforzado:

Wrefuerzo = Welemento reforzado — Welemento (3-24)

Por otro lado, las reducciones de material segun el material empleado que no se tienen en cuenta ni en el método
GD ni el método Kundu, pueden cuantificarse con esta expresion:

Welemento corregido = YWelemento * Fmat (3-25)
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3.7 Médulo Cargas estructurales

El modulo “Cargas estructurales” permite la estimacion de las principales cargas estructurales de interés a las
que esta sometida la aeronave (cargas aerodinamicas y esfuerzos del tren de aterrizaje), asi como la geometria
del tren de aterrizaje (via, batalla, distancia desde el morro al tren de morro, etc.) y el diagrama V-n basico y de
rafagas.

El modulo “Cargas estructurales” cuenta con las siguientes cuatro secciones:
e (Cargas aerodindmicas
e Disefio Tren de Aterrizaje
o Esfuerzos Tren de Aterrizaje

e Diagrama V-n

A continuacion, se explicaran cada una de las secciones con sus respectivas ecuaciones, estando las variables
explicadas en “Notacion”.

4\ Cargas Estructurales — O X

CARGAS ESTRUCTURALES

Cargas aerodinamicas Disefio tren de aterrizaje

Esfuerzos tren de aterrizaje Diagrama V-N

Figura 3-18. Médulo Cargas estructurales.

3.71  Cargas aerodinamicas

En la seccion “Cargas Aerodinamicas” se calculan los esfuerzos debidos a las cargas aerodinamicas que actuan
sobre el ala (cortante, momento flector y momento torsor).

4. Cargas Aerodindmicas - ] X

CARGAS AERODINAMICAS

Datos

W wing
nmax
FS
Cm

qmax

13z

25

15

-0.0399

1.152e+04

Distribucion Semiala

Kg Wi seccién | 132.11 13211 132.11 132.11 127.727 118.96

[ cargar modelo |

Calcular

Pa

110.092 101.325 88.889

Guardar modelo

72.885

56.983

40.979

Ayuda

wo 3.467e+04 Kg N 12
S 100 m2 y 0 12795 2559  3.8385 5118  6.3975 7677 89565 10.236 11.5155 12795  14.0745 15.354 m
b 3071 m [ 4153 4153 4.153 4153 4.153 3876 3.599 3.322 3.045 2543 2041 1.539 1.037 m

Kg

Figura 3-19. Seccion Cargas aerodinamicas.
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Para comenzar, se divide el ala en “N” secciones, en las que se definen las posiciones de los “cortes” medidas

€690

desde el encastre, “y”, la cuerda del perfil en dicho corte “c”, y el peso de combustible de cada seccion “Weye;,”.
Estos datos son introducidos en el panel “Distribucion Semiala”.

4153m
12795 m 12795 m

\ - — 12795 m
N A,

LY

30i5m

S
<

4153m

T

] ‘
[

5118m 5.118m 5118m |
Figura 3-20. Definicion del ala.

Una vez introducida la geometria del ala junto al peso de combustible de cada una de las secciones, se introducen
los datos que permiten calcular las cargas aerodinamicas en el panel “Datos” obteniéndose la fuerza total en la
seccion que nos permitira calcular las cargas aerodinamicas.

Fuerza de sustentacion:

1
L= EnmaxWOFS (326)

Fuerza de sustentacion por unidad de superficie:

L
= 2
Fuerza de peso del ala por unidad de superficie:
Wywing - 9
fwing = ——¢— (3.28)
Fuerza total:
Frotal; = fuire - Ai + fwing * Ai = Wryer, * 9 (329)

Una vez obtenida la fuerza total sobre cada una de las secciones en las que se divide el ala, se calculan y
representan las cargas aerodinamicas presionando sobre el boton “Calcular”.

= (Cortante
i
V= Fioa, (3.30)
i
=  Momento flector en el encastre
tr
M= Frora; i (3.31)
i
=  Momento torsor en el encastre
tr tr
MTZZTL' ) Tzzcm'Qmax'Ci'Ai (3:32)
i i

51



52 Academic Structures Pro App

“00 Cortante en el ala

500

400

200

100

0 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16

Distancia desde el encastre [m]

Figura 3-21. Representacion del cortante.

4000 Momento flector en el ala

3500
3000
2500

2000

M [KN-m]

1500

1000

500

0 1 | 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16

Distancia desde el encastre [m]

Figura 3-22. Representacion del momento flector.
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Momento torsor en el ala

M_ [KN-m]

_80 | 1 1 1 1 |
0 2 4 6 8 10 12 14 16

Distancia desde el encastre [m]

Figura 3-23. Representacion del momento torsor.

L3

También, si se desea, pueden guardarse los datos de entrada introducidos mediante un “‘archivo.mat
presionando el boton “Guardar modelo”. Este archivo se guardara en una carpeta “Modelos CA” dentro del
programa y que, posteriormente, se podra ejecutar una vez guardado presionando el boton “Cargar modelo”.

Por otra parte, el boton “Ayuda’ nos llevara a un documento PDF de apoyo para la introduccion de los datos de
entrada.

Ayuda Cargas Aerodindmicas

WO: Peso inicial

S: Superficie alar (total)

b: Envergadura

Wwing: Peso del ala

nmax: Factor de carga maximo

FS: Factor de seguridad

Cm: Coeficiente de momento aerodinamico

gmax: Presion dinamica maxima

N: N2 secciones en los que se divide el ala

y: Posicién de cada division en secciones (N+1 elementos). Debe introducirse en
forma de vector. Ej: [0, 1.4, 2.6, 3.8, 4.4]

o5 Cuerda de cada division en secciones (N+1 elementos). Debe introducirse en forma
de vector. Ej: [3.4, 3.4, 3.2, 2.8, 2.4]

Wf seccion: Peso de combustible en cada seccion

Figura 3-24. Ayuda Cargas aerodinamicas.
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3.7.2

Disefio del tren de aterrizaje

En la seccion “Disefio del tren de aterrizaje” se calculan de forma aproximada parametros referentes al disefio
inicial del tren de aterrizaje dadas restricciones para su correcta disposicion y funcionamiento. Estos paramétros
incluyen:

= Datos geométricos: Altura del tren de aterrizaje, via, batalla, posicion del tren principal.

=  Fuerzas minimas y maximas soportadas por el tren principal y el tren de morro ante condiciones estaticas o
dindmicas.

=  Dimensiones de los neumaticos.

4 Disefio

Angulo clearance Take-off rotation Neumaticos
Calculo Hfmin v w 13000 Kg Ad 1,51 - | Calcular Ayuda Cargar modelo Guardar modelo
AB " m 2.701 Vs, 0.349
alo e = Resultados Angu\u clearance Resultados Neumaticos
AlphaTO 15 ° lyy_mg 20000 Kg-m/s*2 AW 0.715 - Hfmin 204744 m
dN 0.438259 m
Angulo tipback Theta 7 %/s"2 Bw 0.312
Resultados Angulo tipback wN 0.160288 -
Caéleulo Xmg min v T 40000 N nN 2
1.45581
Ag/mh 568 m M 0730432 | m
heg ¢ " = 45490 b T 9564.33 L Resultados Cargas tren de aterrizaje
2 : wh 0228029 | m
Alpha 15 ° Lhtp -12433 N Fmmax 59203.8 N B 7.64706 m
nM 2
Cargas tren de aterrizaje Ma -4795.4 N'm Fn min 4561.65 N
Resultados Angulo overturn
w 6500 Kg D 32449 N Angulo overtum Fnmax | 66475 | N g
XNLG 8 m heg 2 m w 60000 Kg Fn max DC 14664 8 N PhOT taxi  19.7808
XCGfor 14.5 m hT 24 m F viento 48630 N Fm min 54200.3 N PhiOT viento 4.72304
XCGaft 15.1 m hD 3 m R giro 30 m Fmmax | 592083 | N Tmintax| 25175 m
Fnmax/W| 0.15 - Xca wi 0.08484 m V taxi 10.288 mis Fm max DC 66003.3 N T min viento 0578338 L
aL 3 m/s*2 Xca HTP 12 m heg 3.5 Lo Resultados Take-off rotation
aTo 4 mist2 xcg 5 m Xmg max 9.24736 m
heg 2 m

Tren de aterrizaje - [m] X

DISENO TREN DE ATERRIZAJE

Figura 3-25. Seccion Disefio tren de aterrizaje.

En la interfaz gréafica pueden observarse dos sectores, el primer sector de datos de entrada (en color naranja en
la figura 3-25) y el segundo sector de resultados (en color rojo en la figura 3-25).

La seccion de datos de entrada esta dividida en paneles que representan restricciones sobre el disefio del tren de
aterrizaje o bien estimaciones de valores de interés. A continuacion, se detallaran cada uno de los paneles:

Angulo de clearance a,

En este panel se impone una restriccion sobre el tren de aterrizaje para evitar que la cola de la aecronave
impacte durante el despegue. Para evitar esto, los aviones suelen recortar la parte final del fuselaje
introduciendo un angulo de upsweep.

La situacion de impacto puede evaluarse mediante el angulo de clearance, angulo formado entre el suelo
y la linea que une el tren principal con el principio del dngulo de upsweep. Para evitar el impacto, hay
que asegurarse de que el angulo de clearance sea superior al angulo de ataque maximo en despegue.

ac = Ao (3.33)
El programa permite evaluar el angulo de clearance dada la altura del tren de aterrizaje, o bien calcular

la altura minima del tren de aterrizaje para que satisfaga la restriccion dado un angulo de ataque maximo
en despegue.
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H
a, = arctan (ﬁ) (3.34)
He . = AB -tan (arg) (3.35)
Clro e B — /7'),,'
d P N B’;“ /, - "I/

}g ([L?¥ ‘[{- -:-‘-\-‘-‘3’/—# clearance

Figura 3-26. Restriccion angulo de clearance.
= Angulo de tipback ay,,

En este panel se impone una restriccion sobre la posicion del tren de aterrizaje principal para evitar
volcar hacia atras sobre el tren principal. De acuerdo con dicha restriccion, la posicion del tren de
aterrizaje principal respecto al centro de gravedad del avion debe sastisfacer el requisito del angulo de
tipback.

Qep = Ao + 5° (3.36)
El programa permite evaluar el angulo de tipback dada la posicion del tren de aterrizaje principal, o bien

calcular la distancia minima del tren de aterrizaje principal medida desde el centro de gravedad para
que satisfaga la restriccion dado un angulo de ataque méaximo en despegue.

X
Ay = arctan( mg) (3.37)
heg
Xmgmin = Megtan (arg + 5°) (3.38)

Uy,

....... -

0o .

Figura 3-27. Restriccion angulo de tipback.

= Angulo de overturn ®,,

En este panel, se impone una restriccion sobre la via del tren de aterrizzaje (distancia entre las ruedas
que se encuentran mas a la izquierda y las ruedas que se encuentran mas a la derecha). La via tiene que
estar disefiada para que el avion no pueda volcar debido a condiciones de giro en una maniobra de taxi
o de viento cruzado.

55



56 Academic Structures Pro App

F.=m
Fc Fe
C /]
= .7 w—— L.
= N\

le— v, —

Figura 3-28. Condiciones de giro en maniobra de taxi.

CA

<—
Fw <«— Cross
<«— wind
C
g. @®ca -}
He
T T .
I il 0
Cross wind 0 _I
< T l
— Y, —

Figura 3-29. Condiciones de viento cruzado.

En ambas condiciones, el angulo de overturn debe verificar que:

T/2
®or < Do, siendo  tan (Ppr) = hi (3.39)
cg
En la condicién de giro en una maniobra de taxi, el momento restitutivo es funcion de la via:
Tmint i
ZMO=0—>Wg-T‘m+FC-th=O (3.40)
2
F.=W Vtaxi (3_41)
¢ 2
Obteniéndose:
2Fheg
Tminggy = Wy (3.42)
@ — arct ( Fe ) 3.43
OTming,,; — arctan Wg (3.43)

De forma similar, en la condicion de viento cruzado:

Y
ZMO=0—> Wg-%ﬂa-hcg:o
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Obteniéndose:
T _ 2Fvientohcg 344
MiNyiento Wg ( ' )
F viento
Dot = arctan .
OTmmviento ( Wg ) (3 45)

= (Cargas tren de aterrizaje

En este panel, se impone una restriccion sobre la batalla del tren de aterrizaje (distancia entre el tren de
aterrizaje de morro y el tren de aterrizaje principal) para que sea capaz de soportar una determinada
carga maxima estatica sobre el tren de morro. Ademas, se calculan apoximadamente las cargas minimas
y maximas estaticas y la carga maxima dinamica tanto del tren principal como de morro.

Bmmm

[ B —P{Q—P

—— Bnmin _ﬂ%
R Y O )

Cfar CZaft
H.
0 | W o
F, |« B » F,
Nose wheel Main wheel

Figura 3-30. Definicion batalla.

Las cargas minimas y maximas estaticas del tren de aterrizaje de morro:

B, .
i = — W (3.46)
B
B
Nmax = % Wg (347)

La carga maxima dindmica del tren de aterrizaje de morro (se da en la situacion de aterrizaje):

Bmmax w | a, |hcg
Fimaroc =g W9 +——p— (3.48)
Las cargas minimas y maximas estaticas del tren de aterrizaje principal:
B, .
B
Mmax = %Wg (350)
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La carga maxima dindmica del tren de aterrizaje principal (se da en la situacion de despegue):

B Wlarolh
— Nmax Wg+ | TOl cg (351)

meaxDC B B

La batalla necesaria para soportar una determinada carga maxima estatica sobre el tren de morro se
obtiene de:

B, .
B Nmin

(3.52)

1— Nmax

Take-off rotation

En este panel se impone una restriccion de la distancia entre el tren principal y la posicion mas
adelantada del centro de gravedad para una configuracion del tren pr1n01pal de detras del centro de
gravedad de la aeronave de forma que la aceleracion angular en cabeceo ® sea mayor que un valor
deseado.

Xacy,

A

A

<
2
g

i g — .Y

fho my L OF

I
! : : z-Ref. line
1

‘. Main gear
+— Xcg —_———P \\\ g
: W e

A\ 4

Figura 3-31. Condiciones take-off rotation.

Teniendo en cuenta los momentos que actiian en las condiciones de despegue:
- Momento debido al peso de la acronave

- Momento debido al empuje

- Momento debido a la resistencia acrodinamica

- Momento de sustentacion del ala

- Momento de sustentacion del estabilizador horizontal

- Momento aerodinamico

- Momento debido a la aceleracioén angular
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Aplicando el equilibrio de momentos en el tren de aterrizaje principal:

Iyymgé = wa (xmgmax - xcawf) - Lhtp (xcahtp - xmgmax) +T- hT +D- h‘D

(3.53)
+M, — Wg(xmgmax - xcc) + Wargheg

Despejando x;,,4, 'y asumiendo que la linea de referencia x se encuentra en el centro de gravedad, se
max
obtiene:

_ Lyymg® =D+ hp +T - hy = Mg = Waroheg + Lys * Xeay,; + Lty * Xeape, G54)

X
MYImax wa + Lhtp _ Wg

=  Neumaticos

En este panel se imponen las dimensiones de las ruedas, diametro y ancho, para soportar el peso del
tren de aterrizaje de acuerdo con las siguientes expresiones, siendo Ay, Ay, Bg y By, parametros
proporcionados en el PDF de ayuda de la seccion.

Dimensiones de las ruedas del tren de aterrizaje de morro:

F
dy = Ay (_N) (3.55)
Ny
Fy\Bvw
wy = A, (ﬁ) (3.56)

Dimensiones de las ruedas del tren de aterrizaje principal y nimero de ruedas necesarias (por cada lado,
izquierdo y derecho) asumiendo que el didmetro de las ruedas del tren de morro son un 60% del
didmetro de las ruedas del tren principal:

1
My = F_M(_dN ) Ba (3.58)
2 \0.64,
Fy \Bv
wy =4, (ﬁ) (3.59)

b

También, si se desea, pueden guardarse los datos de entrada introducidos mediante un “archivo.mat
presionando el boton “Guardar modelo”. Este archivo se guardara en una carpeta “Modelos DTA” dentro del
programa y que, posteriormente, se podra ejecutar una vez guardado presionando el boton “Cargar modelo”.

Por otra parte, el botdn “Ayuda’ nos llevara a un documento PDF de apoyo para la introduccion de los datos de
entrada.
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Ayuda Disefio tren de aterrizaje

dM/dN Didmetro rueda tren principal/tren de morro
wM/wN Ancho rueda tren principal/tren de morro
Ad/Aw Parametro A diametro/ancho

Bd/Bw Parametro B diametro/ancho

Aceleracion angular de cabeceo en despegue Ancho y didmetro neumaticos

No | Aircraft type Take-off pitch angular acceleration;  Main wheels diameter or width =4 W

b (deg'sec) Diameter Width
1 | Highly maneuverable (e.g. acrobatic, fighter) 10-20 A B A B
P DGR W General aviation L1 0349 0.7150 0312
3| Normal light General Aviation 310 Business twin 269 0.251 1170 0.216
4| Small ransport 68 Transport/bomber 1.63 0315 0.1043 0.480
5 | Large transport 46 Jet fighter/trainer 1.59 0.302 0.0980 0.467

Figura 3-32. Ayuda Disefio tren de aterrizaje.

3.7.3 Cargas del tren de aterrizaje

En esta seccion se calcula los esfuerzos que soporta tanto el tren de aterrizaje principal como el tren de aterrizaje

de morro para distintas situaciones de interés.

4\ Esfuerzos Tren de aterrizaje

Datos adicionales

ESFUERZOS TREN DE ATERRIZAJE

Cargar modelo

Three point braked roll landing

Two point braked roll take-off
T_Takeoff 106.6 KN Cualdariinodelo Three point braked roll take-off
Beta 16.34 ° Ayuda Towing

Datos Tren principal Datos avién Configuracion Resultados Esfuerzos Tren principal
hM m wo 3467e+04 |Kg | Twopointlevellanding | Nx 148.9
xhA m WL 2947e+04 Kg [ Tail down landing } Vy 19.2
M 0.381 m XTO 8.744 m Mz 137 KN-m
i [ One-Wheel landing ]
Datos Tren morro XL 8.789 m Resultados Esfuerzos Tren morro
[ Take-off run ]
AN 115 m || YTO 1.826 o Nx 42.23
[ Two point level take-off }
[ Two point braked roll landing ]
yN 0.3095 m n . Mz 38.85 KN'm

Figura 3-33. Seccion Esfuerzos tren de aterrizaje.
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A continuacion, se van a analizar las distintas configuraciones sobre las que se calculan los esfuerzos:
= Two level landing
/]
e W(li;nl» o // /,',,
r_Az:_] o000 , _‘:]-f‘--‘."-jy
Cl Tyl / L —
e 2 >[1? = e ——
5 Cr—o-Dpy
n“!‘-‘ M
Figura 3-34. Configuracion two level landing.
w,
Z F,=0: Vy= 7L(nL —1)g (3.60)
Z Fy=0: Dy =Toop/2 3.61)
Ny lmax = Vul (3.62)
Vilmax = [Dul (3.63)
My lmax = 1Dy - hul (3.64)
= Tail down landing
W (total)
Figura 3-35. Configuracion tail down landing.
w,
z Fy=0: Vy==t(n,—1g (3.65)
Vu, = Vycos (B) (3.66)
VMy = Vysen (f) (3.67)
Ny lmax = |VMx| (3.68)
Vilmax = |VMy| (3.69)
Myglmasx = Vi, - | (3.70)
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=  One-wheel landing

Figura 3-36. Configuracion one-wheel landing.

W,
ZFV =0: V= 7L(nL ~1)g (3.71)
Ny lmax = [Vyl (3.72)

= Take-off run

D 000000000000¥000000000000000C []

’VN * 2V\M(V each side)

Figura 3-37. Configuracion take-off run.

Xy — X
ZM — 0 Vy=2Wg Mo (3.73)
XM — XN
2Wog -V,
ZFV =0 V= % (3.74)
Ny lmax = [Vl (3.75)
Ny lmax = Vul (3.76)
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= Two point level take-off

Figura 3-38. Configuracion two level take-off.

ZFV —0: Vy=W,yg (3.77)
Nylmax = [Vyl (3.79)
Vilmax = [Dul (3.80)

Myl max = 1Dy - hyl (3.81)

= Two braked roll landing/take-off

12W (at design landing weight)
1.0W (at des?nta( weight) ﬁ
é@ . 20000000000000000 7‘
f _—
| -

} Dy = 8Vpy(per side)
2Vj (Vi each side)

Figura 3-39. Configuracion two point braked roll landing/take-off.

Two point braked roll landing

1.2W,

Z Fy=0: Vy=== L9 (3.82)
Ny lmax = [Vul (3.84)
Virlmax = [Dul (3.85)

My lmax = 1Dy - hul (3.86)
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Two point braked roll take-off

W .
ZFV =0 Vy=—% g (3.87)
Z Fy=0: Dy = 0.8V (3.88)
Ny lmax = Vul (3.89)
Virlmax = 1Dyl (3.90)
Myl max = 1Dy - hyl (3.91)

= Three braked roll landing/take-off

12W (at design landin: ~e|gh
1.0W (at design take-o \ 'etght
|
)
ﬁu‘u,n 00000guo0000000
(

00000 v

; , e
‘ Dn = 8N ) Dp = BVj(per side)
W 2V (Vg each side)

Figura 3-40. Configuracion three point braked roll landing/take-off.
Three point braked roll landing

— X
ZM 0. Vy=1. zng L (3.92)
1.2W,.g -V,
ZFV 0 V= % (3.93)
Dy = 0.8Vy (3.94)
Dy = 0.8Vy (3.95)
Ny lmax = [Vl (3.96)
Vnlmax = Dyl (3.97)
My |max = [Dy - hyl (3.98)
Ny lmax = [Vul (3.99)
Vilmax = [Dul (3.100)
Myl max = Dy - byl (3.101)
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Three point braked roll take-off
Xy — XL
M = 0: =W.g—
Z VN 0g Pr—— (3.102)
Wog —V,
ZFV 0 V= "92 N (3.103)
Dy = 0.8Vy (3.104)
Dy = 0.8Vy (3.105)
Ny lmax = [Vl (3.106)
Vnlmax = Dyl (3.107)
My |max = Dy - hyl (3.108)
Ny lmax = Vul (3.109)
Vilmax = [Dul (3.110)
My lmax = 1Dy - hul (3.111)
=  Towing
v
= =
éJ]D alslalilvialslsislsle) (1falslijalsfare eiulalulw wr[:] \’J
L, g
.15\/3;3 — Dy
N tZ\/M(VM eachside)
Figura 3-41. Configuracion towing.
Xy — X —0.15 —
ZM —0: Vy= Wog( M T0) (Yro — ¥m) (3.112)
(Xm — Xy — Y10 + Ym)
Dy =Vy (3.113)
Wog =V,
ZFV =0: Vy= % (3.114)
Ny lmax = [Vl (3.115)
Vhlmax = Dy — 0.15Wyg| (3.116)
MNlmax = |(DN - 0-15W09) : th (3.117)
Ny lmax = [Vul (3.118)
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También, si se desea, pueden guardarse los datos de entrada introducidos mediante un “archivo.mat”
presionando el boton “Guardar modelo”. Este archivo se guardara en una carpeta “Modelos CTA” dentro del
programa y que, posteriormente, se podra ejecutar una vez guardado presionando el botén “Cargar modelo”.

Por otra parte, el boton “Ayuda’ nos llevara a un documento PDF de apoyo para la introduccion de los datos de

entrada.

hM/hN:
xM/xN:
yM/yN:
WO:
WL:
XTO:
XL:
YTO:

YIE

Trev:
T-Takeoff:
Beta:

Nx:

Vy:

Mz:

3.74 DiagramaV-n

Ayuda Cargas tren de aterrizaje

Altura tren de aterrizaje principal/de morro

Posicidn tren de aterrizaje principal/de morro medida desde el morro
Radio de la rueda tren de aterrizaje principal/de morro

Peso inicial al despegue

Peso al aterrizaje

Centro de gravedad de la aeronave al despegue

Centro de gravedad de la aeronave al aterrizaje

Altura del centro de gravedad de la aeronave al despegue

Altura del centro de gravedad de la aeronave al aterrizaje

Factor de carga al aterrizaje

Empuje de reversa

Empuje al despegue

Angulo que forma la pista con la linea de referencia del fuselaje(Tail down landing)
Esfuerzo axil

Esfuerzo cortante

Esfuerzo flector

Figura 3-42. Ayuda Cargas tren de aterrizaje.

En la seccion “Diagrama V-n” se calcula tanto el diagrama V-n basico como el de diagrama V-n de rafagas.

ry Diagrama V-N - O X
DIAGRAMA V-N
Datos
W 2300 Kg
s 1933 - Cargar modelo
AR 7 - Guardar modelo
rhoSL 1225 Kg/m*3 Ayuda
rho 0.9 Kg/m*3
ClLalpha 6.3 1/rad
Ve 310 KEAS
Cl max(+) 1.2 - Diagrama V-N
Cl max(-) 12
n max(+) 6 - Diagrama V-N rafagas
n max(-) 3
k 1.55

Figura 3-43. Seccion Diagrama V-n.
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Para comenzar, se introducen los datos en el panel y presionando sobre el boton “Diagrama V-n” se representara
el diagrama V-n basico mientras que si presionamos sobre el boton “Diagrama V-n rafagas” se representara el
diagrama V-n teniendo en cuenta las rafagas de viento.

Diagrama V-n

8
6 . 4
4 - -
2 [ -
c

O -
2F i
4 i

0 100 200 300 400 500

V[KEAS]
Figura 3-44. Representacion Diagrama V-n.
. Diagrama V-n con rafagas

0 100 200 300 400 500
V[KEAS]

Figura 3-45. Representacion Diagrama V-n con rafagas.
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A continuacion, se presentan las ecuaciones para reprentar las curvas del diagrama V-ny de las rafagas:

Basic V-n diagram

Gust V-n diagram

También, si se desea, pueden guardarse los datos de entrada introducidos mediante un “archivo.mat

k

VD = k . VC (3119)
1.4 Normal aircraft
=<{15 Utility aircraft (3.120)

1.55 Acrobatic aircraft

(3.121)
(3.122)

—L 0.5pV2%s(—C
O VA GO ) (3.123)

w Wg
b=+VAR-S (3.124)
c=S/b (3.125)
2W
g = m (3.126)
0.88p,
97534y, (3.127)
k,V, ViC, pS

— 149795 ERLP? 3.128
n + 2Wg ( )

99

presionando el boton “Guardar modelo”. Este archivo se guardara en una carpeta “Modelos VN dentro del
programa y que, posteriormente, se podra ejecutar una vez guardado presionando el boton “Cargar modelo”.

Por otra parte, el boton “Ayuda’ nos llevara a un documento PDF de apoyo para la introduccion de los datos de

entrada.

w:

S:

AR:
rhoSL:
Rho:
Clalpha:
Vo

Clmax(+):
Clmax(-):

nmax(+):
nmax(-):
k:

Ayuda Diagrama V-n

Peso aeronave

Superficie alar

Alargamiento

Densidad a nivel del mar

Densidad a una altura considerada

Pendiente de la curva de sustentacion

Velocidad de crucero

Coeficiente de sustentacidn maximo postitivo

Coeficiente de sustentacion maximo negativo (introducir en valor absoluto)
Factor de carga maximo positivo

Factor de carga maximo negativo (introducir en valor absoluto)
Parametro k:

k=1.4 Normal aircraft

k=1.5  Utility aircraft

k=1.55 Acrobatic aircraft

Figura 3-46. Ayuda Diagrama V-n.
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3.8 Estudio de sensibilidad Academic Structures Pro App

En este capitulo se va a realizar un estudio de los dos métodos mas importantes que tiene la herramienta
académica Academic Structures Pro App a la hora de la estimacion de pesos comparandolos con los valores
reales de las aeronaves en estudio. Se van a analizar las acronaves que se describen a continuacion.

Para el estudio de sensibilidad se han seleccionado las siguientes acronaves:

= DC-10-30: Avion comercial trimotor fabricado por la compaiiia McDonnell Douglas

Figura 3-47. Aeronave DC-10-30.

= Cessna Citation II: Avion de negocios bimotor de peso ligero fabricado por la compafiia Cessna

Figura 3-48. Aeronave Cessna Citation I1.

= F-15 Eagle: Caza tactico bimotor todo tiempo disefiado por la compaiia McDonnell Douglas

>‘;—.:_~;~ el
Figura 3-49. Aeronave F-15 Eagle.

69



70

Academic Structures Pro App

A continuacion, se muestran los datos, principalmente geométricos, que han sido necesarios tanto investigar
como estimar para la definicion de cada una de las aeronaves de estudio mediante el método de factores lineales
y el método completo. Cabe destacar que muchos datos se han tomado en comun entre las distintas aeronaves
debido a la complejidad de busqueda de dichos parametros y a la dependencia menor de éstos en el resultado

final.

3.8.1 Datos Aeronave DC-10-30

Factores lineales

S
Swf
Cr
AR
Shtp

Svip

Longitud
Longitud

Diametro

4 Método Factores lineales

Superficies aerodinamicas

364.5 mh2
892.1 mh2
12.56 m
6.11

128 m*2
34.47 mA2

55 m
6.33 m

Pesos
MTOW
W crew

W payload

W engines

wis

METODO FACTORES LINEALES

Modificando modelo:

2.517e+05

408.2

4.23e+04

1.29e+04

500

Peso combustible

WI/WO0

03

Guardar nuevo

DC-10-30
Factores lineales
Kg Ala
Kg HTP
Kg VTP
Kg Fuselaje
Kg/m*2 Tren
Motores
. Miscelaneo

Sobrescribir

49 - | Definido
27 - Tipo de cola
27 - ®) VTP
24 = ColaenV
0.043 - v|HTP
13 - | Canard
0.17 - |/ Tren de aterrizaje
Ayuda Salir

Método completo

Figura 3-50. Factores lineales DC-10-30.

4 Datos generales

Pesos
MTOW 259500
W fuel 42693
W crew 408.23
W payload 37920.3
Wwis 465.79
W reserva/Wf o]
Datos mision
n dltimo land 3
n max 3.5
n ultimo 7.5
M h 0.82
Vmax ¢ 272.8
rho SL 0.36
Aceptar

DATOS GENERALES

F.

Kg/m*2

actores Kundu
W ala/MTOW
W hip/MTOW
W vip/MTOW
W fus/MTOW

W lgIMTOW

W nacelles/MTOW

m/s

Kg/m*3

Restaurar

W pylons/MTOW

W oill/MTOW
W engcon/MTOW
W reversa/MTOW

W fuelsyst MTOW

1.35

0.7

3.5

0.25

0.25

1.75

08

Cancelar

= Tipo de cola

®) Cola vertical

Colaen V
v|HTP

Canard

Ayuda

Figura 3-51. Datos generales método completo DC-10-30.

70




Implementacion de herramientas de disefio en App Designer de MATLAB para la fase de disefio conceptual de una aeronave:
Estudio y andlisis estructural y de pesos de la aeronave y Estudio y analisis de actuaciones de la aeronave 71

4. Datos superficies aerodinamicas

DATOS SUPERFICIES AERODINAMICAS

Superficies aerodinamicas

v|ala  [wHTP  [¥|VTP [ |Canard | |ColaenV

Ala HTP VTP
sw 364.5 mA2 sh | 128 mA2 sv | 3447 |m2
tic 0.12 - tic HTP 0.1 . tie VTP 0.12
AR 6.11 - AR HTP 3.67 - AR VTP 1.34
cvcr 0.23 - CUCr HTP 0.33 . CUCr VTP 06 ;
xw | 2084 | m CelCt HTP 03 ; CrCv VTP 0.35
Flecha 0.25¢ 0.61 rad xh [ 4342 'm xv | 46.3 | m
Densidad ala 271 Kg/m*3 Zh ,ﬁ m Zv ’f‘ m
Krho ala 0.0035 - Flecha 0.25¢ HTP 0.61 rad Flecha 0.25¢ VTP 0.71 rad

F correcion 0 - Densidad HTP 271 Kg/m*3 Densidad VTP 271 Kg/m*3
K rho HTP 0.03 - Krho VTP 0.045 -

Aceptar | Restaurar | Cancelar ( Ayuda

Figura 3-52. Datos superficies aecrodinamicas método completo DC-10-30.

4\| Datos fuselaje y tren de aterrizaje — O X

DATOS FUSELAJE Y TREN DE ATERRIZAJE

Fuselaje Tren de aterrizaje

/| Tren de aterrizaje
Longitud fuselaje 55 m I

Diametro fuselaje 6.33 m Altura LG .95 m

Densidad fuselaje 271 Kg/m”3 Kl

K densidad 0.0027 - Kret

N
h - -
1

K inlet 1.25 - KLG 0 =

Cancelar

Aceptar Restaurar Ayuda

Figura 3-53. Datos fuselaje y tren de aterrizaje método completo DC-10-30.
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"4\ Datos motores - O X
DATOS MOTORES
Tipo de motor | Traccion (jet) v)
Propulsion
ot o
Pmaxcomp 200 KPa
[ Aceptar ] [ Restaurar ]
[ Cancelar ] [ Ayuda ]
Figura 3-54. Datos motores método completo DC-10-30.
"4\ Datos sistemas - O X

DATOS SISTEMAS

|| Flight control system v Oxygen Factores Kundu

[v] Hydraulic/Pneumatic system [v| Apu Kegetrl Il :
¥/ Instrument v/ Furnishing WF max E Kg
Electric system /| Baggage cargo Wpaint/MTOW E B
ECS | Operational item n® Pilotos # -
n° Copilotos :I E
n® Ingenieros # R

K api 887 c

Factores Kundu

Wfcs/MTOW 1.1 %
Whid/MTOW 0.5 %
Vpress 800 m*3
Winst/MTOW 1.75 %
: n° Tripulantes 0 -
Welec/MTOW 3 Y%
Wapi/MTOW 26 %
Wox/MTOW 0.4 %
K oxy 24 Kg
Wapu/MTOW 0.1 %
K lavatory 1.1 c

WFur/MTOW 5 %
K buffet 11
Whbc/MTOW 0.1 %
; P cabina 1570 Ib/ftr2

n° Pasajeros 380 -

Woxyfixed 40 -

Wop/MTOW 0.75 Yo
S suelo 100 mh2
" Aceptar J [ Restaurar | Kcabinesu 19 _
. N . K safety eq # .
Cancelar | \ Ayuda

ﬂ

K toilet

Figura 3-55. Datos sistemas método completo DC-10-30.
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4\ Datos materiales y refuerzos — O X
DATOS MATERIALES Y REFUERZOS
[*] Activar reduccién de material [v/] Activar incremento por refuerzos
% Reduccion por material Factor de incremento y % Incremento por refuerzos
w2 |- [ m =
o [z J- [ ® %
Cola en V % VTP | 12 | - | 15 | %
Fuselaje % Fuselaje | 1.2 | - | 20 | %
Tren de aterrizaje III % Tren de aterrizaje | 1.2 | - | 25 | %
Motores |I| % Motores | 12 | - | 20 | %
Figura 3-56. Datos material y refuerzos método completo DC-10-30
3.8.2 Datos Aeronave Cessna Citation Il
Factores lineales
4 Método Factores lineales = | X

METODO FACTORES LINEALES

Modificando modelo: Cessna 550
Superficies aerodinamicas Pesos Factores lineales
s [ 305 mA2 MTOW 6600 | Kg Na | 12 - [Definido
swi | 5525 |me2 Werew | 2449 |Kg HTP | 10 | . Tipode cola
c [ 2921 |m Wpayload 9525 Kg vie | 10 - | @vrP
AR | 8.43 5 W engines 5715 Kg Fuselaje | 7 - (O)cColaenV
shtp | 656 mA2 wis 210 | kgmn2 Tren | 0.057 - [VIHTP
svip | 5.29 m"2 Peso combustible Motores[ 1.4 = Canard
Wf/W0 0.3 - (e Miscelaneo [ 0.1 [ V| Tren de aterrizaje
Longitud :
Longitud | 14.39 m
ey ‘# o | Guardar nuevo | sobrescribir [ Ayuda [ Salir

Figura 3-57. Factores lineales Cessna Citation II.
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Método completo

4 Datos generales - O X

DATOS GENERALES

Pesos Factores Kundu
MTOW 6600 Kg W ala/MTOW . Tipode cola
W fuel 163824 | Kg W hip/MTOW ) () Cola vertical
() ColaenV
W vip/MTOW 0.7 ;
i HTP
W payload 952.54 Kg W fus/MTOW i
[ ]canard
w/s 210 Kg/m~2
wowron -
wsenaw [ 0| -
W nacelles/MTOW -
wainrrow -
— :
W reversa/MTOW III -
Mh 0.705 -
W fuelsyst/MTOW :
Vmax ¢ 134.4 m/s
rho SL 0.36 Kg/m"3

b3
Q
@
bl
=8
)
=

[ Restaurar ] [ Cancelar ]

Figura 3-58. Datos generales método completo Cessna Citation II.

"4 Datos superficies aerodinamicas

DATOS SUPERFICIES AERODINAMICAS

Superficies aerodinamicas

|v|ala  [v|HTP  [wIVTP | |Canard [ |ColaenV
Ala HTP VTP
Sw 305 m*2 sh 656 mA2 sv 5.29 mh2
tie 0.14 - weHTP [ 01 | - tic VTP 0.09
AR 8.43 - AR HTP 5.02 - AR VTP 1.58
cer 0.33 - CUCTHTP | 05 cuervie | 0.43 E
7 m Ce/CtHTP 039 - CrCv VTP 0.32

\
xw |
Flecha 0.25¢ |

0.03 rad Xh 12 m Xv 12,5 m
Densidad ala 2 Kg/m*3 Zh 3 | m Zv 4 m

K tho ala 0.002 - Flecha025cHTP | 009  |rad  Flecha025cVTP | 057  |rad
F correcion 0 - Densidad HTP 2mM Kg/m*3 Densidad VTP 271 Kg/m*3
K tho HTP 0.03 - K tho VTP -

Aceptar | Restaurar | | cancelar | [ Ayuda

Figura 3-59. Datos superficies acrodindmicas método completo Cessna Citation II.
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4\ Datos fuselaje y tren de aterrizaje

DATOS FUSELAJE Y TREN DE ATERRIZAJE

Fuselaje
Longitud fuselaje
Diametro fuselaje

Densidad fuselaje

K densidad

Kinlet

N
>
w
©

m
1.71 m
271 Kg/m*3

0.0027 -

1.256 -

Restaurar

Tren de aterrizaje

Tren de aterrizaje

Altura LG

Kl

Kret

KL

®

Cancelar

1 m

- - by
'

0.48 -

Ayuda

O

X

Figura 3-60. Datos fuselaje y tren de aterrizaje método completo Cessna Citation I1.

4| Datos motores - O
DATOS MOTORES
Tipo de motor [Traccién (jet) v ]
Propulsion
Weng 282 Kg
n motores -
rho fuel 804 Kg/m”3
Amot mA2
Pmaxcomp 170 KPa

Restaurar

>
<
c
o
[

Figura 3-61. Datos motores método completo Cessna Citation II.
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4\ Datos sistemas = m} X
[v] Flight control system [v/| Oxygen Factores Kundu
[/ Hydraulic/Pneumatic system v/ Apu Kegetrl | 0 o=
[/] Instrument [/| Furnishing Wfmax | 2150 | Kg
[/] Electric system || Baggage cargo WoalokMEOW ‘ 0.000 °
e s n° Pilotos 1 -
VIECs || Operational item
n° Copilotos 1 -
Factores Kundu
n° Ingenieros 0 -
Wfcs/MTOW 1.1 % ———
K api 610 | -
Whid/MTOW 05 | % _—
Vpress 10.2 ‘ m”3

WinstUMTOW | 0.3 % = ——————
= n° Tripulantes 0 -

Welec/MTOW 0.8 % S
: n° Pasajeros 8 ‘ -

WapinTow e
Woxyfixed 20
Wox/MTOW 0.2 % r ;
K oxy 0.5 Kg
Wapu/MTOW | 0.1 %

Wfur/MTOW ‘ 45 %

K lavatory ‘ 0.31 -

K buffet | 0.31 .

Wbc/MTOW 0.1 %
P cabina 1570 Ib/ftA2
Wop/MTOW 05 % -
S suelo 8 mh2

| Aceptar | | Restaurar | icaninest) ;‘ .
’ f K safety eq 2 ‘ -
| cancelar \ Ayuda | i

K toilet 5 | =

Figura 3-62. Datos sistemas método completo Cessna Citation II.

4| Datos materiales y refuerzos — O X

DATOS MATERIALES Y REFUERZOS

Activar reduccion de material Activar incremento por refuerzos
% Reduccion por material Factor de incremento y % Incremento por refuerzos
Tren de aterrizaje IIl % Tren de aterrizaje - %
Motores III % Motores = %
[ Aceptar ] [ Restaurar ] [ Cancelar ]

Figura 3-63. Datos material y refuerzos método completo Cessna Citation II.
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3.8.3 Datos Aeronave F-15 Eagle
Factores lineales
"4 Método Factores lineales — X
METODO FACTORES LINEALES
Modificando modelo: F-15 Eagle
Superficies aerodinamicas Pesos Factores lineales
s 59.18 | mr2 MTow | 3.485e+04 | Kg Ala 44 | - [Definido
Swf 122.8 [ mr2 W crew 90.72 | Kg HTP 20 - Tipo de cola
cr 8.74 ' m W payload 3629 | Kg vIP | 26 | - @vrp
AR 2.87 | = W engines 3392 | Kg Fuselaje | 23 \ - “)ColaenV
Shtp 9.57 [ mA2 Wwis 500 | Kg/imr2 Tren 0.033 \ - [VIHTP
Svtp 6.6 | me2 Peso combustible Motores 13 ‘ - [lcanard
wiwo | 03 - (e Miscelaneo | 0.17 | - [V|Tren de aterrizaje
Longitud
Longitud 17.86 [ m
Dismetro T‘ — Guardar nuevo | Sobrescribir Ayuda Salir
Figura 3-64. Datos factotes lineales F-15 Eagle.
Método completo
4\ Datos generales — O
Pesos Factores Kundu
MTOW 34845 Kg W ala/MTOW - Tipodecola
Cola vertical
wel [_swo 1o wpron| 13 |- ¢
() ColaenV
W vtp/MTOW 0.7 -
P HTP
W payload 3628.74 Kg W fus/MTOW III )
[|canard
W/s 500 Kg/mA~2
worow| 5| -
wosenaw [0 -
whacetesmrow| 35| -
Datos misién W pylons/MTOW 0.25 -
W oil/MTOW 0.25 -
W engcon/MTOW 1.75 -
W reversa/MTOW lIl -
whsspsmow| 09| -
Vmax ¢ 694.4 m/s
rho SL 0.31 Kg/m"3
[ Aceptar ] [ Restaurar ] [ Cancelar ] Ayuda ]

Figura 3-65. Datos generales método completo F-15 Eagle.
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4\ Datos superficies aerodinamicas

DATOS SUPERFICIES AERODINAMICAS

Superficies aerodinamicas

V] Ala HTP VIP [ |Canard [ |ColaenV
Ala HTP VTP
sw | 5918 mA2 sh 957 mh2 Sv 66 mA2
e | 0.0 E e HTP | 0.05 | - e VTP | 0.06 | -

AR 287 - AR HTP 224 - ARVTP -
cycr 0.04 - cticr HTP 0.1 - clCr VTP -

Xw 8.93 | m Ce/Ct HTP 03 - CriCv VTP 0.31

Flecha 0.25¢ 06 rad Xh 43.42 m Xv 46.3 m

i

Densidad ala 2711 Kg/m*3 zn | 8 | m zv | 9 | m
K rho ala 0.015 - Flecha 0.25c HTP | 06 |rad  Flechao2scvTP | 05 | ract

Krho HTP 0.03 - Krho VTP

F correcion | 0 ‘ - Densidad HTP | 2711 |Kg/im"3  Densidad VTP 2711 Kg/m"3

| Aceptar | ' Restaurar | | Cancelar Ayuda \

Figura 3-66. Datos superficies aerodindmicas método completo F-15 Eagle.

4\ Datos fuselaje y tren de aterrizaje — O X

DATOS FUSELAJE Y TREN DE ATERRIZAJE

Fuselaje Tren de aterrizaje
Longitud fuselaje m Tren de aterrizaje
Diametro fuselaje 2.36 m Altura LG m
Densidad fuselaje Kg/m~3 KI -
K densidad i Kret -
K inlet 1.25 - 0.31 =

o)
Q
3
P =
) =
= 0]
i
c
Q.
ai]

Figura 3-67. Datos fuselaje y tren de aterrizaje método completo F-15 Eagle.
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‘4| Datos motores — O X

DATOS MOTORES

I

Tipo de motor | Traccion (jet)

Propulsion
e «
n motores -
rho fuel 804 Kg/m*3
Pmaxcomp 250 KPa

Aceptar Restaurar

Figura 3-68. Datos motores método completo F-15 Eagle.

4\ Datos sistemas - O
DATOS SISTEMAS
Flight control system Oxygen Factores Kundu
Hydraulic/Pneumatic system [v/| Apu Kegotrl

Instrument ["]Furnishing Wf max 11720 Kg

Electric system Baggage cargo R paintMICW 0.008

n° Pilotos

ECS [ Operational item
n® Copilotos
Factores Kundu
n° Ingenieros

wiesTOw
K api 887
wianTow
Vpress m*3
Winst/MTOW
n° Tripulantes
welesnow
n°® Pasajeros
WapiTOW
Woxyfixed 40
wounvTow
K oxy 2.4 Kg
WapuNTON
K lavatory
K buffet
WheMTOW
P cabina 1570 Ib/fth2
S suelo mh2

K safety eq

K toilet

IR
IR

Figura 3-69. Datos sistemas método completo F-15 Eagle.
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"4\ Datos materiales y refuerzos - O X
DATOS MATERIALES Y REFUERZOS
/| Activar reduccion de material /| Activar incremento por refuerzos
% Reduccion por material Factor de incremento y % Incremento por refuerzos
Ala 7 % Ala 1.2 - 25 %
HTP 7 % HTP 1.2 - 15 %
Cola enV 7 % VTP 12 - 15 %
Fuselaje 7 % Fuselaje 1.2 - 20 %
Tren de aterrizaje 0 % Tren de aterrizaje 1.2 - 25 %
Motores 0 % Motores 12 - 20 %
Aceptar Restaurar Cancelar Ayuda

Figura 3-70. Datos material y refuerzos método completo F-15 Eagle.

3.8.4 Resultados

Por tltimo, se presentan la comparativa de ambos métodos, factores lineales y método completo, para las tres
aeronaves de estudio frente a sus valores de pesos reales e indicando en las dos ultimas columnas el porcentaje
de error. La tltima linea representa el peso total de la aeronave donde se incluye el peso estructural, peso de
sistemas, peso de combustible y carga de pago.

Tabla 3-6. Estudio de sensibilidad DC-10-30

Factores lineales Método completo Pesoreal Error Factores Error Método

[Kg] [Kg] [Kg] lineales [%] completo [%]
Fuselaje 21409.9 20969.2 21441.29 0.15 2.20
Ala 17644.1 27224.6 26697.97 3391 1.97
Cola (HTP y VTP) 4387.77 7055.51 6656.92 34.09 5.99
Motor 16770 19679.6 11867.33 41.31 65.83
Tren de aterrizaje 9451.16 6237.54 11684.98 19.12 46.62
Peso estructuras 69662.93 77740.4 70621.1 1.36 10.08
Sistemas 37365.1 28937.2 34560.99 8.11 16.27
Peso combustible 70052 111531 112052.64 37.48 0.47
Carga de pago 42304.3 37920.3 44781.32 5.53 15.32
Total 219384.33 256128.9 262016 16.27 2.25
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Tabla 3-7. Estudio de sensibilidad Cessna Citation II.

Factores lineales M¢étodo completo Pesoreal Error Factores Error Método

[Kg] [Kg] [Kg] lineales [%]  completo [%]
Fuselaje 386.75 483.62 484.89 20.24 0.26
Ala 236.98 653.39 584.23 59.44 11.84
Cola (HTP y VTP) 118.5 143.39 133.81 11.44 7.16
Motor 800.14 935.846 498.95 60.36 87.56
Tren de aterrizaje 296.179 300.16 210.92 4042 4231
Peso estructuras 1838.55 2125.38 1513.64 2147 40.42
Sistemas 519.61 1298.28 1021.04 49.11 27.15
Peso combustible 1638.24 1736.53 2272.04 27.90 23.57
Carga de pago 952.54 952.54 680.39 40.00 40.00
Total 4948.94 6012.73 5487.11 9.81 9.58

Tabla 3-8. Estudio de sensibilidad F-15 Eagle.

Factores lineales Método completo Peso real Error Factores Error Método

[Kg] [Kg] [Kg] lineales [%]  completo [%]

Fuselaje 2824.86 3042.55 2832.68 0.28 7.41

Ala 1092.47 3269.22 1651.98 33.87 97.90

Cola (HTPy VTP) 363 226.586 500.77 27.51 54.75
Motor 4409.6 4791.33 5525.66 20.20 13.29
Tren de aterrizaje 750.01 941.71 512.11 46.45 83.89
Peso estructuras 9439.94 12415.3 11023.14 14.36 12.63
Sistemas 3863.7 3627.3 2611.78 47.93 38.88
Peso combustible 5700 6148 6103.08 6.60 0.74
Carga de pago 3628.74 3628.74 5872.23 38.21 38.21
Total 22632.38 25819.34 25610.23 11.63 0.82

A pesar de existir grandes diferencias en las difrentes secciones de comparacion, puede observarse que, como
resultado en el peso total, el error relativo del método de factores lineales se encuentra entre un 10 y un 20% por
lo que puede considerarse mas que aceptable. Mientras que, para el caso del método completo, el error es inferior
al 10 %.

De acuerdo con dichos resultados se puede decir que los rangos de precision de cada uno de los métodos son
aceptables ya que ambos pertenecen a una fase preliminar del disefio y es razonable ademas que el método
completo, al considerar un mayor numero de variables de entrada, se obtenga una mayor precision en los
resultados.
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4 ACADEMIC PERFORMANCE PRO APP

En este capitulo se describe la herramienta académica Academic Performance Pro App desarrollada por el
presente, Carlos Vilches Caro, en el entorno de desarrollo App Designer de Matlab y que surge de la evolucion
de las anteriores versiones Academic Performance Pro y Academic Performance en Guide, desarrolladas
respectivamente por Cristina Vazquez Reynel y Pablo Fernandez Golbano.

En las secciones de este capitulo se describira las hipotesis de partida en las que se basan los modelos
matematicos empleados, la estructura general la aplicacion y la descripcion de las funcionalidades de cada uno
de los médulos que la componen. Cabe recalcar que en esta herramienta a pesar de que los codigos son los
mismos, salvo algunos cambios que haremos mencion a continuacion, se han tenido que reescribir todos los
codigos y estructurar las interfaces graficas de todos los modulos y ventanas con sus respectivos componentes.

Las cambios que se han hecho sobre dicha aplicacion son:
= Reestructuracion Creacion Mision en el Modulo Disefio Avanzado
= Reestructuracion Creacion Modelo en el Mddulo Disefio Avanzado

En el Anexo B se recopilan el log de cambios del continuo debugging que se ha estado haciendo sobre la
aplicacion y la correccion de errores de la misma desde su creacion dando lugar a nuevas versiones de la
aplicacion.

41 Estructura Academic Performance Pro App
En la figura 4-1 se puede ver un diagrama de flujo de la estructura interna de la herramienta. La herramienta
software Academic Performance Pro App se divide en dos bloques principales:

= Mbodulo Disefio Preliminar, representado en la figura 4-1 en color rojo. En este modulo, se realiza un
disefio de las actuaciones de la aeronave de una forma simplificada y sencilla. En este modulo se
distinguen una seccion de entrada de datos, en color amarillo en la figura 4-1, donde se definen:

- Misiodn de la acronave

- Modelo de la aeronave

Por otro lado, una seccion de analisis y representacion de resultados, donde se definen:
- Diagrama carga alar (W /S ) frente a empuje/peso (T /W)

- Diagrama empuje (T) frente a resistencia aerodinamica (D)

- Tabla de resultados

- Requirements trade

=  Mbodulo Disefio Avanzado, representado en la figura 4-1 en color verde. En este modulo, se realiza un
disefio de las actuaciones de la aeronave de una forma mas avanzada y detallada que en el disefio
preliminar. En este modulo se distinguen una seccion de entrada de datos, en color amarillo en la figura
4-1, donde se definen:

- Misioén de la acronave

- Modelo de la acronave

Por otro lado, una seccion de analisis y representacion de resultados, donde se definen:
- Tabla de resultados

- Qréfica de resultados
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Figura 4-1. Diagrama de flujo de Academic Performance Pro App.
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4.2 Hipotesis de partida

En esta seccion se detallan las hipotesis de partida y los modelos matematicos empleadas en el desarrollo de la
herramienta para el calculo de las actuaciones de la aeronave. Estos modelos matematicos se han extraido del
documento desarrollado por los profesores Sergio Esteban Roncero, Antonio Franco Espin y Alfonso
Valenzuela para la asignatura Célculo de Aeronaves. Las hipotesis de partida se dividen en cuatro subsecciones:
Modelo de Atmésfera Estandar Internacional (ISA), modelo de 1a mecanica del vuelo, modelo aerodinamico y
modelo propulsivo.

Estas hipotesis de partida fueron las empleadas en las anteriores versiones de la herramienta Academic
Performance desarrollada por Pablo Fernandez Golbano y Academic Performance Pro desarrollada por Cristina
Vazquez Reynel, y en consitencia con lo desarrollado previamente, también son las hipdtesis empleadas en la
nueva aplicacion Academic Performance Pro App.

421 Modelo de Atmoésfera Estandar Internacional (ISA)

El modelo de Atmosfera Estandar Internacional, conocido por sus siglas ISA, del inglés, International Standard
Atmosphere, es un modelo de la atmosfera terrestre cuyo fin es proporcionar un marco de referencia invariante
para la navegacion aérea y para la realizacion de calculos aerodinamicos consistentes.

El modelo ISA es un modelo teérico que proporciona los valores de temperatura, presion, densidad y viscosidad
del aire en funcion de la altitud a partir de unos valores estandares de las variables descritas anteriormente para
unas altitudes clave determinadas. El modelo divide la atmosfera en capas con distribuciones lineales de
temperatura. Ademas, se considera que la atmoésfera es un gas ideal en presencia del campo gravitatorio terrestre
que se supone constante e igual al del nivel del mar, g = 9,80665 m/s?.

Para los célculos de actuaciones de las aeronaves en la aplicacion se consideran tinicamente las dos primeras
capas de la atmoésfera: troposfera, que se extiende desde el nivel del mar, h = 0 metros, hasta la tropopausa,
h = 11000 metros, y la estratosfera, desde la tropopausa, h = 11000 metros, hasta una altitud de h = 20000
metros.

4211 Troposfera

A continuacion se definen las ecuaciones que permiten obtener la temperatura 6 (h), la densidad p(h) y la
presion p(h) en funcion de la altitud h para la troposfera:

O(h) =05, — Ak (4.1)
oy s
- () =
SL
p(h) = p(h) R 6(h) (4.3)

a(h) = \/YarmRO(h) (4.4)

siendo los valores de las magnitudes a nivel del mar, sufijo SL, obtenidos del modelo ISA.

86



Implementacion de herramientas de disefio en App Designer de MATLAB para la fase de disefio conceptual de una aeronave:
Estudio y andlisis estructural y de pesos de la aeronave y Estudio y analisis de actuaciones de la aeronave 87

4.21.2 Estratosfera

A continuacion se definen las ecuaciones que permiten obtener la temperatura 6 (h), la densidad p(h) y la
presion p (h) en funcion de la altitud h para la estratosfera:

6(h) = Otrop 4.5)

—g(h — hiro
p(R) = perop €xp <%) (4.6)

p(h) = p(h) R 6(h) (4.7)

a(h) = \/YarmRO(h) (4.8)

siendo los valores de las magnitudes de la tropopausa, sufijo trop, obtenidos del modelo ISA.

4.2.2 Mecanica del vuelo

A partir del desarrollo matematico de la teoria de mecanica del vuelo descrito en [5], se desarrollan a
continuacion las ecuaciones y simplificaciones realizadas asi como las hipotesis empleadas para el calculo de
las actuaciones de la acronave.

El movimiento de la acronave puede considerarse como un movimiento de masa puntual en el centro de masas
del vehiculo sobre el que actiian diferentes fuerzas. En cada instante el movimiento esta definido por la posicion,
velocidad y masa del vehiculo sobre el que actiian una fuerza total compuesta por la fuerza gravitatoria mg, la

fuerza aerodinamica F, y la fuerza propulsiva F.
A T

Las ecuaciones que definen el movimiento respecto del sistema inercial geocéntrico vienen dadas por:

dr _7
i 1_ i 4.9)
dv, L. .
m|——| =F,+Fr+mg (4.10)
dt ;
dm
o 4.11
o c (4.11)

siendo 7 €l vector de posicion, t el tiempo, I7, la velocidad absoluta del vehiculo (velovidad respecto al sistema
inercial), m la masa de la aeronave y ¢ el gasto masico del combustible (la masa es una funcién del tiempo
debido al consumo de combustible). Las derivadas del vector posicion 7 y de la velocidad absoluta del vehiculo

= . . . .

V; se efectiian en el sistema inercial de referencia.

Con esto se obtiene un sistema de 7 ecuaciones diferenciales ordinarias no lineales, para las 3 componentes del
vector de posicion, las 3 componentes del vector velocidad absoluta y la masa. A partir del estudio aerodindmico

. . = = . .
y propulsivo se obtienen las fuerzas F,, Fr y el consumo c. Proyectando las ecuaciones en un sistema de
referencia concreto, se obtienen las ecuaciones dinamicas escalares de la mecanica del vuelo.

87



88

Academic Performance Pro App

dx
= = Vcosy cosy (4.12)
d
d_jt/ =V cosysiny (4.13)
dh
P Vsiny (4.14)
dv
m—=T—-D —mgsiny (4.15)
dt
d
chosy—X=Lsin,u (4.16)
dt
d
de—)t/=Lcosy—mgcosy 4.17)
dm
- = 4.18
a ¢ (418)

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

El angulo de trayectoria y representa el angulo formado por el vector velocidad 171 y el plano local, positivo
cuando 7 aumenta. El angulo de rumbo y representa el angulo formado por la proyeccion del vector velocidad
sobre el plano horizontal local con la direccion del meridiano local. El angulo de balanceo i representa el angulo
formado por la proyeccion del vector velocidad sobre el plano vertical local o plano de simetria.

Como hipotesis, se han despreciado las fuerzas de inercia debidas a la rotacion de la Tierra y se ha considerado
la aceleracion de la gravedad constante independiente de la altitud y equivalente a la correspondiente al nivel del
mar, g,. Ademas, se considera un modelo de Tierra plana, que es coherente para vuelos de corto recorrido. La
atmosfera considerada es la Atmosfera Estandar Internacional ISA, supuesta en calma.

Adicionalmente, se consideran todos los tipos de vuelos simétricos respecto del plano vertical, por lo que el
vector empuje y velocidad estan contenidos en el plano vertical y no existe dngulo de resbalamiento. Se
considera también que el angulo de ataque y resbalamiento del sistema propulsivo es nulo.

La dependencia funcional de la sustentacion, resistencia aerodinamica, el empuje y el gasto masico de
combustible es la siguiente:

L=L(hV,a) (4.19)
D =D(hV,a) (4.20)
T =T(hV,m) (4.21)
¢ =c(hV,m) (4.22)

De esta forma, se tiene ahora un sistema de 7 ecuaciones diferenciales ordinarias con 10 variables dependientes:
7 variables de estado (variables derivadas), x, y, h, V, x, ¥, m y 3 variables de control (variables no derivadas):
a, , u. En vuelo simétrico se tienen por tanto 3 grados de libertad matematicos.

Mas adelante, se adentrara con mayor profundidad en los célculos realizados para el calculo de las actuaciones
de la aeronave en base a estas ecuaciones de la mecanica del vuelo.
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4.2.3 Modelo aerodinamico

Para el célculo de las actuaciones de la aeronave se emplean dos modelos aerodinamicos diferentes, un modelo
mas simplificado para el moédulo de Disefio Preliminar y un modelo mas complejo para el Disefio avanzado. A
continuacion, se describen ambos modelos empleados.

4.2.31 Diseno preliminar

Para el disefio preliminar se emplea un modelo acrodinamico de polar paraboélica no compensada de coeficientes
constantes.

Cp = Cp, + k C} (4.23)
siendo Cp, el coeficiente de resistencia parasitaria, k el coeficiente de resistencia inducida y C;, el coeficiente de

sustentacion.

Para el calculo de las actuaciones de la acronave en el disefio preliminar este modelo aerodinamico es suficiente
ya que el objetivo de esta fase es estimar en términos generales las principales variables de interés: potencia del
motor a nivel del mar, peso inicial al despegue y la superficie alar.

4.2.3.2 Diseiio avanzado

Para el disefio avanzado se pretende una mayor precision en los calculos de las actuaciones de la aeronave ya
que se pretende obtener unos resultados lo mas precisos posibles. Para alcanzar una mayor precision en los
calculos el modelo aerodinamico empleado se divide en tres grupos: modelo aerodinamico en el despegue y en
el aterrizaje, modelo aerodindmico en el aterrizaje y modelo aerodinamico en el resto de segmentos.

= Modelo aerodinamico en el despegue y en el aterrizaje.

Para el despegue y el aterrizaje se emplea un modelo aerodindmico de polar parabolica no compensada:
Cp = CDO + ksuelo Cl? (4.24)

donde kg,,.;, representa el coeficiente aerodinamico de resistencia inducida debida al efecto suelo,
C, representa el coeficiente de sustentacion de la aeronave teniendo en cuenta el incremento de
sustentacion que proporcionan las superficies hipersustentadoras y Cp, representa el coeficiente de
resistencia parasitaria durante el despegue o aterrizaje.

En el caso del despegue, C;, y Cp, serdn inferiores al caso del aterrizaje, debido al distinto grado de
deflexion de las superficies hipersustentadoras entre ambos segmentos.

= Modelo aerodinamico en el resto de segmentos.

Para el resto de segmentos se emplea una polar parabolica de coeficientes constantes compensada con
un término adicional lineal con el coeficiente de sustentacion. Este tipo de polar incluye los efectos que
la sustentacion del fuselaje y las derivas que infieren sobre la resistencia de la aeronave. De esta forma,

se tiene:
2
CD = CDmin tk (CL + CLmin—drag) = (4 25)
= CDmin + kCLzmin—drag + kCLZ + ZkCLCLmin—drag
Reorganizando términos, se obtiene:
Cp = Cp, + k2Cp + kC,? (4.26)

donde k, representa el coeficiente de resistencia inducida asociado a la compensacion de la polar
parabodlica.
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4.2.4

Esta polar se emplea para todos los segmentos excepto para el despegue y el aterrizaje. Sin embargo,
también es posible asignar una determinada polar a cada tramo de la misiéon como se vera mas adelante
en el capitulo de Diseflo Avanzado. Por ejemplo, disenar distintos tramos de subida con diferentes
configuraciones de la polar.

En el caso del crucero los coeficientes dependen del nimero de Mach, debido a que es posible que las
velocidades alcanzadas en este segment sean influyentes en los coeficientes aerodinamicos establecidos
para el resto de segmentos.

Modelo propulsivo

En funcidn de los diferentes regimenes de operacion, se establecen unas pautas sobre la posible posicion de la
palanca de gases 6. Cada grupo debera decidir dicha posicion en funcion de sus necesidades.

Las configuraciones de palanca de gases definida en la seccion de potencia y par dictaran cual tiene que ser la
posicion de palanca en cada uno de los segmentos de vuelo. Estas posiciones de palanca son las que han de servir
como pautas al disefiador para determinarla potencia/empuje disponible en cada uno de los segmentos a analizar:

4241

Segmento de Despegue a potencia militar: 67 = 1.15, es decir, al 115% de palanca, dando 100% de
potencia/empuje disponible (Full Throttle). La potencia maxima se puede emplear de forma
extraordinaria en el segmento de despegue si es necesario un aporte adicional de empuje/potencia de
forma puntual.

Segmento de Despegue a potencia maxima continua: é7 = 1.00, es decir al 100% de palanca, dando
aproximadamente el 86.9% de la potencia/empuje disponible (Full Throttle).

Segmento de Subida: §7 = 0.95, es decir, al 95% de palanca, dando aproximadamente el 82.6% de la
potencia/empuje disponible (Full Throttle).

Segmento de Crucero:

e Crucero 1: §7 = 0.85, es decir, aproximadamente al 85% de palanca, dando aproximadamente
el 73.9% de potencia/empuje disponible (Normal Cruise) — Maximo alcance.

e Crucero2: 57 = 0.65, es decir, aproximadamente al 65% de palanca, dando aproximadamente
el 56.5% de potencia/empuje disponible (Economy Cruise) — Maxima autonomia.

Segmento de Aterrizaje: 67 =~ 0.40, es decir al 40% de palanca, dando aproximadamente el 34.8% de
la potencia/empuje disponible (Full Throttle).

Segmento de Descenso: 7 = 0.05, es decir al 5% de palanca, dando aproximadamente el 4% de la
potencia/empuje disponible (Full Throttle).

Modelo Planta Propulsiva Turbo-Fan

El modelo de planta propulsiva turbo-fan proporciona un empuje que viene dado por la expresion:

T = 6;Ty (V, h) 4.27)

donde 87 es lapalanca de gases (0 < 67 < 1),y Ty (V, h) es el empuje méaximo y viene dado por la expression:

siendo Wr el peso de referencia del avion en despegue, § el ratio de presiones (§ = p/ps;) donde pg; es la
presion a nivel de mar, y p la presion a la altura de operacion. El coeficiente de traccion Cr viene dado por la
expresion analitica simple que incluye su dependencia con el nimero de Mach y que incluye el incremento de
Cr en funcion de la altura con la siguiente expresion:
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T. 1 NPT 1
— 7-
Cr = i(1 + V—Mz) (1.00 — 0.49VM) = (4.29)
Wro 2 0

donde T;, es el empuje méximo a nivel del mar para M = 0, que se puede extraer de las caracteristicas de
motores disponibles en http://www.jet-engine.net/. y = 1.4 (ratio de calores especificos), y @ es el ratio de
temperaturas (6 = t/ts;) siendo tg; la temperatura a nivel de mar, y ¢ la temperatura a la altura de operacion.
Por consiguiente, el modelo de empuje viene dado por la expresion:

Y
-1 -1 b
7= 6:7 (1+55=m2) " (100 - 0.49vWT) 5 (430)

El coeficiente de consumo especifico (Thrust Specific Fuel Consumption — T'SFC) empleado viene definido por
el modelo lineal definido por Mattingly y simplificado por Miele:

L
C= CSLa—H(l.OO +1.20M)VE 4.31)
SL

donde cg; es el consumo especifico a nivel de mary M = 0, y viene determinado por los datos disponibles en
http://www jet-engine.net/. Hay que tener en cuenta que el TSFC vienen en unidades de [lb/lbf - hr], y dado
que el modelo empleado para analizar las actuaciones del avion (ecuaciones de Breguet para alcance y
Autonomia) se realiza mediante la variacion de Peso (W) en vez de masa (m), es necesario multiplicar el TSFC
por la gravedad para obtener las unidades apropiadas cuando se convierte de unidades del sistema imperial al
sistema métrico. El Ly es el poder calorifico del combustible (fuel latent heat), y tomaremos el valor Ly =
43x106//kg. E1 TSFC viene dado en funcion del tipo de derivacion. Para motores turbo-fan de alta derivacion
(high bypass ratio):

crsre = s, (1.0 + 1.2M)VO (4.32)
mientras que para motores turbo-fan de baja derivacion (low bypass ratio):
crsic = €5, (1.0 + 0.33M)V0 — (potencia militar) (4.33)

crsrc = s, (1.0 + 0.16875M)V6 — (potencia maxima) (4.34)

Se introduce una correccion adicional al modelo del cgp¢ para tener en cuenta el consume de combustible con
la posicion de la palanca.

cs, =csi(ay - 6f +ay - 62 +az-6% +a,-Op +as) (4.35)
siendo los coeficientes:
a; = 3.559957437510763 (4.36)
a, = —10.739698199171459 (4.37)
az = 11.989635150373475 (4.38)
a, = —5.869876557884609 (4.39)
as = 2.059994459180667 (4.40)
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= Relaciones de empuje para distintos segmentos

Las relaciones de empuje para distintos segmentos se puede obtener ateniendo a la definicion del
modelo propulsivo propuesto resultando que para comparar los empujes entre dos segmentos (por
ejemplo T3 y Ty)

Y
— 1 v—1
T, _ 0, (1 + VTMg)V " (1.00 — 0.49/M;) ps

T _ 1
o (1+ Vz_lMg)V " (1.00 — 0.49,/M; ) p,

441

donde los subindices en 87, M, y p, corresponden a las condiciones empleadas en cada uno de los
segmentos.

= Correcion de posicion de palanca en funcion de operacion

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

1
T=D= 5 pV2SC) (4.42)
conCp = Cp, + kC# siendo
C, = W 4.43

por lo que la posicion de palanca puede venir dada por

Y
1 D 1 G5
5 = — DSt (1 +Y—M2) (4.44)
Ts, p (1.00 — 0.49VM) 2
4242 Modelo Planta Propulsiva Turbo-Prop
El modelo de planta propulsiva turbo-prop proporciona una potencia que viene dada por la expresion:
1 N7 1 \71
— 7= — 7=
P = 56.P5, (1 + —M2> = 5Py, (1 + V—MZ) L (4.45)
2 2 PsL

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

P
T=2np (4.46)

donde V es la velocidad de vuelo, y 7p es la eficiencia propulsiva que viene dada por la expresion:

T = ey Sy < 0.1 (447)
Np = Ninstalled M=0.1 (4.48)
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donde N;,staneq € la eficiencia propulsiva instalada, y se va a asumir que utilizando un motor con hélice de
paso variable ;pstaiea = 0-82. El consumo de combustible por unidad de potencia viene dado por la relacion

C C
Conp = FP - (?P)SL (1+ 1.44M)VE (4.49)

donde (Cf) es el consumo especifico por unidad de potencia y tiempo, y viene determinado por los datos
SL

. . . . . b .
disponibles en http://www.jet-engine.net/ con unidades (hp—h) Tener en cuenta que el consumo especifico

equivalente (SFC o Cppyp) vienen en unidades de [Ib/shp - hr], por lo que hay que corregir atendiendo a:

€ = Cypy ot =(lb )x( 1hp )x( 1h )x(ﬁ>=1 (4.50)
PhP550m,  \hp-h) " \550ft-lb/s) "~ \3600s s) s '

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

Conp = Conp(ay - 67 + ay - 67 + az - 67 + a, - 6p + as) 4.51)
siendo los coeficientes:
a; = 3.559957437510763 (4.52)
a, = —10.739698199171459 (4.53)
az = 11.989635150373475 (4.54)
a, = —5.869876557884609 (4.55)
as = 2.059994459180667 (4.56)

= Relaciones de potencia para distintos segmentos

Las relaciones de potencia para distintos segmentos se puede obtener ateniendo a la definicion del
modelo propulsivo propuesto resultando que para comparar los empujes entre dos segmentos (por
ejemplo P3y Py)

Y
-1 y—1
Py P30, (1 + )/_2 Maz)
Py,

4.57)

PoSr, (1 + V%lmg)y'l

donde los subindices en T, M, y p, corresponden a las condiciones empleadas en cada uno de los
o . P ) . o
segmentos. Utilizando la relacion T = = n,,, la relacion de empujes puede escribirse como
v

N
)/—1 21’_1
1, _psdn (L5 M) vy,

To 721 VaTlp,

(4.58)
—1
podr, (1+L5=m3)
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4243

Correccion de posicion de palanca en funcion de operacion

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

TV

P = 4.59
np (4.59)
donde el empuje en vuelo horizontal rectilineo uniforme viene dado por
1
T=D= EpVZSCD (4.60)
con Cp = Cp, + kC# siendo
C, = il 4.61
De esta forma, la posicion de la palanca de gases vendra dada por
1pg DV, y—1 73
or =22 (14 =) (4.62)
P, p np 2

Obtencién de la potencia, dimensiones, y consumo especifico para el escalado del motor base

Para determinar la potencia del motor se empleara la siguiente relacion

donde

Pyse = Fscavine * Peask (4.63)

Py s representa la potencia itil del nuevo motor después del escalado, y de la correccion asociada a los
diferentes factores de escalado Fscaring

Pg 45k representa la potencia disponible del motor base elegido para escalar.

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

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

4.2.4.4

Modelo Planta Propulsiva Piston-Prop

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

p 1 _% 8'55£_ .
Bhp = 8, - Bh - ——_BL\—§,.Bh S o R 4.64
p P PsL D1 755 P PsL 755 (4.64)

94



Implementacion de herramientas de disefio en App Designer de MATLAB para la fase de disefio conceptual de una aeronave:
Estudio y andlisis estructural y de pesos de la aeronave y Estudio y analisis de actuaciones de la aeronave 95

donde

=  Bhpy Bhpg; son el brake horsepower (potencia en caballos) a la altura de vuelo y a nivel del mar (SL)
respectivamente. Bhpyg; es la potencia del motor a nivel del mar, y viene determinado por los datos
disponibles en http://www.jet-engine.net/.

= py ps; son las densidades a la altura de vuelo y a nivel del mar (SL) respectivamente.

= §p es lapalanca de gases y viene dada en funcion de porcentaje de potencia disponible, (0 < §p < 1).
Se recomienda emplear los mismo varemos de posicion de palanca para las distintas misiones, tal como
se han definido para los modelos de planta propulsive turbo-prop piston-prop.

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

Conp = %” = (%P)SL (4.65)

donde (%P) es el consumo especifico por unidad de potencia y tiempo, y viene determinado por los datos
SL

. . . . . b .
disponibles en http://www.jet-engine.net/ con unidades (hp—h) Tener en cuenta que el consumo especifico

equivalente (SFC o Cppyp) vienen en unidades de [lb/shp - hr], por lo que hay que corregir atendiendo a las
unidades empleadas.

= Relaciones de potencia para distintos segmentos

Las relaciones de potencia y empuje para distintos segmentos se puede obtener ateniendo a la definicion
del modelo propulsivo propuesto resultando que para comparar los empujes entre dos segmentos (por
ejemplo P3 y Py)

Ps _
Py o (85522 ~1)
Po 8y (e Lo 1) (4.66)
o Ok, (8.55E 1)
donde los subindices en 1, M, y p, corresponden a las condiciones empleadas en cada uno de los

o o P . : o
segmentos. Utilizando la relacion T = S 1P la relacion de empujes puede escribirse como

Ps _
Is _Ps_ &%E%(B'S—S Psi ) (4.67)
To Py pobp, Vany, (8.55&—1) :
PsL

=  Correccion de posicion de palanca en funcion de operacion
Se puede determinar la correcta posicion de palanca teniendo en cuenta que en dichos segmentos

TV

p=
Mp

(4.68)

donde el empuje en vuelo horizontal rectilineo uniforme viene dado por
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1
T=D=5 pV2SCy (4.69)
con Cp = Cp, + kC? siendo
C, = i 4.70
L pVZS ( . )

De esta forma, la posicion de la palanca de gases vendra dada por

P
_ bv 1 8I55PSL A4.71)
P _— .
np Bhps,, 7.55
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4.3 Modulo Diseiio Preliminar

El disefio preliminar es el primer mdédulo en que se subdivide el programa, se accede haciendo click desde el
men principal sobre el botdn de disefio preliminar. El principal objetivo de este modulo es facilitar un punto de
partida para el disefo de la aeronave desde el punto de vista de las actuaciones. La precision de los célculos es
aun lejana de la buscada, pero para la fase inicial es mas que suficiente dado que simplemente se buscan valores
aproximados para tomarlos como datos de partida y a partir de ahi comenzar a analizar e iterar. Esta parte del
programa es un primer acercamiento para el alumno con vistas a empezar de alguna forma el proceso de disefio
del avion en base a sus actuaciones, cuando no se tiene claro ain las dimensiones de la aeronave, ni el motor o
la superficie alar.

En este modulo con pocas variables de entrada se podra obtener una referencia en cuanto a la relacion de carga
alar y de empuje-peso que tomara el avion, de forma que se puedan llevar a buen puerto todas las actuaciones y
operaciones para las que estara disefiada la aecronave. También se podra estimar el peso de la aecronave en vacio
entre otros. Ademas de estas primeras estimaciones, este mddulo consta de herramientas de analisis con graficas
que permiten al alumno tomar decisiones sobre las principales variables de la aeronave, siempre teniendo en
cuenta que tienen que cumplir las especificaciones del RFP. Una vez que se conozcan o decidan ciertas
magnitudes principales se podra comenzar a disefiar en el otro médulo con mas profundidad y exactitud.

En la version Academic Performance Pro App, ademdas de reorganizer todo el conjunto de archivos que
componen la herramienta y crear la opcion de ayuda para facilitar al alumno la comprension de la misma, se han
afiadido varias opciones para mejorar los resultados y hacer mas completo el analisis de éstos. El alumno tendra
la opcién de estimar de manera mas eficiente y realista el peso de la aeronave a partir de valores historicos de
aeronaves similares, en las opciones de analisis se ha mejorado la realimentacion de la propia herramienta de
forma que los datos se actualizan con lo introducido por el alumno para mejorar la precision y se han afiadido
nuevas opciones para el estudio y la optimizacion de las variables iniciales de la aeronave, asi como el estudio
de la posible variacion de los requisites del RFP en el caso de que supusiera una mejora sustancial en el disefio.

4.31 Meni preliminar

La primera pantalla que nos aparece en disefio preliminar es un menu dividido en dos partes, en la parte izquierda
encontramos la seleccion de mision, aqui podremos crear, modificar, cargar o borrar misiones; en el lado derecho
se encuentra la seleccion de modelo, donde podremos crear, cargar, configurar o eliminar un modelo de
aeronave. Para poder analizar los datos es necesario cargar una misiéon y un modelo y hacer clic en ‘Menu
principal’.

4 Seleccién Disefio Preliminar - O X
Misién seleccionada: Modelo cargado:
Seleccion mision Seleccion caracteristicas
Test Modelo_Test_2
Test_2 Nueva mision Modelo_Test
p1
Cargar mision p2 Cargar modelo
Configurar mision Configurar modelo
Eliminar misién Eliminar modelo
Volver
Ayuda

Figura 4-4. Ment preliminar.
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La seleccion no sera accesible hasta haber cargado una mision, esto es debido a que cada modelo va asignado a
una mision y no son intercambiables, los datos de fracciones de peso o posicion de palanca van relacionados
con los tramos introducidos en la mision, en el caso de cargar una mision y un modelo que no estaba asociado a
esa mision puede dar resultados erréneos o generar problemas que no permitan a la herramienta realizar los
calculos.

Con lo cual, primero se deben conocer de cuantos segmentos constard la mision, qué tipos de segmento sera
cada uno, etc., lo cual se define dentro del menti de mision, una vez creada se cargar y posteriormente se crea un
nuevo modelo de aeronave para dicha mision.

4.3.1.1 Introducir una misién

Al hacer clic en el botén de ‘Nueva Mision’ y accederemos a un menu que nos permite crear mision de cero,
este menu se muestra en la figura 4-5.

4 Misién Disefio Preliminar — m] X

MISION DISENO PRELIMINAR

Nombre de la mision: Unidades | S.Internacional ¥ N°tramos |6 v

Perfil de la mision

Tramo Altura final(m) Mach de vuelo Distancia horizontal(m)

0.9r 1 Despegue 0 0 0
0.8F 2 Subida 0 0 0

3 | Crucero 0 0 0
0.7F

4 \Viraje 0 0 0
0.6 5 Descenso 0 0 0

6 Alerrizaje 0 0 0

Altura de vuelo
o o o o
L w - o

o

o

0.2 04 0.6 0.8 1
Recorrido de la misién

=3

Esquema

Cancelar Guardar

Ayuda

Figura 4-5. Esquema de mision preliminar.

En primer lugar, a la derecha se encuentra una tabla que nos servira para introducirr nuestra mision. En el primer
desplegable ‘Sistema de unidades’ se puede elegir entre el sistema internacional o el sistema imperial, de forma
que se pueda elegir el sistema que sea mas comodo para cada tipo de variable. En el segundo desplegable
‘Namero de tramos’ se determina el nimero de segmentos que tendra la mision y este sera el niimero de filas
que tendr la table inferior. Cada fila sera un tramo y cada columna un dato concreto de ese tramo.

Los datos a introducir en cada columna son los siguientes:
= Tipo de segmento: a elegir entre despegue, subida, crucero, viraje, descenso y aterrizaje.

En el caso de viraje, se podra considerar que es un crucero de maxima autonomia si el factor de carga
es 1.

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

Para viraje y crucero la altura final sera idéntica a la altura final del segmento anterior, puesto que son
segmentos de vuelo en los que la altura de vuelo no cambia.
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Para subida y descenso delimitara la altura final a la que acabara el tramo de vuelo, partiendo de la altura
final del tramo anterior.

Para despegue y aterrizaje, la altura final estara marcando la altura a la que se encuentra situado el
aeropuerto sobre el nivel del mar, en este disefio preliminar solo se considerara la fase de rodadura del
despegue por lo que la altura a la que finaliza el segmento es la misma que a la que lo empieza, esto es,
la altura del aeropuerto.

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

En primera instancia se va a suponer una velocidad aproximadamente constante en cualquiera de los
segmentos, y que el alumno debera calcular o estimar mediante los procedimientos impartidos en la
asignatura de Calculo de Aeronaves. En la version pro, haciendo clic en el boton de ayuda del menti se
puede encontrar informacion de como obtener los datos.

= Distancia horizontal final del segmento: la distancia en paralelo a la superficie de la Tierra (supuesta
plana) que recorrerd la aeronave. Se emplea como medida para saber cuando finalizara el segmento.

En el caso de despegue y aterrizaje, establece la distancia que la acronave recorre en la pista.
En el caso del crucero, establece la distancia que recorrera la acronave.

En el caso de los segmentos que varian de altura, como subida y descenso, sirve como medida indirecta
del angulo que tomara la aecronave tanto en subida como en descenso. El angulo de subida sera calculado
como el arcotangente del cociente entre el incremento en altura dividido por la distancia en horizontal
recorrida. Para calcular este dato se debera decidir el angulo de subida o descenso y con la altura final
o inicial, respectivamente obtener la distancia horizontal.

En el caso de un viraje, la distancia en horizontal introducida servira como medida del tiempo que
empleard la aeronave en hacer el viraje o el crucero de maxima autonomia. El tiempo del viraje se
calculara como la distancia en horizontal introducida dividida por la velocidad de la aeronave (igual al
producto del Mach de vuelo por la velocidad de sonido a la altura que se encuentre la acronave).

Por tiltimo, una vez introducida la mision, haciendo clic en el botdn situado bajo los ejes coordenados ‘Esquema’
se podra representar a grandes rasgos el esquema de la mision. Al representarlo el alumno toma conciencia de
la mision que va a estudiar de manera mas visual.

En la figura 4-6 se muestra un e¢jemplo de mision introducida y representada.

4. Misi¢n Disefio Preliminar - [m] *

MISION DISENO PRELIMINAR

Nombre de la mision: Unidades S.internacional ¥ N°tramos | 6 v

Perfil de la mision
Tramo Altura final(m) Mach de vuslo Distancia horizontal{m)
Despegue 0 0.1500 1000
Subida 3000 0.4000 200000
Crucero 3000 0.6500 2000000
Viraje 3000 03500 2000

>

Descenso 0 0.4000 200000

@ o s e on -

Aterrizaje 0 0.2000 1000

Altura de vuelo
e 2 2 2 2 @
ES S R

o

[} 02 04 08 08 1
Recorrido de |la misién

Esquema

Cancelar Guardar

Ayuda

Figura 4-6. Esquema de mision preliminar.
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Arriba a la izquierda, deberemos introducir un nombre para la mision creada que sera como aparezca en la lista
de misiones del menupreliminar, la aplicacion crea un fichero llamado ‘nombre.mat’ donde se guardan todos
los datos la mision para posibilitar su posterior recuperacion.

Nombre de la misidon: | prueba_mision

Figura 4-7. Nombre de mision preliminar de prueba.

Con esto podemos ya guardar la mision haciendo clic en el boton ‘Finalizar’ y salir del ment de creacion de
mision.

4.3.1.2 Modificar mision

Una vez creada una mision, tenemos la opcion de modificarla, pulsando el nombre de ésta en el menu de disefio
preliminar y haciendo clic en modificar mision. Esta opcion permite modifica cualquier parametro de la mision.
Se abrira de nuevo a la pantalla de creacion de mision, pero esta vez el nombre de la mision que anteriormente
introdujimos se quedara inactivo, de forma que estaremos automaticamente sobrescribiendo los datos
introducidos en el archivo ‘nombre.mat’ que ya existia.

4.3.1.3 Borrar mision

Cuando se desee borrar alguna mision previamente guardada, basta con seleccionarla en la lista de misiones del
menu preliminar y hacer clic sobre el boton ‘Borrar mision’, el archivo ‘nombre.mat’ se eliminara y ya no
aparecera esta mision en la lista de misiones disponibles.

Antes de borrar un aviso aparecera una ventana de confirmacion para evitar que se elimine una mision de manera
no intencionada.

4] Eliminar — X

¢ Esta seguro que quiere eliminar el modelo?

Si No

Figura 4-8. Confirmacion antes de eliminar mision.

4.31.4 Cargar mision

Una vez que se tenga la mision creada, para crear el modelo de acronave se ha de cargar la mision previamente.
Para cargarla se selecciona el nombre de la mision en la lista de misiones y se hace clic ‘Cargar mision’. Con
esto podremos acceder a la parte de modelado del avion, figura 4-9, de forma que estaremos asignando el modelo
a la mision cargada, tomando los tramos de la misma para ciertas variables.
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4\ Seleccion Disefio Preliminar

Mision seleccionada: Test

Seleccion mision

Test

Test 2 Nueva mision |
Cargar misién |
Configurar mision |

Eliminar misién |

( Volver |

SELECCION DISENO PRELIMINAR

Modelo cargado:

Seleccion caracteristicas

Modelo_Test

Modelo_Test_2
Modelo_Test
p1

p2

Nuevo modelo |

Cargar modelo

Configurar modelo |

Eliminar modelo |

[ Menu principal |

| Ayuda |

Figura 4-9. Misioén y modelo cargados.

4.31.5 Nuevo modelo

Como se ha especificado previamente, para introducir un nuevo modelo deberemos tener cargada alguna mision.
Haciendo clic sobre el boton ‘Nuevo modelo’ accederemos al menti de modelo de la aeronave, figura 4-10. Es
importante remarcar de nuevo que un modelo siempre estara asociado a una determinada mision, para que el

posterior calculo de la mision resulte correcto.

4\| Caracteristicas Disefio Preliminar

Nombre del modelo:

1
Propulsion
P 2
Tipo de motor | Turborreactor/Turbofan ¥ 3
4
N° motores 0
5
Empuje
a nivel del mar 0 I J
Consumo especifico
a nivel del mar 0 zlbgh)
Aerodinamica
Superficie de n
referencia 0 P2
Coeficiente de 0
resistencia parasitaria B
Coeficiente de
’ L . 0 -
resistencia inducida
Coeficiente de 0 :

sustentacion max

CARACTERISTICAS DISENO PRELIMINAR

Tramo Carga de pago(Kg) | Palanca de gases

Despegue
Subida
Crucero
Viraje
Descenso

Aterrizaje

Peso

o o o o o o

% fuel sobrante 0

Peso en vacio

Salir

Initial sizing

Guardar

Ayuda

o o o o o o

Figura 4-10. Ment1 creacion modelo
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Esta ventana se encuentra dividida en 3 secciones segun los datos a introducir:
Propulsion

Se debera introducir el tipo de motor, el nimero de motores, el empuje disponible a nivel del mar por motor y
el consumo especifico del mismo, en las unidades imperiales que aparecen en la figura 4-11. Se recomienda que
estos datos se obtengan de las especificaciones de motores reales, los alumnos dispondran de esta informacion
en la opcion de ayuda de la version Pro.

Propulsion

Tipo de motor | Turborreactor/Turbofan ¥

N° motores 0 -

Empuje

a nivel del mar 0 Ibf

Consumo especifico

a nivel del mar 0 Ib/(Ibf*h)

Figura 4-11. Propulsion para el caso de motor turbofan

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

En el caso de seleccionar un motor turbo-hélice o de piston, el dato de entrada seria la potencia disponible a
nivel del mar, figura 4-12.

Propulsién
Tipo de motor | Turbohélice v
N° motores 0 -
Potencia
a nivel del mar 0 B
Consumo especifico 0 Ib/(shp*h)

a nivel del mar

Figura 4-12. Propulsion para el caso de motor turbo-hélice.
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Aerodinamica

En este apartado se define la acrodinamica de la acronave, figura 4-13, se ha de introducir la superficie alar
estimada, y los coeficientes aerodindmicos de la polar asi como el coeficiente de sustentacion méaximo estimado,
datos que se han de estimar por los alumnos, en la version pro, en la opcion de ayuda se dan las pautas para
estimarlos. En el disefio preliminar se considera una polar paraboélica de coeficientes constantes no compensada.

Aerodinamica

Superficie de A
referencia 0 .
Coeficiente de 0
resistencia parasitaria .
Coeficiente de
. . . 0 -
resistencia inducida
Coeficiente de 0 )

sustentacion max

Figura 4-13. Aerodinamica preliminar.

Estructuras

En la parte de estructuras, figura 4-14 se ha de introducir el peso en vacio de la aeronave y el porcentaje de
combustible que se desea que sobre al final de la mision, la normativa establece un minimo.

Peso
% fuel sobrante 0 =
Peso en vacio 0 Kg

Initial sizing

Figura 4-14. Estructuras preliminar.

El panel que se encuentra en la parte superior derecha, figura 4-15, es para introducir las posiciones de palanca
seleccionadas para cada segmento previamente definido en la mision, las cuales deberan estar comprendidas
entre 0 y 1, ademas se debera introducir la carga de pago que portard la aeronave en cada segmento, de forma
que podemos disefiar una mision en la que haya liberacion de carga de pago entre dos tramos cualquiera.

Tramo Carga de pago(Kg) | Palanca de gases
1 Despegue 0 0
2 | Subida 0 0
3 |Crucero 0 0
4 | Viraje 0 0
5 |Descenso 0 0
6 | Aterrizaje 0 0

Figura 4-15. Palancas de gases y fracciones de peso.

103



104

Academic Performance Pro App

Por otra parte, dentro de la seccion de estructuras nos encontramos con una opcion que nos permite obtener una
aproximacion al peso inicial de la aeronave en vacio. Haciendo clic en ‘Initial sizing” entramos en dicho anexo
que se detalla a continuacion.

Initial Sizing

Esta opcion esta totalmente renovada en la version Pro de la herramienta, anteriormente las fracciones de peso
eran calculadas por el alumno y los tramos que se definian eran fijos. Ahora con la version Pro los tramos
aparecen automaticamente, con lo introducido en al crear la mision y los datos que se solicitan al alumno son
los necesarios para calcular las fracciones de peso de forma iterativa. En la version Pro, el initial sizing nos
permitird principalmente estimar el peso inicial de la aeronave a partir de ciertas variables calculadas durante en
el disefio preliminar, figura 4-16.

4 Initial Sizing - O X
Unidades | S.Internacional ¥
Datos Tramos de crucero/viraje
Consng 0 1Is N° tramos
crucero
Consumo 0 s ) :
viraje Tramo Velocidad(m/s) Alcance(m) Autonomia(s)
. 1 Crucero 0 0 0
Peso tripulacion 0 Kg
2 |Viraje 0 0 0
Carga de pago 0 Kg
WO inicial 0 Kg
L/D max 0 -
Fracciones de peso Resultados
Taxi y 0
despegue - Tramo Wx/WO0
1 | Crucero o Pesoinicial 0 Kg
Subida 0 -
2 \Viraje 0
Peso fuel 0 Kg
Descenso 0 -
L Peso vacio 0 Kg
Aterrizaje y
- 0 -
taxi
Peso en vacio
A 0 - Calcular Guardar
[o- 0 - Ayuda Finalizar

Figura 4-16. Ventana Initial Sizing

El peso inicial, o Wy, es el peso total de la aeronave al comienzo de la mision para la cual se ha disefiado. Este
peso inicial puede dividirse en el peso de la tripulacion, carga de pago, peso de combustible y el peso en vacio.
El altimo se compone de la estructura, los motores, el tren de aterrizaje, los equipos fijos y avidnica, es decir,
todo lo que no se considere tripulacion, carga de pago o combustible. Esto lo muestra la siguiente ecuacion:

WO = I/Vcrew + Wpayload + quel + Wempty (4-72)

104



Implementacion de herramientas de disefio en App Designer de MATLAB para la fase de disefio conceptual de una aeronave:
Estudio y andlisis estructural y de pesos de la aeronave y Estudio y analisis de actuaciones de la aeronave 105

Para determinar el peso inicial se utilizara esta ecuacion. El peso de la tripulacion y la carga de pago son datos
dados en el RFP, con lo cual seran variables de entrada en el programa, de esta forma la ecuacion que se utilizara
para estimar W, sera:

VVcrew + Wpayload

_ quel _ Wempty (4-73)
Wo Wo

W0=

1

Ahora podremos obtener W, estimando Wrye; Y Wepmpty, Siempre serd necesario comenzar con un valor de
peso inicial de forma que sera una variable de entrada y se ird iterando hasta encontrar el que mejor se ajuste.

Para estimar el peso en vacio se utiliza la ecuacion:

We
— =AWy 4.74
Wy 0 74

esta ecuacion es una curva hallada a partir de valores historicos de aeronaves conocidas. Dado que el exponente
son valores negativos, la fraccion de peso en vacio disminuye cuando aumenta el peso inicial. En el programa
deberemos introducir los valores A y ¢ que mejor se ajusten a nuestra aeronave obteniéndolos de los apuntes
dados en la asignatura o de las tablas que se encuentran en la opcion de ayuda. Si se desea ver como varia si
introducimos materiales mas ligeros como composites, bastara con multiplicar el valor de A por un valor entre
0.95 y 1, reduciendo asi el peso de la estructura.

Por otro lado, se estima el valor de fraccion de peso de fuel con el resto de fracciones de peso calculadas y la
estimacion inicial de W,.

Deberemos introducir ademas las fracciones de peso que se han considerados constantes, éstas son las de
despegue, subida, descenso y aterrizaje. En el caso de que algiin tramo no se quiera considerar el valor de la
misma sera 1.

Para los tramos de crucero de maximo alcance y de méaxima autonomia (posible loiter si introducimos un factor
de carga distinto de 1) se han utilizado las ecuaciones de Breguet para obtener las fracciones de peso.

Estas son, para el crucero de maximo alcance:

Wi _ “RC 475
w,—1_ P v/ (475)
Donde R es el alcance, C el consumo especifico, V 1a velocidad y L/D la eficiencia.
Y para el crucero de maxima autonomia:
L — 476
w,—1_PLp (4.76)

Donde E es la autonomia o el tiempo de loiter.

Con lo cual para el crucero de maximo alcance tendremos que introducir la velocidad y el alcance, y para el
crucero de maxima autonomia o loiter, la autonomia. En esta seccion solo nos apareceran los tramos que se
hayan introducido previamente al crear la mision y no es posible modificarlos.
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Finalmente, sera necesario que introduzcamos otros valores constantes como L/D max., que se puede calcular o
estimar con el historico de valores de otras aeronaves, este valor servira tanto para los tramos de crucero de
maximo alcance como para los de méxima autonomia o loiter ya que basta multiplicarlos por un coeficiente
dependiendo del tipo de motor. Y, por ultimo, el consumo especifico en crucero y en loiter, que se puede obtener
de las especificaciones del motor elegido.

Con estos valores ya tendremos las fracciones de peso de todos los tramos definidas, con lo cual la herramienta
calculard la fraccion de peso de fuel de la siguiente manera:

Wf—106(1 W") 477
WO_ . WO (' )

Una vez introducidos todos los valores, pulsando el boton de calcular, el programa comenzara a iterar siguiendo
el esquema que se presenta en la figura 4-17 hasta encontrar el valor del peso inicial, ejemplo en la figura 4-18.
Una vez calculado este valor, a partir de las fracciones de peso de fuel y de peso en vacio obtenidas, calculara el
peso de fuel y peso en vacio, los cuales también se mostraran en pantalla. Ademads, nos dara las fracciones de
peso calculadas para los tramos de crucero de maximo alcance y de maxima autonomia o loiter.

Calculados los datos, podemos volver atras y utilizarlos para nuestros modelos, los datos calculados no se
guardaran, es necesario que apuntemos los resultados obtenidos si queremos seguir utilizandolos, los tinicos
datos que la herramienta mantendrd en su memoria son las variables introducidas ya que estas serviran
posteriormente en otras opciones. En el caso de no utilizar el initial sizing y no introducir estos valores, mas
adelante sera necesario introducir algunos para poder utilizar ciertas funciones de analisis y estudio de datos.

DESIGN OBJECTIVES

T~

SKETCH - ASPECT RATIO - SIZING MISSION
SELECTIDN
Swet /Sref L....___- L/Dmax y
L/Dcrui se
W /Wo
ENGINE SFCs Wo BUESS -
We/Wo EQUATION ’J Wo EQUATION

l

ITERATE FOR Wa —

Figura 4-17. Esquema Initial Sizing.
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4] Initial Sizing - a
Unidades | S.Internacional ¥
Datos Tramos de crucero/viraje
Consumo "
. 0.000163 1/s N°®tramos 2
Consumo
viraje 0.000143 s Tramo Velocidad(m/s) Alcance(m)  Autonomia(s)
1 |Crucero 200 3000000 14400
Peso tripulacion 300 Kg
2 Viraje 120 10000 1200
Carga de pago 4000 Kg
WO inicial 3e+04 Kg
L/D max 16 -
Fracciones de peso Resultados
Taxi
despe;ue 0.95 - Tramo Wx/Wo
1 |Crucero 0| Pesoinicial a Kg
Subida 0.9
2 Viraje 0
Peso fuel 0 Kg
Descenso 0.98 -
o Peso vacio 0 Kg
Aterrizaje y 0.97
taxi : :
Peso en vacio
A 0.88 = | Calcular Guardar
© -0.07 = | Ayuda Finalizar
Figura 4-18. Ejemplo Initial Sizing.
4.3.1.6  Modificar modelo

Analogamente al caso de las misiones, si sefialamos el modelo que sea modificar en la lista de modelos del menu
preliminar, haciendo clic sobre ‘Modificar modelo’ podremos sobrescribir los datos que se deseen cambiar

dentro del modelo.

# Caracteristicas Diseno Preliminar

Nombre del modelo:

Propulsion

Tipo de motor

N° motores

Potencia
a nivel del mar

Consumo especifico
a nivel del mar

Aerodinamica

Superficie de
referencia

Coeficiente de

Coeficiente de
resistencia inducida

Coeficiente de
sustentacién max

CARACTERISTICAS DISENO PRELIMINAR

resistencia parasitaria

Madelo_Test Tramo Carga de pago(Kg) Palanca de gases
1 Despegue 4000 0.8000
2 Subida 4000 0.9000
Turbohélice v 3 Crucero 4000 0.7000
2 4 \Viraje 4000 0.6000
5 Descenso 4000 0.4000
3000 shp 6 Aterrizaje 4000 0.5000
05 Ibi(shp*h)
Peso
70 mr2 % fuel sobrante 5 -
i 4e+04
0.01 B Peso en vacio Kg
Initial sizing |
0.05 -
Salir | Guardar |
19 -
Ayuda

Figura 4-19. Ejemplo pantalla modificar mision.
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Es importante tener en cuenta que cada modelo esta asociado a una determinada mision, por lo que intentar
modificar un modelo asociado previamente a una mision cargando otra mision distinta puede dar lugar a errores.
Esto se debe a que el nimero de tramos o el tipo de tramos puede no ser el mismo, por lo que cuando se pide
introducir la carga de pago de cada segmento o la palanca de gases introducida puede producirse un error debido
a este problema. Si se produce esto la solucion seria borrar ambos (mision y modelo) y crearlos de nuevo.

4.3.1.7 Borrar modelo

De nuevo, es posible borrar un modelo solo seleccionando el modelo en la lista y haciendo clic en ‘Borrar
modelo’. El usuario debera confirmar la accion para prevenir errores no deseados. Se borrara tanto el modelo de
la lista como el archivo ‘nombre.mat’ que lo alberga.

4\ Eliminar - X

¢ Esta seguro que quiere eliminar el modelo?

Si No

Figura 4-20. Borrar modelo preliminar.

43.1.8 Cargar modelo

Cuando tengamos el modelo completado y seleccionado, para poder proceder a los calculos debemos hacer clic
en ‘Cargar modelo’. De esta forma tenemos la aeronave y la mision de estudio definidas, esto nos habilitara la
opcion de ‘Men principal’ para comenzar con el analisis de resultados.

4\ Seleccion Disefio Preliminar - O X
Mision seleccionada: Test Modelo cargado: Modelo_Test
Seleccién mision Seleccion caracteristicas
Test Modelo_Test_2
Test_2 Nueva misién Modelo_Test Nuevo modelo
p1
Cargar mision p2 Cargar modelo
Configurar mision Configurar modelo
Eliminar misién Eliminar modelo
Volver Menu principal
Ayuda

Figura 4-21. Mision y modelo cargados
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4.3.2 Resultados del Disefo Preliminar

Disponemos de cuatro funciones principales, figura 4-22: diagrama carga alar/ratio empuje peso, diagrama de
empuje frente a resistencia aerodinamica, una tabla con los resultados obtenidos del célculo de la mision y el
modelo introducidos donde se detallan los consumos de combustible, tiempos empleados, distancias recorridas,
etc. y en la version Pro tenemos la nueva opcion de estudio Requirements Trade.

4 Men preliminar — O X

MENU PRELIMINAR
Diagrama W/S vs T/W
Diagrama T vs D
Requirements trade

Tabla de resultados

Inicio Volver

Ayuda

Figura 4-22. Men preliminar.

Para entrar al diagrama de carga alar no es necesario haber fijado un determinado peso o superficie alar
previamente pues no es necesario para poder emplear dicha funcionalidad. Para el diagrama empuje frente a
resistencia es necesario introducir el tipo de motor que contendra la acronave, pero ningin otro parametro
adicional. Para el Requirement Trade ademas de tener completa la mision y el modelo, es necesario haber
completado el initial sizing (aunque también se puede completar si no se ha hecho antes dentro de la propia
ventada de requirement trade). Para obtener los resultados si deberemos completar el modelo de la aeronave
para poder obtener resultados correctos.

4.3.21 Diagrama WIS frente a T/W (o P/W)

Esta opcion ha sido modificada en la version Pro para facilitar al alumno su andlisis, se ha afiadido la opcion de
dibujar un punto optimo y se ha dado la opcion de actualizar las fracciones de peso con los datos introducidos
en el initial sizing y al cambiar los valores del panel de control. A continuacion, se detallaran las posibilidades
de la herramienta incluyendo las nuevas aportadas en la version Pro. Ademas, dado que ahora el estudio se esta
haciendo con la mision que se ha introducido en el caso de que tengamos varios tramos de crucero o giro
mantenido en nuestra mision tendremos la opcion de elegir cudl queremos representar.

Es importante remarcar que en la version Pro, las fracciones de peso se estan actualizando con las barras
deslizantes, es decir, al modificar la barra de Mach de vuelo en el crucero, la fraccion de peso asociada a este
tramo, que se utilizada para las ecuaciones que se representan en la grafica, se esta actualizando constantemente
con la nueva velocidad, cosa que antes no ocurria ya que estas se quedaban constantes desde el principio. Con
esta mejora, los calculos son mas fiables y se pretende que el alumno pueda elegir las variables de forma mas
optima.
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4\ Diagrama T/W vs W/S - O X
Diagrama T/W vs WIS
[ Segmentos de vuelo &, Q ¢} Unidades | S.Internacional ¥
ool Segmento de vuelo Despegue v 1 v
0.8F Altura del aeropuerto (m)
0 7 [ | 1 1 1 | 1 1 1 | 2500 m
. 0 2500 5000
0.6 Coeficiente de friccion
8
E—l 0 5 [~ | 1 1 1 | 1 1 1 | 0 05 m
- 0 0.05 0.1
0.4r-
Coeficiente de resistencia en el despegue
0.3F —
| 1 1 1 | 1 1 1 | 005 m
0.2k 0 0.05 0.1
0.1+ Coeficiente de sustentacién maxima en el despegue
1 1 1 1 1 1 25 m
0 L | | | | | | | |
0 25 5
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
WiolS . )
2000 6000 Distancia de despegue (m)
| 1 1 1 | 1 1 1 | 2500 m
Segmentos de vuelo Puntos S 220 200
Despegue Max. Propulsion Punto dptimo Datos adicionales Guardar datos
Subida Giro mantenido X 0 Volver Cargar datos
Crucero Entrada en pérdida y 0
Ayuda

Figura 4-23. Diagrama de carga alar.

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

En la figura 4-23 se pueden ver las opciones que ofrece esta ventana. A la derecha se encuentra el panel de
control. Desde ahi podremos modificar variables como la altura, velocidad, longitud de pista, etc. que intervienen
en las ecuaciones para poder vislumbrar el efecto que tiene cada parametro en la restriccion de carga alar y de
esta forma poder comprender qué parametros representan cuellos de botella de nuestro problema de disefio y las
variaciones de cuales son despreciables frente a estos ultimos.

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

Para alternar entre segmentos y modificar propiedades de distintos segmentos, deberemos emplear el
desplegable indicado como ‘Tipo de segmento’ y elegir el segmento en el que queramos variar algiin parametro.
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1. Despegue

Unidades S.Internacional ¥

Segmento de vuelo | Despegue v 1 v

Altura del aeropuerto (m)

R T 2500 m
0 2500 5000

Coeficiente de friccion

R T 0.05 m

Coeficiente de resistencia en el despegue

[ R T 0.05 m

Coeficiente de sustentacion maxima en el despegue

2.5 m

Distancia de despegue (m)

2500 m

[
0 2500 5000

Figura 4-24. Segmento de despegue.

En el segmento de despegue podremos modificar los siguientes parametros, figura 4-24:

= Altura del aeropuerto (hg; ): altura sobre el nivel del mar a la que se sitta el acropuerto.

= Coeficiente de friccion (u): coeficiente de friccion de la pista de despegue con el tren de aterrizaje.

= (Coeficiente de resistencia en despegue (C D G): coeficiente de resistencia tanto aerodinamica como de
rozamiento. Su expresion es:

CDG = CDTO - uCLTO

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

= Coeficiente de sustentacion maxima en despegue (C Lata X).

= Distancia de despegue (Sro): distancia recorrida en pista que empleara la acronave para realizar el

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

U (M+CDG)exp(06ng S 1 )
- T ' D TOY /<
% - Cur “’1 w/s (4.78)
(1 — exp (06 P CDg STO W_/S)>
P WV
TGS (4.79)
donde
Vyor = 1.15 (4.80)
w
= °S (4.81)
R erzot

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

Unidades S.Internacional ¥

Segmento de vuelo [Subida v ]

Altura de vuelo (m)

10000 m

0 10000 20000

Velocidad vertical (m/s)

25 m/s

Coeficiente de resistencia parasitaria

0.025 -

0 0.025 0.05

Coeficiente de resistencia inducida

0.05 -

Figura 4-25. Segmento de subida.

En el segmento de subida podremos modificar los siguientes parametros, figura 4-25:
=  Altura de vuelo (h): altura sobre el nivel del mar a la que vuela la acronave.
= Rate of climb (ROC): velocidad vertical con la que sube la acronave.
= Coeficiente de resistencia parasitaria (C Do )

=  Factor de resistencia inducida (k).

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

(4.82)

(4.83)
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3. Crucero

Unidades S.Internacional ¥

Segmento de vuelo [Crucero

v]1

Altura de vuelo (m)

10000

I
0 10000 20000

Mach de vuelo

0.5

Coeficiente de resistencia parasitaria

0.025

0 0.025 0.05

Coeficiente de resistencia inducida

0.05

Figura 4-26. Segmento de crucero.

En el segmento de crucero podremos modificar los siguientes parametros, figura 4-26:

*  Altura de vuelo (h): altura sobre el nivel del mar a la que vuela la acronave.

= Mach de vuelo (M).

= Coeficiente de resistencia parasitaria (C Do)‘

= Factor de resistencia inducida (k).

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

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

T W, T |kW.W  qCq

P =TSLpSLVC T

W Tc pcnpW

1 2
q= Epch

(4.84)

(4.85)

(4.86)

Ademas, en este tramo tenemos la opcion de elegir entre qué tramo de crucero queremos representar de entre
los que hayamos introducido en la mision. A la derecha del desplegable de los segmentos aparecera otro
desplegable con el nimero de cruceros que hay en la mision. La eleccion de un crucero concreto solo afectara
la grafica en el caso de que tengamos seleccionado que las fracciones de peso se actualicen con los datos reales
de la mision (se explicara en el apartado ‘Datos Adicionales’) ya que el dato que se tomara de la mision serd el
alcance, necesario para calcular las fracciones de peso. En el caso de que decidamos dejar las fracciones de peso
fijas la eleccion de un crucero u otro no afectara a la curva.
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4. Maxima propulsion

Unidades S.Internacional ¥

Segmento de vuelo [Ma’x. Propulsién v ]

Ratio Maximo Propulsion/Peso

0.5 -

Figura 4-27. Méxima propulsion.
En el segmento de maxima propulsion se puede modificar el siguiente pardmetro, figura 4-27:

. , . .y T,
= Ratio maxima propulsion/peso ( TV'I‘/“"
0

): representa el cociente entre el maximo empuje disponible para

la acronave y el peso de la aecronave en despegue.

En el caso de que estemos representando la grafica T /W, la grafica correspondera a una recta paralela al eje de

. . , . Tmax V
abscisas. En el caso que estemos representando la grafica P /W, la grafica correspondera a % -
o Mp

5. Giro mantenido

En el segmento de giro mantenido podremos modificar los siguientes parametros figura 4-28:

Unidades S.Internacional ¥

Segmento de vuelo [Giro Mantenido v ] 1 v

Altura de vuelo (m)

10000 m

0 10000 20000

Mach de vuelo

Coeficiente de resistencia parasitaria

0.025 -

0 0.025 0.05

Coeficiente de resistencia inducida

0.05 -

Figura 4-28. Segmento de giro mantenido.
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Coeficiente de resistencia parasitaria (C D 0).

Factor de resistencia inducida (k).

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

Mach de vuelo (M).

Factor de carga (n): relacion entre la sustentacion de la aeronave durante el viraje y su peso. Si se elige
factor de carga 1, este tramo se convertird en un crucero de maxima autonomia.

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

W Ty pgmpW

EZTSLpSLVg T

qCp,
W (4.87)
W,S
(4.88)
(4.89)

=504

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

Ademas, en este tramo tenemos como en crucero la opcion de elegir entre los tramos de viraje que queremos
representar de entre los que hayamos introducido en la mision. A la derecha del desplegable de los segmentos
aparecera otro desplegable con el nimero de virajes que hay en la mision. La eleccion de un viraje concreto solo
afectara la grafica en el caso de que tengamos seleccionado que las fracciones de peso se actualicen con los datos
reales de la mision (se explicara en el apartado ‘Datos Adicionales’) ya que el dato que se tomara de la mision
sera la autonomia, necesario para calcular las fracciones de peso. En el caso de que decidamos dejar las
fracciones de peso fijas la eleccion de un viraje u otro no afectara a la curva.

6. Entrada en pérdida

En el segmento de entrada en pérdida podremos modificar los siguientes parametros, figura 4-29:

Coeficiente de sustentacion maxima (C Lia X).

Wo

S > pSLVSZCLMAX

Unidades | S.Internacional ¥

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

(4.90)

Segmento de vuelo [Entrada en pérdida ¥ ]

Coeficiente de sustentacion maxima

25

0 25 5

50

m/s

Figura 4-29. Entrada en pérdida.
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7. Punto Optimo

Esta opcion representar un punto 6ptimo para ver como de cerca o lejos estamos del mismo con nuestras curvas.
Para ellos deberemos calcularlo previamente utilizando las ecuaciones dadas en la asignatura e introducir los
valores en el cuadro de puntos. Al seleccionar ‘Punto optimo’ se nos representara junto a las demas curvas
seleccionadas, figura 4-30.

Puntos

Punto 6ptimo

X 0

% 0

Figura 4-30. Punto 6ptimo.

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

Esto es, se recomienda probar diversos valores para cada tipo de segmento y comprender como evolucionan las
graficas en funcion de dichas modificaciones. Ademas de calcular los puntos mas optimos para cada segmento
y ver como se acercan o alejar las curvas respectivas a éste de forma que se llegue a un compromiso con cumplir
las especificaciones de la mision de la mejor forma.

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

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

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

4 Diagrama T/W vs W/S - [m] X

Diagrama T/W vs W/S

1 Segmentos de vuelo Ny {T @ Q f\u Unidades |S.Internacional ¥
09l Segmento de vuelo | Crucero v 1 v
0.8 Altura de vuelo (m)
0.7- R 10000 m
) 0 10000 20000
06 Mach de vuelo
2
% 0.5 R 0.5
[ 0 05 1

Coeficiente de resistencia parasitaria

TTo oo ooy 0.025

0.2k 0 0.025 0.05
0.1} Coeficiente de resistencia inducida
I 1 1 I | [ | I 0.05
g ; ¥ ¥ ¥ 0 0.05 0.1
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000
WrolS
3000 6000
Segmentos de vuelo Puntos
Despegue Max. Propulsién Punto éptimo Datos adicionales Guardar datos
Subida Giro mantenido X 0 Volver Cargar datos
V| Crucero Entrada en pérdida y 0

Ayuda

Figura 4-31. Ejemplo de grafica: crucero.
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Para exportar la grafica obtenida a un fichero de imagen, haciendo clic derecho sobre los ejes coordenados se
puede exportar el contenido al fichero seleccionado por el usuario.

, T P . . . . .
Para alternar entre graficos 7Y haciendo clic derecho sobre los ejes coordenados se puede intercambiar las

graficas representadas a gusto del usuario.

Ademas, existe una ventana auxiliar a este modulo afiadida en la version Pro a la que se accede a través del boton

‘Datos adicionales’, que veremos a continuacion.

E Diagrama T/W vs W/S — O X
Diagrama T/W vs W/S
e Segmentos de vuelo Unidades | S.Internacional ¥
0.9 Segmento de vuelo [Crucero v ] [1 v ]
08 Altura de vuelo (m)
- R SR 10000 m
’ 0 10000 20000
0.6 Mach de vuelo
e
o5 EREREEEE
= ) 0 05 1
04
Coeficiente de resistencia parasitaria
0.3 r—
/’ RN 0.025
02k I 0 0.025 0.05
0.1h- Coeficiente de resistencia inducida
I I I I I I 005
° ' ‘ ' ‘ ' ) 0.05 o
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000 . .
Wio/S
3000 5000
Segmentos de vuelo Puntos
Despegue Max. Propulsion Punto 6ptimo Datos adicionales Guardar datos
Subida Giro mantenido X 3700 Cargar datos
Crucero Entrada en pérdida y 0.45
Figura 4-32. Ejemplo de diagrama de carga alar.
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Datos adicionales

Dentro de esta ventana, figura 4-33, nos apareceran todos los segmentos introducidos previamente en la mision
cargada acompafiados de las relaciones que se han tomado por defecto para el cociente entre pesos de los
segmentos, y la relacion de empujes entre cada segmento. Tenemos la opcion de dejar los valores fijos (los que
vienen por defecto u otros que se calculen aparte) o podemos hacer que estos valores se actualicen con los datos
de la misién introducidos en la mision cargada y, para el caso de crucero, que se actualicen a medida que
movemos el slide de velocidad. Para esto ultimo, deberemos seleccionar la casilla de Actualizar valores con los
datos de la mision cargada’, si seleccionamos esta opcion no sera posible modificar la tabla a mano, ya que las
fracciones de peso se obtendran del initial sizing realizado durante la creacion del modelo, si esto no se realizd
serd necesario volver atras a completarlo en la opcion de configurar mision. Al desmarcar la casilla podremos
editar de nuevo los valores y para volver a los valores por defecto podemos pulsar el boton ‘Valores por defecto’.

4 Datos Adicionales — 0 x

DATOS ADICIONALES

Tramo Fracciones de peso  Relacion de empujes
1 Despegue 09725 1.0000
2 Subida 0.9850 0.3500
3 Crucero 0.8000 0.3000
4 Viraje 0.9900 0.2500
5 Descenso 1.0000 0.4000
6 Aterrizaje 0.9950 0.7000

Actualizar valores con los datos de la misién cargada

Valores por defecto Volver

Ayuda

Figura 4-33. Datos adicionales.

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

En el caso de que no hayamos completado el intial sizing y calculado las fracciones de peso, al seleccionar
actualizar los valores con los datos reales de la misién cargada nos aparecera una ventana para indicarnos que
no est disponible sin completar el mismo.

Finalmente, para volver al menu principal pulsaremos sobre el boton ‘Volver’.

43.22 DiagramaTvsD

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

Los parametros que disponemos para variar son:
=  Altura de vuelo
= Masa de la aeronave

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

4\ TvsD - O X

Diagrama Tvs D

%108 Potencia requerida en crucero

Pr total Unidades | S.Internacional ¥
Pr 0 sust.
—— P debido a sust. /

P disponible Altura de vuelo (m) [T R B B B 10000 m
= == Stall 0 10000 20000

100 o000 50000 Kg
50000 100000

Peso en crucero (Kg)

o—

Palanca de gases 0.5

Potencia requerida (W)
[4,]

Volver Ayuda

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

Figura 4-34. Diagrama T vs D.

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

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

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

y—1
T =06rTs, (1 + VTMZ) " (1.00 - 0.49VM) 5 (4.91)
1 2
Dy =5 pV25Cp, (4.92)
1
D, = EpVZSkCL2 (4.93)
b =D,+D, (4.94)

donde D; representa la resistencia aerodindmica asociada a sustentacion nula, D, representa la resistencia
asociada a eficiencia maxima y D la resistencia total.
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Y en el caso de motor turbohélice,

y-1
y—1 'y pb6
P = 6P (1 —MZ) (4.95)
s (1F 2 Pst Ost.
1
D, = > pV2SCp, (4.96)
1 2 2
D=D;+D, (4.98)

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

En el caso del motor de piston,

8.55% -

= - PSL 4.99
P = §rBhpg, 755 ( )

1 2
Dy =5 pV2SCp, (4.100)

1

D, = EpVZSkCL2 (4.101)
D =D, + D, (4.102)

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

4.3.2.3 Requirements trade

En este mdodulo tenemos la opcidn de ver como varia el peso inicial de nuestra mision en funcion de tres variables
dadas en el RFP, esto sera util para estudiar una posible optimizacion del disefio variando estos datos y en el
caso de que la mejora sea significativa proponerlo como mejora del RFP.
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4 Requirements Trade - O X
1 Title Variable de estudio
®) Carga de pago
0.8r Alcance
0.8 Velocidad
0.7F
Rango de estudio
06
Min 0
> 0.5
Max 0
04+
N° t 0
ag puntos
0.2r Variables fijas
0.1 Alcance 0 ft
0 L L L . )
0 0.2 0.4 0.6 08 1 Velocidad 0 ft/s
X
Representar
Initial sizing Volver
Ayuda

Figura 4-35. Requirements trade.

En primer lugar, elegimos que variable queremos estudiar entre carga de pago, alcance o velocidad. Se fija el
rango de estudio dando un valor maximo y otro minimo y se introducen los valores fijos de las otras dos
variables.

Dado que para estas graficas son necesario algunos valores del initial sizing, tenemos un acceso a estos valores
para modificarlos o introducirlos en el caso de que no se hiciera previamente.

Para dibujar la grafica basta pulsar el boton ‘Representar’.

- Requirements Trade - O X

REQUIREMENTS TRADE

5 x10* Title Variable de estudio
Carga de pago
9 Alcance
48 @) Velocidad
4.7
. Rango de estudio
246
= Min 450 -
245
2 Max 650 -
o 4.4
o
- 1000 -
23 N° puntos
4.2 Variables fijas
41 Carga de pago 1e+04 b
4 L L i
450 500 550 600 650 Alcance 9.114e+06 ft

Velocidad (ft/s)

Representar

Initial sizing Volver

Ayuda

Figura 4-36. Ejemplo de estudio variando la velocidad.
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En el caso de que no hayamos completado previamente el initial sizing nos aparece una pantalla recordandonos
que esto es necesario para poder representar la grafica.

4 Initial sizing inco.. — X

Debe completar el initial sizing

Figura 4-37. Error Initial sizing.

4.3.2.4 Tabla de resultados

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

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

En la tltima fila se muestra el total de la suma de los distintos parametros.

Procesado de mision preliminar

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

Teniendo en cuenta que para todos los segmentos los datos de entrada son la altura final hf;pg, la distancia

recorrida d y la velocidad V, se puede calcular el tiempo t y combustible empleado Fuel usando el modelo
propulsivo para T (h,V,87) y C(h,V, 8¢) definido en el apartado 2:

d
P 4.103
v ( )
Fuel = C(h,V,8;) T (h,V,87) (4.104)

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

Ah
t= (4.105)
Vvert
Ah
Vyert =V tan (F) (4.1006)

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

Una vez los calculos han sido completados se mostraran en la tabla, figura 4-38. Para guardar la tabla basta con
hacer clic derecho sobre ella y seleccionar ‘Guardar resultados’.
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4\ Resultados Disefio Preliminar - O X
RESULTADOS DISENO PRELIMINAR
Unidades | S.Internacional v
Tramo Peso(kg) Fraccion Fuel consumido(kg) | Relacion Empuje |Tiempo(s) | Vel
1 Inicial 4.4028e+04 0 0 0 0
2 Despegue 4.4025e+04 0.9999 2.8360 0.8029 6.0145
3 Subida 4.4022e+04 0.9999 2.8469 0.2989 15.4045
4 |Crucero 4.4015e+04 0.9998 6.8901 0.1883 48.4143
5 Viraje 4.4011e+04 0.9999 4.1089 0.2549 32.9168
6 Descenso 4.4005e+04 0.9998 6.6961 0.4020 20.5393
7 Aterrizaje 4.4000e+04 0.9999 4.5439 0.6250 11.7544
8 TOTAL 27.9220 135.0437
»
Volver Ayuda

Figura 4-38. Tabla de resultados preliminares.

La precision de estos resultados no es excesivamente alta, pero permite ya dar una idea bastante aproximada del
tipo de aeronave que necesitaremos para llevar a cabo la mision propuesta.

El objetivo global del disefio preliminar es realizar este proceso de forma iterativa hasta obtener una aeronave
de partida que satisfaga las restricciones requeridas.

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

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

Sin embargo, es importante notificar que no se ha empleado la aerodinamica a la hora de calcular el consumo
de combustible y el tiempo empleado en cada tramo, por 1o que la precision maxima posible alcanzable con este
modulo converge de forma muy répida, debiéndose pasar al disefio avanzado para disponer de un modelo de
calculo mucho mas sofisticado y preciso.
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4.4 Modulo Diseno Avanzado

El disefio avanzado es el segundo modulo de la herramienta, entrando desde la pantalla de inicio podremos
acceder a ¢l haciendo clic a la derecha en ‘Disefio avanzado’, figura 4-39. Este modulo permite realizar un
andlisis mucho mas profundo de las misiones que se deseen estudiar, ofrece un niimero mayor de posibilidades
a la hora de configurar el modelado de la aeronave y el modelado de la mision. En este modulo se obtienen
resultados mas precisos en cuanto a las actuaciones necesarias para cumplir con los requerimientos a partir de
una serie de datos de entrada que deben haber sido obtenidos previamente bien en el disefio preliminar o bien
por el resto de los departamentos como son los coeficientes aerodinamicos, de estabilidad y de estructuras entre
otros.

4 APPro = O X

APPro

Academic

Performance GZ0

S

Disefio preliminar Disefio avanzado

Pablo Fernandez Golbano, Cristina Vazquez Reynel & Carlos Viiches Caro

Figura 4-39. Entrada al disefio avanzado.

Los datos de entrada son ahora mucho mas especificos, por lo que un estudio preliminar de la mision y de las
caracteristicas de la aeronave se hace especialmente necesario, ademas cualquier pequefio cambio en las
variables puede suponer importantes cambios en las actuaciones de la aeronave, de ahi la necesidad de esta
herramienta para facilitar al alumno comparar entre misiones y estudiar cada cambio en las variables con
simplicidad.

Los nuevos elementos introducidos en este Modulo Avanzado:

= Reestructuracion de la creacion/edicion de misiones e implementacion de condiciones de vuelo en los
segmentos de la aeronave.

= Reestructuracion de la creacion/edicion de modelos e implantacion de datos de usuario.

La primera reestructuracion en App Designer viene motivada por la imposibilidad de editar misiones ya creadas
y la segunda reestructuracion por problemas de compatibilidad en diferentes versiones de Matlab en el entorno
Guide. Las implementaciones de condiciones de vuelo en los segmentos de la aeronave y la implementacion de
datos de usuario vienen motivadas por perseguir una herramienta mas completa y con resultados mas realistas
en diferentes condiciones de vuelo.
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441 Calculo de la misién

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

4411 Definicion de modelo propulsivo y aerodinamico

Para mayor facilidad en el seguimiento de los desarrollos matematicos, se va a trabajar con relaciones
funcionales para el modelo propulsivo y aerodinamico. Los modelos propulsivos empleados son los que hemos
visto en los apartados anteriores segun el tipo de motor, donde la ecuacion (4.72) representa el empuje del
motor turbofan, la ecuacion (4.73) representa el empuje del motor turbohélice y la ecuacion (4.74) representa
el empuje del motor de piston.

Y
-1 -1 S
7= 6,7 (1455 m2)" (100 - 049vE) 5 (4.107)
n 1 y1
Y~ y-1p
T = 8P —”(1+—M2) — (4.108)
TYSL % 2 Ds1
p
8.55 - —
Np PsL
=8p7- 4.109
T'=38p 7 Bhps| — 55 (4.109)

Por tanto, cuando se emplee el empuje se hablarade T = T(6, h, V).

Para los consumos, definidos en los apartados anteriores, tenemos:
CSL =CSL(a1'8%~+a2'8%+a3 -8%+a4-87~+a5) (4110)

siendo los coeficientes los definidos en apartados anteriores.

Donde el TSFC, representado como C, viene dado por las ecuaciones (4.76) para relacion de alta derivacion,
(4.77) para relacion de baja derivacion y potencia militar, (4.78) para turbofan de baja derivacion y potencia
maxima, (4.79) para turbohélice y (4.80) para motor de piston.

C = ¢, (1.0 + 1.2M)V6 = (potencia alta) 4.111)
C = ¢, (1.0 + 0.33M)V0 - (potencia militar) 4.112)
C = ¢, (1.0 + 0.16875M)V8 — (potencia maxima) (4.113)
%4
C= o1y (1.0 + 1.44M)V6 - (turbohélice) (4.114)
P
4 L
C= CSLT]_ — (piston) (4.115)
p

De esta forma, tendremos siempre la dependencia C = C (87, h, V).
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En cuanto al modelo aerodindmico, se empleara de forma predeterminada el siguiente modelo:

Cp = Cp, — k,Cp, + kC? (4.116)

Finalmente, recordando las ecuaciones simplificadas de la mecanica del vuelo obtenemos:

dx
i V cosycosy 4.117)
d
d_}tl: V cosysiny (4.118)
dh
— =Vsi 4.119
it siny (4.119)
dv
m—=T—-D —mgsiny (4.120)
dt
d
mV cosy—X = Lsinp (4.121)
dt
dy
mVE = Lcosp—mgcosy (4.122)
dw
—=—CgqgT 4.123
i Y (4.123)

4412 Taxi

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

aw
E = _CgT - AW = _C(Smei' htaxi' Vtaxi) ) T(STtax,-' htaxi: Vtaxi) At (4'124)

Y de ahi se obtiene el combustible quemado durante esta fase. No hay mas variables calculadas para este
segmento.
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4413 Despegue

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

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

Take—off path

Take—off distance

It

Take—off flight path

Take—off ground roll

Take—off air distance

AL A A A

Nose—wheel on the ground | Rotation
Pt

Transition

Figure 10.1 The Take—off Process Divided Into Phases

Figura 4-40. Fases del despegue.

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

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

de crucero comienza.

En el caso de seleccionar la opcidn ‘one engine inoperative’ se simulara que hay un motor menos, reduciendo
de la potencia total la potencia de un motor. De esta forma podremos comprobar si en el despegue nuestra
aeronave cumple con la normativa aplicable y con los requisitos dados en el RFP.

441.31 Ecuaciones del movimiento

Take—off distance, Sqq

oo
—off ground roll, S Take—off air distance, S
Take-off g I ¢ old Ay
Climb—out
o to the
Nose—-wheel on the ground Rnlatinin_ Transition obstacle -
SnGR Sg St ScL

Figure 10.6 Geometry of Take—off Distances

Climb—out

Figura 4-41. Geometria de las distancias de despegue.
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En la figura 4-3 se pueden observar las distintas distancias que comprenden cada una de las fases del despegue,
asi como las velocidades mas caracteristicas que marcan el inicio y fin de esas velocidades.

Evidentemente:

STO = SG + SA = SNGR + SR + STR + SCL (4125)

La velocidad Vj, es la velocidad a la cual el piloto inicia la rotacion. La velocidad V; o es la velocidad calibrada
a la que la acronave deja de estar en contacto con el terreno.

Ecuaciones del movimiento durante la rodadura

Level Runway

1t gNn gNm

yw
Figura 4-42. Esquema de las fuerzas que aparecen en la etapa de rodadura.

La figura 4-42 muestra las fuerzas que actian en la aeronave durante la etapa de rodadura con el tren de morro
en tierra.

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

Las ecuaciones del movimiento resultan ser:

Ly+Ny+ Ny =W (4.126)
W dv
T — Dy — fgNy = 7@ (4.127)

Siendo

Ly es la sustentacion de la aeronave con efecto suelo
N,, es la fuerza de reaccion del tren de morro

N, es la principal fuerza de reaccion

W es el peso de la aeronave

T es el empuje instalado, supuesto sin inclinacion
Dy es la resistencia acrodinamica con efecto suelo
Hg es el coeficiente de friccion del tren con la pista

V es la velocidad de la aeronave relativa al suelo.
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Combinando estas ecuaciones se puede mostrar que la aceleracion a lo largo de la pista puede ser expresada asi:

av g

<= (T — Dy — ugW + pyLy) (4.128)

av (T ug> - (Cug - ugCLg) 1 _ 0y (V) 4.129)

a I\w™ w
S

De esta forma, podemos definir la distancia recorrida S, el tiempo empleado t; y el combustible quemado
fuel; asi:

Vior 1
te = av 4.130
G J;) ag (V) ( )
Vior 'y
Se = f av 4.131
G o ag (V) ( )

_ [VerC(V)T(V)
fuelG = -[0 de (4132)

Las hipotesis adicionales que permiten validar estas ecuaciones son:

= El gradiente de inclinacion de la pista es nulo o despreciable.
= Se asume que no se produce variacion del peso para el calculo de t; y S; durante la fase de rodadura.
= Seasume que C Dy> C L, ¥ Mg son constantes.

* El consumo y el empuje solo dependen de la velocidad debido a que se fijan 67 y hgegp-

Ecuaciones del movimiento durante la fase de transicion

La transicion comienza a partir de V; o y continta hasta que se establece una trayectoria recta en direccion al
obstaculo.

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

1
L 3 p‘S‘O-QCLmax(LlSVStaZZ)2

n=— =12 (4.133)
w 1
7 pSCLmax Vsztall
Vi

R. =——— 4.134
90 = gt —D @10

| T 1
Yctimp = arcsin W Z (4.135)

D
Srtr = Rgiro SinYciimp (4.136)
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hrg = Rgiro (1 —cos YClimb) (4.137)
STR
=— 4.138
=g (4.138)
fuelrg = C(Vrr) T(Vrg) trg (4.139)

Ecuaciones del movimiento durante la fase de ascension

En esta etapa la aceleracion en la direccion perpendicular a la trayectoria de vuelo es nula. Sin embargo, la
aceleracion longitudinal sigue existiendo debido a que es necesario aumentar la velocidad al llegar al obstaculo.

El efecto suelo debera ser valorado en esta etapa en funcion del tipo de acronave.

Las ecuaciones que modelan esta etapa son:

h,,c — h
g=— IR (4.140)
tanycimp
Scl
ty=—t 4.141
<t VIR COSYciimp ( )
fuelg = C(Vrg) T(Vrg) te (4.142)

441.4 Subida

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

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

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

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

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

En el caso de seleccionar la opcion ‘one engine inoperative’ se simulara que hay un motor menos, reduciendo
de la potencia total la potencia de un motor.
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44141 Ecuaciones generales del movimiento

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

L

Figure 9.2 Definition of Forces in a Straight Line, Un-accelerated Climb
Figura 4-43. Fuerzas generales sobre la aeronave en subida.

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

dx
i V cosy (4.143)
dh
E =V siny (4144)
dv
m—=T—D —mgsiny (4.145)
dt
d
mV—y =L —mgcosy (4.1406)
dt
dm
—=—cT 4.147
It c (4.147)
Recordando que
1
LZEP v2sc, =L(WV,hCL) (4.148)
1
D =3P V2SCc, =D(,h,Cp) (4.149)
Cp = Cp(Cy) (4.150)
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Dichas ecuaciones seran particularizadas para cada subtipo de subida, en funcion de los grados de libertad que
sean proporcionados por el usuario.

44142 Subida dados angulo de subida y Mach de vuelo

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

V=M Yam RO =V(h) (4.151)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx/dt = V(h) cos y (4.152)

dh/dt = V(h) sin y (4.153)

T(h,87) = D(h,C_D) + W sin y + m dV(h)/dt (4.154)
L(h,C_L) =W cos y (4.155)
CD=CD(CL) (4.156)

dW /dt = —C(h,6_.T ) g T(h,5_T ) (4.157)

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

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

C_L =W cos y)/(1/2pV(h)*2S) = C_L (h, W) (4.158)
C_.D =C_D (h,W) (4.159)
D=1/2pV(R)"2SC_D (h,W) = D(h,W) (4.160)

T = D(h,W) + W sin y + m dV(h)/dt = T(h,W) (4.161)
5.T=6.T (W) (4.162)

C=C(hW) (4.163)

dW/dt = dW /dh dh/dt = dW /dhV(h) sin y = —C(h,W) g T(h, W) (4.164)

Por tanto,

dW /dh = —(C(h, W) g T(h,W))/(V(R) sin y) (4.165)

Nos encontramos con una ecuacion diferencial no lineal que debera ser resuelta mediante calculo numérico.
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Las condiciones iniciales son:

Vini =V (hini) (4.166)
Tini = T (hiniy Wini) (4.167)
07 ini = 01 (hini, Wing) (4.168)

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

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

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

Partiendo de
dh
i V(h)siny (4.169)
Obtenemos
t(h) = fh dn 4.170
- Ring V(h*)siny (4.170)

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

44143 Subida dados angulo de subida y velocidad equivalente EAS

Conocidos Vg4 y Y, podemos definir la velocidad V' en funcion de la altura de vuelo:

V = VzAS /(pSL/p(h)) =V(h) (4.171)

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

44144 Subida dados angulo de subida y velocidad TAS

En esta ocasion conocemos V4 = V y v de forma que la velocidad V no depende de la altura de vuelo. Sin
embargo, el nimero de Mach M = M (h) debido a que la velocidad del sonido sigue dependiendo de la altura,
por lo que el resto de las magnitudes seguiran dependiendo de la altura y del peso como en los dos casos
anteriores.

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

134



Implementacion de herramientas de disefio en App Designer de MATLAB para la fase de disefio conceptual de una aeronave:
Estudio y andlisis estructural y de pesos de la aeronave y Estudio y analisis de actuaciones de la aeronave 135

Parael calculode t = t(h), partiendo de:

dh/dt =V siny (4.172)
Obtenemos
h dn h— hip;
t(h) = = .
(h) '[hini Vsiny Vsiny (4173)

44145 Subida dados palanca de gases y Mach de vuelo

Conocidos M y &, podemos definir la velocidad V' en funcion de 1a altura de vuelo:

V=MyygmR6O() =Vh (4.174)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx/dt = V(h) cos y (4.175)

dh/dt = V(h) sin y (4.176)

T(h) = D(h,Cp) + W sin y + m dV (h)/dt (4.177)
L(h,C,) =W cos y (4.178)

Cp = Cp (CL) (4.179)

dW /dt = —C(h) g T(h) (4.180)

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

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

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

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

= Inicialmente se considera el angulo de subida nulo, con lo que empleando L. = W calculamos C;.
=  Empleando la polar obtenemos Cp,.

= (Calculamos el angulo de subida empleando la ecuacion T = D + W sinyy.

= Sustituimos el y calculado en la ecuacion L = W cosy e iteramos hasta converger.

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

El inconveniente de este tipo de subida es que el calculo debe realizarse de forma discreta para un nimero finito
de posibles alturas por lo que se debe discretizar en un alto nimero de elementos (en el caso de esta aplicacion
se discretiza en 10000 partes) para garantizar la precision de los resultados.
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Wi=0 = Win; (4.181)
c Wi, cos vy
Le =7 (4.182)
2 PUO V(S
Cp, = Cp(Cy,) (4.183)
Voert, = Vi sinyy (4.184)
Vhorz, = Vi COSYy (4.185)
Hp,.1—H
= —L Tk (4.186)
Vvertk
Hyiq — Hy
=— 4.187
Xk tany, (4.187)
fuelk = Ckatk (4188)
Wk+1 = Wk — fuelkg (4189)
4.41.4.6 Subida dados palanca de gases y velocidad EAS
Conocidos Vg 45 y 87, podemos definir la velocidad V' en funcion de la altura de vuelo:
V=Vps [2L = v (4.190)
p(h)

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

44147 Subida dados palanca de gases y velocidad TAS

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

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

44148 Subida acelerada linealmente dados el angulo de subida y la velocidad inicial y final

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

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

En cualquier caso, se dispone de esta funcionalidad para maximizar las posibilidades ofrecidas al alumno.
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Al ser la aceleracion lineal, tenemos la siguiente ley de velocidades:

Vi —VO  Vohs — Vs hy
V= Ty h+ b —hy V(h) (4.191)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx/dt = V(h) cos y (4.192)
dh/dt = V(h) sin y (4.193)

T(h,6.T) = D(h,Cp) + W sin y +m dV (h)/dt (4.194)
L(h,C,) = W cos y (4.195)
Cp,=C.D(CL) (4.196)

”;—”t’ = —C(h,6,) gT(h,6;) (4.197)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular: x(h), t(h), 8r(h), Cp(h),
C,(h),W (h). Por lo tanto, el problema esta cerrado matematicamente.

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

C, = M = C.(h, W)
L %pV(h)zS L\ (4.198)
Cp = Cp(hb, W) (4.199)
D= % pV(R)?S Cp(h, W) = D(h,W) (4.200)
T=D(h,W)+Wsiny+md‘;—(th)=T(h,W) (4.201)
S = 8p(h, W) (4.202)
C=C(hW) (4.203)

dW_deh_dWV(h)_ et o T 4200
dt _ dhdt  dh sy = )91 '

Por tanto,

aw  C(hW)gTh W)
dh V(h) siny

(4.205)

Nos encontramos con una ecuacion diferencial no lineal que debera ser resuelta mediante calculo numérico.
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Las condiciones iniciales son:

Vini = Vo (4.206)
Tini = T (hiniy Wini) (4.207)
07 ini = 01 (hini, Wing) (4.208)

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

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

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

Partiendo de
dh/dt =V(h) sin y (4.209)
Obtenemos
h dh*
t(h) = f — (4.210)
hing V(h*)siny
Csh+C
1 { A B }
((h) = 8 Ca hini * C5 @211)
Cysiny
Donde
C. = Ve =V0
A= hy — o 4.212)
Vo hg — V¢ hy
B = Ry —hg (4.213)

44149 Subida acelerada linealmente dados la posicion de palanca y la velocidad inicial y final

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

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

El procedimiento a seguir en este subtipo es una combinacion entre la subida acelerada con angulo de subida
constante y la subida a velocidad y palanca de gases constante.
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Al ser la aceleracion lineal, tenemos la siguiente ley de velocidades:

Vi —VO  Vohs — Vs hy
V= Ty h+ b —hy V(h) (4.214)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

& V() cosy (4215)

o = V() siny (4216)

T(h) = D(h,Cp) + W siny + m d[;(th) 4.217)
L(h,C,) = W cosy 4.218)

Cp = Cp(Cy) 4.219)
gt 4220

dt

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

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

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

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

= Inicialmente se considera el angulo de subida nulo, con lo que empleando L = W calculamos C;.
=  Empleando la polar obtenemos Cp,.

=  (Calculamos el angulo de subida empleando la ecuacion T = D + W siny.

= Sustituimos el \gamma calculado en la ecuacion L = W cos y e iteramos hasta converger.

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

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

Wi=o = Win; (4.221)
C = Wy, cosyy
L, = 7 (4.222)
2P V() S
Cp, = Cp(Cy) (4.223)
Voert, = Vi sinyg (4.224)
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Vhorz, = Vi cosyi (4.225)
H..1—H
t = ——L X (4.226)
Vvertk
_ Hyyq1 — Hy
Xy = tany, (4.227)
fuelk = Ckatk (4228)
Wk+1 = Wk - fuelkg (4229)

Con esto finaliza el segmento de subida.

4415 Crucero

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

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

En el caso de seleccionar la opcidn ‘one engine inoperative’ se simulara que hay un motor menos, reduciendo
de la potencia total la potencia de un motor.

4.41.51 Ecuaciones generales del movimiento

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

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

Notel : ¢y = O Lk

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

Figura 4-44. Fuerzas generales sobre la aeronave en crucero.
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Las ecuaciones de movimiento generales para el crucero a lo largo de la trayectoria son:

dx_

— = 4230
dh
—=0 4231
av
——=T-D 4232
L&=W (4.233)
dm
——=—cT 4234
dt ¢ ( )
Recordando que
1
L=2pV2SC, = L(V,h,C,) (4.235)
1
D =—pV2SCp = D(V,h, Cp) (4.236)
Cp = Cp(Cy) (4.237)

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

4415.2 Crucero dado Mach de vuelo

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

V=Ma (4.238)
dv

Yoo 4239
o ( )

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx
==V (4.240)
T(87,V) =D(V,Cp) (4.241)
L(V,Cyy) =W (4.242)
Cp = Cp(Cp) (4.243)
CZ—V: = —C(87,V) g T(87,V) (4.244)

Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 5 magnitudes que deseamos calcular: W (x), t(x), 81 (x), Cp(x), Cp(x).
Por lo tanto, el problema esta cerrado matematicamente.
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El procedimiento para hallar todas las variables en funcion de la altura es el siguiente:

C, = =Cc,(W)
L % ov2s L (4.245)
Cp = Cpr(W) (4.246)
D = % pV2SCH(W) = D(W) (4.247)
T=D(W)=TW) (4.248)
8 =8 (W) (4.249)
c=CcWw) (4.250)
‘Z_V: ——CW) g T(W) (4.251)

Por tanto,

dw _ C(W) g T(W)

_ 4.252
dx V ( )

Nos encontramos con una ecuacion diferencial no lineal que debera ser resuelta mediante calculo numérico.

Las condiciones iniciales son:
Xini =0 (4.253)
Wini = W, (4.254)
Para hallar las magnitudes globales no seria necesario resolver la ecuacion diferencial, sino que bastaria con

integrar numéricamente para x = X;,; respecto del peso.

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

Calculo de velocidad maxima

Dentro de este subtipo de crucero también es posible calcular la velocidad méaxima que es capaz de alcanzar la
aeronave para una altura dada con posicion de palanca de gases maxima (87 = 1).

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

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

C Cc.(V)
L= =t 4.255
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1
D ==pVSCp(V) = D(V) (4.257)
T =T{V) =D() (4.258)

Resolviendo la ecuacion T(V) = D(V) y quedandonos con la solucion maxima obtendremos la velocidad
maxima que cumple con las restricciones impuestas.

44153 Crucero dado C;, constante

Al conocer C}, y ser constante (lo que equivale a fijar el angulo de ataque de la acronave), podemos conocer
ademads Cp. El objetivo en esta ocasion es obtener una ecuacion diferencial dependiente unicamente del peso W
y de la posicion x al igual que en el caso anterior.

El procedimiento a seguir es:

% Y v
= = 4.259
w_ 1w
W e W (4.260)
M= @ - M(W) 4.261)
D= %pV(W)ZSCD —D(W) (4.262)
C=cmw) (4.263)

En primera instancia establecemos que el consumo es independiente de la posicion de palanca de gases
(C *C (ST)) para continuar la formulacion y mas adelante se explicara por qué.

Empleando la ecuacion de la aceleracion y de la conservacion de la masa llegamos a:

w_ CW)gt(w) =
—-=—CMgTW) =

w dv
— _CcW)g (D(W) + ?—dt) -
= —C(W)gD(W) - C(W)W—dv —dW =
aw dat

—C(W g D(W)} (4.264)

(1 +Cw) W%(W))

dw _dwdt  —C(W)gDW)
dx  dt dx V(1 +CW) Wg—v‘l/,)
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Y por tanto podemos obtener el empuje en funcion del peso y la posicion tal que asi:

T=D(W W av aw W)=TW 4.2
= D( )+?WEV( ) =TW) (4.265)

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

87 = 87(W) (4.266)

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

Correccién = Correccion(8:(Wiy;))

Una vez que tenemos calculada la correccion del consumo repetimos el procedimiento detallado hasta ahora con
el consumo actualizado y resolvemos la ecuacion diferencial definida por dW /dx.

Las condiciones iniciales son:
Xini = 0 (4267)

Wini = Wy (4.268)

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

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

44154 Crucero acelerado dados velocidad inicial y final y posicion de palanca de gases

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

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

%4
M= = M) (4.269)

av
=290 4270
T (4.270)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx_

- = 4.271

dt v ( )

T(5 V)—D(VC)+WdV 4272
T - »“D g dt ( - )
L(V,C) =W (4.273)
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aw

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

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

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

w
=7 _——=aWW) (4.276)
7 pVZS
Cp = Cp(V, W) (4.277)
D= % pV2SCr(V,W) = D(V, W) (4.278)
T =TV) (4.279)
C=CW) (4.280)
W o )T (4281)
dt
Por tanto,
dw _dwdt _
dv " dt dv
= ) g TO) [t =
g(TV)-DV,w)
(4.282)
_—CNTWHW
S TW) =DV, W)
_dw vw
- W( ) )

Nos encontramos con una ecuacion diferencial no lineal que debera ser resuelta mediante calculo numérico.

Las condiciones iniciales son:
Vini = Vo (4.283)
Wini = W, (4.284)
El resultado obtenido de esta ecuacion diferencial es W = W (V), con lo cual podemos obtener para cada

velocidad entre la velocidad inicial y la velocidad final cualquier magnitud que se requiera, ya que todas
dependen de (V, W).
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Para el calculo del tiempo t = t(V) y la distancia recorrida x = x(V) se emplearan las siguientes
diferenciales:

g = w)

WIGGED AL (4.285)

d_V _g(@@)—-DW,W()))
dt w()

(4.286)

v
=av ¥ (4.287)
dat

dx

Y, por tanto, integrando respecto a la velocidad podemos obtener las relaciones buscadas:

Vi+1
t= j dt (4.288)

Vi
Vit
X = f dx (4.289)
Vi

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

44155 Crucero dado Mach de vuelo y coeficientes aerodinamicos

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

V = Ma (4.290)
dv

L 4291
I 0 ( )

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

De esta forma, el programa empleara para este crucero la polar introducida especificamente para él.
El desarrollo del calculo es idéntico al del primer subtipo.
4415.6 Crucero de maximo alcance dado el peso final

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

Comenzaremos definiendo el alcance de la aeronave, partiendo de las ecuaciones de movimiento
particularizadas para el crucero:
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v
w v (1+cw,spw L
X = f ( W g7) aw (4.292)
weu  CW,57) g DUV, W)
w
—v
~ 0 —=_aw 4293
fwimC(V)gD(V, w) (4.293)
w
~ f FV, W) (4.294)
Wini

Se puede comprobar que el alcance depende de tres parametros a priori. Sin embargo, supondremos inicialmente
que el consumo es independiente de la posicion de palanca (C *C (ST)), esto es, que no se le aplica correccion
al calculo del consumo. Asimismo, se puede comprobar que se desprecia el término C(V, §7)W STY/ frente a la
unidad debido a que simplifica en gran medida el analisis realizado.

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

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

oF d OF
oF _¢ oF _, (4.295)
oV  dWov

V(Wini) = Vini (4.296)
V(Wrin) = Viin (4.297)

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

Resolviendo la primera ecuacion obtendremos la ley de velocidades V(W) que proporciona el maximo alcance
a la aeronave.

OF d OF
ey (4.298)
vV dwW v
dc dD
_v(= )= 4.299
CD V(dVD+CdV) 0 ( )

Esto implica que seglin sea el tipo de consumo (el cual cambia segun el tipo de motor), de una forma u otra sera
la expresion V(W) que proporciona el maximo alcance.

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

C=A+BV ->]Jet (4.300)

C =V(A+ BV) = Prop/Piston (4.301)
WZ

D =A,V?—B,W +C, T (4.302)

De esta forma se puede obtener la relacion inversa, W (V), despejando de la ecuacion de Euler-Lagrange.
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A modo de ejemplo, se detalla como se despeja dicha funcion para el caso de motor turbofan, siendo el caso de
motor turbohélice de forma andloga.

dc dD
—v(= ) = 4303
CD -V ( dVD +C dV) 0 ( )

WZ
(A+BV)AV? = BW + Cy

2
V2

-V [BAZVZ — BB,W + BC, (4.304)

WZ
+ (A +BV) <2A2V —2C, W)] =0

Con lo que llegamos a una ecuacion algebraica de segundo grado para W y por tanto podemos despejar y obtener
aw

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

Y (4.305)
a

w V)
CL=1 =) (4.306)

7 pVZS
Cp = Cp(V) (4.307)
D= % pV2S Cpr(V) = D(V) (4.308)
c=cW) (4.309)

v _ —C) g D)

7 C(li_vly PRp— (4.310)
(). 1311
=D(V) + g at (4.311)
8 = 67(V) (4.312)

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

Resolviendo y quedandonos con la solucion real de las igualdades
W(Vini) = Wini (4.313)
W (Vi) = Wrin (4.314)

Obtenemos finalmente las condiciones de contorno para cerrar el problema de la optimizacion.

Conocidas la velocidad inicial y final, empleamos la ecuacion que define la posicion de palanca de gases para
obtener la posicion de palanca inicial y final del segmento, y nos quedaremos con la posicion media para el
célculo de la correccion del consumo ya que la variacion es muy pequefia a lo largo del segmento y por tanto
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puede simplificarse como se describié anteriormente.
C=c(V,6r,,.,) (4.315)
Con esta correccion calculada repetimos todos los pasos seguidos hasta ahora para obtener todas las variables

dependientes de V y barriendo todas las velocidades entre la velocidad inicial y final podremos obtener cualquier
magnitud a lo largo del segmento.

Queda por determinar t(V) y x(V).

-G )+ conw)

dt = (4.316)
CVN\g\D(V)
dx =V dt(V) (4.317)
Con lo que integrando podemos hallar dichas variables en funcion de la velocidad.
14
X = j dx = x(V) (4.318)
Vini
14
t= dt =t(V) (4.319)
Vini

Asi que finalmente obtenemos el alcance maximo (y la autonomia asociada a dicho alcance maximo)

Alcancemgy = x(V = Vi) (4.320)

44157 Crucero de maxima autonomia dado el peso final

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

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

dv
x=fW —(1+C(V,6T)WW) W (4.321)
wo, CWV.80)gD(V, W)
5 fW -1 dw 4322
" COY g DV, W) o
w
N f FV, W) (4.323)

Wini

Se puede comprobar que la autonomia depende de tres parametros a priori. Sin embargo, supondremos
inicialmente que el consumo es independiente de la posicion de palanca (C *C (8T)), esto es, que no se le
aplica correccion al calculo del consumo. Asimismo, se puede comprobar que se desprecia el término
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cV,6:)W Z—MV/ frente a la unidad debido a que simplifica en gran medida el anlisis realizado.

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

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

o 4324
v dw av 0 (4.324)
V(VVini) = Vini (4.325)
V(Wrin) = Vein (4.326)

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

Resolviendo la primera ecuacion obtendremos la ley de velocidades V(W) que proporciona la maxima
autonomia a la aeronave.

o 4327
v dwW v 0 ( )
dc dD
o )= 4328

( dVD +C dv) 0 ( )

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

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

C=A+BV > Jet (4.329)

C =V(A+BV) - Prop/Piston (4.330)
2

D=4, VZ—BZW+(:ZW (4.331)

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

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

dc dD
il =)= 4332
(dVD+CdV) 0 ( )
2 2
BA,V? — BB,W + BC, W—+(A+BV) 24 V—ZCW— =0 (4.333)
2 2 2V2 2 2V3 .

Con lo que llegamos a una ecuacion algebraica de segundo grado para W y por tanto podemos despejar y obtener
aw
w»)y—-
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El procedimiento para hallar todas las variables en funcion de la velocidad es el siguiente:

M== (4.334)
a
WV
CL=1 W _ () (4.335)
2 pVZS
Cp = Cp(V) (4.336)
D= % oV2SCp(V) = D(V) (4.337)
C=CW) (4.338)
@ —cgdw)
dt ‘fi—VVV +COHW ) (4.339)
~ W)y
T=D)+ == =T (4.340)
87 = 87(V) (4.341)

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

Resolviendo y quedandonos con la solucion real de las igualdades
W(Vini) = Wiy (4.342)
W(Vsin) = Wrin (4.343)

Obtenemos finalmente las condiciones de contorno para cerrar el problema de la optimizacion.

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

€ =C(V,8r,010) (4344)

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

Queda por determinar t(V) y x(V).

-y coww)
CW)gDV)

dx = Vdt(V) (4.346)

(4.345)

dt =

Con lo que integrando podemos hallar dichas variables en funcion de la velocidad.
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v
X = dx = x(V) (4.347)
Vini
1%
t= f dt = t(V) (4.348)
Vini

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

Autonomia, g, = t(V = Vfl-n) (4.349)

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

Las ecuaciones de movimiento para una situacion general de viraje horizontal se desarrollaran en el primer
apartado, siendo después especificadas las ecuaciones y algoritmos que describen virajes Optimos.

4.4.1.6.1 Ecuaciones generales del movimiento

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

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

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

En el caso de seleccionar la opcion ‘one engine inoperative’ se simulard que hay un motor menos, reduciendo
de la potencia total la potencia de un motor.

Lcosg

Turn — rate
A

Horizon

Turmn Radius, R,

Horizon

Figure 12.19 Geomeltry of the Steady, Level Turn
Figura 4-45. Fuerzas generales sobre la aeronave en viraje.

Las ecuaciones de movimiento generales para el viraje a lo largo de la trayectoria son:
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153
dx
E =V cos) (4350)
dh
— =0 4.351
R (4.351)
dv
—=T-— 4352
™t (4.352)
d
mvd—)t( — Lsinp (4.353)
W = Lcosp (4.354)
dw
—=—CgT 4355
er g (4.355)
Recordando que
1
L= EpVZSCL =LV,C) (4.356)
1
D= EpVZSCD =D(V,Cp) (4.357)
Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 7 magnitudes que deseamos calcular:

x(@®), u(t), 8¢ (), Cp(t), x(t), W(t),V(t). Por lo tanto, el problema presenta 2 grados de libertad y una vez
introducidos por el usuario el problema esta cerrado matematicamente.

Estas ecuaciones seran particularizadas para cada subtipo de viraje, en funcion de los grados de libertad que sean

proporcionados por el usuario.

44.16.2

Viraje dada la velocidad y la posicion de palanca de gases

Conocidos M y 8, podemos definir la velocidad V' = M a constante. De esta forma, al conocer altura de vuelo,
velocidad y posicion de palanca, automaticamente conocemos el empuje Ty el consumo € mediante el empleo
del modelo propulsivo correspondiente y ambos seran constantes.

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx _y
i cosy
T =D(C,)

: dx
L(C,)sinp=mV —

dt

L(C)cosu=W

dw

& ot
dt 9

(4.359)

(4.360)

(4.361)

(4.362)

(4.363)

Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 5 magnitudes que deseamos calcular: x(t), u(t), C,(t), x(t), W(t). Por lo
tanto, el problema esta cerrado matematicamente.
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El procedimiento para hallar todas las variables en funcion de la altura es el siguiente:

D=T (4.364)

Cp =7 2 (4.365)
7pVZS

C, = C,(Cp) (4.366)

L= %pVZSCL (4.367)

Siendo todas las magnitudes constantes.

Si integramos la ecuacion de la conservacion de la masa respecto del tiempo, llegamos a:

t
W = f —C gTdt = Wy, — CgTt = W(t) (4.368)
0

Con lo que ya podemos calcular el resto de las magnitudes en funcion del peso, y por tanto, en funcion del
tiempo:

u(t) = arccos Wzt) (4.369)
n(t) = — o) (4.370)
.« Lsinp(®) g
x@) = Wov (4.371)
t
x(@®) = f x(®©)dt (4.372)
0
R(t) = K (4.373)
X
t
x(t) = j V cosx(t)dt 4.374)
0

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

X(trin) _ x(trin)
2 2mR(tpi)

Revoluciones = (4.375)
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441.6.3 Viraje dada la velocidad y C;
Conocidos M y €}, podemos definir la velocidad V = M a constante.

Empleando las ecuaciones del modelo aerodinamico:

CD = CDO - kZCL + klcf (4376)
1 2
D = pV25C (4.377)
1 2
L=5pV3SC, (4.378)
T=D (4.379)

Y empleando el modelo propulsivo, al ser constante T y la velocidad y altura de vuelo, también seran constantes
C y 8'1".

Una vez que hemos obtenido 81 nos encontramos en el caso anterior y el procedimiento a seguir es el mismo.

44164 Viraje dada la velocidad y u
Conocidos M y p, podemos definir la velocidad V' = M a constante.

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx
= 4.380
o V cosx ( )
T(8;) = D(C,) (4.381)

d
L(C))sinp = de—)t( (4.382)
L(C)cosu=W (4.383)
daw

dt =—C(87)9T(87) (4.384)

Con lo que tenemos 5 ecuaciones y 5 magnitudes que deseamos calcular: (t), 81 (t), C,(t), x(t), W (t). Por lo
tanto, el problema esta cerrado matematicamente.

En esta ocasion se empleara como parametro el peso para el calculo de todas las magnitudes. El procedimiento
para hallar todas las variables en funcion del peso es el siguiente:

w
C=1——=060aW) (4.385)
ipVZS cospu
1
D= EpVZSCD =D(W) (4.387)
T = D(W) (4.388)
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8y = 8 (W) (4.389)
C=Ccw) (4.390)
dd—li/ = —C(W)gT (W) (4.391)

Resolviendo la ecuacion diferencial resultante de la ecuacion de la conservacion de la masa obtendremos la
dependencia W (t). Una vez obtenida esta relacion se pueden calcular el resto de las magnitudes:

n(t) = (4.392)
cos
VZ
R(t) = (4.393)
gtanp
tan
y=2-0k (4.394)
%4
x(®) =xt (4.395)
t)=—/———= 4.396
*(© xsinx(t) ( )
Por lo que podemos calcular el numero de revoluciones efectuadas como:
tri X\ ts;
Revoluciones = X( fm) = ( fm) (4.397)
2m 2nR (tfin)
4.4.1.6.5 Viraje dada la velocidad y n
Empleando la relacion
1
u= arccosE (4.398)
Llegamos al caso anterior y su resolucion es idéntica.
4.41.6.6 Viraje dada la velocidad y R
Conocidos M y p, podemos definir la velocidad V' = M a constante.
Empleando la relacion
VZ
= arctan— 4.399
u = arctan 9k ( )

Llegamos al caso anterior y su resolucion es idéntica.
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441.6.7 Viraje dada la velocidad y ¥
Conocidos M y |, podemos definir la velocidad V = M a constante.
Empleando la relacion

Vx
U= arctan7 (4.400)

Llegamos al caso anterior y su resolucion es idéntica.

44168 Viraje dada la posicion de palanca de gases y a factor de carga maximo

Tenemos como parametro 61 y un grado de libertad menos al exigir que el factor de carga sea maximo durante
todo el segmento. De esta forma, al conocer la posicion de palanca, podremos despejar todas las variables en
funcion de la velocidad y de esta forma derivando e igualando a cero obtener la velocidad que maximiza el factor
de carga para cada peso.

El procedimiento a seguir es el siguiente:

T=T) (4.401)
1
D == pV2SCp =
1, ‘w2
=5 PV7SCh, — kaWn + ks 7 o (4.402)
n?w?

= A2V2 - Bng + Cz

V2

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

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

44169 Viraje dada la posicion de palanca de gases y a velocidad de guifiada maxima

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

i = gyn(V)? -1

_ 4.403
- = x(V, W) (4.403)

De forma que derivando y resolviendo la ecuacion no lineal resultante podemos hallar la velocidad V' que
maximiza la velocidad de guifiada para cada peso.
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Las variables expresadas en funcion de V' y W son:

n =n(V,Ww) (4.404)
D=T() (4.405)
D(V)

(p =7 = Cp(V) (4.406)

5 V&N
L=nW =LV, W) (4.407)

1
W = arccos_ = u(V,w) (4.408)
V2
R = g\/T——l =RV, W) (4.409)
Y el algoritmo empleado es:

Wi=1 = Win; (4.410)
X(V) =0 > Vicmax = Vi (4.411)
ne = n(Vie, W) (4.412)
Dy =T(V}) (4.413)
Cp, = Cpr(Vy) (4.414)
L = L(Vi,, W) (4.415)
tie = U (Vie, Wi) (4.416)
R, = R(Vy,, W) (4.417)
Wieyr = Wi = C(Vi) g T(Vie) (bre41 — tr) (4.418)

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

441610 Viraje dada la posicion de palanca de gases y a radio de giro minimo

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

VZ

Iterando para cada peso y derivando la expresion resultante obtendremos la velocidad buscada. Sin embargo, la
naturaleza matematica de la expresion del radio de giro hace que aparezcan singularidades en su dominio que
impiden automatizar este proceso como en los dos casos anteriores.
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El proceso seguido para evitar dichas singularidades, asi como ciertas regiones donde se obtienen numeros
imaginarios, ha sido encontrar de forma numérica la velocidad de radio de giro minimo: evaluar la expresion del
radio para un gran niimero de velocidades.

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

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

Con esto finaliza el segmento de giro mantenido.

441.7 Descenso

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

Las ecuaciones de movimiento para una situacion general de descenso se desarrollaran en el primer apartado,
siendo después simplificadas bajo las hip6tesis adecuadas en funcion de los subtipos de descenso que presenta
la aplicacion y del tipo de motor que porte la aeronave.

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

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

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

En el caso de seleccionar la opcion ‘one engine inoperative’ se simulara que hay un motor menos, reduciendo
de la potencia total la potencia de un motor.

441.71 Ecuaciones generales del movimiento

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

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

Figura 4-46. Fuerzas generales sobre la aecronave en descenso.

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

dx

E =V cosy (4420)
dh
P Vsiny (4.421)
dv
mE= T — D —mgsiny (4.422)
d
de—Z =L —mgcosy (4.423)
dm
— = —T 4424
at . © (4424)
Recordando que
1
L= EpVZSCL =L(V,hC) (4.425)
1
D= EpVZSCD =D(V,h,Cp) (4.4206)

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

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

V=M\YamR 0(h) =V(h) (4.428)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx

— = V(R cosy (4.429)
o = V() siny (4.430)

T(h,87) = D(h, Cp) + Wsinmy +m 22 (4431)
L(h,C,) = W cosy (4.432)

Cp = Cp(Cy) (4.433)

W o h,5r)gT(h81) (4.434)

dt

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular:
x(h), t(h), 64(h), Cp(h), C,(h), W (h). Por lo tanto, el problema esta cerrado matematicamente.

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

¢, =S _ o)
L % VS AN (4.435)
Cp = Cp(h, W) (4.436)
D= %pV(h)ZSCD (h, W) = D(h,W) (4.437)
T=D(h,W)+Wsiny+md‘;—(th)=T(h,W) (4.438)
87 =87 (h,W) (4.439)
C=C(hW) (4.440)

AW _dWdh _dW | s siny = —C(L W) g T(h W (4.441)
at ~anac - an /(Wsiny =—C(W)gT(h W) '

Por tanto,

daw _ C(hLW) g T(h,W)
dh V(h) siny

(4.442)
Nos encontramos con una ecuacion diferencial no lineal que debera ser resuelta mediante calculo numérico.
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Las condiciones iniciales son:

Vini = V(hini) (4.443)
Tini = T(hini, Wini) (4.444)
87, = 01 (hini, Wing) (4.445)

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

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

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

Partiendo de
dh
— =V(h)siny (4.446)
dt
Obtenemos
t(h) = fh an 4.447
B hing V(h*)siny (4.447)

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

441.7.3 Descenso dados angulo de descenso y velocidad equivalente EAS
Conocidos Vg4s y Y, podemos definir la velocidad V' en funcion de la altura de vuelo:
PsL

V = Veas OR V(h) (4.448)

A partir de este punto el procedimiento es exactamente el mismo que para el caso anterior.
441.74 Descenso dados angulo de descenso y velocidad equivalente TAS

En esta ocasion conocemos V4 = V y \gamma de forma que la velocidad V no depende de la altura de vuelo.
Sin embargo, el nimero de Mach M = M (h) debido a que la velocidad del sonido sigue dependiendo de la
altura, por lo que el resto de las magnitudes seguiran dependiendo de la altura y del peso como en los dos casos
anteriores.

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

Parael calculode t = t(h), partiendo de:

dh
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Obtenemos
hdh* h—hyy
t(h) = — = - (4.450)
hy Y Siny  Vsiny

44175 Descenso dados palanca de gases y Mach de vuelo

Conocidos M y 81, podemos definir la velocidad V' en funcion de la altura de vuelo:

V =M yamR 0(h) = V(R) (4.451)

Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

dx

o = V() cosy (4452)
% — V(h)siny (4.453)

T(h) = Dk, Co) + Wsiny +m 2 (4454)
L(h,C,) = W cosy (4.455)

Cp = Cp(CL) (4.456)

W ey g1 (4457)

dt

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

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

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

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

= Inicialmente se considera el angulo de descenso nulo, con lo que empleando L = W calculamos C;.
=  Empleando la polar obtenemos Cp,.

= (Calculamos el angulo de descenso empleando la ecuacion T = D + W siny.

= Sustituimos el \gamma calculado en la ecuacion L = W cos y e iteramos hasta converger.

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

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

Wk = Wini (4458)
c - W, cosyy
Ly =1 (4.459)
200V (k)2S
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Cp, = Cp(Cy,) (4.460)
Vvert,, = Vi sinyy (4.461)
Vhorz, = Vi cosyk (4.462)
He — H
t = ——L "k (4.463)
Vvertk
_ Hyyq1 — Hy
X = (4.464)
fuelk = Ckatk (4465)
Wier = Wi — fuelp g (4.466)

4.41.7.6 Descenso dados palanca de gases y velocidad EAS

Conocidos Vg 45 y 81, podemos definir la velocidad V en funcion de la altura de vuelo:

V = Vs % V() (4.467)

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

4.41.7.7 Descenso dados palanca de gases y velocidad TAS

En esta ocasion conocemos V4 = V y v de forma que la velocidad V no depende de la altura de vuelo. Sin
embargo, el niimero de Mach M = M (h) debido a que la velocidad del sonido sigue dependiendo de la altura,
por lo que el resto de las magnitudes seguiran dependiendo de la altura y del peso como en los dos casos
anteriores.

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

441.7.8 Descenso acelerado linealmente dados el angulo de descenso y la velocidad inicial y final
Para determinar el valor numérico del factor de la aceleracion, la relacion V' = V (h) debe conocerse.

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

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

Vi =VO  Vohs =V hy
V= h =V(h
b —hy " T hy (h) (4.468)
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Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

d—: =V(h)cosy (4.469)

o = Vsiny (4.470)

T(h,87) = D(h,Cp) + Wsiny + m dl;(th) (4.471)
L(h,C,) = W cosy (4.472)

Cp = Cp(Cy) (4.473)

O = —C(h87) g T(h, 1) @474)

Con lo que tenemos 6 ecuaciones y 6 magnitudes que deseamos calcular:
x(h),t(h), 84(h), Cp(h), C,(h), W (h). Por lo tanto, el problema esta cerrado matematicamente.

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

C, = m =C.(h,W)
L % VS ALY (4.475)
Cp = Cp(h, W) (4.476)
D= %pV(h)ZSCD (h, W) = D(h,W) (4.477)
T =D(h,W)+ Wsiny + md‘;—(th) =T(h W) (4.478)
87 = 8(h, W) (4.479)
C=C(hW) (4.480)

dW_deh_dWV(h)_ et o T wash
dt _ dhdt  dh Sy = W91 '

Por tanto,

dw _ C(h,W) g T(h,W)
dh V(h)siny

(4.482)

Nos encontramos con una ecuacion diferencial no lineal que debera ser resuelta mediante calculo numérico.

Las condiciones iniciales son:

Vini = Vo (4.483)
Tini = T(hini, Wini) (4.484)
87, = 01 (hini, Wing) (4.485)

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

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

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

Partiendo de
dh
— = V(h)siny (4.486)
dt
Obtenemos
t(h)-'fh an 4.487
B hiniV(h*) siny (4.487)
o { Cish+Cy }
t(h) = B1Ca hini + Ci (4.488)
Cysiny
donde
¢, =210 4.489
Vo hy — Vs hy
B = Ry —ho (4.490)

441.7.9 Descenso acelerado linealmente dados la posicién de palanca y la velocidad inicial y final

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

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

El procedimiento a seguir en este subtipo es una combinacion entre el descenso acelerado con angulo de
descenso constante y el descenso a velocidad y palanca de gases constante.

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

Vi—VO  Vohy —Vshy
V= h =V(h
b —hy T Ry The (h) (4.491)
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Particularizando las ecuaciones de vuelo, obtenemos:

— = V(R cosy (4492)

o = Vsiny (4.493)

T(h) = D(h,Cp) + W siny + m dl;(th) (4.494)
L(h,C,) = W cosy (4.495)

Cp = Cp(Cy) (4.496)

W o ctygT(h) (4497)

dt

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

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

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

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

= Inicialmente se considera el angulo de subida nulo, con lo que empleando L. = W calculamos C;.
=  Empleando la polar obtenemos Cp,.

= (Calculamos el angulo de subida empleando la ecuacion T = D + W siny.

=  Sustituimos el \gamma calculado en la ecuacion L = W cos y e iteramos hasta converger.

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

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

Wi=0 = Wini (4.498)

c W, cosyy
=1 . (4.499)

5p()V (k)*S
Cp, = Cp(Cy,) (4.500)
Vvert, = Vi sinyg (4.501)
Vhorz, = Vi cOSYy (4.502)
Hyp — H
t, = ——L "k (4.503)
Vvertk
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Hk+1 - Hk
= Jkt1 = Bk 504
e =~ (4.504)
fuelk = Ckatk (4505)
Wk+1 = Wk - fuelkg (4506)

Con esto finaliza el descenso.

441.8 Aterrizaje

La maniobra de aterrizaje es muy similar a la maniobra de despegue realizada de forma inversa. Se puede dividir
en cuatro etapas: aproximacion, flare y rodadura.

Landing path

-
- Landing distance < Approach flight path
Landing ground roll Landing air distance
]
. ... Approach V,
Nose—wheel on the ground | Rotation Transition -
- - -

Figure 10.28 The Landing Process Divided Into Phases

Figura 4-47. Fases del aterrizaje.

La altura del obstaculo que marcara el fin de la aproximacion esta definida en 50 pies tanto por la FAR 25 como
por la FAR 23. La velocidad méaxima de aproximacion que debera llevar la aeronave depende de su normativa
si es civil (V4 = 1.3Vgq)omilitar(Vy = 1.2Vgq). El angulo de acercamiento se calcula con una
configuracion de empuje en ralenti y flaps bajados.

Por ultimo, al igual que en los tramos anteriores, en el caso de seleccionar la opcion ‘one engine inoperative’ se
simulara que hay un motor menos, reduciendo de la potencia total la potencia de un motor.
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441.81 Ecuaciones generales del movimiento

Landing distance, S; I +

~if F
. Land i di S Start of the flare
Landing ground roll, 5 anding air distance,
Eg LG el £ |_-.£
Descent
. from the
. Transition Approach
—wheel on the ground | Rotation :
_‘Nose heel o gro ol g lStacle o e
SLNGR SLr SLIR Stpes [V St

Figure 10.29 Geometry of Landing Distances

Figura 4-48. Geometria de las distancias de aterrizaje

En la figura 4-48 se pueden observar las distintas distancias que comprenden cada una de las fases del aterrizaje,
asi como las velocidades més caracteristicas que marcan el inicio y fin de esas etapas.

Evidentemente:

S, =816 +S1a = Siner + Str + Sirr + SipES (4.507)

Cuando la aeronave haya descendido a la altura del obstaculo, la transicion (o flare) dara lugar. La velocidad
que debera llevar la aeronave en esta etapa es Vg = 1.23Vq; para el caso civil y Vy = 1.15V4; para el caso
militar.

La velocidad a la que debe realizarse este segmento debera mantenerse hasta que el tren principal haga contacto
con la pista a la velocidad Vrp, la cual también esta definida de distinta forma seglin la normativa: para civil
consideraremos Vyp = 1.15V; 4y, v para militar Vyp = 1.1V

44182 Ecuaciones del movimiento durante la aproximacion

En esta etapa la aceleracion en la direccion perpendicular a la trayectoria de vuelo es nula. Sin embargo, la
aceleracion longitudinal sigue existiendo debido a que es necesario aumentar la velocidad al llegar al obstaculo.

El efecto suelo debera ser valorado en esta etapa en funcion del tipo de aeronave.

Las ecuaciones que modelan esta etapa son:

T
Ya = arCSan - T (4508)

D

hobs - hTR

=— 4.509
47 tan(—y,) (3509
£ = — 4510
47V, cosy, (4:510)
fu€lA = C(VA) T(VA) tA (4511)
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44183 Ecuaciones del movimiento durante la transicion(flare)

La transicion comienza a la altura del obstaculo y termina con el touchdown. Normalmente el touchdown ocurre
con el tren principal tocando el suelo antes que el tren de morro haga contacto. Durante la transicion las
deceleraciones perpendiculares a la trayectoria no pueden ser despreciadas.

Las ecuaciones que modelan esta etapa son:

1
L 5p509C,,, (1.15Via)?
n=W= : =1.2 (4.512)
FPSCLn Véau
VZ
f
R. = 4513
giro g(n _ 1) ( )
T 1
Yy = aresing; — T (4.514)
D
S = Ryiro sinys (4.515)
hf = Rgiro (1 - Cosyf) (4:516)
i 4517
=7 (4.517)
fuely = C(V;) T(Vy) ty (“4518)

44184 Ecuaciones del movimiento durante la fase de rodadura

Level Runway: Nose-gear off the ground Ly

Yw Lg
Level Runway: Nose—gear on the ground

yw
Figura 4-49. Esquema de las fuerzas que aparecen en la rodadura

La figura 4-49 muestra las fuerzas que actian sobre la aeronave durante la etapa de rodadura dependiendo de si
el tren de morro hace contacto con el terreno o no.
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La sustentacion y resistencia aecrodinamica deberan ser evaluadas teniendo en cuenta el efecto suelo. Asimismo,
dado que muchas aeronaves emplean dispositivos adicionales de frenado como los spoilers, estos también
deberan ser tenidos en cuenta.

Aunque es posible usar reversa durante la fase de rodadura, para la certificacion exclusivamente el freno debera
ser considerado a la hora de calcular la pista necesaria para el aterrizaje. Ademas, se supone que solo el tren
principal de aterrizaje es el que frena durante la rodadura, tal y como sucede en la mayoria de aeronaves.

Finalmente se asume que la aeronave se encuentra en equilibrio de momentos al comenzar la rodadura y que los
efectos dinamicos del tren de aterrizaje son despreciables.

La etapa que comprende el periodo entre que la aeronave hace contacto con la pista y se aplican los frenos se
denomina ‘Free Roll’ y las ecuaciones que lo determinan son:

trree = trrenos (4.519)
Sfree =Vrp trrenos (4.520)
fuelree = € (Vep, 81,0, ) T (Ven, 81,14, ) trenos (4.521)

Una vez se comienzan a aplicar los frenos pasamos a la etapa de rodadura frenada. Las ecuaciones de
movimiento que gobiernan en esta etapa son:

Ly+Ny+Npy=W (4.522)
wdv
T — Dg - p'gbrakeNm = ?E (4523)

Donde

Ly es la sustentacion de la aeronave con efecto suelo
N, es la fuerza de reaccion del tren de morro

N, es la principal fuerza de reaccion

W es el peso de la aeronave

T es el empuje instalado, supuesto sin inclinacion
Dy es la resistencia aerodinamica con efecto suelo
Mgy rare € €l coeficiente de friccion con frenado del tren con la pista

V es la velocidad de la aeronave relativa al suelo.

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

v g
E = W (T - Dg - I’J‘gbrakeW + I'lgbrakeLg + Nn(ugbrake - ug)) (4524)
av T (CDg - l”lgbrakeCLg) q Nn
E =9 (W - M.gbrake) - w + W (ugbrake - Hg) = ag (V) (4525)
S
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donde:

ay es la aceleracion longitudinal de la aeronave a lo largo de la pista, negativa durante la fase de rodadura

% es el ratio de la reaccion del tren de morro frente al peso. Depende de la posicion del centro de gravedad de

e - N .
la aeronave. Para analisis preliminar se puede suponer W" = (.08 aproximadamente.

De esta forma, podemos definir la distancia recorrida S, el tiempo empleado t; y el combustible quemado
fuel; asi:

o 1
te = fv ) dv (4.526)
° v
Sg = fv @ dv (4.527)
[0 cTW)
fuelG = fVTD de (4528)

Las hipdtesis adicionales que permiten validar estas ecuaciones son:

= El gradiente de inclinacion de la pista es nulo o despreciable.

= Se asume que no se produce variacion del peso para el calculo de t; y S; durante la fase de rodadura.
= Seasume que C Dg,C L, Y Mg son constantes.

=  El consumo y el empuje solo dependen de la velocidad debido a que se fijan deltar y hg;.

Con esto finaliza el segmento de aterrizaje.
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4.4.2 Menu avanzado

Nos encontramos con una pantalla de seleccion y creacion de misiones y modelos similar a la que aparecia en
el disefio preliminar, figura 4-50, la diferencia es que ahora el modelado de la geometria, propulsion y
aerodinamica es independiente de las misiones dado que la palanca de gases y las fracciones de peso de cada
tramo se calcularan empleando las ecuaciones de mecanica del vuelo. Es decir, permite elaborar varios modelos
de aeronave y probar con una mision concreta o por el contrato con un modelo evaluar varias misiones distintas.

4\ Seleccion Disefio Avanzado

Mision seleccionada:
Seleccion mision

prueba_viraje
Mision_prueba_funciones
prueba_aterrizaje
prueba_misiones
prueba_misiones2
prueba_misiones3

SELECCION DISENO AVANZADO

Modelo cargado:
Seleccion caracteristicas

Modelo_prueba_2021

Nueva misién

Cargar mision

Configurar mision

Eliminar mision

Volver

Ayuda

Menu principal

- u]

Nuevo modelo

Cargar modelo

Configurar modelo

Eliminar modelo

X

Figura 4-50. Ment de disefio avanzado.

Una de las principales limitaciones que se ha corregido de este modulo es la posibilidad de modificar una mision
una vez creada. Se ha realizado un estudio en profundudidad del co6digo de esta parte de la herramienta y se ha
modificado de forma que es posible afiadir y modificar tramos de una mision ya creada. Esto supone un ahorro
considerable de tiempo a la hora del estudio de la mision y el hecho de realizar modificaciones sobre esta para
alcanzar las méaximas prestaciones posibles.

4.4.21 Crear mision avanzada

Se accede a este ment, figura 4-51, haciendo clic en 'Crear mision', aqui se nos permite crear misiones.

4 Misiones avanzadas

MISION DISENO AVANZADO

Nombre de la misién:

Afiadir segmento Modificar segmanto Eliminar segmenta

Cancelar

Guardar

Almacenar

Ayuda

Figura 4-51. Ment de mision avanzada.
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En la parte inferior se encuentran los botones que nos permiten afiadir, borrar o configurar un tramo. A la derecha
apareceran un desplegable con el tipo de tramo unido a todas las variables correspondientes a éste, donde deberan
introducirse los datos.

A laizquierda se desplegara una estructura de arbol conforma vayamos afiadiendo segmentos a nuestra mision,
y los parametros introducidos para cada segmento se representaran como ramas dentro de cada segmento,
generando de forma facil de visualizar la mision completa y todos sus datos.

Introducir nuevo segmento

Para introducir un nuevo segmento haremos clic en el icono con el simbolo de la suma, y aparecera en el lado
derecho de la pantalla un desplegable que nos permitira decidir el tipo de segmento que queremos afiadir, figura
4-52.

4 Misiones avanzadas - m] X

MISION DISENO AVANZADO

Perfil de la mision

Tipo de segmento | Taxi v

Nombre de la misién:

Taxi
Despegue
Datos Taxi Subida
Temperaty Crucerd 0 K
Soltar carga
Alty Viraje 0 m

Descenso

Presi Aterrizaje

Velocidad de taxi 0 mis

Tiempo de espera 0 s

OEI condition

Engine plus Efecto suelo

Cancelar Almacenar

Afiadir segmento Modificar segmento Eliminar segmento Guardar Ayuda

Figura 4-52. Crear segmento.

Una vez seleccionado nos aparecera una serie de valores relativos al segmento que deberemos introducir, si es
un tramo que tenga varios subtipos se debera elegir uno previamente.

En esta nueva version se han introducido flags adicionales de los ya existentes, siendo los flags resultantes los
siguientes:

=  Flag para simulacion del fallo de motor

Con esta opcion podemos simular que hay un fallo de motor durante el tramo deseado y las variables
que obtendremos tras el procesado en los resultados seran en esta condicion. Esto es 1til a la hora de
estudiar los requerimientos de la aeronave con fallo de motor que nos sera necesario cumplir segin el
tipo de aeronave y la normativa aplicable.

OEIl condition

Figura 4-53. Opcion para simular fallo de motor.
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Flag para simulacion de aumento de potencia del motor

Con esta opcion podemos simular que hay un aumento en la potencia de los motores durante el tramo
deseado y las variables que obtendremos tras el procesado en los resultados seran en esta condicion.

Engine plus

Figura 4-54. Opcion para aumentar potencia de motor.
Flag para simulacion de efecto suelo

Con esta opcion podemos simular condiciones de efecto suelo durante el tramo deseado y las variables
que obtendremos tras el procesado en los resultados seran en esta condicion.

Efecto suelo

Figura 4-55. Opcion para simular efecto suelo.

Flag para simulacion del despegue sobre el agua

Con esta opcion podemos simular condiciones de despegue sobre el agua durante el tramo deseado y
las variables que obtendremos tras el procesado en los resultados seran en esta condicion.

Despegue Agua

Figura 4-56. Opcion para simular el despegue en el agua.

Flag para simulacion del aterrizaje sobre el agua

Con esta opcion podemos simular condiciones de aterrizaje sobre el agua durante el tramo deseado y
las variables que obtendremos tras el procesado en los resultados seran en esta condicion.

Aterrizaje Agua

Figura 4-57. Opcion para simular el aterrizaje en el agua.

También, es posible definir una polar aerodindmica diferente para cada segmento de la mision. Para los
segmentos de despegue, subida, crucero, viraje y descenso existe un flag ‘Modificar polar’ en la que se abre un
panel, figura 4-58, para introducir los coeficientes de la polar aerodinamica para dicho tramo en concreto
diferentes a la polar aecrodinamica general de la acronave, que se aplicara por defecto salvo que esté marcado el
flag ‘Modificar polar’. Esto permite al alumno la flexibilidad a la hora de disefiar la mision pudiendo por ejemplo
hacer varias subidas con diferente configuracion de flaps, o virajes con distinta configuracion de superficies de
control. En cada caso, las constantes de la polar deberan ser calculadas por el alumno con la ayuda de los apuntes
de la asignatura o de la informacion recopilada en la opcion de ayuda de la herramienta.

Polar

CDo 0 K1 0 K2 0

OEI condition Modificar polar

Figura 4-58. Modificar polar del segmento.
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A continuacion, se describe cada segmento, detallando los parametros de entrada de cada uno:

1. Taxi
»  Temperatura local (0,,,;): Temperatura local del aecropuerto donde se efectia la operacion.
= Altura local (hyg,;): Altura local sobre el nivel del mar donde se efectia la operacion.
*  Presion local (Pygy;) Presion atmosférica local.

= Velocidad del taxi (V;q4;): Como velocidad del taxi se debera tomar una velocidad media a la que la
aeronave realizara el taxi.

»  Tiempo de espera (ty,q;): tiempo de espera medio de la acronave.

Perfil de la misién

Datos Taxi
Temperatura local 0 K
Altura local 0 m
Presion local 0 Pa
Velocidad de taxi 0 m/s
Tiempo de espera 0 s
OEI condition
Engine plus Efecto suelo

Figura 4-59. Parametros del segmento tipo taxi.

Los flags disponibles para este segmento son los siguientes:
- Fallo de motor (flag OEI Condition)
- Aumento de potencia de los motores (flag Engine plus)

- Efecto suelo (flag Efecto suelo)
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2. Despegue
= Temperatura local (Qdesp): Temperatura local del aeropuerto donde se efectia la operacion.
=  Altura local (hdesp): Altura local sobre el nivel del mar donde se efectia la operacion.
=  Presion local (Pdesp) Presion atmosférica local.

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

= Palanca de gases (&): posicion de la palanca de gases con la que se efecttia el despegue.

Perfil de la misién

Tipo de segmento

Datos Despegue

Temperatura local 0 K
Altura local 0 m
Presion local 0 Pa
Coeficiente de friccion 0 -
Palanca de gases 0 -
OEI condition Despegue Agua
Engine plus Efecto suelo

Figura 4-60. Parametros del segmento tipo despegue.

Los flags disponibles para este segmento son los siguientes:
- Fallo de motor (flag OEI Condition)
- Aumento de potencia de los motores (flag Engine plus)
- Efecto suelo (flag Efecto suelo)
- Despegue agua (flag Despegue Agua)
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3. Subida

Para definir la subida disponemos de 7 posibilidades diferentes, en funcion de los grados de libertad que sean
fijados, figura 4-61. Entre las diferentes opciones, podemos fijar segtin la elegida uno o varios de los siguientes

parametros:

Mach de subida (M,;,): mach de vuelo en direccion paralela al suelo al que la aeronave efectuara la

subida.

EAS (Vg 4s): velocidad calibrada equivalente en direccion paralela al suelo al que la aeronave realizara

la subida.

TAS (Vy45): velocidad real en direccion paralela al suelo al que la acronave realizara la subida.

Gamma(y): angulo de subida de la aeronave con el suelo.

Palanca de gases (67): palanca de gases fija que se empleara en la subida.

Steppest Climb: subida con el mayor angulo de subida posible calculado por la aplicacion.

Fastest Climb: subida con la mayor velocidad vertical posible calculada por la aplicacion.

Perfil de la mision

Tipo de segmento Subida v

Subtipo de segmento (Subida dados My gamma v ]

| Subida dados M y gamma

Datos Subida dadc
Subida dados EAS y gamma
Altur Subida dados TAS y gamma
Subida dados M y palanca
All Subida dados EAS y palanca
Subida dados TAS y palanca
Mach ¢
Subida dados Vinicial, Vfinal y gamma
Gamma de Subida steppest climb
Subida fastest climb

Subida dados Vinicial, Vfinal y palanca

OEI condition Modificar polar

Engine plus Efecto suelo

Figura 4-61. Parametros del segmento tipo subida.

Los flags disponibles para este segmento son los siguientes:

- Fallo de motor (flag OEI Condition)

- Aumento de potencia de los motores (flag Engine plus)

- Efecto suelo (flag Efecto suelo)
- Modificar polar (flag Modificar polar)
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4. Crucero

Para definir el crucero disponemos de 6 posibilidades diferentes, en funcion de los grados de libertad que sean
fijados, figura 4-62. Entre las diferentes opciones, podemos fijar seglin la elegida uno o varios de los siguientes
parametros:

=  Mach de crucero (M,,-,): Mach de vuelo en direccion paralela al suelo al que la aeronave efectuara el
crucero.

= (C}): coeficiente de sustentacion a mantener en todo el crucero.
= Palanca de gases (&7): palanca de gases fija que se empleara en el crucero.

= Polar en funcién del Mach (C Do» K1 kz): crucero en el que se permite fijar una polar distinta de la
introducida en el modelado para tener en cuenta los efectos de la compresibilidad del aire.

=  Maéximo alcance: crucero con configuracion tal que maximice su alcance, para un peso de combustible
dado.

= Maxima autonomia: crucero con configuracion tal que maximice su autonomia, para un peso de
combustible dado.

Perfil de la misién

Tipo de segmento Crucero v

Subtipo de segmento [Crucero dados M y distancia v ]

| Crucero dados M y distancia |
Datos Cruc

Crucero dados CL y distancia

Crucero dados Vinicial, Vfinal y palanca
Crucero con polar en funcion de M
Crucero de max. alcance dado peso final

Crucero de max. autonomia dado peso final

WIAGIT U VUSiU o =

OEI condition Modificar polar

Engine plus Efecto suelo

Figura 4-62. Parametros del segmento tipo crucero.

Los flags disponibles para este segmento son los siguientes:
- Fallo de motor (flag OEI Condition)
- Aumento de potencia de los motores (flag Engine plus)
- Efecto suelo (flag Efecto suelo)
- Modificar polar (flag Modificar polar)
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5. Soltar carga

Simplemente se debera fijar la masa de la carga soltada y la herramienta realizara los calculos sin el peso soltado
a partir del siguiente, figura 4-63.

Perfil de la mision

Tipo de segmento Soltarcarga ¥

Datos Soltar carga

Carga lanzada Q Kg

Figura 4-63. Parametros del segmento tipo soltar carga.
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6. Viraje

Para definir el viraje disponemos de 9 posibilidades diferentes, en funcion de los grados de libertad que sean
fijados, figura 4-64. Entre las diferentes opciones, podemos fijar seglin la elegida uno o varios de los siguientes
parametros:

Velocidad (Vgim): velocidad de vuelo en direccion paralela al suelo al que la aeronave efectuara
durante el viraje.

Palanca de gases (67): palanca de gases fija que se empleara en el viraje.

(C.): coeficiente de sustentacion a mantener en todo el viraje.

Balance (p): angulo de alabeo a fijar durante el viraje.

Factor de carga (n): factor de carga a mantener durante el viraje.

Radio de giro (Rgm,): radio de giro a seguir durante el viraje.

Velocidad de guinada (y): velocidad de guifiada con la que se realizara el viraje.

Factor de carga maximo (1,,,4): viraje con configuracion calculada por la herramienta tal que en todo
instante el factor de carga sea maximo.

Velocidad de guinada maxima (X4 ): Viraje con configuracion calculada por la herramienta tal que
en todo instante la velocidad de guifiada sea maxima.

Radio de giro minimo (R,y;,,): viraje con configuracion calculada por la herramienta tal que en todo
instante el radio de giro sea minimo.

Perfil de la misién

Tipo de segmento Viraje v

Subtipo de segmento [Viraje horizontal dados Vyp... ¥ ]

. Viraje horizontal dados V y palanca
Datos Viraje
Viraje horizontal dados V' y CL
Viraje horizontal dado V y balance
Viraje horizontal dados V y n
V.H dados V y radio de giro
V.H dados V y velocidad de guifiada
Velo
V.H dado palanca y a factor de carga max.
Pal V.H dado palanca y a V de guifiada max.
V.H dado palanca y a radio min.

QEI condition Modificar polar

Engine plus Efecto suelo

Figura 4-64. Parametros del segmento tipo viraje.

Los flags disponibles para este segmento son los siguientes:

- Fallo de motor (flag OEI Condition)

- Aumento de potencia de los motores (flag Engine plus)
- Efecto suelo (flag Efecto suelo)

- Modificar polar (flag Modificar polar)
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7. Descenso

Para definir el descenso disponemos de 7 posibilidades diferentes, en funcion de los grados de libertad que sean
fijados, figura 4-65. Entre las diferentes opciones, podemos fijar segtin la elegida uno o varios de los siguientes

parametros:

Mach de descenso (M 4,5): Mach de vuelo en direccion paralela al suelo al que la aeronave efectuara el

descenso.

EAS (Vg 4s): velocidad calibrada equivalente en direccion paralela al suelo al que la aeronave realizara

el descenso.

Academic Performance Pro App

TAS (Vr4s): velocidad real en direccion paralela al suelo al que la aeronave realizara el descenso.
Gamma (y): angulo de descenso de la aeronave con el suelo (debe ser introducido positivo).

Palanca de gases (67): palanca de gases fija que se empleara en el descenso.

Minimo gamma (;,;,,): descenso con el menor dngulo de descenso posible calculado por la aplicacion.

Slowest sink (V},mm ): descenso con la menor velocidad vertical posible calculada por la aplicacion.

Perfil de la mision

Tipo de segmento Descenso v

Subtipo de segmento [Descenso dados M y gamma v ]

| Descenso dados M y gamma
Datos Descenso d

Descenso dados EAS y gamma
Altur Descenso dados TAS y gamma
Descenso dados M y palanca
Al Descenso dados EAS y palanca
Descenso dados TAS y palanca
Mach ¢
Descenso dados V inicial.final y gamma
Gamma de de Descenso a gamma minimo
Descenso slowest sink

Descenso dados V inicial final y palanca

OEI condition Madificar polar

Engine plus Efecto suelo

Figura 4-65. Parametros del segmento tipo descenso.

Los flags disponibles para este segmento son los siguientes:

- Fallo de motor (flag OEI Condition)

- Aumento de potencia de los motores (flag Engine plus)

- Efecto suelo (flag Efecto suelo)
- Modificar polar (flag Modificar polar)
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8. Aterrizaje

Los parametros que configuran el segmento del Aterrizaje son los siguientes, figura 4-66:

Temperatura local (0 ,;): Temperatura local del aeropuerto donde se efectuia la operacion.
Altura local (hg;): Altura local sobre el nivel del mar donde se efectua la operacion.
Presion local (Py;). Presion local atmosférica.

Coeficiente de friccion (u): coeficiente de friccion de la pista con el tren de aterrizaje.
Palanca de gases (67): posicion de la palanca de gases con la que se efectta el despegue.

Tiempo en activar frenos (tfrenos): tiempo de free roll de la acronave en el aterrizaje.

Perfil de la misién

Datos Aterrizaje

Temperatura local 0 K

Altura local 0 m

Presion local 0 Pa
Coeficiente de friccion 0
Palanca de reversa 0

Tiempo en activar frenos 0 s

QOEI condition Aterrizaje Agua

Engine plus Efecto suelo

Figura 4-66. Parametros del segmento tipo aterrizaje.

Los flags disponibles para este segmento son los siguientes:

- Fallo de motor (flag OEI Condition)

- Aumento de potencia de los motores (flag Engine plus)
- Efecto suelo (flag Efecto suelo)

- Aterrizaje agua (flag Aterrizaje Agua)
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Para terminar la creacion de un cada segmento, haremos clic en 'Almacenar’ de la figura 4-51 y el segmento se
afiadird a la estructura de arbol de la mision como se muestra en la figura 4-67.

» Despegue

Figura 4-67. Ejemplo de creacion de un segmento.

Si hacemos clic en el desplegable que nos aparece al lado del tramo en el arbol (despegue en el ejemplo de la
figura 4-68, podremos visualizar los datos que se han introducidos en ese tramo.

v Despegue
Temperatura local: 298 K
Altura local: 50 m
Presion local: 101325 Pa
Coeficiente de friccion: 0.2
Palanca de gases: 0.98
OEI Condition: Desactivado
Engine Plus: Desactivado
Frac Power: O [-]
Efecto suelo: Desactivado

Despegue agua: Desactivado

Figura 4-68. Datos segmento despegue

Realizando este procedimiento con el resto de los tramos de la mision que queramos disefiar obtendremos algo
asi un arbol con todos los segmentos y sus parametros como se muestra en la figura 4-69.

» Despegue

» Subida dados M y gamma

» Crucero dados M y distancia

» Soltar Carga

» Viraje horizontal dados V y palanca
» Descenso dados M y gamma

» Aterrizaje

Figura 4-69. Ejemplo de creacion de una mision.
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Modificar un segmento

Para modificar un segmento ya incluido en el arbol, deberemos seleccionar el segmento que se desee modificar
y a continuacion hacer clic sobre el boton ‘Modificar segmento’, figura 4-70.

4 Misiones avanzadas = a X
Nombre de la mision: Eelide imision
Tipo de segmento Taxi v
» Despegue
» Subida dados M y gamma
» Crucero dados M y distancia Datos Taxi
» Soltar Carga
» Viraje horizontal dados V y palanca Temperatura local 0 K
» Descenso dados M y gamma
» Aterrizaje Altura local 0 m
Presion local 0 Pa
Velocidad de taxi 0 mis
Tiempo de espera 0 s
OEI condition
Engine plus | | Efecto suelo
Cancelar Almacenar
Afiadir segmento | Modificar segmento | | Eliminar segmento Guardar Ayuda

Figura 4-70. Modificar un segmento.

Nos apareceran los valores que habiamos introducido previamente para dicho segmento, figura 4-71, se podra
modificar cualquiera de ellos y finalmente al hacer clic de nuevo el boton de 'Almacenar’, se sobrescribira la
informacion como podemos ver en la figura 4-72.

4 Misiones avanzadas = O X
Nombre de la mision: Deridailamision
Tipo de segmento Despegue v
» Despegue
» Subida dados M y gamma
» Crucero dados M y distancia Datos Despegue
» Soltar Carga
» Viraje horizontal dados V y palanca Temperatura local 298 K
» Descenso dados M y gamma
» Aterrizaje Altura local 60 m
Presién local l 101324 ‘ Pa
Coeficiente de friccion 0.15
Palanca de gases 0.97
OEI condition Despegue Agua
Engine plus Efecto suelo
Cancelar Almacenar
Afiadir segmento | Modificar segmento Eliminar segmento | Guardar Ayuda

Figura 4-71. Introduccion de nuevos valores para las variables del segmento.
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4 Misiones avanzadas

Nombre de la misién:

MISION DISENO AVANZADO

~ Despegue
Temperatura local: 298 K
Altura local: 60 m
Presion local: 101320 Pa
Coeficiente de friccion: 0.15
Palanca de gases: 0.97
QEI Condition: Desactivado
Engine Plus: Desactivado
Frac Power: 0 [-]
Efecto suelo: Desactivado
Despegue agua: Desactivado
Subida dados M y gamma
Crucero dados M y distancia
Soltar Carga
Viraje horizontal dados V y palanca

Descenso dados M y gamma

Aterrizaje

| Cancelar

Almacenar

Afiadir segmento

| Modificar segmento |

Eliminar segmento | Guardar

Ayuda

Figura 4-72. Resultado tras haber modificado el segmento.

En el arbol de mision podremos ver que se han actualizado los datos.

Borrar segmento

Para borrar un segmento basta con seleccionarlo en el arbol y a continuacion hacer clic sobre el icono con el

simbolo de la resta, figura 4-73.
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4] Misiones avanzadas - O X

MISION DISENO AVANZADO
Nombre de la mision:

» Despegue

» Subida dados M y gamma

» Crucero dados M y distancia

» Soltar Carga

» Viraje horizental dados V y palanca
» Descenso dados M y gamma

» Aterrizaje

Cancelar Almacenar

Afadir segmento Modificar segmento Eliminar segmento J Guardar Ayuda

Figura 4-73. Borrar un segmento.

El segmento se eliminara del arbol, es importante remarcar que la herramienta no permite crear segmentos entre
dos creados previamente, solo al final de la lista. Con lo cual, si se elimina uno en medio, para volver a crearlo
serd necesario borrar todos los posteriores.

Finalizar mision
Para finalizar la mision, una vez se tengan todos los segmentos introducidos, se debera pulsar el boton 'Guardar'
dispuesto para ello, figura 4-51.

Sera necesario introducir un nombre, figura 4-74, con el que guardara la mision en la lista de misiones y se creara
el archivo 'nombre.mat' con los datos.

Nombre de la misién: | mision_pruebal

Figura 4-74. Nombre de la mision.

Si el nombre ya existe para otra mision el programa lo advertira con una ventana de error y debera introducirse
otro nombre.
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4.4.2.2 Modificar mision

Para modificar alguna misioén que tengamos almacenada, basta con seleccionar la mision en la lista de misiones
del menu y a continuacion hacer clic sobre 'Configurar mision', figura 4-75. Al igual que cuando se esta creando
una nueva mision, se podran afadir o eliminar tramos y modificar los datos dentro de cada tramo.

4 Seleccion Disefio Avanzado - O X

SELECCION DISENO AVANZADO

Misién seleccionada: Modelo cargado:
Seleccion mision Seleccion caracteristicas
prueba_viraje Modelo_prueba_2021
Mision_prueba_funciones Nueva misién Nuevo modelo
prueba_aterrizaje
prueba_misiones Cargar misién Cargar modelo

prueba_misiones2

prueba_misiones3 Configurar mision Configurar modelo

mision_prueba

Eliminar misién Eliminar modelo

Volver Menu principal

Ayuda

Figura 4-75. Modificar una mision creada previamente.
4.4.2.3 Borrar mision

Idéntico proceso que, para el disefio preliminar, simplemente con seleccion la mision de la lista y hacer clic en
'Eliminar mision' se eliminara el archivo que contiene los datos y es nombre de la lista de misiones

4\ Seleccién Disefio Avanzado - O X

SELECCION DISENO AVANZADO

Mision seleccionada: Modelo cargado:

Seleccién mision Seleccion caracteristicas

prueba_viraje Modelo_prueba_2021
Mision_prueba_funciones
prueba_aterrizaje
prueba_misiones
prueba_misiones2
prueba_misiones3
mision_prueba

Nueva misién Nuevo modelo
Cargar mision Cargar modelo

Configurar mision Configurar modelo

Eliminar mision Eliminar modelo

Volver Menu principal

Ayuda

Figura 4-76. Borrar una mision creada previamente.
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4424 Cargar mision

Boton que nos permite cargar la mision seleccionada para su posterior céalculo.

4\ Seleccion Disefio Avanzado — O X

SELECCION DISENO AVANZADO

Mision seleccionada: Modelo cargado:
Seleccion mision Seleccion caracteristicas
prueba_viraje Modelo_prueba_2021

Mision_prueba_funciones
prueba_aterrizaje

prueba_misiones2
prueba_misiones3

Nueva mision Nuevo modelo

Configurar mision Configurar modelo
mision_prueba
Eliminar misién Eliminar modelo
Volver Menu principal
Ayuda

Figura 4-77. Cargar una mision creada previamente.
44.2.5 Nuevo modelo

En la parte derecha de la pantalla, tenemos la seccion para crear el modelado de la aeronave, habiendo
seleccionado previamente una mision y pulsando el boton ‘Nuevo modelo’, figura 4-78.

‘4 Seleccién Disefio Avanzado - O X

SELECCION DISENO AVANZADO

Misién seleccionada: mision_prueba Modelo cargado:
Seleccion mision Seleccion caracteristicas

prueba_viraje Modelo_prueba_2021
Mision_prueba_funciones Nueva mision modelo_prueba Nuevo modelo
prueba_aterrizaje
prueba_misiones Cargar mision Cargar modelo
prueba_misiones2
prueba_misiones3 Configurar misién Configurar modelo
mision_prueba

Eliminar mision Eliminar modelo

Volver Menu principal
Ayuda

Figura 4-78. Mision cargada y creacion de un nuevo modelo.

Nos aparecera una pantalla para introducir datos de la aeronave que constara de 3 pestafias:
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Aerodinamica avanzada

En esta seccion se requieren al usuario los coeficientes aerodinamicos que modelaran la resistencia aerodinamica
en despegue, aterrizaje, y el resto de los segmentos (aerodinamica general), figura 4-79. Para los segmentos de
subida, crucero, viraje y descenso la herramienta nos da la opcion de cambiar la polar mediante el flag ‘Modificar
Polar’. En el caso de no utilizar la opcion de modificar polar, la polar que se usara por defecto sera la introducida
en la seccion de aerodinamica general.

4 Caracteristicas Diseiio Avanzado - ] X

CARACTERISTICAS DISENO AVANZADO

Caracteristicas: | Aerodinamica \ 4 Nombre del modelo:
Aerodinamica en el despegue Aerodinamica en el aterrizaje
Coeficiente de 0 ; Coeficiente de 0
resistencia parasitaria resistencia parasitaria =
Coeficiente de 0 _ Coeficiente de 0
resistencia inducida K1 resistencia inducida K1
Coeficiente de 0 Coeficiente de 0
sustentacion . sustentacion
Coeficiente de 0 Coeficiente de 0
sustentacion max - sustentacion max

Aerodinamica general
Superficie alar 0 mh2

Coeficiente de
resistencia parasitaria

Coeficiente de
resistencia inducida K1

Coeficiente de
resistencia inducida K2
Cancelar Guardar
Coeficiente de
sustentacion max Ayuda

Figura 4-79. Aerodindmica avanzada.
La aplicacion empleard una polar compensada (que puede ser no compensada anulando el coeficiente k, de la
resistencia inducida) de la forma:
CD = CDO - kZCL + k1CL2 (4529)
Es importante remarcar que el coeficiente k, debe ser introducido positivo, en las ecuaciones ya esta programada
la ecuacion con el signo menos.

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

CLTO = CLC + ACl‘flaps (4530)

Donde €, representa una estimacion para el coeficiente de sustentacion en crucero y Cy, flaps TEPIESENtA la
estimacion del incremento en sustentacion que proporcionan la configuracion de los flaps, desplegados el angulo
conveniente.

Se recuerda que, si el vuelo de crucero se hace a un Mach tal que los coeficientes empiezan a variar con la
velocidad, se puede elegir modificar la polar de los tramos de crucero eligiendo el subtipo de 'Crucero con polar
en funcion de M'.
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Propulsion avanzada

En este apartado se establece el empuje o potencia a nivel del mar, el consumo especifico, el tipo de motor que
vamos a emplear, el nimero de motores que llevara incorporado la aeronave y segtin el tipo de motor que sea se
deberan introducir datos adicionales, figura 4-80.

4\ Caracteristicas Disefio Avanzado — O X

CARACTERISTICAS DISENO AVANZADO
Caracteristicas: Nombre del modelo:

Propulsion

Tipo de motor | Turborreactor/Turbofan ¥

N° motores 0 -

Empuje a nivel del mar 0 Ibf

Consumo especifico

a nivel del mar 0 Ib/(Ibf*h)

Propulsién

Normativa Civil v

Rendimiento
de la hélice

Relacion de

e Alta v
derivacion

Cancelar Guardar

Ayuda

Figura 4-80. Propulsioén avanzada.

=  Normativa: si se trata de una aeronave en mision civil o militar.

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

= Relacion de derivacion: se requiere especificar el tipo de régimen al que se vera empleado el motor de
la aeronave, lo cual repercutira directamente en su consumo.
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4 Caracteristicas Disefio Avanzado - O X

CARACTERISTICAS DISENO AVANZADO

Caracteristicas: | Propulsion v Nombre del modelo:
Propulsion
Tipo de motor [Turbohélice v ]
N° motores 0 -
Potencia a nivel del mar 0 shp

Consumo especifico

a nivel del mar 0 Ib/(shp*h)
Propulsién
Normativa Civil v
Rendimiento o
de la hélice -

Cancelar Guardar

Ayuda

Figura 4-81. Propulsion avanzada en motor tipo turbohélice.

Estructuras avanzadas

Los parametros a introducir en la pestafia de estructuras son los mostrados en la figura 4-81 y se detallan a
continuacion:

»  Peso en vacio (W,): determina el peso en vacio de la acronave.

= Carga de pago al inicio (Wp): determina la masa de carga de pago que porta la aeronave al comienzo
de la mision.

»  Peso de la tripulacion (W;): peso de los integrantes de la tripulacion.

=  Porcentaje de fuel de reserva (erx tm): porcentaje de combustible que se desea que sea sobrante al fin
de la mision.
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4\ Caracterfsticas Disefio Avanzado - O X

CARACTERISTICAS DISENO AVANZADO
Caracteristicas: Nombre del medelo:

Pesos
Peso en vacio 0 Kg
Carga de pago al inicio 0 Kg
Peso de la tripulacion 0 Kg
% Fuel restante al final 0 %

Cancelar Guardar

Ayuda

Figura 4-82. Estructuras avanzadas.

De esta forma se puede crear un modelo de aeronave para cada configuracion requerida en el RPF y analizar por
separado, por ejemplo, para el caso de una mision de emergencia, se podria realizar el modelo de forma que el
combustible sea el necesario para cumplir con una posible emergencia.

Datos adicionales

En esta seccion se definen datos adicionales para el despegue y aterrizaje sobre el agua:

Manga (Bg), Eslora (Lg) , y Calado (Tg) de la parte sumergida que tiene que ser proporcional al peso
del aeronave. Unidades en metros.

La distancia de calado se puede estimar con las dimensiones del paralelipido y el volumen sumergido.
El volumen real sumergido lo calcula el programa en funcion del peso tal que Vol,eq: = W/py20 »
siendo W el peso del acronave, y py» 0 la densidad de agua de mar que define el programa. El programa
estima el valor real de la parte sumergida (Tg — calado). Usando la expresion Ty, = Volyeqi /By -

Lg, asumiendo que es un prisma. Esto implica que Cj, es igual a 1.
Datos de geometria:
c: cuerda aerodinamica del ala [m]
b,,: envergadura del ala [m]
h,,: altura del ala con respecto a la poscion mas baja del aecronave [m]

Superficie mojada de la quilla sumergida en el agua (m?): si no se sabe se puede estimar como S, ¢ 0 =
2LyTy + 2By T, + LgBy que es el area de 5 de las caras del paralelelipido formado por la manga, eslora
y el calado.
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Ademas de esto, se han habilitado para futuras versiones de la aplicacion flags y variables que podran ser
introducidas en esta seccion del Disefio Avanzado de forma mas sencilla con los elementos afadidos ya en la
interfaz grafica de usuario.

Todo esto puede verse reflejado en la figura 4-83.

4\ Caracteristicas Disefio Avanzado - m] X

CARACTERISTICAS DISENO AVANZADO

Caracteristicas: LDalOS usuario v Nombre del modelo:
Datos usuario Datos usuario
Manga 0 m Flag 1
Eslora 0 m REYE
Flag 3
Calado 0 m
Flag 4
Superficie mojada de la quilla sumergida en el agua
Flag 5
®) Formula 0 m"2
Variable1 0
Valor ‘
Variable2 0
Cuerda aerodinamica 0 - Variable3 0
media del ala
Variable4 0
Envergadura del ala 0 m
Altura del ala respecto VEIE D 0
posicién mas baja de la 0 m
v
aefonave Cancelar Guardar

Ayuda

Figura 4-83. Datos adicionales.

Finalizar modelo

De forma similar a los apartados anteriores, cuando se finalice la entrada de datos sera necesario introducir un
nombre para el modelo en la barra superior y haciendo clic en 'Finalizar' se creara el archivo 'nombre.mat' con
los datos y se afiadira el nombre a la lista de modelos.

4.4.2.6 Modificar modelo

De forma similar a los casos anteriores, haciendo clic en el boton "odificar modelo' se accede de nuevo a la
pantalla con las tres pestafias para definir modelo de aeronave, pero con el nombre establecido antes inactivo, y
se podra cambiar cualquier dato de la aeronave. Al hacer clic en 'Finalizar' los datos se sobrescribiran en el
archivo 'nombre.mat'.

4.4.2.7 Borrar modelo

Idéntico al caso del disefio preliminar, basta con seleccionar el nombre de la mision que se desea borrar y hacer
clic en 'Borrar mision'.
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4428 Cargar modelo

Para seleccionar un determinado modelo almacenado en la memoria y utilizarlo junto con una mision cargada,
hay que seleccionar el modelo en la lista y hacer clic en 'Cargar modelo', una vez cargados los dos, mision y
modelos, se activara el boton que permite procesar la mision para obtener los resultados, figura 4-84.

4 Seleccién Disefio Avanzado — O X

SELECCION DISENO AVANZADO

Mision seleccionada: mision_prueba Modelo cargado: modelo_prueba
Seleccion misiéon Seleccién caracteristicas
prueba_viraje Modelo_prueba_2021
Mision_prueba_funciones Nueva mision modelo_prueba Nuevo modelo

prueba_aterrizaje
prueba_misiones Cargar mision Cargar modelo

prueba_misiones2
prueba_misiones3

Configurar mision Configurar modelo
mision_prueba
Eliminar misién Eliminar modelo
Volver Procesar mision Menut principal
Ayuda

Figura 4-84. Mision y modelo cargados.

4.4.3 Procesar mision

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

Al pulsarlo aparecera una ventana auxiliar con una barra que mostrara el progreso del calculo, figura 4-85.

jl 10% 4 min, 15 sec rem...  — X
[Iteracidn 10%
[segmeno ] 66%]

Figura 4-85. Barra de procesado de mision.

En el caso de que haya un procesado con la misma misién y modelo, nos aparecera un mensaje de sobrescribir
el procesado ya existente, figura 4-86.

4] Procesar mision - X

< ¢ Desea sobreescribir la misién del mismo nombre ya existente?

No Cancelar

Figura 4-86. Confirmacion de sobrescribir mision procesada.
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A priori no podemos conocer la cantidad de combustible que debera cargar la acronave para cumplir la mision
con lo cual es necesario realizar una primera iteracion con la primera estimacion, una vez estimada y recalculada
la mision obtendremos que en el peso inicial ha aumentado, con lo cual se gastara mas combustible y aumentara
el peso de nuevo.

Se estima que 10 iteraciones son suficientes para lograr una alta precision del peso inicial de la aeronave, aunque
en la mayoria de los casos con la mitad sera suficiente para lograr una alta precision.

Cuando el combustible planificado y el empleado se acercan mucho el programa termina el procesamiento de
la mision y aparecera en pantalla una ventana que indicara que hemos acabado con éxito el calculo de la mision,
figura 4-87.

4 Perfil.. — X

Mision calculada con exito

Figura 4-87. Mision completada con éxito.

Al procesar la mision, si se pardmetros que impiden el céalculo correcto el programa puede que no termine de
calcular la mision o que se produzca algun error. En ese caso seria conveniente revisar que todo lo introducido
ha sido realizado de forma coherente con la mision a analizar.

Si se desea procesar una mision y un modelo que ya han sido previamente analizados, se le preguntara al usuario
si desea sobrescribir el archivo creado previamente con el resultado del célculo.

Una vez finalizadas las iteraciones podremos visualizar, representar y analizar los resultados haciendo clic en
'Menu principal’, todo lo que engloba esta funcion se detalla en la siguiente seccion.

444 Resultados del Disefio Avanzado

Dentro del menu principal para el disefio avanzado nos encontramos con dos modulos disponibles para la
visualizacion, representacion y estudio de los resultados obtenidos, figura 4-88: los resultados en si, detallados
en una estructura de arbol tal y como se introdujeron en la mision, y un sistema de analisis grafico que nos
permitira representar los resultados de una mision o comparar entre las distintas misiones y modelos de aeronave,
esto permite al alumno analizar los resultados y comparar con facilidad de cara a optimizar el proceso de disefio.

4\ Ment avanzado — O X

MENU DISENO AVANZADO

Tabla de resultados
Grafica de resultados
Inicio Volver

Ayuda

Figura 4-88. Menu de acceso a los resultados del disefio avanzado.
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4.4.6.1 Tabla de resultados

En este apartado aparecerd un desplegable en el que deberemos elegir nuestra mision previamente calculada
como puede verse en la figura 4-89. Al procesar una mision, se crea un archivo.mat en el que se guardan todos
los datos obtenidos provenientes del andlisis para su posterior consulta, ya sea usando el programa o
manualmente a través de Matlab.

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

Expandiendo los nodos podremos ver las caracteristicas de cada segmento, y los valores obtenidos, como puede
verse en la figura 4-90. Aquellos valores que varien a lo largo de un segmento se mostrardn como su valor medio,
pues en la mayoria de los casos las variaciones no son muy importantes.

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

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

4. Resultados Disefio Avanzado - m} X

RESULTADOS DISENO AVANZADO

Misién | procesado_prueba_misiones_Modelo_prueba_2021 v

» Taxi

» Despegue
» Subida

» Crucero

» Soltar carga
» Viraje

» Total

Volver Ayuda

Figura 4-89. Tabla de resultados.

197



198

Academic Performance Pro App

4\ Resultados Disefio Avanzado

Misién | procesado_prueba_misiones_Modelo_prueba_2021
» Taxi
» Despegue
~ Subida
Tiempo empleado:  637.6864 [s]

1257.8397 [Kg]
609500.9582 [N]
55304.8192 [m)
0.12616 [rad]

84.2947 [m/s]
10.3345 [m/s]

Fuel consumido:
Peso final:
Distancia final:
Angulo de subida medio:

Velocidad horizontal media:

Velocidad vertical media:

Palanca media:  0.95 [-]

CL medio: 101049.1175 []

L/D medio:  25.928 [-]

Altura final: ~ 5987.976 [m]
» Crucero

} Soltar carga
b Viraje

» Total

RESULTADOS DISENO AVANZADO

v

Volver Ayuda

Figura 4-90. Tabla de resultados con segmento

4.4.6.2 Graficas de resultados

desplegado.

En este moédulo podremos utilizar el potencial de la herramienta para facilitar y optimizar el disefio de la aeronave

y de la mision.

4\ Graficas Disefio Avanzado
GRAFICAS DISENO AVANZADO
1r
Misién
0.9F
0.8 Segmento
07+ Eje X
06
Eje Y
> 05
04f
0.3
0.2f Volver
01t
0 . L L . )
0 0.2 0.4 0.6 08 1
X

v

|| Fijar grafica
| Representar
| Borrar mision

Ayuda |

Figura 4-91. Graficas de resultados.

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

elementos:
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soluciones obtenidas.

"4\ Graficas Disefo Avanzado - a X
1c
Mision [ v |
09r |
0.8r procesado_prueba_misiones_Modelo_prueba_2021
07h procesado_prueba_misiones2_Modelo_prueba_ 2021
procesado_prueba_misiones3_Modelo_prueba_2021
06F
procesado_prueba_aterrizaje_Modelo_prueba_2021
> 05¢ ’
04
[ | Fijar grafica
0.31 | Representar |
0.2F | Volver Borrar misién |
0.1F | Ayuda
0 | . | | )
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
X

Figura 4-92. Seleccion de la mision procesada.

= Segmento: dentro de la mision, seleccionaremos el segmento en concreto en el que queremos

profundizar.
"4\ Gréficas Disefo Avanzado - O X
GRAFICAS DISENO AVANZADO
1r
Mision [prOCESado_prueba_mi.._ v ]
09r
0.8 Segmento [ v]
0.7+ ) | |
Eje X | Taxi
0.6 Despegue
Eje Y
>~ 05+ b Subida
Crucero
04r
Soltar carga
03F ( Viraje
TOTAL
021 Volver
0 . . . | |
0 0.2 04 0.6 08 1
X

Figura 4-93. Seleccion del segmento de la mision procesada.
= Eje X: seleccionaremos la variable que queramos introducir en el eje X de la grafica para representarla.

= Eje Y:idem que Eje X pero para el eje de coordenadas.
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4| Graficas Disefic Avanzado

GRAFICAS DISENO AVANZADO

Mision
09r
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> 05F
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| Ground: distancia | -~
Ground: fuel
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Transition: distancia
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Climb: tiempo

Climb: fuel
Tiempo total

Distancia total

Fiial tatal

Figura 4-94. Seleccion de variables a representar en los ejes.

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

4\ Gréficas Disefo Avanzado

GRAFICAS DISENO AVANZADO

Segmento: Subida

1400 ;
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X,
°©
35
W 600F
[ |Fijar grafica
200~
0 \ \ . . \ \ |
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- O X

Figura 4-95. Ejemplo de grafica.
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procesado_prueba_mi... V¥
Viraje v
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Fijar grafica
Borrar mision
Ayuda

Figura 4-96. Ejemplo de grafica 2.

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

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

i Gréficas Disefio Avanzado
GRAFICAS DISENO AVANZADO

x10°
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Figura 4-97. Ejemplo de la utilidad fijar grafica.

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

Finalmente, existe un apartado denominado "TOTAL' en el que se valoran en un diagrama de barras las
magnitudes fundamentales comunes a cada segmento, como son la distancia recorrida, el tiempo empleado o el
combustible quemado entre otros, de forma que facilite la vision global de los cuellos de botella para el CASM
de la mision.

4. Gréficas Disefio Avanzado - a X
GRAFICAS DISENO AVANZADO
1400 - Misién global .
Mision | procesado_prueba_mision... ¥ |
Fa Segmento | TOTAL v |
Eje X |Fueltotal v
1000
EjeY v
2 800 -
z || Fijar grafica
I
£
2 600 . p s
w | volver | | Borrarmision |
| Ayuda ]
400
200
0
Taxi Despegue Subida Crucero Soltar carga Viraje
Segmentos
. s 7
Figura 4-98. Fuel de 1a mision desglosado por segmentos.
4. Graficas Disefio Avanzado - [m] X
GRAFICAS DISENO AVANZADO
10 x10* Misién global
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Figura 4-99. Distancias de la mision desglosadas por segmentos.
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Asimismo, se puede ver el CASM calculado en este mismo apartado, teniendo en cuenta que el programa emplea
un coeficiente que relaciona el combustible empleado con el tiempo de forma que 1 kg de combustible equivale

a 1 segundo de vuelo.

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

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

manual.

La expresion empleada para el CASM es:

Wy, (kg)
ASM = 1(1))0—kg dtotal
CASM = boc tsde $
= asm (s de )

DOC = 97.003 (Tiempooea; + Fueliotar)

(4.531)

(4.532)

(4.533)

4\ Gréficas Disefio Avanzado

CASM [céntimos de $]
[

GRAFICAS DISENO AVANZADO

Mision global
Mision

Segmento
Eje X

Eje Y

1
CASM

[procesado_prueba_mi A 4 ]

[TOTAL v ]

[casm v |

[ | Fijar grafica

Volver Borrar misién

Figura 4-100. CASM de la mision.
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5 CONCLUSIONES Y LINEAS FUTURAS

Respecto a las conclusiones del presente Proyecto:

La finalizacion de la actualizaciones de las herramientas Academic Structures Pro App, herramienta
académica de analisis y estudio estructural, y Academic Performance Pro App, herramienta académica
del estudio de las actuaciones de las aeronaves, han permitido solventar los problemas de
compatibilidades del uso de las anteriores herramientas academicas en el entorno de Desarrollo Guide
de Matlab seguin la version de Matlab que utilizaban los alumnos para ejecutar las herramientas estando
algunas opciones inhabilitadas u opciones de interaccion inalcanzables debido a desconfiguraciones de
las ventanas de las interfaces. Ademds de esto, tras la implementacion en App designer de ambas
aplicaciones se dejaran de emplear las anteriores herramientas en un entorno de desarrollo obsoleto y
con limitaciones y, en su lugar, se se emplea un nuevo entorno de desarrollo mas potente y con
numerosas ventajas respecto al antiguo entorno Guide.

La implementacion de una serie de mejoras de funcionalidades en Academic Performance Pro, donde
se incluye la reestructuracion de la creacion/edicion de misiones en el Modulo de Disefio Avanzado e
implementacion de condiciones de vuelo en los segmentos de la aeronave y reestructuracion de la
creacion/edicion de modelos e implantacion de datos de usuario suponen una mejora notable tanto en
las prestaciones de la aplicacion en referencia a la posibilidad de edicion de secciones antes no editables
y a la introduccion de nuevas condiciones de vuelo de interés en los segmentos de las misiones.

La correcion de errores de ambas aplicaciones, Academic Structures Pro App y Academic Performance
Pro App, y recopilacion de todos estas correciones de errores para cada aplicacion. Esta recopilacion de
errores y correcciones con sus respectivas versiones permiten tener un mejor control de las versiones
del programa y la posibilidad de detectar versiones obsoletas por parte de los usuarios del programa.

Respecto a lineas futuras:

La creacion de una introduccion a App Designer que sirva como guia a nuevos usuarios para la creacion
o edicion de aplicaciones en App Designer. En esta seccion se ha definido la interfaz grafica de usuario,
el entorno de trabajo de la interfaz grafica y sus principales componentes y propiedades de interés. Esto
supone una gran utilidad para nuevos usuarios para dar continuidad a posibles desarrollos futuros de la
aplicacion, y para modificacion de posibles erratas y debugging de errores en las aplicaciones que se
desarrollan en este Proyecto.

De cara a futuras versiones de las aplicaciones, la nueva interfaz grafica App Designer permite la
creacion de aplicaciones y componentes de una forma mucho mas sencilla que en la interfaz grafica de
Guide, con las secciones de codigo editables claramente diferencidas de las que no y con una sintaxis
mas intuitiva y logica con lo que la creacion o modificacion de nuevas implementaciones en las
herramientas seran menos costosas.

Una mejora a tener en cuenta para lineas futuras de estas aplicaciones seria la creacion de un archivo
ejecutable .exe de forma que la aplicacion pueda ser accessible para cualquier ususario sin necesidad de
tener instalado Matlab. Esto supondria una gran comodidad para todos los usuarios y haria que la
aplicacion fuera mucho mas accessible para cualquier persona.
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A. ECUACIONES IMPLEMENTADAS ACADEMIC
STRUCTURES PRO APP

En este anexo se presentaran las ecuaciones necesarias para la estimacion de pesos implementadas en cada uno
de los mddulos del programa Academic Structures Pro App ademas de las tablas necesarias para la obtencion
de parametros de dichas ecuaciones.

A.1 Modulo de Factores lineales

A continuacion se exponen las ecuaciones empleadas para el método de factores lineales.

Peso del ala:

Wy =M, - (S—Df-C,) (A.1)
Peso del estabilizador horizontal:
Wyrp = Myrp - Surp (A2)
Peso del estabilizador vertical:
Wyrp = Myrp - Syrp (A.3)
Peso del fuselaje:
Wf = Mf “Swetted (A4)
Peso del tren de aterrizaje:
Wi = My - MTOW (A.5)
Peso del grupo motor:
Winst—eng =M inst—eng ° Weng (A.6)
Peso sistemas:
Winis = Mpis - MTOW (A.7)
Peso canard:
Wean = Murp * Scan (A.8)
Peso colaen V:
Wy_tai = Myrp * Syrp 0.9)

207



208

A. Ecuaciones implementadas Academic Structures Pro App

A.2 Mdédulo Método completo

A continuacion se exponen las ecuaciones empleadas para el método complete que permite el calculo de los
pesos de los grupos estructurales del avion asi como el peso de los sistemas de la aeronave.

A.2.1. Peso grupos estructurales
Se exponen primero las ecuaciones correspondientes a los grupos estructurales de los tres métodos existentes.

Método Sadrey

Peso Ala:

0.6
AR ‘n 1
Wy = Sy - MAC,, - (t/Omax,, * Pmat - Kp,, - (—COS(“; = t)> 2904 - g (A.10)
0.25y

Peso Estabilizador horizontal:

0.6
ARyrp - Nyt
Wyrp = Surp - MACyrp * (t/Cmaxyrp * Pmat * Koprp (—u

cos(Ao25,0p) (A.11)
- Ak - Vaip - (ce/er)** - g
Peso estabilizador vertical:
ARyrp - Ny o6
Wyrp = Syrp - MACyrp * (¢/C)maxyrp - Pmat " Kpyrp <W25\;p)> - AVTr (A.12)
Ve - (ce/er)®* - g
Peso fuselaje:
Wr = LsDE  Pmar " Koy " 105 * Kintet * 9 (A.13)
Peso tren de aterrizaje:
Wi = K- Kree Ko - W (") -8, (A14)
Peso grupo motor (motores y sistemas de combustible)
Wit = Ne* WE° + Krg - Wryer/Pruet) * Tigs (A.15)
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Método GD
Peso ala:
0.00428 - S%*8 - AR, - My™*® - (Wrg - 1yp)*8% - 20,1
Wy = (1 + Forr) 154 (A.16)
[100 - (t/c)]o76 - (cos(AC/Zw))
Peso estabilizador horizontal:
0.033
Wyrp = 0.0034 [(WTO M) 813 - SR (bHTP/trHTp)
s (A.17)
- (Cw/lurp)™ ]
Peso estabilizador vertical:
7. \05
Wyrp = 019 [X H(1HE) - o mag)®33 - spige - Moot
1014 (A.18)
% 26]
X = (1+5,/Syrp)°?7 - ARDFET - (1 + Ayrp)°3% - (cos(Aejayrp)) (A.19)
Peso fuselaje:
071
qq \0-283 (WTO )0-95 Ly
Wy =1043 - (— . | — A.20
4 (100) 1000 he (A-20)
Peso tren de aterrizaje:
Wy = 62.21 - (Wyo/1000)084 (A21)
Peso grupo motor:
W nse = N - W + Kn toremp - (Ng)™ ©07¢™P - (SHPpo )P toremb (A22)
Método Kundu
Peso ala:
W, = (Mg, /100) - MTOW (A.23)
Peso estabilizador horizontal
Wyrp = (Mg,,,,/100) - MTOW (A.24)
Peso estabilizador vertical:
Wyrp = (Mg, .,/100) - MTOW (A.25)
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Peso fuselaje:
Wie = (Mk,./100) - MTOW (A.26)
Peso grupo motor:

Wi = Mgy, /100) - MTOW (A27)

A.2.2. Peso Sistemas

Método Torenbeek+GD

Sistema de control de vuelo:

MTOW - qg\*®"°
Wges = 15.96 - (W) + Weacetri (A.28)
1 2
daqa = 2" psi * (1.689 - Vieqs) (A.29)
w 0.442
f
Weacert = Keacent - (002 - =2 ) (A30)
Pr
Sistemas hidraulico y neumatico:
W .
paint
L= - MT A31
Whia = yrrow ow (A31)
Instrumentacion, avidnica y electronica:
MTOW
Wiag = (Npilot + Ncopilot + Nfleng) : (15 + 0.032 W) + Neng
(A32)
(5 + 0.006 MTOW) +0.15 w +0.12- MTOW
' 1000 ' 1000 '
Wiag,y emp = 120 + 20 - Ng +0.006 - MTOW (A33)
Sistema eléctrico:
Woe 4 W, o0 0-506
f IAE
Wojee = 1163 - (SwT) (A.34)
Sistema de control ambiental (aire acondicionado, presurizacion y sistema anti-hielo):
0.242
Wapr = Kapi (Vpress/loo) (A.35)
Sistema de oxigeno:
0.702
Wox =7+ (Ncrew + Npax) (A.36)
M/oxtoremb = M/oxﬁxed + Kox (Ncrew + Npax) (A.37)
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Unidad de potencia auxiliar (APU):

_ Wpaint

Wapu = 3rp00 - MTOW (A38)

Furnishing:

qur =40- (Npilot + Ncopilot + Nfleng) +15- Nerew + 32+ Npax + Klavatory

(Npax)"™ + Kpuppor - (Npax) ™~ +1.09 [Npax '%} (A.39)
+0.771- (MTOW)
1000
Wrareprems = 0211 - (W - Werew - Woaytoad - Wero) (A40)
Compartimento de carga:
Wpe = 3 S¢p (A41)
Elementos operacionales:
Weabinsuppty = Kcabinsupply - NPax (A42)
Werewprov = 150 Nerew + 55 * (Npitor + Neopitor + Nrieng) (A43)
WsafetyEquip = RsafetyEquip * Npax (A.44)
Wroitetitem = Kroitetitem * Npax (A.45)
Wopitem = Weabinsuppty ¥ Werewprov + Wsasetyequin + Wroitetitem (A.46)
Método Kundu
Sistema de control de vuelo:
Wges = (Mgp../100) - MTOW (A47)
Sistemas hidradlico y neumatico:
Whiq = (My,,,/100) - MTOW (A.48)
Instrumentacion, avidnica y electronica:
Wiag = (M, ,./100) - MTOW (A.49)
Sistema eléctrico:
Weiee = (M,,,./100) - MTOW (A.50)

Sistema de control ambiental (aire acondicionado, presurizacion y sistema anti-hielo):
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Wypr = (Mg ,,,/100) - MTOW (A.S1)
Sistema de oxigeno:
Wox = (Mg, /100) - MTOW (A.52)
Unidad de potencia auxiliar (APU):
Wapu = (Mg, /100) - MTOW (A.53)
Furnishing:
Wrir = (Mg, /100) - MTOW (A.54)
Compartimento de carga:
Wpe = (M, ./100) - MTOW (A.55)
Elementos operacionales:
Wopitem = (Migpriom/100) - MTOW (A.56)

A.3 Parametros

Tabla A-1. Densidad de material

Engineering materials Density (Kg/m?)
Aerospace alumimum 2711
Fiberglass/epoxy 1800-1850
Graphite/epoxy 1520-1630
Low-density foam 16-30
High-density foam 50-80

Steel alloys 7747
Titanium alloys 4428

Balsa wood 160
Plastics (including monokote) 900-1400
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Tabla A-2. Factor de densidad del ala pr

Aircraft-wing structural installation condition K,,

GA, no engine, no fuel tank in the wing 0.0011-0.0013
GA, no engine on the wing, fuel tank in the wing 0.0014-0.0018
GA, engine installed on the wing, no fuel tank in the wing 0.0025-0.003
GA, engine installed on the wing, fuel tank in the wing 0.003-0.0035
Home-built 0.0012-0.002
Transport, cargo, airliner (engines attached to the wing) 0.0035-0.004
Transport, cargo, airliner (engines no attached to the wing) 0.0025-0.003
Supersonic fighter, few light stores under the wing 0.004-0.006
Supersonic fighter, several heavy stores under the wing 0.009-0.0012
Remotely controlled model 0.001-0.0015

Tabla A-3. Factor de carga maximo para diferentes tipos de acronaves 1,4

Aircraft Maximun load factor (1,4 )
GA normal 2538

GA utility 44

GA acrobatic 6

Home-built 2.5-5
Remote-controlled model 1.5-2

Transport 34

Supersonic fighter 7-10

Tabla A-4. Factor de densidad del estabilizador horizontal K

PHTP
Aircraft-HTP structural installation condition Ko rp
GA, home-built conventional tail/canard 0.022-0.028
GA, home-built T-tail/T-tail 0.03-0.037
Transport, conventional tail 0.02-0.03
Transport, T-tail 0.022-0.033
Remotely controlled model 0.015-0.02
Supersonic fighter 0.06-0.08
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Tabla A-5. Factor de densidad del estabilizador vertical K ovTp

Aircraft-VTP structural installation condition K

pvrp
GA, home-built conventional tail/canard 0.067-0.076
GA, home-built T-tail/T-tail 0.078-0.11
Transport, conventional tail 0.035-0.045
Transport, T-tail 0.04-0.05
Remotely controlled model 0.044-0.06
Supersonic fighter 0.12-0.15

Tabla A-6. Factor de densidad del fuselaje K, ;

Aircraft K

Pf
GA, home-built 0.002-0.003
Unmanned aerial vehicle 0.0021-0.0026
Transport, cargo, airliner 0.0025-0.0032
Remotely controlled model 0.0015-0.0025
Supersonic figther 0.006-0.009

Tabla A-7. Factor de entarada de aire para el fuselaje Kot

Kinlet
Aeronaves con entrada de aire o los motores en el fuselaje 1.25
Aeronaves con entrada de aire en otro lugar 1
Tabla A-8. Factor de densidad del tren de aterrizaje K, .

Aircraft LW

GA, home-built 0.048-0.62

Transport, cargo, airliner 0.28-0.35

Supersonic figther 0.31-0.36

Remotely controlled model 0.35-0.52
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Tabla A-9. Factor de aterrizaje K;,

K,
Aviones navales 1.25
Resto de aeronaves 1

Tabla A-10. Factor tipo de tren de aterrizaje K.

K;
Tren retractil 1.07
Tren no retractil 1

Tabla A-11. Factores del sistema de los motores

K fs nf S
Aeronaves de transporte o cazas 1.6 0.727
Aeronaves con un motor 2 0.667
Aeronaves con varios motores 4.5 0.6

Tabla A-12. Factor de correccion Feorr = X Feorr,

If the airplane has spoilers and speed brakes Feorr, = 0.02
If the airplane has 2 wing-mounted engines Feorr, = —0.05
If the airplane has 4 wing-mounted engines Feorr, = —0.1
If the landing gear is not mounted under the wing Feorr, = —0.05
If the wing has fowler flaps Feorr ;= 0.02

Tabla A-13. Factor de correccion Fyorr = X Foorr,

If the airplane has spoilers and speed brakes Feorr, = 0.02
If the airplane has 2 wing-mounted engines Feorr, = —0.05
If the airplane has 4 wing-mounted engines Feorr, = —0.1
If the landing gear is not mounted under the wing Fcorrg = —0.05
If the wing has fowler flaps F.orr . = 0.02
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Tabla A-14. Factores del grupo motor

Engine type K, toremb n, toremb n, toremb
Single engine 25 0 0.5
Multi engines:
- Horizontally opposed piston engines 0.32 0 1
- Radial piston engines 0.045 -0.25 1.25
- Turboprop engines 0.14 0 1

Tabla A-15. Relacion Wy, qipe /MTOW

Aircraft Wpaine/MTOW
Business 0.007-0.015
Regional turboprops 0.006-0.012
Commercial transport 0.006-0.012
Mitary (transport and bombers) 0.006-0.012
Figthers 0.005-0.018

Tabla A-16. Factor de aire acondicionado, presurizacion y sitema anti-hielo Kyp,

Kapr
Para aviones subsonicos con anti-hielo 887
Para aviones subsoniscos sin anti-hielo 610
Para aviones supersonicos sin anti-hielo 748

Tabla A-17. Factores del sistema de oxigeno

Wox fixed Kox

Vuelo por debajo de los 25000 ft 20 0.5
Vuelo corto por encima de los 25000 ft 30 1.2
Vuelo largo 40 24

Tabla A-18. Factor peso lavabo Kjgpqtory
Klavatory

Vuelo por debajo de los 25000 ft 3.9
Vuelo corto alcance por encima de los 25000 ft 0.31
Vuelo largo alcance 1.11
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Tabla A-19. Factor peso buffet Ky f et

Kpusfet
Vuelo de corto alcance 0.31
Vuelo de largo alcance 1.11

Tabla A-20. Factor peso suplementos de cabina K;qpinsuppiy

KcabinSupply
Vuelo de alcance menor a 500 nm 5
Vuelo de alcance entre 1000 y 2500 nm 14
Vuelo de alcance superior a 3000 nm 19

Tabla A-21. Factor peso equipamiento de seguridad K feryEquip

KsafetyEquip
Vuelo de alcance menor a 2500 nm 2
Vuelo de alcance superior a 3000 nm 7.5

Tabla A-22. Factor peso elementos de lavabo Krijetitem

KToiletI tem
Vuelo de alcance menor a 2000 nm 5
Vuelo de alcance entre 2000 y 2500 nm 3
Vuelo de alcance superior a 3000 nm 6.5
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A. Ecuaciones implementadas Academic Structures Pro App

Terminologia

Ow

()VTP
()HTP
Oy
e
()Einst
M

M

S
MAC

(/) max

Pmat

Subindice Ala

Subindice Estabilizador vertical
Subindice Estabilizador horizontal
Subindice Fuselaje

Subindice Tren de Aterrizaje

Subindice Grupo motor

Coeficiente factor lineal

Coeficiente factor Kundu

Superficie

Cuerda aerodinamica media

Maxima relacion entre el espesor y la cuerda del perfil
Densidad del material

Factor de densidad

Alargamiento

Factor de carga tltimo

Flecha

Estrechamiento del ala

Constante gravitacional

Volumen

Ratio del timoén de profundidad y la cola
Longitud del fuselaje

Diametro fuselaje maximo

Factor entrada de aire

Factor de aterrizaje

Factor tipo de tren

Peso al aterrizaje

Altura del tren de aterrizaje
Envergadura

Factor de carga ultimo en el aterrizaje
Factor del sistema de combustible

Peso del combustible

Dendidad del combustible

Factor empirico del sistema de combustible
Factor de correlacion

Mach de vuelo

Flecha a la mitad de la cuerda

Flecha a un cuarto de la cuerda

Peso maximo al despegue

Distancia del centro aerodindmico HTP al centro de gravedad
Distancia del centro aerodindmico VTP al centro de gravedad
Maximo espesor en el encastre
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Cc
Zn
ST/SVTP
da
Ly

fmax
SHPro
Ng
Wg
K, toremb
n, toremb
n, toremb
PsL
Vdeas
KCGCtTl
meaxw
Wpaint
N pilot
N, copilot
N fleng
WIAE
Wrs
I/;77”955
KAPI
Nerew
N, pax
Wox fixed
Kox
P
Klavatory
Kbuf fet
Wpayload
Wtf o]
Str
KcabinSupply
KsafetyEquip
KToiletI tem
Amax

nmax

Cuerda media

Distancia del VTP respecto del HTP

Relacion entre la superficie del rudder y la superficie del VTP
Presion dindmica

Longitud del fuselaje

Altura méxima del fuselaje

Potencia necesaria al despegue

Numero de motores

Peso motor individual

Pardmetro

Pardmetro

Pardmetro

Densidad a nivel del mar

Velocidad de picado de disefio equivalente

Factor de peso del sistema de control del centro de gravedad
Peso maximo de combustible que cabe en el deposito
Peso pintura

Numero de pilotos

Numero de copilotos

Numero de ingenieros de vuelo

Peso de instrumentacion, avionica y elctronica

Peso del sistema de combustible

Volumen presurizado dentro de la aeronave

Factor de aire acondicionado, presurizacion y sitema anti-hielo
Numero de personas de tripulacion

Numero de pasajeros

Peso fijo del sistema de oxigeno

Parametro sistema de oxigeno

Presion ultima de disefio de la cabina

Factor peso lavabo

Factor peso buffet

Peso de la carga de pago

Peso del combustible y aceite atrapado

Superficie del suelo del compartimento de carga
Factor de peso suplementos de cabina

Factor de peso de equipamiento de seguridad

Factor de peso de elementos del lavabo

Presion dinamica maxima

Factor de carga maximo
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B. LOG DE CAMBIOS DE ACADEMIC
STRUCTURES PRO APP

En este anexo se presentaran las modificaciones realizadas en cada una de sus versiones del software Academic
Structures Pro App, asi como las acciones necesarias que hay que llevar a cabo para cada version. Para cada
version se registra las modificaciones, acciones necesarias si las hubiera, comentarios, version de la aplicacion
y fecha de implantacion de dicha version.

B.1 Academic Structures Pro

B.1.1 Academic Structures Pro v1.0 (07/11/2018)
B.1.2 Academic Structures Pro v2.1 (07/05/2019)
B.1.3 Academic Structures Pro v2.2 (19/05/2019)

= Corregidos errores de estimacion de momentos de inercia.
= Entrada de datos en SI (Sistema Internacional) y salida de datos en SI

* Por linea de comando se dan datos en SI (Ej:l(S):kgm?)y en Imperial
(Ej: L, (IMP): slugs ft?)
= Corregidos errores en disefio de tren de aterrizaje: rotacion. No tenia en cuenta el Xcg y error en la

ecuacion omitiendo ese término

B.1.4 Academic Structures Pro v2.2 (19/05/2019)

=  Corregidos errores patra la estimacion del tamafio de las ruedas

= Salida por pantalla inercias en sistema imperial

B.2. Academic Structures Pro App

B.2.1 Academic Structures Pro App v1.1 (11/05/2020)

Necesario:

= Hacer cambio de directorio donde se descarga la carpeta ASTR App (seguir las instrucciones del video
tutorial).

= No cambiar la direccion donde se descargan todas las carpetas "ASTR App"para asegurarse que el
comando addpath(genpath('../ ASTR_App ")) funciona.

Solucidn de errores:

= En la carpeta "Codigos" en el archivo "Datos_materiales y refuerzos.mlapp" en las lineas 126 y 152
hay que sustituir: " ...'off;' " por " ...'off"; " es decir(la comilla que cierra el "off" va antes del ";").

= Enlacarpeta "Cddigos" en las archivo "ResultadosMM.mlapp" en las lineas 185 y 678 hay que sustituir:
"Resultados MM.mat" por "ResultadosMM.mat", es decir, hay que eliminar el espacio entre
"Resultados" y "MM" del archivo "Resultados MM.mat" para que quede "ResultadosMM.mat".

221



222 B. Log de cambios de Academic Structures Pro App

B.2.2 Academic Structures Pro App v1.2 (05/06/2020)

Necesario:

= Hacer cambio de directorio donde se descarga la carpeta ASTR App (seguir las instrucciones del video
tutorial).

= No cambiar la direccion donde se descargan todas las carpetas "ASTR App"para asegurarse que el
comando addpath(genpath('../ ASTR _App ")) funciona.

Solucion de errores:
= Resuelve el problema de no integra las rachas de viento B.

= Resuelve error en la representacion del montneto torsor (estaba representando en N — m, y la indicaba
KN — m). Se ha dividido el torsor por 1000.

B.2.3 Academic Structures Pro App v1.3 (03/05/2021)

Soluciodn de errores:

= Resuelve el problema de precision en los porcentajes del peso estructural, dado que representaba
porcentajes enteros redondeados sin decimales y al redondear da mayores que el 100%. Se cambia
int2str por num2str y ahora aparecen los porcentajes con 2 decimales.

= Resuelve el problema de que no usa el peso del combustible para determinar el MTOW y por lo tanto,
los porcentajes los calcula con el MTOW incomplete.

B.2.4 Academic Structures Pro App v1.4 (06/05/2021)

Soluciodn de errores:

= Detectado un fallo en la representacion de los resultados en "ResultadosFL.mlapp" ya que en tanto en
el Peso del Canard como en su porcentaje se calculaban con la variable del peso del HTP: Wy, en lugar
del canard: W,,,.
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C. LOG DE CAMBIOS DE ACADEMIC
PERFORMANCE PRO APP

En este anexo se presentaran las modificaciones realizadas en cada una de sus versiones del software Academic
Performance Pro App, asi como las acciones necesarias que hay que llevar a cabo para cada version. Para cada
version se registra las modificaciones, acciones necesarias si las hubiera, comentarios, version de la aplicacion
y fecha de implantacion de dicha version.

C.1. Academic Performance

C.1.1. Academic Performance v1.0 y v1.2

En su version de Disefio Preliminar, el software permite (después de cargar la mision y el modelo):

Realizar diagrama de W/S y T/W(P/W)
Estudio del diagrama de T(P) vs D
Tabla de resultados

En la version de Disefio Avanzado, el software permite (después de cargar la mision y el modelo):

Tabla de resultados

Gréficas de resultados

C.2.1. Academic Performance v1.2.1

Resolucion de errores:

La aparicion de nimeros complejos en el despegue se debia a un exceso de potencia empleado para
despegar (T/W resulta ser superior a 1 en la primera iteracion (donde el peso al despegue se considera
el peso de la aeronave sin tener en cuenta ningun peso de combustible) de forma que al calcular el
angulo de transicion el arcoseno proporciona de vuelta un numero imaginario. En las siguientes
iteraciones esto se corrige al considerar el peso del combustible pero Matlab te conserva los nlimeros
imaginarios marginales. Se ha resuelto forzando que los resultados del despegue sean numeros reales.

El problema del combustible negativo en el descenso se debia a que el programa calcula para cada
velocidad, posicion de palanca y altura el angulo de descenso y el combustible quemado, pero
dependiendo de la posicion de palanca y la velociudad impuesta se daba la situacion que el avion
ascendia, lo que hacia que el tiempo calculado se vuelva negativo (porque siempre se habia supuesto
angulo negativo para descenso) y el combustible también. Se ha arreglado empleando valores absolutos,
pero el usuario deberia ,al ver las graficas que resultan, darse cuenta de que no se puede descender con
este perfil de velocidades y emplear otro o modificarlo.

Recomendaciones a los usuarios:

Emplear para subida y descenso en general velocidad constante (en la realidad lo que se suele mantener
es la velocidad equivalente calibrada (EAS constante) debido a que subir aceleradamente le cuesta
bastante mas a la aeronave que subir a velocidad constante.

Utilizar el recurso de las representaciones graficas antes que la tabla de resultados. En la tabla se
muestran valores medios, mientras que en las graficas los valores para cada momento del segmento. A
veces la media puede ser coherente y sin embargo haber tramos incoherentes y otros coherentes y al
hacer la media los que no tienen sentido se ven tapados por estos.
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C.3.1. Academic Performance v1.3 (30/05/2015)

Resolucion de errores:

Se ha arreglado el problema del incremento de distancia al bajar la posicion de palanca: El problema
estaba en el tramo de transicion. Cuando se le ponia una palanca alta, el exceso de potencia de la
aeronave era muy grande y eso inducia a un angulo de transicion muy grande, lo que alargaba
muchisimo el tramo y no daba lugar a que hubiera segmento de climb.

Se ha solucionado mediante la imposicion el hyg = 35 ft, y calculando el nuevo Radio de transicion
para que la altura al final del tramo sean los 35 ft.

Se ha revisado el célculo del CASM:
DOC = (tiempo_total (en segundos) + fuel_total (en kilos)) * 97.003
cargapago) (distanciatotal
100 1852
CASM = DOC/ASM
El numero de pasajeros lo determina dividiendo la carga de pago de la mision/100 kg. Por ejemplo, al

considerar 3 pasajeros se ha de introducir 300 kg de carga de pago. Si hay mas carga de pago que no
son pasajeros se puede introducir dentro del peso de la tripulacion.

ASM = ( ); (cargapqgo en Kg, distancia;orq en m)

El combustible quemado en la fase de taxi se calcula como:
Fueligy; = C(hlacal' Veaxis 5Ttaxi = 0-05) * T(hlocal' Vtaxir5mei = 0-05) * Traxi

Los datos de entrada son la altura sobre el nivel del mar, la velocidad a la que hace el taxi y el tiempo
que emplea en hacer el taxi.

Se ha aclarado como se calcula el combustible de reserva.

Fuel de reserva = fuel sin quemar al final de la mision/fuel que lleva la aeronave al inicio de la mision

C.4.1. Academic Performance v1.4.1 (05/06/2015)

Resolucion de errores:

Viraje: Corregido el problema al analizar el viraje. Habia una errata en el Codigo.

Aterrizaje: El tramo de rodadura estaba bien programado para la reversa. El tramo de acercamiento y
flare presenta el mismo problema que en despegue de angulos de descenso grandes, y se ha corregido.

- Al disminuir Cp_, sucede lo siguiente:
dv (T pv2Ss Cp,
ac 9
Siendo Cp, = Cp, + kC? — uc,
Luego si disminuye Cp, , disminuye C p, ¥ por tanto la aceleracion se hace mas pequefia en modulo (mas
positiva), por lo que requiere mas distancia para frenar.

Al disminuir C;, aumenta C pg> Y Ppor tanto la aceleracion se hace mas negativa y requiere menos
distancia para frenar.

Aldisminuir C; -, aumenta la velocidad de entrada en perdida, y por tanto la velocidad de touchdown,
y por tanto requiere de mas pista para frenar.
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C.5.1. Academic Performance v1.5.0 (03/03/2016)

Resolucion de errores:

=  Se ha corregido el problema en el codigo que hacia que entrara en bucle infinito si la diferencia
entre el combustible inicial cargado a bordo y el consumido no era suficientemente pequefia.

=  Se ha arreglado poniendo un maximo de iteraciones para que aunque la diferencia no sea clavada
el programa aporte el resultado.

C.6.1. Academic Performance v1.6.0 (23/04/2016)

Resolucion de errores:

=  Se han corregido las ecuaciones de los modelos propulsivos.

C.7.1. Academic Performance v1.7.0 (25/04/2016)

Resolucion de errores:

= Se ha puesto logica en la posicion de palanca para que aunque permita posicion de palanca negativa
(descenso frenado) el consumo de combustible sea positivo. Es tarea de los disefiadores identificar que
ha salido posicion de palanca negativa y asegurarse que selecciona unas actuaciones en descenso
adecuadas.

C.8.1. Academic Performance v1.9.0 (28/04/2016)

Resolucién de errores:
= Desbloqueadas las misiones avanzadas (excepto las de subida que hay que revisar).

= En el tramo de crucero acelerado pide una distancia, se necesita solo para asegurar que la integracion
tiene limites suficientes.

=  Solucionado el problema de seleccion de la solucion dentro del rango de velocidades.

= La posicién de palanca se permite que sea negativa para identificar que se estan frenando, pero el
combustible se corrige para que sea siempre en valores absolutos. Es tarea del disefiador identrificar
que sihay valores de posicion de palanca significa que se tiene que frenar para conseguir el angulo de
planeo adecuado.

C.9.1. Academic Performance v1.10 (13/05/2016)

Resolucion de errores:
=  Crucero acelerado hasta llegar a velocidad maxima.
= Elprograma proporciona el C; de la subida/descenso/crucero/viraje en lugar del empuje para el analisis.

Este altimo es muy importante por que el equipo de actuaciones debera comprobar que el C; empleado
en todos los segmentos no sobrepasa los limites impuestos por aerodinamica.

C.10.1. Academic Performance v1.12 (07/05/2017)

Resolucion de errores:

= FErrata en el codigo de "Analisis descenso" para uno de los subtipos. El programa no estaba
almacenando el dato de empuje durante el descenso y cuando el programa va a mostrarlo descubre que
el dato no existe y da error.
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C. Log de cambios de Academic Performance Pro App

C.2. Academic Performance Pro

C.2.1 Academic Performance Pro v2.3 (21/05/2019)

Actualizacion valor Cost Index: CI = 0.3 Ks—g

C.2.2 Academic Performance Pro v2.5 (28/03/2020)

Resolucion de errores:

Actualizado el célculo del coeficiente de resistencia inducida k, teniendo en cuenta el efecto suelo.

En el archivo procesar mision (procesar_mision.m que se encuentra en la carpeta APPro_2.5/gui) tenéis
que introducir a mano los siguiente datos referente a vuestro avion:

- b, envergadura del ala.

- c: cuerda aerodinamica del ala.

- h,,: altura del ala con respecto a la poscion mas baja del aeronave.

Todas ellas en metros. Con estos valores el programa se encarga de calcular la nueva componente de la
resistencia inducida a través de la siguiente expresion:

<16 (hini + hw)2>
by,

Cpijee = 2\’ 1= leDi,IGE
<1 +15 (—hi"ib+ hw) )

w

siendo h;,; la altura de operacion impuesta por los alumnos y se considera como la altura de la parte
mas baja de la aeronave (fuselaje).

Esta formula se ha integrado en los distintos modulo (despegue, subida, crucero, viraje, descenso, y
aterrizaje) asumiendo hipdtesis de altura constante para aquellos tramos en los que se varia altitud
(ascenso y descenso). Para ello el k1 que teneis que introducir es sin efecto suelo.

Se ha afiadido la funcionalidad de cancelar dicho efecto suelo.
Actualizado precio de combustible a 7 de Febrero de 2020 (pre-crisis COVID19):
COStryel,,,, = 161.69 cent/gal
Se ha actualizado el calculo de CASM (actualizado precio).
Gallon2liters = 3.785412;
density_fuel = 6.70; %lb/gallon
lb2kg = 0.4535924; % libras/kg
nm2m = 1852; % nautical mile/meter
C_fuel = cost_fuel_cent/density_fuel/lb2kg; % coste combustible centavos/kg
DOC = (tiempo_total * CI + fuel_total) » C_fuel;
ASM = pesos(2)/100 * distancia_total * (1/1852); CASM = DOC/ASM;
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C.2.3 Academic Performance Pro v2.6 (16/04/2020)

Implementacion:

Implementado despegue sobre agua teniendo en cuenta el efecto suelo.

Se requieren datos por parte del usuario: Estos datos se han de cumplimentar en un nuevo archivo
datos_usuario_msc

En el archivo procesar mision:

- Manga (Bg), Eslora (Lg) , y Calado (Tg) de la parte sumergida que tiene que ser proporcional
al peso del aeronave. Unidades en metros.

La distancia de calado se puede estimar con las dimensiones del paralelipido y el volumen
sumergido. El volumen real sumergido lo calcula el programa en funcion del peso tal que
Volyeair = W/pyao ,siendo W el peso del acronave, y py»0 la densidad de agua de mar que
define el programa. El programa estima el valor real de la parte sumergida (Tg — calado).
Usando la expresion Ty = Volyeqi/By - Lg, asumiendo que es un prisma. Esto implica que

Cy, esigualal.
- Datos de geometria:
c: cuerda aerodinamica del ala [m]
b,,: envergadura del ala [m]
h,,: altura del ala con respecto a la poscion mas baja del aeronave [m]

- Lasactuaciones de despegue se han de realizar con una carga de pago adicional que contemple
el combustible necesario para realizar la mision de crucero para ser mas realista.

- Superficie mojada de la quilla sumergida en el agua (m?): si no se sabe se puede estimar como
Swety = 2LgTy + 2By Ty + LBy que es el drea de 5 de las caras del paralelelipido formado
por la manga, eslora y el calado

- Hay una serie de Flags que se tiene que identificar por parte de los usuarios:
flagicg - Si flag;cg = 1 : Sin efecto suelo.

flagogr -Si flagog; = 1 : Fallo de motor activado (solo en fase de transicion y subida).

flagTakeofszo - Si flagTakeofszo = 1: Despegue en agua activado

C.2.4 Academic Performance Pro v2.7.1 (24/04/2020)

Cambios respecto a la version anterior:

h,,: altura del ala con respecto a la poscion mas baja del acronave. Para aquellos disefios en los que el
ala tenga diedro negativo, la altura h,, se tiene que calcular como el centroide medio del ala. El
centroide medio del ala.

Introduccion de Fraccion de Potencia o Empuje entre el motor que falla y total de Potencia y Empuje:
FracPower. Este valor identifica cual es la fraccion de empuje o potencia del motor que falla. Esta
fraccion se ha de aportar tanto para motores de un tipo, 0 motores equivalentes, ya que €s como se
calcula la condicion de OEI (One Engine Innoperative)

- Se permite identificar potencias equivalentes para combinacion de distintos motores.

- Por ejemplo si se tiene 2 motores de 4000 caballos y 2 motores de 2000 caballos, se identifica
que va siempre a fallar el motor mas critico (de los de 4000 caballos), por lo que la Fraccion de
potencia es FracPower = 4000/(2 - 4000 + 2 -2000)
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Los consumos de eficiencia equivalentes se van a calcular de manera analoga pero teniendo en
cuenta que el consumo specifico de los motores turbofan se tienen que convertir a consumos
especificos de potencia equivalente.

Para combinaciones de motores de propulsion tanto turboprop como turbofan se procedera a
calcular una potencia equivalente.

Potencia equivalente = n,-Psl; + n, * Pslzeq, siendo

n,: el nimero de motores del tipo 1, y Psl; la potencia por motor a nivel del mar del motor
turboprop

n,: el nimero de motores del tipo 2, y Pslzeq la potencia equivalente por motor de los motores
tipo turbofan a nivel del mar del tipo 2, que vendra determinada por

Psly,, = Ta, *V/lmp (delmotor turbofan)

siendo T;, el empuje a nivel del mar del motor turbofan, V' la velocidad estimada a la que se

van a operar (por ejemplo si se van a utilizar ambos en combinacion durante en despegue, seria
1.2 Vs¢qu» S1 se van a utilizar en crucero, entonces se emplea la velocidad de crucero).

Para el consumo equivalente sera definido como un consumo medio

Consumo de combustible equivalente
= csfy - (g P, )/(n1 - Psll +csf - Py, )+ csfz (g - Py, )/ (1

’ P511 +1ny * Slzeq)

En el caso de que el consumo especifico sea de un motor turbofan, el consumo especifico hay
que convertirlo a un consumo especifico equivalente para motores turboprop mediante la
siguiente formula:

CSF,q = CSFi5 - 550 - 0y /V
Siendo CSFy el consumo, se assume rendimiento 7, = 0.82, y la velocidad V en ft/s

De esta manera se puede contabilizar combinaciones de distintos motores.

flagice - Si flag;cg = 1 : Efecto suelo activado. Se ha cambiado con respecto a las anteriores
versiones en las que era al revés.

Se afiade un nuevo flag, flagenginepius - Si flagenginepius = 1, entonces se emplean motores
equivalentes.

C.2.5 Academic Performance Pro v2.7.2 (04/05/2020)

Resolucion de errores:

Se ha corregido error modelo IGE descenso, que no encontraba la altura inicial, y ¢

Se ha desactivado IGE tanto en ascenso como en descenso dado que toma las alturas iniciales y finales
para determinar reduccion Cp, por IGE.

C.2.6 Academic Performance Pro v2.7.3 (16/05/2020)

Se ha activado amerizaje con efecto suelo.

C.2.7 Academic Performance Pro v2.7.4 (24/05/2020)

Resolucion de errores:

Corregido doble uso de efecto suelo durante aterrizaje.

Se afiade flag, flagiandingy,o- St fla9randingy,, = 1: Aterrizaje en agua activado.
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C.3. Academic Performance Pro App

C.3.1 Academic Performance Pro App v1.3 (29/05/2021)

Resolucion de errores y aclaraciones:

Soluciona el problemas de N/A para descenso y aterrizaje (correccion de flag OGI cambio de
activacion)

Corregido fallo de motor que solo se activa en los tramos de rotacion y subida. En el tramo de rodadura
no se activa por que en caso de que fallara el motor en ese tramo, en la vida real se abortaria el despegue
ya que ocurre antes de la velocidad de decision, por lo que la tinica diferencia de distancias y de gamma
seria en los tramos al aire.

Anade C; y empuje a todos los segmentos de postprocesado.

Datos de entrada de angulos se hace siempre en grados en todos los segmentos (ascenso, descenso y
viraje) aunque las unidades ponga en rad.

Datos de salida se representan en grados para los dngulos.

En el descenso, el angulo de descenso se introduce en valores absolutos y el programa ya sabe que es
de descenso (no poner en valores negativos)

C.3.2 Academic Performance Pro App v1.4 (07/06/2021)

Resolucion de errores y aclaraciones:

Corregido en datos de entrada ya pone las unidades correctas para los angulos (degrees)

En el segmento de viraje modificado datos de entrada de velocidad de viraje de rad/seg a grados/seg
En el segmento de crucero inplementado OEI

En el segmento de aterrizaje inplementado OEI

En el segmento de viraje inplementado OEI

En el segmento de subida inplementado OEI

En el segmento de descenso inplementado OEI

Corregido errores de valores negativos en descenso para tiempos y combustibles

Velocidad vertical en descenso representado en valores relativos (negativo para descenso)

Angulo en descenso representado en valores relativos (negativo para descenso)
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