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Resumen

El siguiente trabajo tiene por objeto la construccion de un modelo fisico, que,
implementado en un software, de vida a un simulador predictivo de vuelo que
permita caracterizar la trayectoria de una aeronave dada, asi como el consumo de
la misma. Una vez completado el objetivo principal, se pretende determinar los
factores de influencia en el consumo de las aeronaves, determinando
cuantitativamente la importancia de los mismos.

Summary

The purpose of the following essay is to construct a physical model, which,
implemented in a software, give life to a predictive flight simulator that allows to
characterize the trajectory of a given aircraft, as well as the consumption of it.
Once the main objective has been completed, it is intended to determine the
influencing factors in the consumption of aircraft, quantitatively determining the
importance of them.

Palabras clave

Aeronave, Mecanica de Vuelo, Aerodinamica, Ingenieria Aeronautica, Motores a
Reaccion, Consumo, Simulador Predictivo.

Keywords

Aircraft, Flight Mechanics, Aerodynamics, Aeronautical Engineering, Reaction
Engines, Consumption, Predictive Simulator.






Indice general

LRSS0 = o 1]
SUMMANY .eueeeeecceiirieeisssssnmeeeerseeeassssssnmmnssaeeeeassssssmmmssseeeesssssssnmmmsssseesassssnnnnmnnnssenssssnn 1]
Palabras Clave..... ... 1]
S AT o L Il
130 1o s 4= - | PO %
[N 0T 30T T =) - IX
(072 01111 ] o Y 1
T (o To [UTeTot [T QR A o) o} 1= 411 1
1.1. Antecedentes y justifiCacion......ccccceecceercceeccee e 1
1002 1 = ¥ 1Y/ 1= 3
1.3. DistribucCion de 1a MEMOIIA ...cceeeereerriereeneeee e 4
02T o 1|0 02 5
FUNA@mMENLOS tEOMICOS ...cereerrenerrrmeracrrserssnsrasesssssessnssasmsssnsessnseasmssssessnnsasassssnsssnneas 5
2.1. Conceptos y definiCioNes DASICOS ...ccccveeeeeierieieeceee e e 5
2.1.1. MECANICA A€ VUEIO ...ttt e 5
2.0.2. ACTOAINAMICA ..eerueeeeeeeree et ste e st e e se s ee st sse e e e ae e ne e ne 5
2.1.3. Sistema de PropPuUlSION .....cccceeeeceeeciieecee e e e e e e e e e e an e eans 6
2.2. Introduccion a la mecanica de VUEIO ........coceverreereencrerereeee e 7
2.3. Cambios de base y angulos fundamentales .......cccceveeeceeecceecceeeccceee e, 10
2.4. MOdel0 de atMOSTEIa ..ccueeeeeeeieeee ettt 16
2.5. M0Odel0 @ErodiNAMICO ...ceeeeeeereereeeseerieseeseeeseeseesseeseeseessessseseesneenseesesseenses 17
B2 ST\ [ Yo L1 Fo T o o] 01U =] 1Y 23
2.7. ECUBCIONES BENEIAIES ...ooeieeeeeeeee e 32
(072 T o 11 0| [ T 39
Elaboracion del MOdel0......ccuimrssmmssmmssnsssasssssssssssssansssnsssssssssssssnsssassssassssnsssansssans 39
3.1. Introduccion e hipdtesis de partida.......ccccceeeeeeeeeceeeecee e 39
3.2. Sistemas de referencia utilizados y angulos importantes.......ccccccceveeeenee. 41
3.3. FUEIZas d€ aCTUACION .....c.ceieeeieeeeeeee ettt st 44
3.3.1. FUEIZAs ProPUISIVAS...ccccccueeeeieeeeeeeeeceeeeeesseeeesessee e e e s sseeesessaneeessnnneeeeenas 45
3.3.2. Fu€erzas aerodin@miCas........cceereerreerrerrieersseesseessseeseessseesseessseeseessneesans 46

G TR T0C TR o =T SRR 50

3.3.4. Resistencia a la rodadura y reaccion del SUlO0.....ccceeeeceeercceeecceeecneen. 52



3.4. Ecuaciones diferenciales del MOAEIO .....ccviiieiereeeiecie et ee e e e 54

3.4.1. Fuerzas de actuacion y calculo de resultantes........cccceeeeecveeerecneenenn. 54
3.4.2. Ecuaciones diferenciales del modelo .........ccooevroeriernierienseerseeneene 55

072 01110 ] o T 59
Implementacion del MOAEI0.......ccccceeeerrecereerreererrreeeeesrsmseeesssnme s e e s nmneeesssnmnseensn 59
7 I [ (0 To [¥ o] T o IO 59
4.3. Implementacion de controlador PID .........cocceeeieccieeeeeeceeeeeeceeeeseeiseee s 66
4.3. Conclusion y resumen de la implementacion ......ccccceeeeeceeeeeecieeeesccieveeenenns 71
4.4, Tutorial para la utilizacion de la herramienta de simulacion........ccccueee..... 73
(02T 1|0 . 79
Estudios paramétricos y presentacion de resultados ........cccceeeeeererremeeeessenmeneenes 79
T I [0 € To [UTot] o) o [P RSRS 79

o I I = 1o =Y [ = A S PRTR 80
5.1.2. BOCING TT7-200 ...t n e 81
5.1.3. Bo€ING 77 T-200ER ...ooeiieeie ettt e s nne e 82

L T R T o0 31 I PSR 83
5.1.5. AiIrbus A-340-500 .....ccciereeieerieserieeseeseesee e see s se s ssee e enes 84
5.1.6. AiIrbuS A-340-600 .....ccceeeeeieeriereeeseeseeseeseeseesseeseeseessesseeeeesseassesseesseenes 85
5.1.7. Datos Motores UtIliZAdO0S ....c.cceereieereeeeeeee e 86
5.1.8. Constantes de 10S CONroladores .......ccooceeieieereicereee e 87
5.2. Presentacion de 10s resultados 0btenidos .........ccccevreerieenneenieennceeseeneee 92
5.2.1. Resultados tipiCOS BOEING 77 7-8....coceerieereieeeeenee et 93
5.2.2. Validacion del Modelo 777-8 ......occierieerieeeeeree e o7
5.2.3. Estudios paramétricos BOEING 77 7-8......cocceereernierieeeneeeiessee e 99
5.3. Comparacion de resultados de las diferentes aeronaves..........ccccveeenn.ee 107
5.3.1. Comparacion de trayectorias de deSpeguUE. ......ccceerrveeereeeereceeereieeennns 107
5.3.2. Comparacion de las autonomias de las diferentes aeronaves. ....... 110
5.3.3. Comparacion de los consumos de las diferentes aeronaves........... 113
L0720 11 10 ] (oYX <R 117
L0 o7 (1] o] 1= 117
6.1. Conclusiones sobre [0s resultados obtenidos.......ccecceeereeerrieeerrieeesnieeennne 117
6.2. Analisis del cumplimiento de 0bjetiVOS ......ceccceeeeceercceee e 121
6.3. P0SIbIeS 1IN€AS A€ FULUIO .ec.eeeieieeee et 122

(072 101110 ] o Y 127



2710 L= - 1 - Y 127
INAICE A€ IIUSLTACIONES .....eeceeeeercscsseescssssssesesssesessssssssssssssssasssssasssssssassasasases 129
INAICE A TADIAS ...ueveeeececeeescsseeesessssssssss e sessss e sssssssssasss s sasssssasss s ssassasasanes 131
INAICE dE BrAfICOS w.uuueerereseersesesessssssssssssessess s sassssssssess s s s ssssasasssssessasasasane 133






Nomenclatura

Dalar

Dcuerpo

Area frontal de entrada al motor (m?)
Area de salida tobera del fan (m?)

Area de salida tobera principal (m?2)
Area frontal del fuselaje (m?)
Coeficiente de resistencia aerodinamica

Coeficiente de sustentacion aerodinamica

Calor especifico a p=cte. (]/kgl()

Calor especifico a v=cte. (]/kgK)

Resistencia aerodinamica alar (N)
Resistencia aerodinamica del fuselaje (N)
Empuje (N)

Eficiencia aerodinamica

. P N
Empuije especifico < /kgf/5>

Coeficiente de rodadura

Vector de fuerzas referido al Sistema de Ejes de Cuerpo (N)

Vector de fuerzas referido al Sistema de Ejes de Tierra (N)

Vector de fuerzas referido al Sistema de Ejes de Horizonte

Local (N)

Vector de fuerzas referido al Sistema de Ejes de Viento (N)

Vector de fuerzas aerodinamicas referido al Sistema de Ejes

de Tierra (N)

Vector de fuerzas gravitatorias, de rozamiento y reaccion

referido al Sistema de Ejes de Tierra (N)

Vector de fuerzas propulsivas referido al Sistema de Ejes de

Tierra (N)

Aceleracion de la gravedad (m/sz)

Gasto total de aire del motor (kg/s)



Maeronave
mcarga
Mcombustible

p

e
rf an

Ta

Salar

Gasto de combustible (kg/g)
Gasto del flujo secundario (kg/s)
Gasto del flujo primario (kg/s)

Entalpia especifica (]/kgK)

Constante de control diferencial inclinacion
Constante de control diferencial posicion acelerador
Constante de control integral inclinacion

Constante de control integral posicion acelerador
Constante de control proporcional inclinacion
Constante de control proporcional posicion acelerador
Sustentacion aerodinamica (N)

Masa propia de la aeronave (kg)

Masa propia de la carga (kg)

Masa propia del combustible (kg)

Presion (Pa)

Relacion de compresion del compresor

Relacion de compresion del fan

Relacion de derivacion

Constante del gas (J/kgl()

Superficie alar (m?)

Vector velocidad referido al Sistema de Ejes de Cuerpo (/)
Vector velocidad referido al Sistema de Ejes de Tierra (/)

Vector velocidad referido al Sistema de Ejes de Horizonte

Local (""/s)

Vector velocidad referido al Sistema de Ejes de Viento ("/s)

Componente x de la velocidad referida al Sistema de Ejes de

Cuerpo ("/s)

Componente x de la velocidad referida al Sistema de Ejes de

Tierra (/)



Nmp
Nms
Me1
Me2

Componente y de la velocidad referida al Sistema de Ejes de
Tierra (""/s)

Velocidad minima en pista para modificar la inclinacion de la
aeronave (/)

Peso (N)

Coordenada x referida al Sistema de Ejes de Tierra (m)
Coordenada y referida al Sistema de Ejes de Tierra (m)
Coordenada, posicion (m)

Angulo de ataque (rad)

Variacion térmica ambiente con la altitud (/)
Angulo de resbalamiento (rad)

Cociente de calores especificos

Angulo de inclinacion inicial (2)

Rendimiento isentrépico del compresor
Rendimiento mecanico eje primario
Rendimiento mecanico eje secundario
Rendimiento isentropico de la turbina 1
Rendimiento isentropico de la turbina 2

Angulo de asiento de la velocidad (rad)

Angulo de alabeo (rad)
. kg

Densidad ( /m3)

Posicion del acelerador

Angulo de guifada de la velocidad (rad)

Xl
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Capitulo 1
Introduccidon y objetivos

1.1.  Antecedentes y justificacion

El siguiente trabajo esta fundamentado en la asignatura de Maquinas Hidraulicas
y Térmicas, 4° curso del grado de Ingenieria Mecanica de la Universidad de
Valladolid.

En dicha asignatura se imparte formacion sobre motores térmicos, siendo uno de
los bloques de la misma los motores a reaccion utilizados en la aviacion,
consiguiéndose una vision global del funcionamiento termodinamico de estos, asi
como el calculo de rendimientos, prestaciones...Lo cual permitiria, a priori realizar
calculos energéticos del movimiento de una aeronave.

La informacion obtenida en dicha asignatura, asi como otras fuentes
complementarias, despertaron curiosidad acerca de la aviacion y la ingenieria
aeronautica. Lo que llevo al planteamiento de calcular el consumo que una
aeronave podria tener.

Esta idea engloba muchos de los puntos estudiados durante el grado, siempre
extrapolando estos al tema de estudio. Los puntos principales son:

e Termodinamica: esta area de conocimiento se encuentra sobre todo en el
calculo de las fuerzas propulsivas de la aeronave, pues las mismas son
generadas por un motor térmico, independientemente de la familia a la
que pertenezca aquel que sea propuesto en el modelo, se requiere un
estudio energético que permita calcular el trabajo desarrollado por el
mismo.

e Mecanica de Fluidos: en aeronautica, la Mecanica de fluidos cobra un
papel fundamental, en concreto el estudio de las fuerzas aerodinamicas
de la aeronave, pues estas marcaran una enorme diferencia en el
comportamiento de la misma.
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e Cinematica y dinamica del sdlido rigido: el estudio del movimiento de la
aeronave se realizara a través de las ecuaciones diferenciales que rigen el
movimiento de un soélido rigido, planteadas a través de los teoremas
fundamentales de la cinematica y la dinamica.

Para poder realizar este calculo, en un principio se hicieron una serie de
planteamientos que, al final, derivaron en la idea de crear un modelo matematico
e implementarlo en un software.

El modelo matematico que se decidid implementar, estd orientado a la
construccion de un modelo predictivo (simulador), que a partir de las ecuaciones
diferenciales que rigen el movimiento, las condiciones de contorno, y los valores
iniciales, permita conocer el resto de variables: posicion, velocidad, aceleracion,
fuerzas, consumo, etc.

El software en el cual se ha decidido implementar el modelo es Excel de Microsoft
Office. Por otra parte, aunque no menos importante, el método de implementacion
ha generado una apertura de conocimientos al mundo de la programacion,
mejorando la vision a la hora de implementar un cédigo capaz de resolver un
sistema de ecuaciones diferenciales.

La creacion de este modelo predictivo que permita hacer las veces de simulador
de vuelo, da origen a este Trabajo Fin de Grado.
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1.2.  Objetivos

En cuanto a los objetivos de este trabajo, se pude hacer una clasificacion de los
mismos en tres bloques:

e Objetivos propios: estando estos relacionados con aprendizaje durante la
consecucion del trabajo, a saber: entender el movimiento de una aeronave,
la importancia de las fuerzas aerodinamicas en la aeronautica, aprender a
programar un codigo que permita resolver un modelo fisico en un software.

e Objetivos en los resultados: el principal objetivo y fundamental de este
trabajo, es la construccion del modelo predictivo que permita crear el
simulador de vuelo, pues sino el mismo no tendria fundamento alguno.
Dentro de este bloque, podemos definir los objetivos que siguen a la
creacion del modelo, siendo estos facilitar la implementacion del mismo
en software, y como resultado final obtener el consumo de combustible de
las diferentes aeronaves utilizadas.

e Objetivo de transmision de informacion: el tercer bloque de objetivos se
encuentra dentro de la memoria en si, y se basa en conseguir, de la forma
mas sencilla y auto explicativa transmitir los conocimientos adquiridos
durante la consecucion del trabajo, de manera que otros entiendan
facilmente el trabajo y puedan, dado el caso, continuar con el trabajo aqui
iniciado.

Hay que tener en cuenta, que este trabajo no es un proyecto concluso, sino que
supone el punto de partida para posteriores proyectos mas avanzados como se
comentara al final del mismo en posibles lineas de futuro.
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1.3.

Distribucion de la memoria

El contenido de este trabajo se ha organizado de la siguiente manera:

Capitulo 2: Fundamentos teéricos. En este apartado se describen los
fundamentos tedricos necesarios para el entendimiento y realizacion del
modelo matematico que permita simular el consumo de una aeronave.

Capitulo 3: Modelo matematico. Una vez explicado dichos fundamentos
tedricos se procedera al planteamiento de las ecuaciones, asi como el
método de resolucion de las mismas que permitan implementar el
simulador.

Capitulo 4: Implementacion del modelo. Implementacion del modelo
utilizado en el software seleccionado.

Capitulo 5: Estudios paramétricos y presentacion de resultados. Una vez
implementado el modelo en el software, se procedera con el estudio de las
diferentes aeronaves, asi como con el analisis de los resultados obtenidos.

Capitulo 6: Conclusiones. El objeto de este capitulo es cerrar el trabajo con
las conclusiones obtenidas, asi como el cumplimiento de las expectativas

de la realizacion del trabajo y las lineas de futuro del proyecto

Capitulo 7: Bibliografia.



Capitulo 2
Fundamentos tedricos

A continuacion, se presenta una breve explicacion tedrica de los conceptos
minimos necesarios sobre mecanica de vuelo, aerodinamica, estudio de motores
a reaccion, métodos numéricos de solucion de ecuaciones diferenciales, etc.
Necesarios para poder desarrollar el modelo matematico que permita construir el
simulador.

2.1. Conceptos y definiciones basicos

2.1.1.

2.1.2.

Mecéanica de Vuelo
Mecanica de vuelo: Ciencia encargada del estudio dinamico y cinematico
del movimiento de aeronaves y vehiculos aeroespaciales.
Vuelo suborbital: situacion en la cual una aeronave vuela a baja altura,
entendiendo baja altura como vuelo dentro de la Troposfera o en zonas
proximas a su limite.
Actuacion: movimiento del centro de masas de la aeronave.
Techo de crucero: maxima altura de vuelo que puede alcanzar la aeronave.
Techo de operacion: maxima altura a la que la aeronave desarrollara el
vuelo de crucero, siempre inferior al techo de crucero.
Velocidad de crucero: maxima velocidad de vuelo de la aeronave, en vuelos
comerciales siempre subsoénica.
Mgulo de subida: pendiente de la trayectoria de la aeronave al ganar
altura. Puede definirse como:

9 = tan_l( Vvertical ) (rad)

Vhorizontal
Angulo de inclinacion: angulo la aeronave con el suelo o cualquier vector

paralelo a este.

Aerodinamica

Aerodinamica: Ciencia encargada del estudio de las fuerzas que un fluido
ejerce sobre un sélido inmerso en su seno cuando hay un movimiento
relativo entre ambos.
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2.1.3.

Perfil aerodinamico: sélido cuya geometria, estando inmerso en un fluido y
habiendo movimiento relativo entre ambos, es capaz de generar una
fuerza en la direccion perpendicular al movimiento del fluido.
Resistencia aerodinamica (D): fuerza contraria al movimiento de un
cuerpo generada por el fluido en el cual esta inmerso.
Sustentacion aerodinamica (L): fuerza perpendicular a la trayectoria de un
sélido generada por el fluido en el cual esta inmerso.
Coeficiente de resistencia aerodinamica (Cp): parametro adimensional
que permite parametrizar la resistencia aerodinamica que generara un
determinado soélido, sin necesidad de conocer sus dimensiones ni la
velocidad y propiedades del fluido.
Coeficiente de sustentacion aerodinamica (C;): parametro adimensional
gue permite parametrizar la sustentacion aerodinamica que generara un
determinado sélido, sin necesidad de conocer sus dimensiones ni la
velocidad y propiedades del fluido.
Eficiencia _aerodinamica (E,): relacion entre los coeficientes de
sustentacion y resistencia de un perfil aerodinamico:

CL

o
Perfil hipersustentador: sélido cuya geometria permite maximizar la
eficiencia aerodinamica

Sistema de propulsion
Empuje (E): fuerza propulsiva generada por los motores de la aeronave,
que permite el movimiento de la misma.

Gasto maximo de combustible (Gfmax): cantidad maxima de combustible

que puede ser quemada por el motor, definira la potencia maxima del
mismo y el empuje maximo del motor.

Empuje especifico (E.sp): empuje que desarrolla el motor en funcion del
consumo de combustible.

Relacion de derivacion r,: relacion entre el flujo de aire que trasiega la
tobera del fan y el que trasiega el nicleo del motor en un turbofan.
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2.2. Introduccién a la mecanica de vuelo

La Mecanica de Vuelo es una ciencia aplicada encargada del estudio del
movimiento de aeronaves y vehiculos aeroespaciales.

En el estudio de movimiento aeronaves (vuelos a baja altura), son de gran
importancia los que se denominan campos de fuerza intensos (gravitatorio,
fluidomecanico...), siendo prescindibles los campos débiles (radiacion solar,
magnético...). Estos Ultimos cobrarian gran importancia en el estudio de vehiculos
aeroespaciales, vuelo orbital a gran altura.

En cuanto a los movimientos que realiza una aeronave durante el vuelo, se
pueden agrupar en dos categorias principales:

e Movimientos grandes: trayectoria del centro de masas y rotaciones en
torno al mismo

e Movimientos pequenos: deformaciones elasticas y sistemas
articulados.

Este trabajo se centra en el estudio de aeronaves y vuelos a baja altura, teniendo
en cuenta los denominados movimientos grandes de la aeronave, no contandose
deformaciones elasticas o articulaciones.

La mecanica de vuelo discretiza el estudio del movimiento de la aeronave en tres
bloques:

e Actuaciones: movimiento del centro de masas de la aeronave durante
su trayectoria

e [Estabilidad y control: rotaciones entorno al centro de masas,

e Aeroestabilidad: deformaciones elasticas que provocan modificaciones
en las fuerzas aerodinamicas.

Debido a la naturaleza y limitaciones de este trabajo, se centrara en el estudio del
movimiento de masas del centro de la aeronave a lo largo de su trayectoria,
sabiendo que dicho movimiento se rige por el teorema de la cantidad de
movimiento.

Tipos de actuaciones:

e De punto: corresponden a propiedades locales de la trayectoria (techo,
entrada en perdida, velocidad maxima...)

e Integrales: comportamiento global durante la trayectoria (autonomia,
gasto...)

Para la realizacion del estudio se tomaran un planteamiento fisico teérico con tres
grados de libertad, asociados a los dos desplazamientos (vertical y horizontal)
durante la trayectoria de vuelo y a la posible rotacion sobre el eje perpendicular al
plano vertical.
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Antes de comenzar con dicho planteamiento teodrico, es necesario establecer las
hipotesis que se seguiran durante el desarrollo y planteamiento de los sistemas
de ecuaciones:

Aeronave considerada solido rigido, con un plano de simetria.
Motor fijo respecto de la aeronave

Tierra plana

Gravedad constante

Atmosfera en calma (sin viento).

Vuelo simétrico sobre plano vertical.

Otra parte muy importante a tener en cuenta antes de continuar con el desarrollo
de las ecuaciones pasa por definir los sistemas de referencia que se utilizaran:

SISTEMA DE REFERENCIA INERCIAL: F,(0,,x;,v;,2;)

Sistema geocéntrico fijo. El origen del sistema de referencia (0;) sera el
centro de la Tierra. El eje z;, coincide con el eje de rotacion de la Tierra, en
direccion norte. El eje x;, se situa en el Ecuador, con direccion a un punto
fijo de la esfera celeste. El eje y;, completa el triedro directo.

SISTEMA DE REFERENCIA GEOCENTRICO GIRATORIO: Fy (04, X, ¥4, 2,)

Sistema de referencia geocéntrico que para el instante inicial coincide con
el inercial y después cambia de posicion debido a la rotacion terrestre. El
eje xg4, se situa sobre el meridiano de Greenwich y marca el instante inicial
cuando:

xg=x1

SISTEMAS DE EJES TIERRA F,(0,, X, Ve, Zo)

Sistema topocéntrico giratorio, con origen (0,) en cualquier parte de la
superficie terrestre. El eje z,, esta dirigido hacia el centro de la Tierra. El
eje x,, esta dirigido hacia el norte y contenido en un plano horizontal. El eje
V., completa el triedro directo. La posicion del sistema queda definida por
la altitud y la longitud, coordenadas del origen del mismo. Es de gran
importancia, pues nos servira para representar la trayectoria de la
aeronave desde su punto de partida.

SISTEMA DE EJES DE HORIZONTE LOCAL Fy(Oy, Xy, Vi1, Z)

Origen (Oy) situado en el plano de simetria de la aeronave, por simplicidad
elegimos como origen el centro de masas de la aeronave. Los ejes son
paralelos a los del sistema anterior.
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e SISTEMA DE EJES DE CUERPO Fy, (0, Xp, Vb, Zp)

Origen (0,), situado en el centro de masas de la aeronave. El eje x,,, esta
contenido en el plano de simetria de la aeronave y dirigido hacia la cabina
del mismo. El eje z,, es perpendicular al anterior y hacia abajo. El eje y,,
completa el triedro directo.

e SISTEMA DE EJES DE VIENTO F,,(Oyy, Xu» Yur» Zuw)

Origen (0,,) situado en el centro de masas de la aeronave. El eje x,,, esta
dirigido por el vector velocidad aerodinamica. El eje esta contenido en el
plano de simetria dirigido hacia abajo y perpendicular a x,,. El eje y,,
completa el triedro directo.

Estos son los sistemas de referencia clasicos utilizados en mecanica de vuelo, de
forma general estan orientados para su utilizacion tanto en vuelo orbital como
sub-orbital.
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2.3. Cambios de base y angulos fundamentales

En este apartado, se explicara el método para realizar un cambio de base en
sistemas de tres ejes de coordenadas, ademas se definiran los angulos
fundamentales en la Mecanica de Vuelo, y las matrices de cambio de base entre
los diferentes sistemas que se utilizaran a lo largo de este planteamiento.

Para orientar dos sistemas de referencia con origen comun, se recurre al método
de los Angulos de Euler, por lo cual habra tres rotaciones sucesivas en un
determinado orden. Este orden se denomina convencion de Tait-Brayan
(Convenciéon 321), esta convencion indica que el orden de rotacion es: rotacion
sobre eje Z, rotacion sobre eje Y, rotacion sobre eje X.

Y2

Y1

X2

~_ &

X1

11=12

llustracion 1. Rotacion sobre eje Z

La matriz de cambio e base para la rotacion representada en la llustracion 1., es
la siguiente:

X1 cosx sin« 0\ /X2
Yi]=|—-sinx cosx O0]|Y2
Zq 0 0 1/ \z;

cosx sinx 0
T3 =| —sinx cosx 0
0 0 1

10
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A continuacion, se fijaria el eje Y, realizandose la siguiente rotacion:

llustracién 2. Rotacién sobre eje Y.

La matriz de cambio de base asociada a la rotacion mostrada en la llustracion 2.,
es la siguiente:

X1 cosff 0 sinp\ /X2
Yi|= 0 1 0 Y2
Z1 —sinff 0 cosB/ \z;

cosf 0 sinp
T, = 0 1 0
—sinf 0 cosp

Por (ltimo, se realiza la rotacion fijando el eje X:

11
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72

llustracién 3. Rotacion sobre eje X.

La matriz de cambio de base asociada a la rotacion mostrada en la llustracion 3.,

es la siguiente:
X1 1 0 0 X
<y1> = (0 cosy  sin y) (y2>
Z4 0 —siny cosy/ \Z;

1 0 0
T1=(O cosy siny)

0 —siny cosy

Para definir la orientacion de los sistemas de referencia, se realizard una
composicion de las tres rotaciones, obteniendo:

T12 = T1T2T3
1 0 0 cosp 0 sinf cosx sinx 0
T2 = <O cosy siny) < 0 1 0 ) (— sin € cos & 0)
0 —siny cosy/ \—sinff 0 cospf 0 0 1

12
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cos xcosfB cos B sin « sinf
T2 = —cosysin x —cos «sinysinff  cos X cosy —sinysinysin«  siny cosf
sinysin « — cos X cosysinff —cos « siny —cosy sinf sin « cosy cosf

Este planteamiento tedrico sera el utilizado para calcular las matrices de cambio
de base entre los distintos sistemas de referencia utilizados para el estudio del
movimiento de la aeronave. También se hace necesario conocer los angulos
fundamentales de la mecanica de vuelo.

En primer lugar, se estudiara la rotacion entre el sistema de ejes de viento y el
sistema de horizonte local:

[H

llustracion 4. Rotacion entre el sistema de ejes de horizonte local y el sistema de ejes de viento.

La matriz de cambio de base obtenida para esta rotacion es:

1 0 0 cosy 0 —siny cosy siny O
TWH =0 cosu sinu 0 1 0 —siny cosy O
0 —sinug cosu/ \siny 0 cosy 0 0 1
CcoSy cosy cosysiny —siny
TWH = (— cosusiny +cosysinysinyg cospucosy +sinysinysinuy  sinpcos y)
sinusiny + cospucosysiny —cosysinu+cosusinysiny cosycosu

13
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En lo referente a los angulos presentados, se pueden definir como:

e u: Angulo de alabeo: angulo formado por el eje y,, y la interseccion entre
el plano horizontal y el plano y,, z,,. Positivo al bajar el ala derecha

e x:Angulo de guifiada de la velocidad: angulo formado por la proyeccién del
vector velocidad sobre el plano horizontal y el eje y,,,. Positivo hacia el este.

e 0:Angulo de asiento de la velocidad: angulo formado por el vector
velocidad aerodinamica y el plano de horizonte local. Positivo al subir la
aeronave.

A continuacion, se mostrara la rotacion entre el sistema de ejes de cuerpo y el
sistema de ejes de viento:

llustracién 5. Rotacion entre el sistema de ejes de cuerpo y el sistema de ejes de viento.

La matriz de cambio de base obtenida para esta rotacion es:

cosacosf —cosasinff —sina
TBW = sin B cos f 0
sinacosff —sinasinff cosa

14
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En lo referente a los angulos presentados, se pueden definir como:

o Angulo de ataque: angulo formado por la proyeccion del vector velocidad
sobre el plano de simetria y en eje x. Positivo cuando entra a la aeronave
desde abajo.

° [}:Angulo de resbalamiento: angulo formado por el vector velocidad y el
plano de simetria. Positivo cuando entra a la aeronave por la derecha.

Por Ultimo, a partir de estas dos matrices de cambio de base, podemos componer
la matriz de cambio de base entre ejes de cuerpo y de horizonte local:

TBH — TBWTWH

TBH —

Cos @ cos B cosy cos y — cos a sin B (— cos p sin y + cos y siny sin i) — sin a (sin u sin y + cos p cos y siny)
=| cosacos B cosy sin y — cosasin B (— cos y sinu + cos ysin y siny) — sin & (— cos y sin u + cos u sin y siny)
—siny cosa cos B — cosa sin B (cosy cos i) — sin a (cos y cos p)

Una vez realizada esta introduccion a la mecanica de vuelo, sus sistemas de
referencia y los cambios de base utilizados, se procedera con la presentacion de
modelos de influencia para el estudio que restan.

Para mas informacion sobre el tema consultar: “Goémez, A.; Pérez, M. Puentes, C.
(2012)”; “Rivas, D. (2013)".

15
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2.4. Modelo de atmoésfera
El primer paso para establecer un modelo tedrico de calculo es definir el entorno
en el cual se va a estudiar el movimiento de la aeronave.

En este trabajo se utilizara el modelo de atmosfera internacional para definir el
medio en el cual se produce el movimiento (ISA International Standard
Atmosphere), este modelo considera el aire como gas perfecto, y las expresiones
para calcular las variables de presion, densidad y temperatura, varian en funcion
de la altura, es decir, en funcion de la atmésfera en la cual se mueva la aeronave:

1) TROPOSFERA (0 < h < hyy; hy; = 11000 (m))

T == TO —CZTh
9
CZTh RgaT
1=
0

2) ESTRATOSFERA (h > hy4)

T = T11
(_g(h—hn))
p = p11€ Rg11
(g(h—hn))
p=ppe fofu

Siendo:
p: presion (Pa)
p:densidad (kg/m3)
T:temperatura (k)

Los valores en la superficie y las constantes son:

T, = 288,15 (k)
p, = 101325 (Pa)

po = 1,225 (kg/m3)
ar = 6,5-103 (k/m)
Re = 287,05 (/i g1)

Como este trabajo se centra en vuelos sub-orbitales a baja altura, siempre se
actuara dentro de la troposfera.

Modelo ISA extraido de: “Rivas, D. (2013)”.

16
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2.5. Modelo aerodinamico

Este apartado de la memoria se centra en el estudio de las fuerzas aerodinamicas
que actlan sobre la aeronave.

En primer lugar, se puede definir la Aerodindmica como la Ciencia que se encarga
del estudio de las fuerzas ejercidas por un fluido sobre un sélido inmerso en su
seno, siempre que haya movimiento relativo entre ambos.

Estas fuerzas son debidas sobre todo a la friccion (viscosidad del fluido) y a los
gradientes de presion generados, a su vez debidos a los cambios de velocidad que
experimenta el fluido en zonas muy proximas a la superficie del sélido (capa
limite).

Antes de proceder de forma mas detallada con el estudio de las fuerzas
aerodinamicas, se resumiran algunos conceptos fundamentales:

e (Capa limite: fendbmeno que aparece al estar en contacto un fluido en
movimiento sobre la superficie de un sélido (en reposo).
La capa molecular de aire en contacto directo con la superficie del fluido
permanece adherida a dicha superficie, desarrollandose asi un perfil de
velocidad en el seno el campo fluido tal que su velocidad sea nula en el
punto de contacto superficial, y aumente a medida que nos distanciamos
de la superficie, generando un perfil que tedéricamente puede ser definido
como parabdlico, hasta que, en un punto suficientemente alejado de dicha
superficie, la velocidad es la propia de la corriente.
Este perfil genera gradientes de velocidad, que, a su vez, generaran
variaciones de presion.
La capa limite, a su vez, puede dividirse en dos partes principales, la capa
limite laminar y la turbulenta.

PUNTD DE TRAWSICIOM

£ — —] - ’ —— -
— e - - =
E e R T

LAMINAR TURBULENTD
llustracion 6. Capa limite.

(tomado de: Sacrpin, G.H. Aerodinamica de perfiles).

En lo que respecta a la resistencia aerodinamica, existe un fendmeno
importante asociado a la capa limite, y es el desprendimiento de la
misma:

17
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Separacion laminar

Transicion a turbulenta
4 _~Separacion

turbulenta

llustracion 7. Desprendimiento de la capa limite.

(tomado de: Herrero, R. Aerodinamica).

Como se muestra en la llustracion 7., el desprendimiento de la capa limite
genera vortices, los cuales generan depresiones que contribuyen a
aumentar la resistencia aerodinamica. Siendo mas acusado este
fenémeno cuando se desprende la capa laminar, por ello es importante
suavizar la salida donde el fluido se separa de la superficie, asi como
conseguir que en ese punto la capa limite sea turbulenta.

e Perfil aerodinamico: se trata de una geometria disenada para minimizar la
resistencia aerodinamica, es decir, reducir los efectos de la friccion y del
desprendimiento de la capa limite.

Para ello, hay que suavizar tanto la entrada como la salida del contacto
superficial del sélido y el fluido:
/D

Vv ,b(ﬁ =20 Vv q’b(‘ = 1.1
o . D= & —— 0 p=1
-9 :J

No

(a) ()

wD

)

llustracién 8. Cuerpos romos.

(tomado de: Herrero, R. Aerodinamica).
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En la llustracion 8., se puede apreciar la diferencia entre los valores del
coeficiente de resistencia, dependiendo de la geometria, la funcion de
suavizar entradas y salidas es reducir la resistencia aerodinamica.

Entre los perfiles aerodinamicos, para este trabajo es de vital interés un
tipo particular de los mimos, siendo este el perfil hipersustentador, este es
un tipo de perfil cuya geometria no solo pretende reducir la resistencia, sino
maximizar la sustentacion.

La base tedrica para su concepcion se basa en conseguir una geometria
en la cual las dos corrientes del fluido (superior e inferior) que trasiegan el
perfil sean diferentes, 10 que implica que en una de las dos zonas haya
mayor presion que en la otra, generando asi una fuerza resultante en
direccion perpendicular al flujo, la conocida como fuerza de sustentacion.

Vi<V

v vi<ve

vi 2 Va>Vs
ppm—

V3

llustracion 9. Perfil hipersustentador.

(tomado de: Sacrpin, G.H. Aerodinamica de perfiles).

Como resumen general decir que, en este tipo de perfiles, la sustentacion
aerodinamica ha de ser muy superior a la resistencia de la misma.

Coeficientes _de _sustentacion y arrastre C;,Cp: Son magnitudes
adimensionales que permiten, de manera general, definir la capacidad de
sustentacion o la resistencia que ofrecera un determinado cuerpo o perfil,
ante un flujo cualquiera.

Conocidas las caracteristicas del fluido, del flujo y del sélido, permitiran el
calculo de las fuerzas aerodinamicas de actuacion para la situacion dada.
El calculo de estos coeficientes, podria definirse como la parte mas
compleja de la aerodinamica, pues existen muchas magnitudes de
influencia sobre los mismos. Ademas, no existe una teoria consagrada para
su calculo en una situacion general, sino que se determinan de forma
experimental para una determinada o determinadas situaciones ya se
extrapolan los resultados. EI método mas “sencillo” o accesible hoy dia a
su calculo es a través de simulaciones CFD.

No obstante, decir que existen planteamientos tedricos, como la ecuacion
del polar alar, que permiten un acercamiento al calculo de dichos
coeficientes.
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Por dltimo, estaria la opcion experimental, en la misma, se obtendrian
graficas de la variacion de los coeficientes con el angulo de ataque para
un Reynolds dado, como se muestra en los graficos 1y 2.

CL-ANGULO DE ATAQUE (2)

1,50
1,00
0,50

0,00

-15 20

-0,50

-1,00

-1,50

Gréfico 1. Variacion de coeficiente de sustentacion aerodinamica para el perfil hipersustentador NACA
1408. Re=1000000.

CD-ANGULO DE ATAQUE (2)

0,16
0,14 W
0,12
0,10
0,08

0,06

0,04
0,02

0,00
-15 -10 -5 0 5 10 15 20

Grafico 2. Variacion de coeficiente de resistencia aerodinamica para el perfil hipersustentador NACA 1408.
Re=1000000.

Para mas informacidon sobre este y otros perfiles consultar: “Perfiles
hipersustentadores NACA”.
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e Angulo de ataque a: este es el angulo entre la direccién del flujoy la cuerda
o eje del perfil hipersustentador de la aeronave, es decir, el angulo que
formara el sistema de ejes de viento con el sistema de ejes de cuerpo. Las
fuerzas aerodinamicas estan muy influenciadas por dicho angulo.

Una vez realizada esta breve introduccion a la Aerodinamica, pasamos al estudio
de las fuerzas aerodinamicas que actuaran sobre la aeronave.

En este punto se realizan simplificaciones, sujetas a las siguientes hipotesis:

e fFuerzas aerodinamicas aditivas: esta hace referencia a que la fuerza
aerodinamica total sera la suma de las fuerzas que actian en cada parte
de la aeronave (fuselaje, alas, timoén de cola...)

e Sustentacion y resistencia del timén de cola despreciables: solamente se
consideraran las fuerzas de sustentacion y resistencia generadas por la
superficie alar y la fuerza de resistencia generada por el cuerpo (fuselaje)
de la de la aeronave.

e Cuerpo de la aeronave (fuselaje) con resistencia independiente del angulo
de ataque: el coeficiente de resistencia del cuerpo de la aeronave se
supone constante.

Como se ha citado se estudiaran tres fuerzas:

e Sustentacion alar:

1
L= Ep(h)VZSaIaTCL (N) (Ec. 1)
e Resistencia alar:
1
Dgiar = Ep(h)VZSalarCDalar (N) (Ec. 2)
e Resistencia del fuselaje:
1
Dcuerpo = Ep(h)VxBZSalarCDcuerpo (N) (EC- 3)

Como se observa, las fuerzas aerodinamicas dependen de la densidad el fluido,
en el caso de estudio, el fluido de trabajo es el aire. Las propiedades de dicho
fluido varian en funcién de la altura segln el modelo de atmésfera tomado.

Ademas, los coeficientes de resistencia y sustentacion alares son funcion de:
CL=@1(a, M,R.) = ¢1(a, v, 14,0, T, Ry)
Coqrar = P2(@, M,R.) = @a(a,v, b, p, T, Ry)
Asi pues, las fuerzas aerodinamicas seran funcion de:
L =24 (a,v,1p.T Ry 7 Saiar)

Dalar = {1 (C(, YV, 1P, T' Rg' Z, Salar)

Asi pues, la dependencia de dichas fuerzas puede descomponerse en dos grupos
fundamentales:
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e Propiedades del fluido
e Geometria del peffil
e \Velocidad relativa entre ambos

Antes de finalizar este apartado, introducir una nueva magnitud de utilidad, siendo
esta la eficiencia aerodinamica del perfil, magnitud que nos marca la relaciéon
entre la sustentacion y la resistencia generadas por dicho perfil.

c
Eq === @3(a,v,1,p,T,Ry) (Ec. 4)

Cp

Este breve resumen trata de dar una idea general de los conceptos de
Aerodinamica necesarios para poder plantear con rigor las ecuaciones que regiran
el movimiento de la aeronave.
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2.6. Modelo propulsivo

Otro punto fundamental a tener en cuenta es el sistema de propulsion utilizado
por la aeronave, en este punto, podriamos distinguir numerosos sistemas:

e Turbohélice

e Turborreactor

e Turbofan

e [Estatorreactor
e Pulsorreactor

e Propfan

e Scramjet
e Termorreactor

Esta lista no supone la totalidad de los motores a reaccion existentes, sino una
lista que muestra posibles variantes de propulsion para aeronaves, en lo referente
a vuelos comerciales (civiles), los mas utilizados serian el turborreactor y el
turbofan.

Para este trabajo se propondra un modelo de propulsidon sustentado por un
turbofan.

llustracién 10. Motor Turbofan.

(tomado de: Nyhuis, P. (2014)).
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llustracion 11. Flujos en el motor Turbofan.

(tomado de: Puello, N. (2018)).

Sin entrar en excesivo detalle del mecanismo interior del motor, podemos nombrar
las partes principales en orden desde la entrada de aire en su interior:

Difusor

Fan

Compresor

Camara de combustion
Turbina

Tobera

En este tipo de motores térmicos se ha de distinguir entre dos flujos:

Flujo primario: flujo de aire que trasiega el nlicleo del motor, se trata del
flujo interno, aquel que experimenta la combustion.
Flujo secundario: flujo de aire exterior, no experimenta combustion.

En las llustraciones 12 y 13, se representa de forma aproximada el ciclo
termodinamico que experimentan ambos flujos.
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llustracién 12. Flujo secundario en Turbofan

llustracién 13. Flujo primario en Turbofan
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Se explicara el ciclo en funcion de sus sucesivas etapas:

e 12 Ftapa: En esta etapa nos encontramos la entrada de aire dentro del
motor a través del difusor, el cual entra a la velocidad de vuelo de la
aeronave. En el difusor, este pierde parte de su energia cinética,
transformando la misma en presion.

e 2% Ftapa: El flujo de aire, tras su paso por el difusor se encuentra con el
fan, en este, se produce un aumento de presion que puede variar en
funcion de la relacion de compresion del fan. Tras esta compresion, llega
la division en dos flujos.

e 3%Ftapa: El aire tras su paso por el fan, se encuentra con el compresor, en
el mismo sigue aumentando la presion del mismo en funcion de la relacion
de compresion del compresor.

e 4? Etapa: Una vez comprimido, el aire entra en la cdmara de combustién,
donde se inyecta el combustible y se produce la reaccion de combustion,
lo que aumenta la temperatura del aire, aumentando la energia que este
contiene.

e 57%Ftapa: El aumento de energia obtenido tras la combustion se aprovecha
en la turbina, donde se reduce la presion y la temperatura del fluido. El
objetivo de esta es producir el trabajo necesario para accionar al
compresor y vencer las pérdidas mecéanicas del sistema.

e 6° Etapa: Por Ultimo, el fluido, tras trasegar la turbina, saldra del motor por
una tobera, en esta el funcionamiento es inverso al difusor, pues la energia
de presion y temperatura se transforma en energia cinética. La velocidad
de salida de los gases de combustion de la tobera seran los responsables
de generar el empuje que propulsa la aeronave.

Todas las etapas anteriores corresponden al flujo total o al flujo primario, a
continuacion, se explica la etapa que sufre el flujo secundario tras la division del
flujo completo en dos.

e 7% Etapa: el flujo secundario sale del motor por la tobera del fan. Al igual
que la tobera de flujo principal, la energia debida a la presion se transforma
en energia cinética, aumentando la velocidad de salida del flujo
secundario, contribuyendo este al empuje desarrollado por el motor.

Hay que tener en cuenta que todos los elementos nombrados tendran pérdidas,
no obstante, las toberas y el difusor pueden suponerse isentrépicos.

Dentro del compresor y la turbina se podria hacer un analisis en detalle de los
escalonamientos de los mismos, asi como comparativas de como influye la
geometria y tamano de los alabes en el rendimiento global del motor. No obstante,
el trabajo se centrara en un estudio global del motor a reaccion que nos permita
calcular el empuje de la aeronave.
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Una vez presentados los fundamentos tedricos, se procedera con el
planteamiento de las ecuaciones que regiran el modelo propulsivo de la aeronave.
Para ello se utilizara un modelo de gas perfecto, de manera que:

Cp = cte.

Ademas, se supondra que la mezcla de aire combustible, no modificara las
propiedades del aire, utilizandose estas como referencia.

En primer lugar, se han de determinar las condiciones iniciales:

e Punto O:

To = Tamp (K)
Po = Damp (Pa)
Vo = Voueto (m/S)

ho = CpTh (]/ kg)

Las condiciones iniciales son las correspondientes a las condiciones ambiente en
cada instante, definido por las ecuaciones del modelo de atmaésfera internacional
(ISA).

La siguiente etapa es la compresion dinamica del difusor:

e Punto 1:

V,y? ]
h1=h0+7(/kg)

TO 1_]/
b1 = Po (T_> (Pa)
1
Una vez completada esta etapa el fluido pasa por el fan:

e Punto2’:

D2 = Pi1Tran (Pa)
1y
P1\ v
Tys=T; (_) (K)
b2’
TZ'S - Tl TZ'S - Tl

Nran = T =>Ty, =T, + (K)
2 1 Ne

e =67 O)
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Tras el paso por el fan el flujo se divide en dos partes, la que trasiega el nucleo
del motor y la que sale al exterior por la tobera del fan. En primer lugar, se
analizara el flujo secundario.

Punto 3 ": ahora el flujo secundario saldra al exterior por la tobera del fan,
pudiendo diferenciarse dos situaciones, que la tobera se encuentre o no
blogueada. El planteamiento para discretizar entre las dos situaciones
seria el siguiente:

2 \\r-1
P3’ critica = P2 (Y + 1) (Pa)
A partir del valor de esa presion critica, podra definirse el limite de bloqueo
de la tobera, de manera que:
SUP3 priticq = Pamp = tobera bloqueada = p3 = Pz .iyi00 (PD)
SiD3 rivica < Pamp = tobera no bloqueada = p3- = pamp(Pa)

Una vez definida la Discretizacion se puede proseguir con el calculo:
1-y
P2\ v
T3 =Ty (_> (K)
b3

Vy = chp(TZf —Ty) (M)

Una vez definido todo el flujo secundario, se procede con el estudio del flujo
primario:

En primer lugar, se encuentra el compresor, donde se produce una compresion no
isentropica, gobernada por la relacion de compresion del compresor y el
rendimiento isentrépico del mismo.

Punto 2:
P2 = P21 (Pa)
1y
P2\ v
Tys =Ty (_> (K)
P2
Tys — Ty Tys — Ty
=—>7 =T, +—— (K
UR T,—T, 2 =1+ e (K)

ho = 6T (]/ kg)

Una vez trasegado el compresor, entra en juego la combustion
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Punto 3: Para poder calcular la temperatura de la camara de combustion,
hay que realizar un balance de energia a la camara de combustion. Antes
de proceder a plantear el balance, decir que se supone despreciable la
energia aportada por el combustible debido a la temperatura del mismo a
la entrada de la camara de combustion.
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Camara de combustion {Gcarnp T G.l’ )o T3

L3

llustracion 14. Volumen de control camara de combustion
Realizando el balance de energia a la camara de combustion, se obtiene:

_ GpHe + Geomp T
3 Geomp + Gy

(K)

La presion de salida de la camara de combustion se calculara a través de
la pérdida de carga que se da en la misma:

p3 = p2(1 —n¢) (Pa)

Siendo:

H.: Poder calorifico del combustible (]/kggc)

Too: Temperatura ambiente a nivel del mar (K)
Nee: Pérdida de carga en la camara de combustion

No obstante, supondremos que no existe pérdida de carga, de manera que:

p3 = p2 (Pa)

Una vez dada la combustién, se produce la primera expansion en la primera
turbina del motor.

e Punto 5: El objetivo de la turbina, no es extraer del sistema un trabajo util,
sino alimentar al compresor y las pérdidas mecanicas del conjunto (eje
primario).

Gcomp T3 - T2 (K)

Gcomp + Gf 77mp

Para calcular la presion en este punto, se utilizara la ecuacion politropica,

no obstante, primero ha de conocerse la temperatura isentropica de salida

M/comp = thnmp =T, =T —

de la turbina.
T; =T, T3 =T,

=— T =The — K
N1 Ty — Tys 4§ 4§ er (K)

-

T3 1—)/

Ps = D3 (T—) (Pa)
4s

A continuacion, se produce la segunda expansion en la segunda turbina del motor.
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e Punto 5: El objetivo de la turbina, no es extraer del sistema un trabajo Gtil,
sino alimentar al fan y las pérdidas mecéanicas del conjunto (eje
secundario).

: : Gtotal TZ’ - Tl
Wfan Wtznms = TS T4 Gcomp + Gf nmp (K )
Para calcular la presion en este punto, se utilizara la ecuacion politrépica,
no obstante, primero ha de conocerse la temperatura isentropica de salida

de la turbina.
Ty —T;s 24— Ts
>5Tee =Ty — K
Me2 T, — Tas 58 4 o (X)
Yy
T4_ 1—)/
Ps = Da (T—> (Pa)
5S

Tras la turbina se produce la segunda expansion de los gases de combustion, en
la tobera del motor, el objetivo de esta es aumentar la velocidad de salida del
fluido, siendo esto lo que genera el empuje que propulsa la aeronave.

En lo referente a la tobera, se pueden distinguir diversas configuraciones:

e Tobera convergente
e Tobera convergente-divergente
e Tobera con geometria variable

Para este modelo se utilizara la tobera convergente

AS: ps'Cs

llustracion 15. Tobera convergente
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En cuanto a las toberas convergentes, su caracteristica mas importante, es que
la velocidad del fluido mas elevada, esta limitada a la velocidad del sonido en la
salida:

a= VRgTs (m/S)

Pueden distinguirse dos situaciones, que la tobera este bloqueada (velocidad de
salida igual a la del sonido), o que no haya alcanzado las condiciones criticas, los
planteamientos requeridos para cada una de las dos situaciones son diferente,
como se presenta a continuacion:

2 y-1
Pécritica = Ps ()/ + 1) (Pa)
A partir del valor de esa presion critica, podra definirse el limite de bloqueo
de la tobera, de manera que:
SUP6 ritica > Pamp = tobera bloqueada = pg = Pe ipi00(PD)
Si D6 criica < Pamp = toberano bloqueada = pg = pamp(Pa)

Una vez definida la Discretizacion se puede proseguir con el calculo:
1-y
Ps\ v
1, =15(2) " @
Pe

Ve = fch(Ts —Te) (m/s)

Si se dispusiese de otro tipo de tobera, el planteamiento deberia modificarse para
adaptarse a la misma.

El siguiente y ultimo paso es calcular el empuje desarrollado por el turborreactor,
para ello acudiremos a la siguiente expresion:

E = (ps — po)As + (3 — Po) Az + Gcomp(1 + F)Ce + GranCs — GeotarCo (N)
Siendo:
F:dosado (proporcion combustible aire)

Ag: Area de salida de la tobera primaria (m?)
Az Area de salida de la tobera secundaria (m?2)

R.T
90 (m?)

Ag = Gcomp(]- + F)
Pels

R, T3
Ay = Gropy —— (m?
3 fan p3’C3’ (m )
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2.7. Ecuaciones generales

Para el modelo empleado, como se mencioné anteriormente, solamente se
tendran en cuantos grandes desplazamientos, es decir el propio movimiento del
centro de gravedad la aeronave respecto a un sistema de referencia fijo.

En el planteamiento de las ecuaciones diferenciales se utilizaran tres de los
sistemas de referencia vistos:

o Sistema de Ejes de Tierra

e Sistema de Ejes de Cuerpo

e Sistema de Ejes de Horizonte Local
o Sistema de Ejes de Viento

Para comenzar el estudio del movimiento de la aeronave, se comenzara por el
estudio dinamico de la misma, para ello nos apoyaremos en el Teorema de la
Cantidad de Movimiento, como no se tienen en cuenta virajes, se reducen los
grados de libertad y no sera necesaria la utilizacion del Teorema del Momento
Cinético:

— d(mVy)

Fp = ——

dt

Siendo:

F: Resultante de las fuerzas exteriores.

VE): Velocidad absoluta del centro de masas en el sistema de ejes topocéntrico
m: Masa del avion
t: tiempo

Desarrollando la expresion anterior obtenemos:

— d(mVE)) dm _., dﬁ
Fp=———"-+=—V+m—
dt dt dt

La variacion temporal de la de la masa de la aeronave, coincidira con el consumo

de combustible, pues es la Unica que puede variar durante un vuelo, siendo la
expresion anterior igual a:

— d(mVT;) . dVE)
FE = T = _meE +mE

Descomponiendo los vectores se obtiene:
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F Ex VEx d VEx
FEy = m VEy + ma VEy (EC 5)
F Ez VEZ VEZ

En primer lugar, se definira el vector velocidad, el cual se representa por
simplicidad sobre el sistema de ejes de viento de la aeronave:

. |%
Vw = (0) (M/s)
0

El objetivo es trasladar y estudiar todas las magnitudes sobre el Sistema fijo de
Ejes de Tierra. Este sistema es paralelo al Sistema de ejes de Horizonte Local, por
lo tanto, las magnitudes vectoriales de fuerza y velocidad podran expresarse de
igual modo sobre estos dos sistemas de ejes:

Vg =Vy =THY,

Vi = (TWHTY,

—

Vg
cosycosy —cosusiny+cosysinysinu sinusiny + cosucos ysiny %4
= (cosysin)( cospucosy +sinysinysinu —cosysinu+ cosusinxsiny) (0)
—siny sinucosy cosycospu 0
V cosycosy
Vg = <V cosy Sin)(> ™/ (Ec. 6)
—Vsiny

Este es el vector velocidad expresado en el Sistema de ejes de Tierra, a
continuacion, se calcula su derivada con respecto al tiempo:

V cosycosy —Vsinycosyy —V cosy sin yy
—L=| Vcosysiny —Vsinysinyy —V cosy cos yx (m/sz) (Ec. 7)
—Vsiny —Vcosyy

El siguiente paso del planteamiento pasaria por definir las fuerzas de actuacion
sobre la aeronave:

o Fuerzas gravitatorias: Fg|
o Fuerzas aerodinamicas: Fy]

e Fuerzas de propulsivas: F;]E
De manera que:

Fg = Fgl, + Fil, + Fe], (V) (Ec. 8)
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Se comenzara por la definicion de las fuerzas gravitatorias:

______________“59
|~ \|
|

llustracién 16. Representacion de las fuerzas gravitatorias en el Sistema de ejes de Horizonte Local.

Obteniendo la siguiente expresion:

0
Fgl, =Fg| . =m[0] (N (Ec. 9)
g

A continuacion, se estudiaran las fuerzas aerodindmicas que actlan sobre la
aeronave, estas en un principio se representaran sobre el Sistema de ejes de
viento:

34



Capitulo 2. Fundamentos tedricos

llustraciéon 17. Representacion de las fuerzas aerodinamicas en el Sistema de ejes de Viento.

Obteniendo la siguiente expresion:

. -D
FA]W = <—L> (N)
0

Siendo:

{L: Fuerza de sustentacion aerodinamica (N)
D: Fuerza de resistencia aerodinamica (N)

El siguiente paso es proyectar este vector sobre el Sistema de ejes de Horizonte
Local:

7, =T, = (T"YE]

—D cosy cos y — L(sin usin y + cos u cos y siny)
FA]E =| =D cosysiny — L(—cos ysinu + cos usin y siny) | (N) (Ec. 10)
Dsiny — Lcosycosu

Por ultimo, se encuentra el estudio de las fuerzas propulsivas que actian sobre la
aeronave, es decir, el empuje generado por el sistema de propulsion, esta fuerza
estara contenida en el sistema de ejes de cuerpo de la aeronave:
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XB

llustracién 18. . Representacion de las fuerzas propulsivas en el Sistema de ejes de Cuerpo
Obteniendo la siguiente expresion:
JE— E
FP]B = 0 (N)
0

El siguiente paso es proyectar este vector sobre el Sistema de ejes de Horizonte
Local:

Fpl, = Fp], = (TP")TF],

Fpl, -

cos a cos f cosy cos y — cos a sin f§ (— cos psin y +cosxsinysinu) - sina(sinusin)( + cosucosxsiny)
=E cosacosﬁcosysin)(—cosasin[i(—cosxsinu+cosusin)(siny) —sina(—cosxsinu+cosusin)(siny) (N)

—sinycosacos S — cosasinf (cos Y cos u) —sina (cos Y cos u)

(Ec. 11)

Antes de representar el sistema completo, se haran las simplificaciones
pertinentes, en base a las hipotesis planteadas:
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e Hipotesis: Vuelo simétrico sobre plano vertical: como consecuencia de esta
hipotesis, el eje X y Z de todos los sistemas de referencia estaran
contenidos sobre el plano vertical, de modo que:

B=0
x=0
p=0

Introduciendo estas simplificaciones, en los vectores fuerza, velocidad y
aceleracion, se obtendran las siguientes expresiones:

e Fuerza: a continuacion, se introducen las simplificaciones en las
expresiones Ec.9, Ec.10, Ec.11. Los resultados, a su vez, se introducen en
Ec.8, obteniendo:

Fgy 0 —D cosy — Lsiny E(cosacosy —sinasiny)
Fg = | Fey :<0>+( 0 >+< 0 )(N)

Fg, mg —Lcosy + Dsiny E(cos asiny — sina cosy)

—Dcosy —Lsiny + E(cosacosy — sinasiny)
Fp = ( 0 ) (N) (Ec. 12)

mg — Lcosy + Dsiny + E(cosasiny —sina cosy)

e Velocidad: a continuacion, se introducen las simplificaciones en Ec.6,

obteniendo:
V cosy
Vg = < 0 )(m/s) (Ec. 13)
—Vsiny
e Aceleracion: a continuacion, se introducen las simplificaciones en Ec.7,
obteniendo:

— Vcosy —Vsinyy
YE _ ' 0 (m/SZ) (Ec. 14)
—Vsiny —Vcosyy

Con las expresiones Ec.12, Ec.13 y Ec.14, se puede plantear el sistema de
ecuaciones diferenciales dinamicas que regira el movimiento de la aeronave,
sujeto a las hipotesis (restricciones de partida), para ello, las introducimos en la
ecuacion Ec.5:

0

( —Dcosy —Lsiny + E(cosacosy — sinasiny) >
mg — Lcosy + Dsiny + E(cosasiny — sina cosy)

Vcosy Vcosy — Vsinyy
=—C( 0 >+m 0

—Vsiny —Vsiny —Vcosyy
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Una vez desarrollado el estudio dinamico, se continuara con el estudio cinematico,
el cual permitira definir la trayectoria de la aeronave:

Se parte de la expresion de la velocidad:

— X

dry d (7B _,

_— = = m

it dt<)Z}E> Ve ("Y/s)
E

Obteniéndose:

dxg
dt\’ V cosycosy
B

dye Vcosy sin)(> M/
ddzt; —Vsiny
dt

Si se aplica la simplificacion anterior (Vuelo en plano vertical simétrico), el
resultado sera:

dxg
dt Vcosy
0 |= 0 (M/s)
dZE/ —Vsiny
dt
Ya puede quedar definido el sistema de ecuaciones diferenciales completo:
—Dcosy — Lsiny + E(cos acosy — sina siny) = mV cosy + m(V cosy — V sinyy)
mg — Lcosy + Dsiny + E(cos asiny — sinacosy) = —msiny + m(=V siny — V cosy y)
xg = Vcosy
Ze = =Vsiny

A estas se puede anadir la variacion de la masa de la aeronave:

dm kg
@ =% ()
Con estas cinco ecuaciones, queda definido el movimiento de la aeronave de

forma teorica.
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Elaboracion del modelo

En el siguiente capitulo del trabajo se pretende visualizar la creacion de un modelo
fisico que otorgue la posibilidad de calcular el consumo de combustible de una
aeronave.

3.1. Introduccion e hipotesis de partida

El planteamiento de dicho modelo se fundamentara en los conceptos teéricos
vistos en el capitulo 2 de la memoria, no obstante, se observaran variaciones en
los planteamientos. La mayor parte de dichas modificaciones vienen de la mano
de la simplificaciéon del modelo con mira a la implementacion del mismo en el
software de calculo utilizado.

El primer paso antes de poder plantear ninglin modelo matematico es visualizar
las condiciones e hipoétesis de partida:

e Vuelo suborbital: la trayectoria de la aeronave de estudio sera siempre
vuelo a “baja altura”, por lo tanto, se dara dentro de la Troposfera (0 <
h < hyy; hyy = 11000 (m)). En esta primera capa de la atmosfera, las
propiedades del medio, segun el modelo de atmosfera internacional (ISA),
pueden determinar de acuerdo a las siguientes expresiones.

T =Ty, —ary (K)

arh

RgaT
P=Po'(1—9—0) (Pa)

g
arh\Rgar ! k
P=P0'(1_9L0>g (g/m3)
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Siendo:
T, = 288,15 (k)
po = 101325 (Pa)

po =1.225 (97, 5)
ar = 6,5-1073 (k/m)

Ry = 287,05 (//;.41.)

e Tierra plana: En el planteamiento no se tendra en cuenta la curvatura de
la Tierra, lo cual permite simplificar el modelo.

Al considerar vuelo suborbital y Tierra plana, no hay necesidad de tener en
cuenta aceleraciones de Coriolis ni la rotacion terrestre.

e Aeronave simétrica y aeronave como solido rigido: Considerar la aeronave
como un sélido rigido nos permitira obviar efectos de deformaciones
elasticas en fuselaje, lo cual podria tener efecto sobre la capa limite y por
tanto sobre las fuerzas aerodinamicas.

e Vuelo en plano vertical y simétrico: No se consideran virajes, ademas el
empuje y la velocidad estaran contenidos en el mismo plano.

e Modelo aerodinamico simplificado: El tratamiento de las fuerzas
aerodinamicas es algo excesivamente complejo para el modelo que en
este trabajo pretende realizarse, teniendo que recurrirse a simulaciones
CFD para poder determinar los coeficientes.

Se utiliza un modelo simplificado que permita realizar una aproximacion de
dichas cargas. Para ello se considerara que las fuerzas aerodinamicas son
aditivas, es decir que la resultante sera la suma de cada una de las
generadas por cada parte de la aeronave por separado, esto es una
aproximacion a la realidad donde dichas fuerzas no son aditivas.

Ademas, para el calculo de coeficientes se utilizaran datos experimentales
de perfiles hipersustentadores naca.

e Atmosfera en calma: No se considera el efecto del viento sobre la aeronave
en el modelo.

Una vez definidas las hipotesis de partida del modelo se puede proceder a un
estudio mas en profundidad del mismo.
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3.2. Sistemas de referencia utilizados y angulos

importantes
En el planteamiento tedrico del Capitulo 2, se mostraron los sistemas de
referencia tipicos utilizados en Mecanica de Vuelo.

En un principio se tratd con sistemas generales que permiten el estudio tanto para
vuelos orbitales como para vuelo suborbital.

A partir de ahora, por simplicidad de visualizacion y concordancia con las
referencias utilizadas en las diferentes asignaturas del grado, utilizaremos los
siguientes sistemas de referencia:

Sistema de ejes de tierra: F,(0,, X., V)

Sistema fijo, con origen (0,) en cualquier parte de la superficie terrestre.
El eje y,, es vertical dirigido hacia arriba. El eje x,, esta dirigido hacia
delate, en la direccion del desplazamiento de la aeronave y contenido en
un plano horizontal. Este sistema fijo es aquel que permitira marcar la
trayectoria de la aeronave.

Sistema de ejes de horizonte local Fy;(Oy, Xy, Vi)

Origen (Oy) situado en el plano de simetria de la aeronave, por simplicidad
elegimos como origen el centro de masas de la aeronave. Los ejes son
paralelos a los del sistema de ejes de tierra.

Sistema de ejes de cuerpo Fy, (0y, xp,, Vi)

Origen (0y), situado en el centro de masas de la aeronave. El eje x,,, esta
contenido en el plano de simetria de la aeronave y dirigido hacia la cabina
del mismo. El eje y,, es perpendicular al anterior y hacia arriba.

Sistema de ejes de viento F,,(0,,, Xy, Vi)

Origen (0,,) situado en el centro de masas de la aeronave. El eje x,,, esta
dirigido por el vector velocidad aerodinamica. El eje y,,, esta contenido en
el plano vertical, perpendicular al anterior y hacia arriba.
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A continuacion, se muestra una imagen que permita visualizar los sistemas de
ejes.

Yw
Yh

Yb
Xb

XW

Xh

Vector posicién

llustracion 19.Sistemas de referencia.

Se utilizan estos cuatro sistemas de referencia con el objetivo de simplificar el
planteamiento del modelo.

La idea de utilizar estos sistemas es poder representar las fuerzas de actuacion
sobre su sistema correspondiente, para después realizar un cambio de base y
poder tratar todo sobre el Sistema de ejes de Horizonte Local, ya que, al ser este
paralelo al Sistema de ejes de Tierra, las componentes vectoriales, de fuerza,
velocidad y aceleracion seran iguales en ambos. Permitiendo esto calcular la
trayectoria referida al sistema fija, y asi conocer la posicion del centro de gravedad
de la aeronave en todo momento.

En cuanto a los angulos destacaremos tres angulos en este estudio:

e y:Angulo de inclinacién de la aeronave: Angulo existente entre el sistema
de ejes de cuerpo y el sistema de horizonte local.

e a: Angulo de ataque: Angulo de incidencia del viento (con velocidad igual
y de sentido opuesto a la de la aeronave) sobre el perfil hipersustentador.

° H:Mgulo de la velocidad: Angulo formado por el vector velocidad y el eje
Xy.
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La relacion entre dichos angulos seria la siguiente:
a=7y—0(rad)

Siendo positivo el angulo de ataque cuando entra por debajo del perfil
hipersustentador.
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3.3. Fuerzas de actuacion

En este apartado se realizara el estudio dinamico, visualizando las fuerzas que
actlian sobre la aeronave, y calculando las resultantes de las mismas.

Antes de comenzar se hara una breve introduccion de dichas fuerzas:

Fuerzas aerodinamicas (Dalar,Dcuerpo,L): En lo referente a las cargas
aerodinamicas, son fuerzas derivadas del desplazamiento de un fluido
(aire) sobre un cuerpo (aeronave), distinguiendo dos tipos: friccion y
sustentacion.

En cuanto a las fuerzas de friccion, como ya se comentd en las hipotesis
de partida, se va a realizar una simplificacion conceptual, considerandose
las mismas aditivas. Consideraremos la resistencia aerodinamica derivada
generada por el cuerpo (fuselaje) de la aeronave (Dgyerpo) Y PO la
superficie alar (Dg4,)- Despreciandose los efectos del timén de cola sobre
estas cargas.

La fuerza de sustentacion es la carga generada por la superficie alar
(cuerpo hipersustentador), que genera una fuerza vertical positiva.

Fuerza de propulsion (E): Es el empuje, fuerza generada por el sistema de
propulsion de la aeronave (turborreactor, turbo fan, estatorreactor...).
Peso (mg): Su origen procede de tres fuentes: masa del cuerpo de la
aeronave, masa de la carga y combustible.

Esta sera una carga variable, pues la cantidad de combustible disminuye
a lo largo del recorrido de la aeronave, y es una parte muy importante de
la masa total de la aeronave.

A continuacion, se explican dos tipos de cargas, estas son diferentes a las
anteriores, pues no se dan durante toda la trayectoria, sino solamente durante el
recorrido en pista de la aeronave (actuaciones de despegue y aterrizaje).

Friccion neumatico-suelo (F,,4): Friccion derivada de la rodadura de los
neumaticos del tren de aterrizaje de la aeronave sobre el asfalto de la
pista.

Reaccion del apoyo en pista (Rg,e10): Reaccion que aparece durante el
apoyo del tren de aterrizaje en la pista, es una fuerza vertical que
equilibrara el peso y la sustentacion, ademas cuando esta fuerza se anula,
estariamos en situacion de despegue en la cual la sustentacion venceria
al peso.

Una vez finalizada esta breve introduccion, pasaremos al estudio de las fuerzas 'y
sSus expresiones.
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3.3.1. Fuerzas propulsivas

En cuanto al sistema de propulsion de la aeronave, este estara generado por el
empuje desarrollado por los motores a reaccion de la aeronave. Al tratarse de un
modelo predictivo el empuje es un parametro de control en el mismo, es decir, se
controlara su valor a través del mando del acelerador, de manera que podra
variarse a voluntad durante la trayectoria de la aeronave.

Para relacionar la magnitud de la fuerza con el mando del acelerador tomaremos
valores tipicos del empuje especifico para motores a reaccion y el gasto maximo
de combustible de la aeronave, de manera que el mando del acelerador marque
una determinada fraccion de dicho gasto maximo, siendo el empuje igual a:

T
E = WGfmaxEESp (N)

Siendo:

(T: parametro de control (mando del acelerador)

Gy 5 gasto maximo de combustible (kg/s)

mi

E.sp: Empuje especifico N/ Kg
\ (*9/5)

El parametro de control tomara valores en porcentaje del gasto maximo:

Gy
=100 (%)

f max

En la llustracion 20., se representa de forma generalizada el empuje sobre la
aeronave:
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llustracién 20. Cargas propulsivas sobre la aeronave

3.3.2. Fuerzas aerodinamicas
Se estudiaran a continuacion las fuerzas generadas por el movimiento del aire
sobre la superficie de la aeronave.

En primer lugar, se estudiara la fuerza aerodinamica generada por el fuselaje de
la aeronave (Ec.3):

1
Dcuerpo = E p (h)Af CDcuerpo Vbx2 (N)

Siendo:

p(h):densidad del aire en funciéon de la altura de vuelo (kg/m3)

Ap: Area frontal del cuerpo de la aeronave (m?)
L Cpeverpo: Coeficiente de friccion del cuerpo de la aeronave
po

V:Velocidad de incidencia del aire (/)

Se tomara el cuerpo de la aeronave como un cilindro romo acabado en esfera
(cabina):
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(ﬂ[, = ()]S

b J

T
//_9

llustracién 21. Cuerpo romo para aproximar fuselaje de aeronave.

(tomado de Herrero, R. Aerodinamica).

Como se apreciara esta es una aproximacion, pues la geometria de una aeronave
comercial es mas compleja, no obstante, un estudio detallado de la friccion
generada por el fuselaje requeriria disponer de un modelo CAD muy preciso y una
simulacion CFD, lo cual no es objeto de este trabajo.

En cuanto al area frontal podemos expresarla como:

A = nDZCZmdrO (m?)

A continuacion, se estudiaran las fuerzas aerodinamicas generadas por los
perfiles alares (Ec.2 y Ec.1):

1
Dgjar = Ep(h)salarCDalaTVZ (N)

1
L= Ep(h)salarCLVZ (N)
Siendo:

fp(h): densidad del aire en funcion de la altura de vuelo (kg/mg)

Saiar: Superficie alar (m?)
Cp,.: Coeficiente de friccion del ala de la aeronave
C.: Coeficiente de sustentacion del ala de la aeronave

Para determinar los coeficientes, en funcion del angulo de ataque, se puede
proceder de dos formas diferentes:

- Através de las tablas de datos proporcionadas por NACA
- Con la simplificacion teodrica del polar alar

En este caso, se ha elegido utilizar las tablas de perfiles para su determinacion.
Utilizandose valores medios para estos coeficientes, eliminando las dependencias
observadas en el capitulo 2 de la memoria, obteniendo:

CL = ¢1(a)
Cogiar = P2 (a)

CL

E =
a CD

p3(a)
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Capitulo 3. Elaboracion del modelo

En lo referente a la seleccion del perfil, se ha realizado una comparativa entre
varios perfiles NACA, seleccionando aquel que presentaba mayor eficiencia
aerodinamica para angulo de ataque de 0°. Este criterio se fundamenta en reducir
lo maximo posible la resistencia aerodinamica alar durante vuelo de crucero,
situacion en la cual la aeronave se encuentra mayor cantidad de tiempo, ademas
de que aqui la velocidad de vuelo es muy elevada. Por lo tanto, interesa que el
coeficiente de friccion aerodinamica sea el menor posible.

PERFIL E,(0°)
NACA 6412 83,286
NACA 4424 18,656
NACA 2412 58,739
NACA 1408 29,11

Tabla 1. Comparativa perfiles NACA.

El perfil seleccionado es el NACA 6412. Su geometria adimensional se muestra
en el grafico 3.

PERFIL

0,16
0,12
0,08

0,04

-0,04

Grafico 3. Geometria adimensionalizada de perfil NACA 6412

En cuanto a los coeficientes de resistencia y sustentacion aerodinamicos para
R, = 10°, presentan la siguiente variacion con el angulo de ataque:
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2,00
y = 4E-08x® - 7E-07x° - 7E-06x* - 3E-05x3 - 0,0004x? + 0,1108x + 0,6641

R?=0,9983 2
1,50

1,00
-l
O 0,50

0,00
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Grafico 4. Variacion del coeficiente de sustentacion aerodinamica con el angulo de ataque.

En el grafico 4., se representa la variacion experimental del coeficiente de
sustentacion aerodinamica con al angulo de ataque, asi como la correlacion de
ajuste de los valores experimentales proporcionados por NACA, siendo esta
correlacion la implementada en el modelo.

0,14
y = 7E-09x® - 2E-07x° + 9E-07x* + 3E-05x3 - 8E-05x% - 0,0009x + 0,009

0,12 R2=0,9328
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0,08
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0,02

...............

0,00
-15 -10 -5 0 5 10 15 20 25

ANGULO DE ATAQUE (9)

Grafico 5. Variacion del coeficiente de sustentacion aerodinamica con el angulo de ataque.

En el grafico 5., se representa la variacion experimental del coeficiente de
sustentacion aerodinamica con al angulo de ataque, asi como la correlacion de
ajuste de los valores experimentales proporcionados por NACA, siendo esta
correlacion la implementada en el modelo.
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En la llustracion 22., se representan las cargas aerodinamicas que actian sobre
el centro de gravedad de la aeronave, de forma generalizada:

9o

llustracion 22. Cargas aerodinamicas sobre la aeronave

3.3.3. Peso
En lo referente al peso, estara conformado por tres componentes:

- Peso propio de la aeronave
- Peso de la carga
- Peso del combustible

Tanto para la masa de la aeronave como para la carga utilizaremos datos de
fabricantes de modelos reales, en el caso de la carga, se considerara su valor
maximo, siendo posible tomar una fraccion del mismo

El peso total varia, esto se debe al aporte de masa del combustible, pues esta
varia con el tiempo, siguiendo la siguiente expresion:

dm_
dt

Asi el peso se regira por la siguiente expresion:

W= Waeronave + charga + Wcombustible (N)
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Capitulo 3. Elaboracion del modelo

Obteniendo como resultado global:
W =mg = g(mg — Gst)

Siendo:

I(g: aceleracion de la gravedad (m/sz )
my: masa inicial total (kg)
Gs: gasto de combustible (kg/s)
k t: paso temporal (s)
En la representacion de fuerzas se utilizara la habitual del Peso (mg), no obstante
tener en cuenta que dicha masa es dependiente del tiempo, en funcion del gasto

de combustible. Decir también que el gasto de combustible sera variable en
funcién de la posicion del acelerador.

Anadir que el gasto de combustible no es fijo, sino que podra variar, en funcién de
la posicion del acelerador.

En la llustracion 23., se representa de forma general la actuacion del peso sobre
el centro de gravedad de la aeronave:

llustracion 23. Peso de la aeronave
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3.3.4. Resistencia a larodadura y reaccion del suelo
La fuerza de rozamiento es generada por la friccion entre el suelo y el neumatico
del tren de aterrizaje, durante el recorrido en pista.

Se puede expresar como:

Froa = ﬁRsuelo (N)

Donde f,, es el coeficiente de rozamiento, para determinar dicho coeficiente, se
utilizaran valores tedricos, de resistencia entre neumatico y asfalto. No obstante,
hay que tener en cuenta que dicho valor deberia ser calculado o estimado en cada
caso de aplicacion pues puede variar. Como se vera a continuacion, la importancia
de la magnitud del mismo es relativamente baja, pues la resistencia a la rodadura
es muy reducida:

£€(0,01 — 0,02)

Para el trabajo y el calculo, se utilizara el valor maximo de este coeficiente, para
evaluar asi la situacion mas critica:

£ = 0,02

En la llustracion 24., se representa de forma genérica la actuacion de la fuerza de
rozamiento y la reaccion del suelo sobre el centro de gravedad de la aeronave:

llustracién 24. Reaccion de suelo y fuerza de rozamiento

Para determinar la expresion de la reaccion del suelo, se realizara un equilibrio de
fuerzas sobre el Sistema de ejes de Horizonte Local, para ello, antes de presentar
dicha expresion, veamos la distribucion completa de cargas sobre la aeronave:
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llustracién 25. Distribucién completa de cargas

Realizando un equilibrio de las fuerzas verticales en el Sistema de ejes de
Horizonte local:

Z Fyy = Rgyeto —mg + Esind + L cos @ — Dgjqr SiN 6 — Deyerpo Sind (N) = 0

Rsyeto = Mg + Dgar SiN 6 + Deyyerpo Sind — E'sind — Lcos 6 (N)

Para rematar este apartado, terminar diciendo que estas dos Ultimas cargas, la
resistencia a la rodadura y la reaccion del suelo, solamente se dan cuando hay
contacto con la pista, es decir, en dos posibles actuaciones:

e Despegue
o Aterrizaje
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3.4. Ecuaciones diferenciales del modelo
En este apartado se van a determinar las ecuaciones diferenciales que regiran el
modelo matematico en el cual se fundamentara el simulador predictivo a generar.

En primer lugar, se va realizar una representacion visual de las fuerzas de
actuacion, ademas, calcularemos las fuerzas resultantes.

3.4.1. Fuerzas de actuacion y calculo de resultantes
En primer lugar, se realizara un breve resumen de las expresiones de las fuerzas

obtenidas en el apartado anterior:

E Eesp (N)

- m mfmax

1
Deyerpo = 2 p (h)Af CDcuerpo Vb;vc2 (N)
1 2
Dgjar = E p(h)Saiar CDalarV (N)

1
L= Ep(h)salarCLVZ (N)
W = g(mg — Grt)(N)
Froa = URsyelo (N)
Rsyeto = Mg + Dgar SiN 6 + Deyyerpo Sind — E'sind — Lcos 6 (N)

En la llustracion 25. se representd una distribucion genérica de dichas cargas, de
esta partiremos en la determinacion de las ecuaciones diferenciales que regiran
el movimiento de la aeronave.

El primer paso para obtener dichas ecuaciones, se encuentra en hallar la
resultante de las fuerzas de actuacion, representadas estas en el Sistema de ejes
de Horizonte Local, de manera que sean coincidentes con las componentes
representadas en el Sistema de ejes de Tierra.

Se dividira el calculo de resultantes en tres apartados:

e Fuerzas aerodinamicas

FA] _ FA)] _ —Dgjqr COS O — Dc.uerpo cosé — L .sin 2] M
E H L cos 8 — Dgygr Sin 8 — Deyerpo SiN G

e Fuerzas propulsivas

— — E cos é
FP]E - FP]H - (Esin6) (V)

e Peso, resistencia a la rodadura y reaccion del suelo.

Farl, = Farl, = (1 ) @y

_Frod
suelo — Mg
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Una vez disponibles las componentes divididas segun el tipo de cargas, puede
calcularse las fuerzas resultantes sobre el Sistema de ejes de Horizonte Local:

Fp =Fy = Fj| +Fp], +Fer], (V)

—_ — Ecos8 — Dgiar €0SO — Deyerpo €086 — Lsin8 — Froq
Esiné + L cos 6 + Rgyelo — Datar Sin 0 — Diyerpo Sin 6 — mg

Recordar que la reaccion del suelo y la resistencia a la rodadura, solamente
surgen cuando hay contacto con el suelo.

3.4.2. Ecuaciones diferenciales del modelo
En este apartado se van a determinar las ecuaciones diferenciales de la
trayectoria, para ello se recurre al teorema de la cantidad de movimiento:

— d(mVE) dm_, f)
Fe=—0r =@ etmg MV

Partiendo de esta base podemos determinar una expresion para la aceleracion de
la aeronave:

dvy 1[— dm - Fg Ve
a =l ) =l o =) o 1) )

dt m[E m E fE] m FEy mf VEy /52

Esta expresion esta referida al sistema de ejes de Tierra, no obstante, podria
referirse a cualquier sistema de los tres planteados, teniendo en cuenta que al
tratarse este de un sistema fijo y ser el sistema de ejes de horizonte local paralelo

a este, las expresiones para velocidad y aceleracion seran iguales.

Para expresar los valores de posicion (trayectoria), velocidad y aceleracion,
siempre se utilizara el sistema fijo a Tierra como referencia.

Asi pues, para el calculo de aceleracion, disponemos de las siguientes ecuaciones
diferenciales:

[V
dVe _ [ dt [ (FHx) (VEx>] (m/ )
dt dVEy m FHy VEy 52
dt
AVex
at | _ l Ecos§ — Dgar €056 — Deyyerpo €056 — Lsing — Froqg G (VEx> (m )
ave, | Esind + L cos 0 + Rgyeio — Daiar SIN O — Deyyerpo Sin 6 — mg S \Vgy, /52
dt

El siguiente paso en el planteamiento del modelo es obtener las ecuaciones
diferenciales para la velocidad, modelo cinematico:

. dx dx
dﬁ = E/dt = H/dt = (VE’C> (M/o)
dt dYE/ d}’H/ s
dt dt
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Por resumir, se dispone de cuatro ecuaciones diferenciales:

dVgy
dt

1
=— [(Ecos 8 — Dgjar €050 — Deyerpo €088 — Lsin® — Froq) + G Viy | (m/sz)

dVg 1
By _ - ; _ g s m )
It - [(E sin§ + L cos 0 + Ryyelo — Digr SINE — Dyerp, SiN S mg) + GfVEy] ( /Sz

dx

— = Vex("/s)
dyg

= = Ve (M/s)

Como se presentd en la ecuacion de la resistencia aerodinamica generada por el
fuselaje de la aeronave, depende de la velocidad Vj,, por lo tanto, habra que
determinar una expresion que permita el calculo de dicha magnitud:

Vx = Vix €05 8 + Vyy, sin 8 = Vg, cos § + Vg, sin 6 (M)

A las anteriores ecuaciones tendremos que anadir una mas derivada del consumo
de combustible:

dm k
dt
Con esto se tendrian las ecuaciones que componen el modelo matematico, a
continuaciéon, se procederia a establecer las condiciones de contorno y los
parametros de control del modelo.

En cuanto a los parametros de control tendriamos dos variables que podrian
modificarse durante la simulacion:

e Mando de control del acelerador: establece control directo sobre el
consumo de combustible de la aeronave, estableciendo una proporcion
con el gasto maximo. Y de forma indirecta, a través del control de gasto
controlariamos el empuje de la aeronave.

e Mando sobre el angulo de inclinacion: establece control directo sobre la
inclinacion de la aeronave, al igual que el gasto de combustible,
relacionandolo con un valor objetivo o maximo. Este mando simularia el
movimiento de los flaps del timén de cola, no obstante, se omite el paso
del angulo de dicho flap y se establece control directo sobre la inclinacion.

Estas condiciones como se vera en el apartado siguiente, se implementaran en el
software que nos permita realizar la simulaciéon y seran los parametros a
modificar.
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En cuanto a las condiciones de contorno de las ecuaciones diferenciales, se
pueden definir las siguientes:

Techo de operacion: maxima altura que alcanza la aeronave en vuelo de
crucero, inferior a la altura maxima de vuelo.

Velocidad de crucero: velocidad maxima de la aeronave en vuelo de
crucero a una altura determinada.

Angulo méximo de subida: angulo limite que la aeronave no deberia
sobrepasar por el confort de los usuarios. Al ser este definido por el arco
tangente del cociente entre velocidad vertical y horizontal, limita esta
relacion

Angulo méximo de inclinacién: maximo angulo que la aeronave puede
formar con un vector cualquiera paralelo a Tierra.

Velocidad minima en pista: velocidad minima en pista a partir de la cual el
piloto podra intervenir sobre el timén de cola, para asi modificar la
inclinacion de la aeronave.

No obstante, las utilizadas e implementadas en el software son las dos primeras.
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Capitulo 4

Implementacion del modelo

En el siguiente capitulo se mostrara el método de implementacion del modelo
determinado en el Capitulo 3 de la memoria en el software de calculo. En primera
instancia, el software utilizado sera una hoja de calculo de Excel. Se describiran

aspectos importantes de la implementacion, asi como el controlador utilizado.

4.1. Introduccion

Antes de poder decidir como implementar el modelo en el software, hay que
entender cual es el funcionamiento del mismo. Este puede ser analizado a través

de la llustracion 26.:

VARIABLES INTERMEDIAS
DATOS DE PARTIDA

VELOCIDAD
VERTICAL
POSICION
ACELERADOR VELOCIDAD
VELOCIDAD OBJ. HORIZONTAL
ALTURA OBJETIVO )
DISTANCIA =l PID | incunacion rSVIHSCT)EDJ\éLAO POSICION
_ _ - HORIZONTAL |
TR POSICION
1] VERTICAL
ALTURA
VELOCIDAD
DISTANCIA

llustracién 26. Esquema de funcionamiento del Modelo planteado
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En la llustracion 26., se representa de forma esquematizada el funcionamiento
del modelo.

En primer lugar, se dispone de unas condiciones de contorno, siento estas la
altura de la aeronave y la velocidad de la misma, las cuales actuaran como
variables objetivo del controlador del modelo como se explicara posteriormente.

El sistema seria el modelo propiamente dicho, estando este integrado por las
ecuaciones diferenciales que se obtienen en el capitulo 3 de la memoria.

Al sistema tenemos dos tipos de entradas, los datos de partida, a saber, datos
geométricos de la aeronave y caracteristicas de los motores. Las variables
intermedias, siendo estas variables de calculo inmediato de forma algebraica, es
decir, las componentes de las fuerzas vistas en el capitulo 3 de la memoria. Por
altimo, tendriamos las variables de control, es decir, la posicion del acelerador y
la inclinacion de la aeronave. Estas variables son definidas por el controlador PID,
al cual a través del error entre valor y consigna realizara una correccion.

A continuacion de describe cada uno de los bloques integrantes de variables
descritos:

e Datos de la aeronave: aqui se encuentra la caracterizacion de la aeronave,
cuya trayectoria pretende ser simulado, entre los diferentes datos se
pueden encontrar:

Masa propia de la aeronave (sin combustible ni carga)

Masa de la carga

Capacidad de combustible

Perfil hipersustentador

Diametro del fuselaje

Superficie alar

NUmero de motores

Coeficiente de resistencia a la rodadura

Coeficiente de resistencia aerodinamica del fuselaje

Numero de motores

e Datos del sistema de propulsion:

Tipo y modelo de motor

Empuje maximo

Empuje especifico

Gasto maximo de combustible

Geometria del motor

Rendimientos de los componentes del motor

Rendimientos del motor

e Datos del entorno:

» Modelo de Atmoésfera Internacional: densidad, presion,
temperatura, etc.

VVVYVVVYYVYVYYY

VVYYVVYYVY
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e Condiciones de contorno:
» Maxima inclinacion de la aeronave
» Techo de operacion
» Velocidad de crucero
e Parametros de control:
» Posicion del acelerador
» Inclinacion de la aeronave
e Variables integradas:
» Velocidad
» Posicion
» Masa de combustible
e Variables intermedias
» Fuerzas de actuacion
» Masa de combustible
> Angulo de inclinacién
> Angulo de asiento
> Angulo de ataque
e Variables no integradas
» Aceleracion
» Gasto de combustible

El siguiente paso antes de proceder a la explicacion del método numérico, sera
hacer un breve resumen a modo recordatorio de las ecuaciones diferenciales del

modelo y de las fuerzas de actuacion:

ECUACIONES DIFERENCIALES-SISTEMA

Aceleracion | 4Vex
en X, Sistema | dt

ejes de Tierra — Lsin® — Froq) + GrViy | (m/sz)

1
=— [(Ecos & — Dyjar c0S 0 — Deyyerpo €OS S —

Aceleracion | 4Vey _ 1
enY, Sistema | dt m

[(E sind + L cos 8 + Rgyelo — Daiar SINO —

ejes de Tierra — Deyerpo SING — mg) + GfVEy] (m/sz)
Velocidad en do
; E
x sistema | B _y; om
ejes de Tierra t
Velocidad en d
Y, Sistema Ve

ejes de Tierra | dt

Gasto de dm kg
combustible | 57 = —G; (*9/5)

Tabla 2. Ecuaciones diferenciales que definen el modelo
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FUERZAS DE ACTUACION

Empuje

n .
E = mmfmaxTesp (N)

Resistencia
aerodindmica
del fuselaje

1
Dcuerpo = E p (h)Af CDcuerpo Vbxz (N)

Resistencia
aerodinamica
alar

1
Dajar = Ep(h)salarCDalarVZ (V)

Sustentacion
aerodinamica

1
L= E,D(h)salarCLV2 (N)

Peso

W = g(mg — mst)(N)

Reaccion del
suelo

Rgyeto = Mg + Dgjor Sin 6
+ Dcyerpo Sind — Esiné + Lcos 6 (N)

Resistencia a

Froa = URsyelo (N)

la rodadura
Tabla 3. Fuerzas de actuacion
VARIACION DE LAS CONDICIONES AMBIENTALES
Temperatura | T =T, — arh (K)
h\Fpar !
Densidad _ o (g G\ kg
P = Po (1 0, ) ( /m3)
I\t
i A AT gaT
Presion p=p, (1 — 9_0) (Pa)

Por ultimo, para terminar de entender la organizacion en la implementacion del
modelo, se presentara un esquema de distribucion de la hoja Excel en la cual se

Tabla 4. Expresiones del Modelo Internacional de Atmdsfera.

resuelve el mismo.
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DATOS DE LA AEROMNAVE

DATOS DEL SISTEMA DE
PROPULSION

DATOS DEL ENTRONO

Masa propia

Masa carga

Masa de combustible
Superficia alar
Diametro fuselaje
Mumero de motores
Mumero de pasajeros

Empuje especifico
Gasto maximo de
combustible
Area frontal

Presion
Densidad
Temperatura

CONDICIOMES DE CONTORNO

PARAMETROS DE CONTROL

Altura de vuelo
Velocidad de vuelo
Velocidad minima en pista

Distancia objetivo

Constantes de controlador PID
inclinacion
Constantes de controlador PID

posician acelerador

RESOLUCION DE MODELO DE ECUACIONES DIFERENCIALES

TIEMPO VALRIABLES INTEGRADAS

VARIABLES NO INTEGRADAS

Velocidad

Comoponenetes de fuerzas
Angulo de inclinacian

Pasode Angulo de la velocidad

int . |Posicign
integracion .

Masa de combustible -
Aceleracidn

Angulo de atague

Gasto de combustible

llustracién 27. Distribucion de la hoja Excel.

Anadir que en esencia esta sera la distribucion, no obstante, como el modelo esta
orientado al analisis de mas de una aeronave, la distribucién puede cambiar
debido a la presencia de varias hojas de calculo. Por ejemplo, los datos de las
aeronaves, asi como de los motores, se implementan en hoja aparte.
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4.2. Método numeérico de resolucibn de ecuaciones
diferenciales

Una vez realizada la introduccion y la descripcion esquematica del modelo, se
procede a la explicacion del método numeérico de resolucion.

En este caso, debido al software utilizado para la construccion de la herramienta
de simulacion, y a fin de facilitar la implementacion, se escoge el Método de Euler
para la realizar la integracion de las ecuaciones diferenciales.

Este método, también denominado método de las tangentes, sirve para resolver
un problema de valor inicial, es decir resolver ecuaciones diferenciales a partir de
la primera solucién conocida de las mismas.

tiniciat = 0 (5)
Ainicial = 0 (m/SZ)
Viniciar = 0 (m/s)

Xiniciar = 0 (m)

Se acepta como hipétesis de partida la verificacion de Teorema de Picard, segin
el cual la funcion resultado es diferenciable en el entorno de las condiciones
iniciales. Esto a su vez asegura solucion Unica al problema.

El método se basa en la utilizacion de un paso de integracion, el cual poder ser
fijo o variable, generalmente se trabajara con pasos de integracion fijos. La idea
general del método consiste en aproximar la ecuacion diferencial por medio de la
recta tangente que pasa por el punto de estudio:

y(x) = yo + f (X0, ¥0) (x — x0)
Donde la pendiente de la recta tangente sera:

y(xo) = f(x0,¥0) =m
Asi pues, se puede definir la siguiente expresion para la integracion:
Yn = Yn-1+ Yn_1h
Siendo h el paso de integracion.

De forma genérica, para el modelo de estudio podriamos definir las siguientes
expresiones:

Vh=Vpo1+ Vn—lAt = Vp-1 + ap_1At (m/S)
xn = xn_l + J.Cn_lAt = xn_1 + Vn_lAt (m)

De esta forma se resolveran las ecuaciones diferenciales descrita en la Tabla 1.
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En la siguiente tabla se mostraran las ecuaciones a implementar en la hoja de
calculo para la integracion de las ecuaciones diferenciales:

INTEGRACION (METODOD DE EULER)

Velocidad en
X, Sistema
ejes de Tierra

dv,
Vixy, = Vexy_y + 50 At (/)

Velocidad en
Y, Sistema
ejes de Tierra

A

y
dt At (/)

VEyn = VExy—l +

Coordenada dx
X del cdg de Xg, = Xp, |+ d—EAt (M/)
la aeronave t
Coordenada dy
Ydelcdgde |y, =y,  + d—EAt (M/s)
la aeronave t

Velocidad, en
Sistema ejes
de Cuerpo*

Vgx = Vix €088 + Vg, sin 6 (M/s)

Tabla 5. Ecuaciones para integracion, método de Euler.
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4.3. Implementacion de controlador PID

Con la implantacion de un controlador en el simulador, lo que se pretende es tener
una herramienta de ajuste que permita variar los parametros de control, a saber:

e Posicion del acelerador: este parametro de control, permite modificar el
gasto de combustible que se introduce en la camara de combustion del
motor a reaccion, lo que permite variar el empuje generado por el sistema
de propulsion. El PID regulara de forma automatica dicha posicion en
funcion de las necesidades del sistema para cumplir o llegar al objetivo
marcado por las condiciones de contorno (condicidon de velocidad de
crucero).

e Angulo de inclinacion de la aeronave: se trata de una simplificacion del

parametro real, este seria el angulo de los flaps del timon de cola,
generando una fuerza vertical en dicho timén que permita la modificacion
de la inclinacion de la aeronave.
La simplificacion consiste en que a través del mando se regula
directamente la inclinacién del avion, y no la de los flaps del timén de cola.
De la misma forma que en el caso anterior, la funcion del PID es controlar
la inclinacion de la aeronave de manera que se alcance la condicion
objetivo (altura de vuelo o techo de operacion).

Por lo tanto, para el control de estos dos parametros se utilizaran dos
controladores PID independientes.

Antes de proceder a la implementaciéon de los mismos, se hara una breve
introduccion genérica al funcionamiento de un controlador PID.

Un controlador PID es un mecanismo de control en tiempo real de accion
proporcional, diferencial e integral.

+

PID SISTEMA

llustracién 28. Diagrama de bloques genérico

La variable objetivo (condicion de contorno) es comparada con la senal de salida
del sistema, proporcionado esto un error, a partir del cual el controlador genera
una actuacion sobre el sistema. La filosofia, es actuar sobre el sistema en base al
error para corregirlo, de forma que solo se realice correccion si dicho error no es
nulo.
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La funcioén de transferencia genérica del controlador PID seria la siguiente:

de(t)
dt

l

u(t) = Kp [e(t) + Ffo e()dr + T,

Siendo:

T;: tiempo integral

{KP: Sensibilidad proporcional o ganancia
Tytiempo derivativo

El error tendria la siguiente expresion:

e(t) =w(t) —y(t)

Siendo:

{ w(t): variable objetivo
y (t): variable de salida del sistema

Por tanto, podemos expresar la funcion de transferencia simplificada de la
siguiente forma:

de(t)
u(t) = Kpe(t) + K;Ate(t) + Ky It
Siendo:
Kp
K. _ —
l Tl
Kd = KpTd

Las constantes definidas seran las variables que condicionen la actuacion que
genera el PID, por lo tanto, condicionan la salida del sistema y definen el control.
En el modelo de estudio el ajuste de estas, para conseguir la sintonia del PID
requerida.

Con un controlador, dependiendo del ajunte se pueden conseguir diferentes
salidas, dependiendo de la aplicacion en la cual se implementa, pueden ser de
interés un tipo u otro de configuraciones. Ademas, dicha configuracion condiciona
la estabilidad del sistema, es decir que este converja a la solucion o sea
oscilante/divergente.
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Dependiendo del ajuste, podemos apreciar diferentes salidas del sistema:

transitorio Estacionario

(=]
i

Saldla delaplara

=
&

llustracion 29. Salida del sistema con controlador PID, tipo 1

(Tomado de: Mazzone, V. (2002)).

En este caso, el control da una respuesta rapida, alcanzandose los valores
objetivos de forma rapida. No obstante, se produce un sobre pico en la zona
transitoria, lo que se debe a la propia velocidad con la que se alcanza el objetivo,
pues no da tiempo a corregir el error transitorio de la forma mas efectiva.

Voo

- Transitorio Estacionarig

W =l

: t[seg|

llustracién 30. Salida del sistema con controlador PID tipo 2.

(Tomado de: Mazzone, V. (2002)).
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En este caso, la respuesta es mucho mas lenta y suave, sin sobrepico ni
oscilaciones. Esto se debe a una correccion tanto del error estacionario como
integral elevadas, y que sea lento facilita que pueda darse de forma satisfactoria
la correccion de los errores.

En el caso de estudio, el controlador, generara una actuacion que controle la
velocidad y la posicion de la aeronave:

e Control sobre la velocidad: la actuacion en este caso es modificar la
posicion del acelerador de manera que se alcance la velocidad de crucero.

e Control sobre la trayectoria: la actuacion es modificar la inclinacion de la
aeronave, para alcanzar la altura de vuelo.

Por motivos de confort de los ocupantes de la aeronave, nos interesa un
controlador de respuesta lenta, que no genere grandes oscilaciones, y ademas
estas sean de frecuencia baja. Por lo cual interesa obtener una respuesta del
segundo tipo.

En cuanto a la sintonia del PID, las constantes se ajustaran de forma manual hasta
conseguir la convergencia del sistema a la solucion y la forma de la respuesta
deseada.

A continuacion, se obtendran las expresiones a implementar en la hoja de calculo
para poder ejecutar el controlador:

e PID para controlar la posicion de la aeronave

yobjetivo + 6n

PID SISTEMA

In

llustracién 31. Diagrama de bloques controlador inclinacion.
En este caso el error se calculara como:
€n = Yobjetivo — Yn
Y su derivada:

de, d
E = E (yobjetivo —Yn) = _VEyn_1

Una vez determinado esto, y acudiendo a la funcion de transferencia
general simplificada del PID y al método de Euler, podemos definir la
siguiente ecuacion a implementar dentro de la hoja de calculo:
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Kq-s
671 = 611—1 + KP—S(yobjetivo - yn) + Ki—(SAt(yobjetivo - yn) - TVEyn_1

e PID para controlar la velocidad de la aeronave

Vobjetivo +

PID SISTEMA

V

llustracién 32. Diagrama de bloques controlador velocidad.
Siendo t,,, la posicion del acelerador.

En este caso el error se calculara como:

en = VExobjetivo - VExn
Y su derivada:

de, d
dt = dt (Vobjetivo — W) = “AExp_q

Una vez determinado esto, y acudiendo a la funcion e transferencia general
simplificada del PID y al método de Euler, podemos definir la siguiente
ecuacion a implementar dentro de la hoja de calculo:

Kd—‘r

Tpn = Tn-1 + Kp¢ (VExobj - VExn) + K;_.At (VExobj - VExn) - A—taExn_l

Terminar comentando los subindices de las constantes, esto se debe a que, al tener
dos controladores, sera necesario establecer los tres parametros de forma
independiente para cada uno de los controladores.

Por Ultimo, se concluira este apartado describiendo el método para conseguir la
sintonia requerida para los controladores.

Este ajuste se realizara de forma manual, para ello se han de seguir los siguientes
pasos:

e Modificacion de la constante de proporcionalidad: hasta alcanzar valores del
entorno del valor objetivo.

e Modificacion de la constante de integracion: hasta reducir el error estacionario.

e Modificacion de la constante de derivacion: para reducir el error transitorio

e Reajustar para conseguir el tipo de control deseado
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4.3. Conclusiéon y resumen de la implementacion

En este apartado se procedera a recapitular sobre lo visto en este capitulo de la
memoria, destacando los datos mas importantes, ademas de anadir alguna de las
decisiones llevadas a cabo durante la consecucion de dicha tarea.

Organizacion en la implementacion: como se mostré en el apartado 4.1.,
es importante tener un orden claro en la implementacion tanto de datos
como ecuaciones a resolver para poder ejecutar de la forma mas eficaz y
sencilla la implementacion del modelo fisico de estudio.

Seleccion del método de resolucion: en cuanto al método de resolucion,
puede generar una variacion importante en los resultados obtenidos, para
este modelo se ha seleccionado el método de Euler.

Discretizacion temporal: con la Discretizacion temporal se selecciona el
paso de integracion del método numérico, pues en este modelo todas las
variables a integrar dependen del tiempo. Respecto a la seleccion del
mismo, el tamano del paso o intervalo temporal influye en la calidad y
precision de los resultados, no obstante, hay que encontrar un compromiso
entre la calidad de estos y el coste computacional del simulador.
Establecimiento de las condiciones de contorno: se trata de otro factor
fundamental en la resolucion de las ecuaciones diferenciales, pues si estas
no son definidas. La solucién no estaria acotada, lo que supone una mala
representacion fisica del problema. Las mas importantes son la de
velocidad de cruceroy la altura de vuelo (techo de operacion), no obstante,
podrian incluirse en este punto otras dos condiciones utilizadas:

» Velocidad minima en pista hasta actuacion de mando de
inclinacion (Vz): podemos definir esta magnitud como la velocidad
minima de la aeronave en la pista, a partir de la cual el mando de
inclinacion puede empezar a actuar sobre la aeronave y cambiar su
inclinacion. El objetivo es que la aeronave gane velocidad de la
manera mas eficaz posible (con la menor inclinaciéon inicial), de
manera que se pueda garantizar que en el final de la pista la
velocidad sea la minima de despegue.

» Angulo de inclinacién inicial dy:angulo que posee la aeronave en
reposo, debido a la configuracion del tren de aterrizaje, suele tomar
valores bastante bajos, por debajo de los 5° para aeronaves
comerciales.

Seleccion de parametros de control: los parametros de control utilizados
son el mando del acelerador, el cual actia sobre la velocidad de la
aeronave y el mando de inclinacion, el cual actia sobre la trayectoria de
vuelo.

Implementacion del sistema de control: aparte de definir las ecuaciones
del controlador, son muy importantes las constantes que garantizaran la
convergencia y el ajuste buscado. El control de las constantes es manual,
como se describié en el apartado anterior.

71



Capitulo 4. Implementacién del modelo

e Organizacion para la extraccion de resultados: en cuanto a la organizacion
y distribucién de los resultados, hay que tener en cuenta que datos son de
interés a la hora de realizar un estudio, seleccionarlos y facilitar su
extraccion.

A parte de este resumen, comentar que en el simulador se han incluido macros
para facilitar la introduccion de datos al modelo de calculo, esto se debe a que se
estudiaran diferentes aeronaves como se mostrara a continuacion. Ademas,
también se han introducido otras macros con el objeto de facilitar la extraccion de
los resultados.

El tema referente a las macros, no es objeto de analisis de este trabajo, no
obstante, decir que se trata de fragmento de cédigo VBA (Visual Basic for
Aplications), baso en la programacion por puntos orientada a objetos, definidos
por el usuario para poder realizar una tarea concreta.
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4.4. Tutorial para la utilizacion de la herramienta de

simulacion
Aqui se pretende explicar de forma breve y sencilla como utilizar la herramienta
de simulacién de vuelo.

En primer lugar, decir que se trata de un libro de Excel en el cual se pueden
encontrar las siguientes hojas de calculo:

Activar ? >

Activar:

AVIOMNES

PARAMETROS GEMERALES
PERFILES MACA
COMPARATIVO PERFILES MACA

COMPROBACION PASC INT
GRAFICOS MODELD 1
RESULTADCS MODELC 1
GRAFICAS RESULTADOS M
COMPARATIVA MODELC 1
GRAFICAS COMPARATIVG M1

llustraciéon 33. Hojas de calculo del simulador.

—

e Aviones: en esta hoja del libro nos encontramos con un listado de datos de
las diferentes aeronaves que se analizaran en el modelo, asi como de los
motores

e Parametros generales: pestana de datos que posteriormente se
introducen en el modelo.

e Perfiles naca: contiene datos de diferentes perfiles hipersustentadores

e Comparativo Perfiles Naca: visualizacion y comparacion de los diferentes
perfiles estudiados

e Modelo 1: es la hoja en la que se resuelve el modelo fisico, esta es la
primera de las hojas de calculo interactivas.

e Comprobacion paso de integracion: compromiso entre calidad de solucion
y coste computacional, a través de comparacion de soluciones con varios
pasos de integracion.

e Graficos modelo 1: representacion grafica general de los resultados
obtenidos en el modelo 1.
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Resultados modelo 1: en esta hoja se extraen los resultados mas

importantes para la realizacion de estudios paramétricos de cada una de
las aeronaves. Esta hoja dispone de macros para la extraccion de
resultados

Graficas resultados M1: representacion grafica de los resultados extraidos
en la hoja anterior

Comparativa _modelo 1: comparacion entre las diferentes aeronaves
estudiadas.

Graficos _comparativos M1: representacion grafica de dichas
comparaciones.

Una vez realizado este resumen de las hojas de calculo encontradas, nos
centraremos en las interactivas:

En primer lugar, hablaremos de la hoja Modelol: lo primero que nos encontramos
son las condiciones de contorno y la seleccion del tipo de aeronave:

K
3 'modelo aeronave BOEING-777-8

4 |Salto temporal (s) 0,8
5 |Altura de vuelo (m) 11000,000
& Velocidad de crureo (km/h) 892,406
7 |Velocidad de crureo (m/s) 247,890
8 |Recorrido en pista 0,000
% V.min.PISTA (km/h) 200,000
10 |V.min.PISTA {(m/s) 55,556
11 |Delta maximo (2) 15,000
12 |Delta inicial (2) 0,000

llustracién 34. Condiciones de contorno hoja de calculo Modelo 1

En este caso la Unica condicion de contorno que se debe modificar de forma manual
es la es la V.min.PISTA, marcada en amarillo, que es la velocidad minima que debe
tener la aeronave para que pueda actuarse sobre el mando de inclinacion de la
aeronave (I'y).

Los otros parametros que pueden modificarse son el salto temporal o paso de
integracion (no recomendable para las aeronaves predefinidas). Y el modelo de
aeronave:
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£

3 |modelo aeronave BOEING-777-8 .['

4 Salto temporal (s) BOEING-770-200
BOEING-770-200-ER

5 |Altura de vuelo (m) BOEING-T77-8

& Velocidad de crureo (km/h) ::Egﬁg:iglg-mu

7 |velocidad de crureo (m/s) AIRBUS-A340-600

8 |Recorrido en pista 0,000

9 |V.min.PISTA (km/h) 200,000|

10 |W.min.PISTA (m/s) 55,556

11 |Delta maximo (2) 15,000

12 |Delta inicial (2) 0,000

13

14

llustracién 35. Lista de aeronaves Hoja de calculo Modelo 1.

En la lista desplegable apareceran las aeronaves introducidas en la lista de la hoja
de calculo de Aviones, pudiendo esta ser modificada o ampliada.

Una vez introducidos estos datos, se han de introducir los datos al modelo, para
ello se utilizara la macro integrada en esa misma hoja de calculo.

INTRODUCCION DE DATOS

llustracién 36. Macro hoja de calculos Modelo 1

El modelo ya esta listo para ser ejecutado, se recomienda extender los calculos
unas 1000 filas y después ajustar las constantes de los controladores PID.

COMSTANTES PID (delta) COMSTANTES PID (acel.)
Kp_delta 0,01 Kp_acel. 0,9
Ki_delta 0,625 Ki_acel. 0,014
Kd_delta 0,068 Kd_acelerad| 1,84

llustracién 37. Constantes de ajuste de los controladores.

Después se extienden las filas hasta que se complete el calculo que se desea
conocer, siento irrelevante y con un funcionamiento no deseado, una vez la
aeronave se queda sin combustible y planea hasta llegar al suelo.

La siguiente hoja de calculo interactiva seria la Hoja Resultados modelo 1.

En la misma nos encontramos 4 macros que facilitan la extraccion de los
resultados:
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EXTRACCION DE RESULTADOS

llustraciéon 38. Macro para extraccion de resultados.

Esta macro se centra en tomar los resultados del modelo 1, e introducirlos en la

columna que le marca el contador, y para la aeronave estudiada:

BOEING-777-8

MAGNITUD UNIDADES c-1 c-2 c-3 c-4

N? PASAIEROS - 350 325 300 275
DISTANCIA EN PISTA m 3104,04 3047,45 3053,41 2997,25
TIEMPO EN PISTA s 85,60 84,80 84,80 84,00
VELOCIDAD MAXIMA EN PISTA Km/h 283,96 281,68 281,91 279,62
DISTANCIA DE DESPEGUE m 4365,18 4369,58 4305,93 4310,28
TIEMPO DE DESPEGUE s 100,80 100,80 100,00 100,00
DISTANCIA HASTA VUELO DE CRUCERO  |km 147,17 147,29 147,21 147,33
TIEMPO HASTA VUELO DE CRUCERO s 831,20 830,40 828,80 828,00
MASA DE COMBUSTIBLE CONSUMIDA [T 158,94 158,94 158,94 158,94
DISTANCIA RECORRIDA Km 11041,98| 11042,51| 11043,03| 11043,95
CONSUMO MEDIO POR PASAJERO kg/pasajero 454,11 489,04 529,78 577,95
CONSUMO MEDIO POR KILOMETRO kg/km 14,39 14,39 14,39 14,39
CONSUMO POR KILOMETRO Y PASAJERO |kg/(pasajerokm) 0,04 0,04 0,05 0,05
POTENCIA MAXIMA kw 159571,65| 159547,94| 159533,48( 159527,07| 1
COEFICIENTE €D - 0,15 0,15 0,15 0,15
DISTANCIA DE PLANEO km 159,72 159,42 159,15 158,86
VELOCIDAD DE CRUCERO ke/h 892,41 892,41 892,41 892,41
ALTURA DE VUELO m 11000,00| 11000,00 11000,00] 11000,00
DIAMETRO DEL FUSELAJE m 6,20 6,20 6,20 6,20
SUPERFICIE ALAR m2 516,70 516,70 516,70 516,70
CONTADOR MACRO 64

llustracion 39. Contador para columna de extraccion de datos

La fila en verde marca el nimero de columna, y el contador indica en que columna
se extrae el resultado.

Las otras macros de la hoja estan destinadas a dos estudios paramétricos:

ESTUDIO NUMERO DE PASAJEROS

RESTABLECER NUMERO DE PASAJERDS

llustracién 40. Macro estudio paramétrico en funcién del nimero de pasajeros.

Esta permite variar el nimero de pasajeros y extraer los resultandos, ofreciendo
también la posibilidad de resetear a valores originales.
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ESTUDIO Cd FUSELAJE

RESTABLECER Cd FUSELAIE

llustracién 41. Macro estudio paramétrico Cd del fuselaje

La funcidn es similar a la macro anterior, esta vez se realiza el estudio paramétrico
sobre el coeficiente de resistencia aerodinamica del fuselaje de la aeronave.

Para terminar este breve tutorial, decir que las hojas de calculo de graficas, estas
estan predefinidas, pero son de modificacion manual. Ademas, los valores de la
hoja de calculo Comparativa modelo 1, son fijos y pertenecientes a todas las
aeronaves, si se anade alguna mas, hay que anadir los datos de forma manual.

Por otra parte, salvo conocimiento de VBA, que permitan modificar las macros, no
se recomienda hacer cambios de distribucion, ni anadir o modificar aeronaves
puesto que habria que modificar los codigos.
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Capitulo 5
Estudios paramétricos y presentacion de
resultados

El siguiente capitulo se centra en la y realizacion de diferentes estudios utilizando la
herramienta creada, a fin de extraer y comprender los resultados obtenidos, asi como
la realizacion de un analisis de los mismos.

5.1. Introduccion
En este apartado se va a introducir las aeronaves a estudiar y sus caracteristicas.
Para realizar el trabajo se han seleccionado seis aeronaves, con diferentes
caracteristicas y diferentes sistemas de propulsion (motores):

e Boeing 777-8

e Boeing 777-200

e Boeing 777-200ER

e Airbus A318

e Airbus A340-500

e Airbus A340-600
Ademas de introducir los datos de las aeronaves, también se proporcionaran los
datos de ajuste de las constantes de los PID.
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5.1.1. Boeing 777-8

BOEING 777-8
MOTOR GE9X
N° DE MOTORES 2
AUTONOMIA (km) 16090
NUMERO DE PASAJEROS 350
MASA DE LA CARGA (kg) 3500
CAPACIDAD DE COMBUSTIBLE (kg) 158940
MASA PROPIA (kg) 147594
TECHO DE VUELO (m) 13000
TECHO DE OPERACION (m) 11000
MACH DE CRUCERO 0,84
255;\ FRONTAL DEL FUSELAJE 120,763
SUPERFICIE ALAR (m?) 516,7
CARRERA DE DESPEGUE (m) No conocido

Tabla 6. Datos Boeing 777-8.

(Tomado de: Boeing 777X).

llustracién 42. Boeing 777-8.

(Tomado de: Boeing 777X)
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5.1.2. Boeing 777-200

BOEING 777-200
MOTOR GE-90-94B
N° DE MOTORES 2
AUTONOMIA (km) 9700
NUMERO DE PASAJEROS 440
MASA DE LA CARGA (kg) 44000
CAPACIDAD DE COMBUSTIBLE (kg) 93872
MASA PROPIA (kg) 109328
TECHO DE VUELO (m) 13140
TECHO DE OPERACION (m) 11000
MACH DE CRUCERO 0,84
AREA FRONTAL DEL FUSELAJE (m?) 120,763
SUPERFICIE ALAR (m?) 427,8
CARRERA DE DESPEGUE (m) 2530

Tabla 7. Datos Boeing 777-200.

(Tomado de: Boeing 777-200/200ER).

llustracién 43. Boeing 777-200.

(Tomado de: Boeing 777-200/200ER).
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5.1.3. Boeing 777-200ER

BOEING 777-200ER
MOTOR GE-90-94B
N° DE MOTORES 2
AUTONOMIA (km) 14305
NUMERO DE PASAJEROS 440
MASA DE LA CARGA (kg) 44000
CAPACIDAD DE COMBUSTIBLE (kg) 136936
MASA PROPIA (kg) 116614
TECHO DE VUELO (m) 13140
TECHO DE OPERACION (m) 11000
MACH DE CRUCERO 0,84
AREA FRONTAL DEL FUSELAJE (m?) 120,763
SUPERFICIE ALAR (m?) 427,8
CARRERA DE DESPEGUE (m) 2530

Tabla 8. Datos Boeing 777-200ER.

(Tomado de: Boeing 777-200/200ER).

No se presenta imagen del modelo pues es similar al anterior, permitiendo mayor
capacidad de combustible.
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5.1.4. Airbus A-318

AIRBUS A-318
MOTOR PWG6000
N° DE MOTORES 2
AUTONOMIA (km) 6000
NUMERO DE PASAJEROS 132
MASA DE LA CARGA (kg) 13200
CAPACIDAD DE COMBUSTIBLE (kg) 19368
MASA PROPIA (kg) 39500
TECHO DE VUELO (m) 12000
TECHO DE OPERACION (m) 11000
MACH DE CRUCERO 0,82
AREA FRONTAL DEL FUSELAJE (m?) 49,017
SUPERFICIE ALAR (m?) 122,6
CARRERA DE DESPEGUE (m) 1355

Tabla 9. Datos Airbus A318.

(Tomado de: Airbus A318).

llustracion 44. Airbus A318.

(Tomado de: Airbus A318).
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5.1.5. Airbus A-340-500

AIRBUS A-340-500
MOTOR TRENT 500
N° DE MOTORES 4
AUTONOMIA (km) 16670
NUMERO DE PASAJEROS 440
MASA DE LA CARGA (kg) 44000
CAPACIDAD DE COMBUSTIBLE (kg) 178280
MASA PROPIA (kg) 158920
TECHO DE VUELO (m) 12497
TECHO DE OPERACION (m) 11000
MACH DE CRUCERO 0,83
AREA FRONTAL DEL FUSELAJE (m?) 99,933
SUPERFICIE ALAR (m?) 4394
CARRERA DE DESPEGUE (m) 3050

Tabla 10. Datos Airbus A-340-500.

(Tomado de: Airbus A340-500)

llustracion 45. Airbus A340-500.

(Tomado de: Airbus A340-500)
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5.1.6. Airbus A-340-600

AIRBUS A-340-600
MOTOR TRENT 500
N° DE MOTORES ]
AUTONOMIA (km) 14450
NUMERO DE PASAJEROS 475
MASA DE LA CARGA (kg) 47500
CAPACIDAD DE COMBUSTIBLE (kg) 163600
MASA PROPIA (kg) 168900
TECHO DE VUELO (m) 12497
TECHO DE OPERACION (m) 11000
MACH DE CRUCERO 0,83
AREA FRONTAL DEL FUSELAJE (m?) 99,933
SUPERFICIE ALAR (m?) 439,4
CARRERA DE DESPEGUE (m) 3050

Tabla 11. Datos Airbus A340-600.

(Tomado de: Airbus A340-600).

llustracion 46. Airbus A340-600.

(Tomado de: Airbus A340-600).
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5.1.7. Datos motores utilizados

MOTOR GE9X
EMPUJE MAXIMO (kN) 514
7 kN
EMPUJE ESPECIFICO (W) 75
GASTO MAXIMO DE COMBUSTIBLE (kg/s) 6,853
GASTO MAXIMO DE AIRE (kg/s) 1360,03

Tabla 12. Datos del motor GE9X

MOTOR GE-90-94B
EMPUJE MAXIMO (kN) 418
I’ kN
EMPUJE ESPECIFICO (W) 67,924
GASTO MAXIMO DE COMBUSTIBLE (kg/s) 6,1539
GASTO MAXIMO DE AIRE (kg/s) 532,6

Tabla 13. Datos del motor GE-90-94B

MOTOR PW600

EMPUJE MAXIMO (kN) 105,87
e kN

EMPUJE ESPECIFICO <W/s) 93,725

GASTO MAXIMO DE COMBUSTIBLE ("9/5) 1.1296

GASTO MAXIMO DE AIRE (kg/s) 150.14

Tabla 14. Datos del motor PW6000

MOTOR TRENT 500
EMPUJE MAXIMO (kN) 249.1
e kN
EMPUJE ESPECIFICO <W/s) 65.455
GASTO MAXIMO DE COMBUSTIBLE (kg/s) 3.8057
GASTO MAXIMO DE AIRE (kg/s) 879.6

Tabla 15. Datos del motor TRENT 500.

(Tomado de: comun. Hernandez, V. (2018). Analisis y estudio de los motores a reaccion civiles)

Todos los sistemas de propulsion descritos en las tablas anteriores son motores
turbofan.
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5.1.8. Constantes de los controladores
En este apartado se presentara un resumen de las constantes del controlador
obtenidas experimentalmente, mediante ajuste manual.

CONSTANTES DE CONTROL At

Kp_s (Q/km) 001 | K,_, (S/km) 0,9

Boeing 7T Cim-s) | 0625 | Ky (Him) 0014 |08 s)
Kaes (*°/m) | 0068 | Ky (S'/m)| 184
Kp_s (Q/km) 001 |Kp_, (S/km) 0,88

SO T s (Yym-s) | 0625 | K (Ym) | 0015 | 08(s)
Kos (*5°/m) | 0068 | Ko (/m)| 184
Kp_s (Q/km) 001 |Kp_, (S/km) 0,721

Boeing 777- 5

200er | Kivs (Vi -s) | 0625 | Kiee(Yim) 0,013 | 08(s)
Ki-s (gsz/m) 0,068 | K,_, (53/m) 1,84

Kp_s (Q/km) 015 | Kp_, (S/km) 0,002

Airbus A318 | Ki_s (*/jpn.s) | 0625 | Kiy(Ym) 0,03 0,8 (s)

Ka-s (‘S /m) 0,068 | K, . (53/m) 1,84

Koos (YNem) | 015 | Koo (/i) 0,85

A;\igléséo Kis (iem-s) | 0825 | Kiee (Ym) 001|086
Ka-s (°°/m) | 0068 [ku, (S/m)| 184
Koo (Vim) | 015 | Kot (Sfjem) | O

A3805600 | Kios (Vim-s)| 0525 | Kie(Ym) A

Kas (*5°/m) | 0068 | Ky, (S/m)| 184

Tabla 16. Constantes de los controladores.

En este punto, se ofrecera la justificacion a los valores tomados tanto para las
constantes de los controladores PID, como para el paso de integracion elegido.
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Paso de integracion: este es un parametro fundamental del modelo, pues, en
definitiva, define la calidad de los resultados, por hacer una similitud, se trata
de un parametro similar al tamano de un nodo utilizado en las simulaciones
por el Método de Elementos Finitos. No obstante, en este caso, la
Discretizacion es temporal en lugar de espacial.

Para poder seleccionar el paso de integracion de forma adecuada, hemos de
buscar un compromiso entre el coste computacional de resolver el modelo
(mayor a menor paso de integracion), y la precision o la calidad de la solucion
obtenida.

En el grafico 1., se muestran diferentes soluciones para distintos valores del
paso de integracion:

PASO DE INTEGRACION

= =1t=0.6

t=1

50 100 150 200 250
DISTANCIA RECORRIDA (km)

Grafico 6. Solucién en funcién del paso de integracion.

Como se observa las soluciones son bastante similares, no obstante, si que
puede observarse variacion. En el grafico 2., se realiza un zoom de la zona
con mayor variacion para mejorar la apreciacion de la misma.
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12

11

10

50

PASO DE INTEGRACION

t=0.8
= =1=0.6
t=1
62,5 75 87,5 100 112,5 125 137,5

DISTANCIA RECORRIDA (km)
Gréafico 7. Zoom zona de mayor variacion.

Aqui puede observarse mejor la magnitud de la variacion entre el paso de
integracion escogido y el resultado obtenido. Como puede apreciarse, cuando
el paso de integracion es inferior a 0,8 (s), la solucion apenas varia. Por lo
tanto, este es el escogido buscando el compromiso anteriormente citado.

Constantes de control: el ajuste de dichas constantes es realizado para cada
modelo de forma manual, no obstante, el mismo tiene un fundamento. Como
ya se explicd en el apartado 4.2 de la memoria, las constantes de control
definen la respuesta de PID, y, por tanto, la solucion obtenida. En este caso,
buscando el confort de los pasajeros que viajan en la aeronave de estudio,
interesaria una respuesta del tipo que se presenta en la llustracién 30. Para
demostrar el proceso de seleccion de dichas constantes, se utilizara a modo
de ejemplo los datos del Boeing 777-8.
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TRAYECTORIA
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8
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DISTANCIA RECORRIDA(km) x 1000
Gréfico 8. Respuesta del controlador para trayectoria Boeing 777-8.
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Grafico 9. Respuesta del controlador para la velocidad Boeing 777-8.

Como se puede observar en los Graficos 3y 4., La evolucion de la posicion y
de la velocidad siguen una trayectoria suave, cumpliendo con los objetivos a
alcanzar. Por lo tanto, se puede concluir que las constantes elegidas son
validas.
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No obstante, existe una pega para este planteamiento, pues el mismo no
representa la realidad en lo que a aceleracion se refiere. Pues cuando una
aeronave despega, lo normal es que hasta que alcance la velocidad minima
de despegue, la aceleracion sea la maxima posible. Con estas constantes, al
suavizar las transiciones, esta realidad no se cumple. Para poder satisfacer
ambas condiciones se deberia establecer una propuesta de control variable,
gue permita modificar o bien el objetivo durante la trayectoria, definiendo
objetivos por tramos. O bien las constantes de control también dependiendo
de la situacion en la cual se encuentre la aeronave.

1080

900

720

540

= \/ELOCIDAD HORIZONTAL

360

——— VELOCIDAD VERTICAL

180

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
TIEMPO (min)

Gréfico 10. Respuesta del controlador para la velocidad del Boeing 777-8, con aceleracién maxima.

En el Grafico 5., se puede apreciar como en la respuesta ante la velocidad,
cuando se opta por la opcién de modelar la aceleracion maxima, es mas
brusca, generando mayores pendientes en la grafica.

Para el modelo de este trabajo se opta por utilizar la opcién 1, en la cual la
respuesta es menos brusca.
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5.2. Presentacion de los resultados obtenidos

En este apartado se procedera a una presentacion general de los resultados
obtenidos con el modelo. Para ello se presentaran los siguientes graficos:

e Trayectoria de la aeronave: podra observarse el recorrido de la aeronave en
su tramo inicial, hasta la estabilizacion de la misma.

e Masa de combustible: esta permitira visualizar la variacion en la masa de
combustible.

e Velocidades: permitira visualizar tanto la velocidad vertical como la
horizontal.

e Angulos de subida e inclinacion: aportaran visibilidad a la pendiente con la
cual la aeronave asciende.

e (Gasto de combustible: visualizacion del consumo de combustible a lo largo
del tiempo de vuelo.

Una vez presentados los resultados obtenidos se procedera con la validacion del
modelo.

También se realizaran los estudios paramétricos considerados de mayor interés para
diferentes aeronaves:

e Estudio paramétrico de la variacion del nimero de pasajeros

e Estudio paramétrico de la variacion del coeficiente de resistencia
aerodinamica del fuselaje

e Estudio paramétrico de la variacion de la altura de vuelo

e Estudio paramétrico de la variacion de la velocidad de vuelo.

En este apartado se presentaran los resultados de una de las aeronaves, que sera
representativa de la siguiente situacion:

e Aeronave pesada de largo alcance

Los resultados de las demas aeronaves, a fin de no sobrecargar en exceso la
memoria propiamente dicha, se presentaran a los anexos de la misma.
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5.2.1. Resultados tipicos Boeing 777-8

Esta aeronave, es de tamano grande, con capacidad para 440 pasajeros, y una
autonomia de 16090 km, por lo tanto, es de largo alcance.

Antes de presentar los datos, las consignas para altitud y velocidad son:

e Velocidad de crucero: 892,41(km/h)
e Techo de vuelo: 11000 (m)

. 6 =1371("9/)

Una vez introducidos los datos y ajustadas las constantes de los controladores,
podemos proceder a la extraccion de los resultados:

BOEING 777-8

12 160

158

10

156

154

ALTITUD (km)
(o))

152

150

———TRAYECTORIA

—— MASA DE COMBUSTIBLE
0 148
0 25 50 75 100 125 150 175 200 225 250 275 300

DISTANCIA RECORRIDA(km)

Grafico 11. Trayectoria y masa de combustible.

En el grafico 6., se puede observar el comienzo de la trayectoria de la aeronave,
mostrando hasta la estabilizacion de la misma en vuelo de crucero. Como puede
observarse, se cumple perfectamente la consigna de la altura de vuelo.

Es importarte observar como el controlador lleva la aeronave a aproximarse
lentamente a la trayectoria sin generar oscilaciones bruscas. Este funcionamiento
era el deseado, pues dichas oscilaciones generarian cambios bruscos de posicion y
velocidad y elevadas aceleraciones que generarian disconfort en los pasajeros.
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Como cabia esperar la masa de combustible varia mas rapido, es decir, hay mayor
gasto, durante la carrera de despegue y el ascenso de la aeronave hasta alcanzar la
situacion de vuelo de crucero. También puede observarse que el consumo se
estabiliza tras alcanzar dicha situacion.

Para visualizar la carrera de despegue podemos incorporar un grafico de zoom de la
trayectoria en la zona citada.

BOEING 777-8 DESPEGUE

350 159,63

———TRAYECTORIA

300

250

N
o
o

ALTITUD (m)
=
u
o

100

50

= MIASA DE COMBUSTIBLE 159,25

158,88

158,50

158,13

157,75

157,38

157,00

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5 4 4,5 5 5,5 6
DISTANCIA RECORRIDA (km) x 1000

Grafico 12. Trayectoria y masa de combustible en la carrera de despegue.

EL grafico 7, no otorga informacion a mayores del anterior, no obstante, permite una
mejor visualizacion de la actuacion de despegue.

Antes de proseguir, se realizara un pequeno matiz para distinguir dos conceptos que
pueden confundirse entre si:

e (Carrera de despegue: punto en el cual la aeronave deja la pista
e Actuacion de despegue: punto en el cual la aeronave ha alcanzado una altitud
de 100m.
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BOEING 777-8
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Grafico 13. Velocidad de la aeronave.

El grafico 8., permite visualizar como se modifica la velocidad de la aeronave durante
la trayectoria. Al igual que en el caso de la trayectoria, interesa que la consigna se
alcance de forma suave sin oscilaciones bruscas. En este caso, el control es algo
mas delicado que para la trayectoria, lo que conlleva un peor ajuste, no obstante, a
pesar de no ser de tanta calidad como el anterior, si se observa que no se dan
oscilaciones bruscas, por lo tanto, el control sera satisfactorio, ademas en crucero la
consigna se mantiene perfectamente y la velocidad vertical como cabria esperar es
nula.
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ANGULO (9)

BOEING 777-8
16
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Gréfico 14. Angulo de subida e inclinacion.

El grafico 9., permite visualizar dos variables de la trayectoria de la aeronave, el
angulo de subida (o angulo de la velocidad) y el angulo de inclinacién (angulo de la
aeronave).

Como se puede observar, se cumple la condiciéon de contorno que limita la maxima
inclinacion de la aeronave. Ademas, queda claro que la aeronave gana altura con
angulo de subida moderados, lo que permite garantizar el confort de los pasajeros
durante el ascenso.

Otra apreciacion interesante que puede hacerse acerca de este grafico, se encuentra
en el angulo de inclinacion, y es que, puede observarse como el mismo desciende
moderadamente después de estabilizarse la aeronave. Esto se debe a la reduccion
del peso de la misma, pues este efecto del gasto de combustible, el cual hasta el
punto de vuelo de crucero, podria decirse que es muy elevado, genera una demanda
menor de sustentacion. Con lo cual, para mantener la altura y la velocidad, el
controlador solo puede variar la sustentacion a través de la variacion del angulo de
ataque y por ende de la variacion del angulo de inclinacion.

Esto Gltimo nos permite apreciar un signo de robustez en el controlador, el cual se
adapta de forma adecuada a las solicitaciones de la trayectoria. De manera que, si
el control es robusto, podra concluirse que el modelo también lo sera.
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o GASTO DE COMBUSTIBLE
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TIEMPO (h) x 60

Grafico 15. Consumo de combustible en funcioén el tiempo.

En el grafico 10., se puede visualizar el consumo de la aeronave en funcion del
tiempo. Como puede observarse, el modelo limita el consumo al gasto maximo de la
aeronave, definido como dato. Ademas, como cabria esperar, cuando se alcanza la
situacion de vuelo de crucero, el mismo se estabiliza.

Aqui puede apreciarse el tema comentado durante la seleccion de las constantes de
control. Si se hubiese optado por conseguir la aceleracion maxima para el despegue,
al gasto de combustible aumentaria mucho mas deprisa de lo que lo hace
actualmente, alcanzando su maximo practicamente nada mas iniciar la trayectoria.

5.2.2. Validacion del modelo 777-8

Una vez presentados y analizados los resultados tipicos, se procedera con la
validacion del modelo, la misma pasa por comparar los resultados obtenidos con los
resultados te6ricos proporcionados por los fabricantes, en concreto se comparara la
autonomia de la aeronave. Obteniendo los siguientes resultados:

Autonomia;esricq = 16090 (km)

Autonomiagimyiaaa = 11041,98 (km)

Como se puede observar existe un error entre el dato extraido de la simulacion y el
dato real. Siendo este:

error = 31,37 %

Este es un error que a priori parece excesivo, no obstante, si analizamos las
circunstancias, el mismo es justificable.
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En primer lugar, hay que tener en cuenta las limitaciones del modelo planteado. La
mas importante y de mayor influencia en el tema en cuestion, son las limitaciones
que presenta el modelo aerodinamico propuesto.

En el mismo se hace una suposicion del coeficiente de resistencia aerodinamica del
fuselaje, esta suposicion mayora dicho coeficiente, pues se basa en el diametro
mayor del fuselaje, no considerando la geometria real del mismo.

En la realidad el diseno de este esta optimizado al maximo, de manera que genere
la menor friccion posible.

Durante el vuelo de crucero, la resistencia aerodinamica que genera el fuselaje,
debido a la alta velocidad de vuelo genera una carga resistente muy importante. El
valor de la misma extraido del modelo seria de:

RESISTENCIA AERODINAMICA DEL FUSELAJE

250

200

150

100

CARGA AERODINAMICA (kN)

50

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28
TIEMPO (min)

Grafico 16. Carga aerodinamica del fuselaje.

Como puede observarse en el grafico 11., la carga aerodinamica del fuselaje es muy
elevada, con lo que puede intuirse que una pequena variacion en la geometria del
mismo o en el coeficiente de resistencia aerodinamica, generara una gran variacion
de la carga resistente y por ende una bajada importante del consumo y el
correspondiente aumento de la autonomia. Como se presentara en el apartado
5.2.3. de la memoria, si se realiza un estudio paramétrico de dicho coeficiente, se
pondra de manifiesto la enorme influencia del mismo. No obstante, por concluir esta
explicacion, se presentara una grafica de las cargas aerodinamicas para el que
posteriormente sera definido como coeficiente de resistencia 6ptimo.
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RESISTENCIA AERODINAMICA DEL FUSELAJE
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Gréfico 17. Carga aerodinamica para Cd éptimo.

Si se comparan los graficos 10 y 11., se observa la gran disminucién que
experimenta la resistencia aerodinamica de la aeronave.

En conclusion, si se optimiza el modelo aerodinamico del fuselaje propuesto, podria
disponerse de un modelo cuyo resultado sea exactamente igual al teérico.

Por lo tanto, se pude dar por validado el modelo en base a dos criterios:

e Solucion con error asumible, justificable y corregible
e Robustez y buena respuesta ante alteraciones.

5.2.3. Estudios paramétricos Boeing 777-8
El siguiente paso es la realizacion, presentacion y analisis de los diferentes estudios
paramétricos.

e Efecto de la variacion en el nimero de pasajeros.

Este estudio consiste en la variacion del niumero de pasajeros que transporta la
aeronave, lo que se traduce en la variacion de la masa correspondiente a la carga
y, por tanto, la masa total de esta aeronave. A continuacion, se presentan las
graficas correspondientes a los resultados, para su explicacion y entendimiento.
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Gréfico 18. Variacion de la autonomia y el consumo medio por kilémetro en funcion del nimero de pasajeros.
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Grafico 19. Variacion del consumo medio por kildémetro y pasajero en funcién del nimero de pasajeros.

100

CONSUMO (kg/km)



Capitulo 5. Estudios paramétricos y presentacion de resultados

A partir de los datos presentados en las graficas anteriores, podemos extraer una
serie de conclusiones:

» La autonomia aumenta al disminuir el niUmero de pasajeros, esto se debe
a la reduccion de la masa de la aeronave, que, a su vez, genera una
disminucion en el gasto de combustible necesario para mantener las
consignas de vuelo (altura y velocidad), predefinidas anteriormente.

» El consumo medio por kildbmetro y pasajero se dispara, sobre todo cuando
el nimero de pasajeros es muy pequeno en comparacion con el maximo
posible.

De esta informacion, se puede obtener una conclusion general. Si bien, el
gasto de combustible disminuye a medida que se reduce el nimero de
pasajeros (la disminucion es relativamente baja), se pierde eficiencia, pues el
consumo por pasajero aumentaria notablemente.

Por lo tanto, se concluye que la mayor efectividad en el aprovechamiento del
combustible consumido se da cuando el nimero de pasajeros es el maximo
que la aeronave es capaz de transportar, pues es en este punto, en el que el
consumo medio por kildmetro y pasajero es menor.

La mejor opcion si se pretendiese reducir el consumo de la aeronave a partir
de la reduccion de la masa de la misma, no esta en transportar menos
pasajeros, sino en optimizar al maximo posible la estructura y geometria de la
misma, con el objetivo de reducir lo maximo posible la masa propia. También
en funcion de la trayectoria que pretenda realizarse, puede disminuirse la
carga de combustible por debajo de la maxima, si la autonomia lo permite.
Siempre respetando margenes que garanticen la seguridad de los pasajeros.

Efecto de la variacion en el coeficiente de resistencia aerodinamica del
fuselaje.

El objetivo de este estudio es observar la importancia de la optimizacion de la
geometria exterior de la aeronave, pues al final esta definira las cargas
aerodinamicas, tanto de sustentacion como de resistencia.

Este trabajo no ha tenido por objeto el calculo de las cargas aerodinamicas
de la forma mas purista y detallada, por lo tanto, no se realiza un estudio en
profundidad del perfil alar, lo que conllevaria una carga de trabajo excesiva,
no obstante, comentar que se ha seleccionado el perfil en funcion de la
eficiencia aerodinamica, escogiendo aquel que otorga mayor eficiencia para
bajos angulos de ataque (eficiencia alta en vuelo de crucero).

A continuacion, se mostraran los graficos con los resultados obtenidos:
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Grafico 20. Variacion de la autonomia y el consumo medio por kilémetro y pasajero en funcion del coeficiente
de resistencia aerodinamica del fuselaje.
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Gréfico 21. Optimizacion de Cd del fuselaje

102

CONSUMO (kg/(kmPasajero))



Capitulo 5. Estudios paramétricos y presentacion de resultados

En los graficos anteriores puede observarse la gran importancia de este
parametro de estudio. Pues pequenas variaciones del mismo generan una
gran variacion en las prestaciones de la aeronave.

Como conclusion principal, decir que, a medida que disminuimos la
resistencia aerodinamica del fuselaje, disminuyo notablemente el consumo
medio por kildbmetro y pasajero, lo que conlleva un aumento, también notable,
en la autonomia de la aeronave. El efecto de la variacion del coeficiente de
resistencia aerodinamica del fuselaje, sera tanto mayor, cuanto mayor sea el
area frontal del mismo.

En la segunda grafica se puede visualizar la optimizacion de dicho coeficiente,
entendiendo por optimizacion el punto en el cual la autonomia simulada por
el software coincide con la autonomia teérica de la aeronave. En el caso del
BOEING 777-8, el coeficiente de resistencia aerodinamica del fuselaje 6ptimo
seria:

= 0,0896

Cp éptimo

Hay que tener en cuenta que este dato se trata de una aproximacion y no de
una optimizacion real, pues a la hora de plantear el modelo aerodinamico, se
realizaron hipoétesis bastantes restrictivas, que, si bien, permiten que
conozcamos la realidad de la influencia en los resultados que presentan estos
parametros, pueden no ser tan precisos como se desearia.

Efecto de la variacion de la altitud de vuelo

A continuacion, se muestra el estudio para visualizar las variaciones que
genera cambiar la consigna de la altura de vuelo manteniendo constante el
Mach de vuelo.
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Gréfico 22. Autonomia y consumo medio por kildbmetro y pasajero en funcion de la altura de vuelo.
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Gréfico 23. Velocidad de vuelo en funcion de la altura de vuelo.
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En los dos graficos anteriores se pueden visualizar las modificaciones
generadas por una variacion en la consigna de la altura de vuelo de la
aeronave:

e Se produce un aumento de la velocidad de vuelo, esto se debe a que
la consigna del Mach de vuelo permanece fija, por lo tanto, al disminuir
la altura aumenta la temperatura ambiente, y por consiguiente la
velocidad del sonido en el medio.

a= ’ngT (m/s)

Al aumentar la velocidad del sonido, para un Mach constante, aumenta
la velocidad de vuelo:

Vvuelo

Mvuelo -

e Cuando disminuye la altitud de vuelo también se produce un aumento

del consumo medio por kildbmetro y pasajero, lo que conlleva una
disminucién en la autonomia de la aeronave.
Este aumento del consumo es debido a dos factores, estos son el
aumento de la velocidad de vuelo y el aumento de la densidad
ambiente. La combinacion de estos dos factores se traduce en un
aumento de las cargas de resistencia aerodinamica, tanto alar como
del fuselaje:

1
Deyerpo = EpAfVZCdfuselaje (N)

1
Datar = Epsalarvzcdalar (N)

Como se observa, manteniendo fijos los coeficientes de friccion
aerodinamicos, asi como la superficie alary el area frontal del fuselaje,
si aumenta la densidad y la velocidad, aumentaran las cargas.

Por lo tanto, para mantener las consignas de vuelo propuestas, al
aumentar la resistencia aerodinamica global, debera aumentar el
empuje que la supla, y en consecuencia el gasto de combustible.

En conclusion, a priori podria suponerse que cuanto mayor sea la altitud de
vuelo, menor sera el consumo de la aeronave, no obstante, como en casi
todos los casos, lo que favoreceria las condiciones de funcionamiento tiene
limitaciones. En este caso, esta limitacion se encuentra en la densidad del
medio, y es que, cuando la altitud es demasiado elevada, pasando ya a la
Estratosfera, esta seria muy baja, lo que a su vez conlleva una caida de la
sustentacién, y por tanto no podria mantenerse la aeronave sin propulsion
vertical (cohete o vehiculos aeroespaciales).

Lo solucién es llegar a un compromiso en la altitud de vuelo, de manera que
se reduzca el consumo lo maximo posible, sin sacrificar la sustentacion de la
aeronave.
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e Efecto de la variacion de la velocidad de vuelo
El siguiente estudio tiene por objeto visualizar las variaciones generadas por
un cambio en la consigna del Mach de vuelo, manteniendo fija la altitud de

vuelo.
BOEING 777-8
11200 0,0438
—— AUTONOMIA

11000 e CONSUMO POR km Y PASAJERO 0,0432
B
= 10800 0,0426
=
=
@)
=2
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-}
<
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10200 0,0408
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VELOCIDAD DE VUELO (km/h)

Grafico 24. Variacion en la autonomia y el consumo medio por kilometro en funcion de la velocidad de vuelo

Como se observa en el anterior grafico, la respuesta de las prestaciones ante
la variacion en la consigna de la velocidad de vuelo, no dista de lo esperado,
y es que, al aumentar la velocidad de vuelo, aumenta el consumo medio por
kildbmetro y pasajero y, por tanto, la autonomia de la aeronave se ve
penalizada.

Este aumento se debe en parte a lo visto en el estudio anterior, el aumento
de la velocidad genera un aumento de la resistencia aerodinamica, que a su
vez genera la necesidad de aumentar el empuje y por consiguiente el gasto
de combustible.

Por tanto, se hace necesario alcanzar un compromiso entre la velocidad de
vuelo y el consumo, de manera que la aeronave consuma lo menos posible,
pero no peque de lentitud.

Otro factor a tener en cuenta a la hora de limitar la velocidad es el tipo de
motor utilizado, en este caso se trata de un turbofan, por lo cual, la aeronave
no deberia alcanzar la velocidad del sonido si se pretende tener eficiencia en
la operacion, pues no son motores adaptados para vuelo supersonico y las
ondas de choque generadas durante la admision supersénica del motor,
generaria una caida en el rendimiento general del motor y por tanto del
sistema de propulsion, aparte de poder generar danos estructurales en el
motor.
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5.3. Comparacion de resultados de las diferentes

aeronaves

Este apartado de la memoria se centrara en realizar un estudio comparativo de las
diferentes aeronaves analizadas en el trabajo, dicho estudios tienen por objeto la
visualizacion de las diferentes caracteristicas y posibilidades que estas ofrece.

5.3.1. Comparacion de trayectorias de despegue.

El primer estudio se basa en comparar las diferentes trayectorias de despegue que
siguen cada una de las aeronaves. El objetivo es la visualizacion de la diferencia
entre las carreras de despegue y de la trayectoria inicial de subida de las mimas.

TRAYECTORIA DE DESPEGUE
300

275 —— BOEING 777-8

250 BOEING 777-200

295 ——BOEING 777-200ER
200 —— AIRBUS A-318
175 —— AIRBUS A-340-500
150 AIRBUS A 340-600
125
100
75
50
25
0
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500

DISTANCIA RECORRIDA (m)

Grafico 25. Comparacion trayectorias de despegue.

En el grafico anterior se muestran las diferentes trayectorias de despegue para cada
una de las aeronaves estudiadas.

A continuacion, se realiza una comparativa entre las carreras de despegue tedricas
y simuladas:

AERONAVE CARRERA SIMULADA (m) CARRERA TEORICA (m)
BOEING 777-8 No conocida 3104,04
BOEING 777-200 2530 2539,25
BOEING 777-200ER 3570 3568,45
AIRBUS A318 1355 1358,01
AIRBUS A340-500 3050 3056,5
AIRBUS A340-600 3100 3105,14

Tabla 17. Comparativa de las carreras de despegue.
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Como se muestra en la comparativa de la Tabla 17., las carreras de despegue tedrica
y simuladas coinciden con un margen de error muy pequeno. Esto se debe a que se
han utilizado como apoyo para definir las constantes de control, sumando esta
condicion a lo explicado en el apartado 5.1.8. del trabajo.

Se puede observar algo interesante, y es que, a pesar de estar en una situacion poco
realista durante el despegue, en la cual no se intenta conseguir lo antes posible la
maxima aceleracion, la carrera de despegue consigue ajustarse a la teorica. A priori
este resultado no tiene mucho sentido, no obstante, tiene una explicacion. Este
efecto se debe al modelo propulsivo utilizado, pues al utilizar un modelo basado en
el empuje especifico, no se tiene en cuenta la gran penalizacion del rendimiento del
motor a reaccion en parado.

El no contar esa pérdida de rendimiento, supone que, con menos aceleracion, es
decir, con menos consumo de combustible, en el modelo la carrera de despegue sea
similar a la teorica. Si se hubiese optado por la configuracion de maxima aceleracion,
el resultado seria que la aeronave necesitaria mucho menos recorrido para
despegar. Por otra parte, con la opcidon elegida, si se considerase la pérdida de
rendimiento, seria el caso opuesto, la aeronave necesitaria mayor recorrido en pista
para despegar.

Antes de proceder al analisis, se presentara una tabla resumen de las caracteristicas
de las aeronaves, en concreto las caracteristicas que nos permitiran las aeronaves
en categorias, a saber:

e Aeronave ligera, corto alcance
e Aeronave pesada, medio alcance
e Aeronave pesada, largo alcance

AERONAVE N° MAXIMO DE AUTONOMIA (km)
PASAJEROS
BOEING 777-8 440 16090
BOEING 777-200 440 9700
BOEING 777-200ER 440 14305
AIRBUS A318 132 6000
AIRBUS A340-500 440 16670
AIRBUS A340-600 475 14450

Tabla 18. Tabla resumen de las diferentes aeronaves
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Atendiendo a la tabla mostrada y a la clasificacion previa, se puede concluir:

AERONAVE CLASIFICACION
BOEING 777-8 Pesada largo alcance
BOEING 777-200 Pesada medio alcance
BOEING 777-200ER Pesada largo alcance
AIRBUS A318 Ligera corto alcance
AIRBUS A340-500 Pesada largo alcance
AIRBUS A340-600 Pesada largo alcance

Tabla 19. Clasificacion de las diferentes aeronaves.
Una vez definida esta clasificacion, se procede con el analisis de los resultados.

En primer lugar, decir, que como se podia prever, la aeronave ligera es la que
presenta una trayectoria de despegue mas corta, es decir, necesita menos distancia
de pista para empezar a ganar altitud, asi como menos tiempo para despegar.

Por otra parte, se puede observar que, siempre las aeronaves mas pesadas
necesitan mayor distancia en pista y mayor tiempo de despegue. La explicacion a
esto podemos encontrarla en el Teorema de la Cantidad de movimiento:

F_,_d(mVE’)_dm_, dvg
A T TR T

Despejando la aceleracion de esta expresion, obtenemos:

dﬁ_l[F_, dmv_,]
dt  mlEf dt B

Como se observa la aceleracion es inversamente proporcional a la masa de la
aeronave, con lo cual, a mayor masa, menor para la misma fuerza. Si bien las
aeronaves pesadas utilizan motores con mayor capacidad para generar empuje, les
cuesta mas ganar la velocidad necesaria para que la sustentacion venza al peso de
la aeronave y este empiece a elevarse.

Dentro de aeronaves del mismo tipo, podemos observar que las carreras de
despegue son similares. Aun asi, sigue observandose una variacion de la trayectoria
de despegue, esto se debe tanto a las diferentes configuraciones de las aeronaves,
destacando sobre todo la geometria de las mismas, tanto del fuselaje como de los
perfiles hipersustentadores de las alas de las aeronaves, que variaran las cargas
aerodinamicas, lo que conlleva una importante diferenciacion, tanto en la eficiencia
de la aeronave, como en su comportamiento general durante la trayectoria.
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5.3.2. Comparacion de las autonomias de las diferentes aeronaves.
En este punto se realizara un estudio comparativo de las autonomias de las
diferentes aeronaves. También se comparan con las autonomias tedricas ofrecidas

por los fabricantes.

AERONAVE AUTONOMIA SIMULADA AUTONOMIA TEORICA
(km) (km)
BOEING 777-8 11041,98 16090
BOEING 777-200 6069,43 9700
BOEING 777-200ER 8943,14 14305
AIRBUS A318 4614,23 6000
AIRBUS A340-500 13315,05 16670
AIRBUS A340-600 12201,17 14450

Tabla 20. Autonomia tedrica y simulada.

Para facilitar la visualizacion de los datos presentados en la tabla anterior, se
recurrira al siguiente grafico:
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Grafico 26. Autonomia tedrica y simulada.

AIRBUS A-318

AIRBUS A-340-  AIRBUS A-340-
500 600

Como se comentd en el apartado 5.2.2 de la memoria, con el modelo inicial
planteado, se comete un error importante, debido a la mala prediccion de la
resistencia aerodinamica generada por el fuselaje.

110



Capitulo 5. Estudios paramétricos y presentacion de resultados

No obstante, como ya se ha mostrado, explicado y planteado, puede determinarse
un coeficiente de resistencias aerodinamica optimizado para el fuselaje que permita
mejorar la prediccion del modelo.

A continuacioén, se procedera al calculo de dicho coeficiente para cada una de las
aeronaves de estudio.

11000 BOE'NG 777'200
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— e AUTONOMIA
€ 9000 ——]
= AUTONOIA TEORICA
< e CD O =
S 8000 €D OPTIMO=0,08
o
=2
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6000
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COEFICIENTE DE RESISTENCIA AERODINAMICA DEL FUSELAJE
Gréafico 27. Estudio paramétrico Cd Boeing 777-200
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Grafico 28. Estudio paramétrico Cd Boeing 777-200ER

111



Capitulo 5. Estudios paramétricos y presentacion de resultados
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Gréfico 31. Estudio paramétrico Cd Airbus A340-600

No confundir la existencia de este valor que el hecho de que dicho valor sea el
coeficiente real del fuselaje, simplemente tomar como aproximacion que permite
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realizar una simulacidon mas precisa. Ademas, sirve a modo de visualizacion de la
tremenda importancia de la aerodinamica en la mecanica de vuelo.

En el siguiente apartado se hara referencia a estos valores entendidos como valores

AERONAVE Cd 6ptimo
BOEING 777-200 0,08
BOEING 777-200ER 0,08
AIRBUS A318 0,11
AIRBUS A340-500 0,111
AIRBUS A340-600 0,12

Tabla 21. Cd 6ptimo para cada una de las aeronaves.

5.3.3. Comparacion de los consumos de las diferentes aeronaves
Este apartado, se centra en el objetivo final del trabajo, el cual es el estudio de los
consumos de las diferentes aeronaves, para ello, se utilizaran los datos extraidos del
modelo original y, ademas, se realizara una comparativa con los datos obtenidos al
optimizar el coeficiente de resistencia aerodinamica del fuselaje como se presento
en el apartado anterior.

En lo referente al estudio, se va a presentar el siguiente tipo de datos:

e Consumo medio por kilometro y pasajero.
e Consumo medio por kilbmetro.
e Consumo medio por pasajero.

En lo sucesivo, se hablara de valores medios del consumo de la aeronave, y no del
consumo instantaneo (gasto de combustible).

No obstante, el primer tipo es el mas interesante, pues permite realizar una
comparacion real entre las diferentes aeronaves independientemente del tipo,
tamano y carga de la misma.

AERONAVE CONSUMO MEDIO

(kg/kmPasajero)
BOEING 777-8 0,0411
BOEING 777-200 0,0351
BOEING 777-200ER 0,0348
AIRBUS A318 0,0318
AIRBUS A340-500 0,0304
AIRBUS A340-600 0,0282

Tabla 22. Consumo medio por kildometro y pasajero.
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Para permitir una mejor visualizacion de los datos se dispone del siguiente grafico.
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Grafico 32. Consumo medio por kildmetro y pasajero.

En el grafico anterior se puede observar la diferencia de consumos para todas las
aeronaves, siendo la que presenta menor consumo Airbus A340-600.

Este consumo permite dar una idea de la eficiencia de la aeronave, es decir, como
se aprovecha el combustible para su funciéon final que en este caso se trata del
transporte de pasajeros. Por lo tanto, la citada aeronave seria la mas eficiente de
todas.

Esta variacion es debida esencialmente a tres aspectos:

e Configuracion geométrica de la aeronave, lo que se traduce en la masa de la
aeronave, distinguiendo entre masa propia del cuerpo de la aeronave, masa
de la carga, masa de combustible. Dependiendo de los diferentes modelos la
configuracion del peso de la aeronave cambia, con lo que se varia el consumo
de la misma.

e Configuracion aerodinamica de la aeronave, como se vio durante el estudio
de la autonomia, tanto el modelo aerodinamico de la aeronave, como la
configuracion de la misma varia de forma significativa los resultados, lo que
se traduce en un efecto importante sobre el consumo de la aeronave.

e Configuracion del sistema de propulsion, hasta ahora el trabajo no se ha
centrado en el estudio interno de los motores, no obstante, si lo
analizasemos, determinariamos que cada motor diferente, tiene diferentes
prestaciones, variando asi el consumo de la aeronave.
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Obteniéndose los siguientes resultados:

AERONAVE CONSUMO MEDIO

(kg/kmPasajero)
BOEING 777-8 0,0284
BOEING 777-200 0,0219
BOEING 777-200ER 0,0217
AIRBUS A318 0,0245
AIRBUS A340-500 0,0241
AIRBUS A340-600 0,0238

Tabla 23. Consumo medio por kildometro y pasajero tedrico
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Grafico 33. Consumo medio por kildbmetro y pasajero simulado.

Como se observa han cambiado los resultados con el caso anterior de estudio. Este
resultado seria el resultado tedrico que podria obtenerse disponiendo de los datos
de carga de combustible, autonomia de la aeronave y nUmero de pasajeros.

Si bien difiere del modelo inicial planteado, como se observa el orden de magnitud
de los resultados esta acorde con el que obtendria teéricamente.

Por otra parte, decir que en los casos en los cuales el error cometido en el calculo de
la autonomia era mayor, la correccion de Cd, también es mayor, con lo cual, esto
también tiene influencia en los datos finales del consumo.
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Capitulo 6
Conclusiones

Este capitulo de la memoria se centra en las conclusiones del trabajo. En el mismo
se trataran diferentes temas:

e Conclusiones de los resultados obtenidos
e Analisis del cumplimiento de los objetivos planteados
e Posibles lineas de futuro

6.1. Conclusiones sobre los resultados obtenidos

Este apartado sera abordado de forma bastante genérica, pues, en general cada uno
de los resultados obtenidos fue ya explicado tras su presentacion y no corresponde
extender demasiado el texto explicando lo mismo de nuevo.

En general, se puede concluir que los resultados, si bien distan de los tedricos, el
error es asumible para el modelo planteado, pues el mismo tiene diversas
limitaciones/simplificaciones:

e Movimiento bidimensional sobre plano.

e Estudio aerodinamico simplificado.

e Modelo propulsivo sin adentrarse en el propio motor.

e Modelo geométrico de la aeronave simplificado, basado Unicamente en las
dimensiones fundamentales.

e Atmosfera en calma.

Teniendo en cuenta lo anterior pareceria ilogico que el modelo simulase de manera
totalmente fidedigna la realidad.

No obstante, constituye una buena herramienta para tratar de entender el
funcionamiento de la aeronave, asi como la mayor o menor importancia de los
parametros de diseno.

A continuacion, se procedera a explicar los factores fundamentales que marcan el
funcionamiento de la aeronave:
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Aerodinamica: este podria ser definido, junto al sistema de propulsion, como

uno de los factores mas importantes a tener en cuenta. Como se ha visto es
de suma importancia por dos causas:

Fuselaje: a priori pareceria que la aerodinamica del fuselaje no es tan
importante como la de las alas, y puede llegar a ser cierto si se
discretizan situaciones. Asi pues, durante el despegue y el ascenso,
cierto es, que el fuselaje tiene menor influencia, pues la velocidad
todavia es relativamente baja y no generara una resistencia
aerodinamica excesiva. No obstante, cuando la aeronave se encuentra
en vuelo de crucero, a maxima velocidad, esto cambia, puesto que, la
resistencia aerodinamica generada por el fuselaje es muy elevada, por
lo tanto, una leve mejora del coeficiente de resistencia aerodinamica
de este 0 en su defecto una disminucion de las dimensiones exteriores
del mismo, generaran una variacion importante del consumo y en
consecuencia de la autonomia, como pudo observarse en el capitulo 5
de la memoria.

Concluir diciendo que, en la etapa de diseno de la aeronave, seria muy
importante intentar optimizar al maximo la geometria exterior de la
aeronave, a fin de reducir dicha resistencia. Buscando a su vez un
compromiso entre confort de los pasajeros (espacio interior) y las
minimas dimensiones posibles para el fuselaje.

Alas: esta es otra parte fundamental, en este caso, presentan gran
importancia en el conjunto de la trayectoria. Constituyen el perfil
hipersustentador, el cual genera la sustentacion de la aeronave,
permitiendo que la misma se eleve.

Es muy importante escoger una geometria del perfil adecuada, es
decir, que maximice la eficiencia aerodinamica, y a su vez esta sea
elevada para bajos angulos de ataque. La razén de esta (ltima
afirmacion se encuentra en el consumo, y es que en vuelo de crucero
(actuacion en la cual la aeronave esta mas tiempo durante la
trayectoria), el angulo de ataque es practicamente nulo, con lo cual
una gran penalizacion de la eficiencia aerodinamica para bajos
angulos de ataque trae consigo un aumento importante del consumo.

Sistema propulsivo: el tema del sistema de propulsiéon no ha sido el tema

central del trabajo, no obstante, no puede concluirse este informe sin realizar
una pequena resena al mismo.

Por supuesto, al igual que la anterior, es fundamental un buen diseno y
eleccion del sistema. En lo referente al diseno, sobre todo del capitulo interno
del motor (escalonamiento de turbinas y compresores), es fundamental
optimizarle, pues marcara el rendimiento y en consecuencia el consumo,
aumentado este significativamente si el rendimiento se penaliza en exceso.
Otro tema muy importante en referencia a lo anterior, seria una seleccion
adecuada del sistema de propulsion, es decir escoger un sistema que se
adapte a las condiciones de operacion de la aeronave.
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Pues si se utiliza un motor no adecuado a las condiciones, esto penalizara
gravemente su rendimiento. Un ejemplo de esta podria ser una aeronave cuyo
vuelo de crucero seria supersonico, en este caso los motores Turbofan no
operarian correctamente y seria conveniente optar por otros disenos:
Turborreactor, Motor Ramjet, Estatorreactor, Pulsorreactor, ect.

Geometria de la aeronave: la geometria también es un factor muy importante,
pues al final, sera la que condicione las cargas aerodinamicas que actdan
sobre la aeronave, asi como la capacidad de combustible y en consecuencia
la autonomia de la aeronave y por supuesto, el nimero de pasajeros.

A parte de este analisis de los factores principales de influencia, digamos en el
diseno o concepcion de la aeronave, hay otros factores del tipo operativo que
también influyen mucho en el funcionamiento de la misma.

Numero de pasajeros: como se vio en el capitulo de estudios paramétricos,
una reduccion del namero de pasajeros, trae consigo una reduccion en el
consumo total de la aeronave, puesto que se reduce la masa. Ahora bien, la
masa que se reduce es muy pequeia en comparacion con la masa total de la
aeronave. Ademas, se reduce enormente la eficiencia de la aeronave, pues
en proporcion el consumo medio por pasajero y kilometro se ve muy
penalizado, con lo que se puede concluir que para tener la maxima eficiencia
y aprovechar lo maximo posible el combustible consumido, deberia utilizarse
la aeronave a plena capacidad, es decir, con el nimero maximo de pasajeros
0 un ndmero proximo al mismo.

Caracteristicas de vuelo: también es muy importante adecuar la aeronave
utilizada, tanto para el nimero de pasajeros que se quiera transportar, como
para la distancia que quiera recorrerse. Por lo tanto, seria recomendable no
utilizar aeronaves muy pesadas y con gran autonomia para distancias cortas
de vuelo, pues el consumo medio por kildbmetro y pasajero se reduciria.
Altura de vuelo: al aumentar la altura de vuelo, disminuye la densidad del aire,
lo que a su vez reduce las cargas aerodinamicas sobre |la aeronave. A priori
esto parece muy bonito, pero como siempre no es oro todo lo que reluce, y
por supuesto, hay efectos contraproducentes, como es la reduccion de la
sustentacion. Otro efecto negativo se encuentra en el sistema de propulsion,
pues al tener el aire menor densidad, habria que aumentar la relacion de
compresion del fan y del compresor hasta encontrar un equilibrio que
proporcione el mismo empuje que a menor altura. Por lo tanto, habria que
buscar un compromiso entre la altura de vuelo y el consumo. Por supuesto
siempre se va a estar por debajo de alturas de entrada en pérdida, por ello
estas no se han mencionado hasta ahora.

Por ultimo, en cuanto a los resultados, se hablara del método para alcanzar dichos
resultados:

Método de resolucion de ecuaciones del modelo: en cuanto a los métodos
numéricos de resolucion de ecuaciones diferenciales, podriamos mencionar
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muchos, con muchas variantes. Lo importante es escoger un método que no
genere un error muy elevado y su coste computacional no sea demasiado
elevado.

Paso de integracion: a la hora de resolver, el paso de integracion es un punto
fundamental. Pues al final. Este condicionara la calidad de la solucién. Cuanto
menor sea, en principio, mas se afinaria la solucién. No obstante, hay que
buscar un compromiso entre el coste computacional que esto genera y el
refinado de la solucién, es decir, puede no ser interesante seguir reduciendo
el paso de integracion a partir de valores en los cuales la solucién no se vea
afectada de manera importante.
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6.2. Analisis del cumplimiento de objetivos
En este apartado de la memoria, se van a valorar los objetivos planteados al
comienzo del trabajo, para visualizar si los mismos han sido o no completados. Como
se comento al definirlos, habra tres bloques principales de objetivos.
Se comenzara por el bloque de los objetivos de propis:
e Objetivos propios: estos estan fundamentados en el aprendizaje propio del
desarrollador, teniendo:

Entender el movimiento de la aeronave

Comprender la importancia de las cargas
aerodinamicas y su tratamiento

Aprender la importancia de la organizacion a la hora de
programar un codigo para resolver un modelo

LKA

e Objetivos en los resultados: estos estan fundamentados en los resultados
buscados para el trabajo:

Construccion del modelo predictivo

Creacion del simulador de vuelo

Implementacion en software

Calculo de prestaciones

e Objetivos de transmision de informacion: estos estan fundamentados en la
redaccion de la memoria y que esta sea lo mas dinamica y entretenida
posible, de manera que facilite su comprension:

Facilitar comprension y transmision de ® )

informacion ‘ o

El cumplimiento de este ha de ser valorado por el lector.
Como conclusion, decir que los objetivos han sido cumplidos de manera satisfactoria,
generando asi conformidad con el trabajo desarrollado.
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6.3. Posibles lineas de futuro

Como se ha comentado desde el inicio del trabajo, este se trata de un proyecto
inconcluso, pues no es su objetivo cerrar el tema en cuestion, sino marcar un inicio
y un punto de partida para el mismo.

Por lo tanto, surge la necesidad de definir proximos avances o implementaciones en
el mismo, basandose estas esencialmente en mejorar el modelo predictivo y por
ende el simulador. Consiguiendo asi aumentar las posibilidades del mismo y
abriendo posibilidades de desarrollos futuros a mayores.

El modelo actual presenta dos carencias fundamentales, las cuales definen los
caminos prioritarios a seguir a partir de este trabajo, siendo estas:
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Implementacion en el modelo de un estudio termodinamico del motor: este
tema ha sido tratado de forma superficial durante la realizacion del modelo
actual. No obstante, ese primer acercamiento ha permitido determinar en
esencia las dificultades y problemas que podria traer consigo la
implementacion del mismo.

La primera dificultad grave detectada ha sido el funcionamiento en parado de
los motores a reaccion, pues los mismos, en vuelo de crucero, no tienen
problemas, pero se fundamentan en la entrada de aire por la seccion de
entrada del difusor, y por supuesto, en parado esto no existe, por lo tanto, es
necesario disponer de un motor de arranque que mueva el fan, actuando este
de ventilador. De manera que absorba un flujo de aire que permita iniciar la
combustion y asi arrancar el motor.

A la hora de implementar esto en el software se dispone de las ecuaciones 'y
desarrollos del apartado 2.6 de la memoria. A parte del planteamiento
termodinamico, a la hora de implementar, encontramos el problema
anteriormente descrito, el mismo se resolveria implementando un método
iterativo para la relacion de compresion del fan y la velocidad de entrada de
aire. Esta velocidad en parado seria mayor a la de la aeronave, y en vuelo
deberia ser muy préxima a la componente perpendicular al area frontal del
motor de la velocidad de la aeronave.

El método iterativo podria ser definido a través del siguiente diagrama de
bloques, no obstante, convendria ver previamente la llustracion 13 y el
apartado 2.6 de la memoria, para asi recordar el proceso termodinamico que
experimenta el fluido y la nomenclatura.
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llustracion 47. Diagrama de bloques proceso iterativo.
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Con este diagrama se puede observar que se trata de una iteracion
secuencial, cuyo objetivo es ajustar la velocidad de entrada de aire por la
seccion frontal del motor y la relacion de compresion del fan, quedando asi
definidos los gastos de aire total, flujo secundario y primario. El gasto de
combustible puede conocerse a través de la posicion del acelerador.

Por lo tanto, conociendo las caracteristicas de los elementos integrantes de
la turbomaquina, ya podria calcularse todo.

Mejora del modelo aerodinamico: como se ha visto a lo largo del trabajo, el
modelo aerodinamico planteado estd muy limitado debido a las
simplificaciones. Por lo tanto, una mejora clara y fundamental seria la mejora
del mismo, realizando un estudio detallado de la geometria de cada aeronave.
Si la geometria fuese conocida, podria, a través de diversas simulaciones CFD
establecerse una correlacion que permitiese calcular la carga aerodinamica
total de la aeronave, sin discretizar cada una de las partes. No obstante, esto
seria excesivamente laborioso, y como mejora inmediata se propondria
centrarse en el estudio aerodinamico del fuselaje.

Otra mejora del modelo aerodinamico, seria tener en cuenta la variacion de
la geometria del perfil alar utilizada durante el despegue y el aterrizaje, como
se muestra en la llustracion 48.

SLOTTED FOWLER FIAP \

e e
SPLIT VLAP \ DOUBLESLOTTED FLAP \

TRIPLESLOTTED FLAP V‘

SLOTTED FLAP

Fig. 12.16 Flap types.

llustracién 48. Modificaciones del perfil alar.

(Tomado de: “Esteban, S. (2013)”)

Estas dos medidas descritas, tendrian el objetivo de mejorar el modelo, a
continuacion, se presentan otras tres que permitirian la ampliacion del mismo:
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Estudio del aterrizaje: en el modelo actual, no se contempla el aterrizaje de
la aeronave, por lo tanto, este punto se convierte en la primera ampliacion
del modelo planteado. Para ello, no se requeriria un esfuerzo excesivo, ni
una ampliacion de las ecuaciones del modelo. A priori, bastaria con ampliar
el sistema de control, introduciéndole una nueva variable objetivo, la
distancia recorrida. Asi una vez se alcance esta, se modificaria la altura y la
velocidad objetivo, haciéndose estas nulas.
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ALTITUD (km)
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Este planteamiento, al igual que el estudio interno del motor, se ha
estudiado de forma superficial, obteniendo los siguientes resultados:

TRAYECTORIA

525 550 575 600 625 650 675 700 725 750 775 800
DISTANCIA RECORRIDA(km)

Grafico 34. Prueba para el aterrizaje

Como se observa, en el modelo planteado para tener en cuenta el aterrizaje,
se consigue un resultado bastante aceptable. No obstante, existen pegas al
mismo, la primera es bastante visible en la grafica anterior, y es que el inicio
del descenso es demasiado brusco.

Una posible solucion para esto seria iniciar el descenso antes de llegar a la
distancia objetivo (planeo), y probablemente sea necesario un reajuste de las
constantes de control, incluso redefinir las mismas desratizando entre las
diferentes soluciones.

Existen otros fallos en el planteamiento que habria que pulir, no obstante, los
mismos no competen a este trabajo, sino a futuros trabajos.

Estudio del movimiento en tres dimensiones: otra ampliacién importante,
seria ampliar el rango de estudio y las ecuaciones que integran el modelo,
para asi poder realizar el estudio del movimiento de la aeronave en tres
dimensiones.

Para ello habria que tener en cuenta mas variables de control, como serian
los flaps de las alas, influyendo estos también en el aterrizaje y en el
despegue). También convendria establecer dentro del modelo la ecuacion
diferencial que regiria el cambio de inclinacion de la aeronave, a través de la
actuacion del timén de cola.
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Por (ltimo, nos encontrariamos ante la posibilidad de implementar el modelo en un
software mas adecuado para su resolucion como podria ser Simulink o LabView.

Concluir este trabajo comentado que, si bien se ha realizado una breve introduccion
a lo que serian los posibles desarrollos futuros del modelo aqui planteado, existen
otros caminos y muchas otras opciones de mejora.
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