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Estudio de performance por remotorización del avión liviano de 

material compuesto Azor  

 

Por Tomas Leake 

 

Resumen 

 

El propósito de este trabajo es el cálculo de performances del avión liviano de materiales compuestos 

Azor, contemplando el futuro reemplazo de su motor actual por un modelo de mayor potencia, ante 

la intención del fabricante de certificar el avión bajo la norma ASTM-LSA. 

Partiendo de la información técnica disponible sobre el avión y la planta motriz, se realiza un análisis 

de los consecuentes cambios por el reemplazo de la planta motriz. Luego, cada performance se analiza 

individualmente, aplicando modelos teóricos de mecánica del vuelo optimizados para aviones livianos 

a hélice. Finalmente, los resultados obtenidos se comparan con las de un avión de características 

similares.  

Se anexan las hojas de datos e informes técnicos relevantes para el avión, el motor y la hélice. 
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ISA:   Atmosfera estándar internacional 

H:     Altitud 
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𝐶𝐷:   Coeficiente de resistencia  

𝐶𝐷0:   Coeficiente de resistencia parasita 
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CG:   Centro de Gravedad 

g:   Aceleración de la gravedad (9.81 𝑚/𝑠2) 

CAM:   Cuerda media aerodinámica  

𝑛𝑧:   Factor de carga  

P:   Potencia 

𝑃𝑆𝐿:   Potencia a nivel del mar 

𝑃𝐷:   Potencia disponible 

𝑃𝑁:   Potencia necesaria 

SE:   Autonomía especifica 

SR:   Alcance especifico 

𝜌:   Densidad del aire (1.225 𝑔/𝑐𝑚3 a nivel del mar) 

T:   Empuje 

D:   Resistencia aerodinámica  

L:   Sustentación  

F:   Fuerza 

𝜇:   Coeficiente de rozamiento de pista  

SG:   Distancia recorrida en tierra  

S:   Distancia recorrida 

q:   Presión dinámica 

𝑅𝑂𝐶:  Velocidad de ascenso 

𝑅𝑂𝐷:   Velocidad de descenso 

𝛾:   Angulo de trayectoria de vuelo 

GR:   Relación de planeo 

𝑉𝐻:  Velocidad máxima con potencia máxima a SL 

𝑉𝑥:   Velocidad para mejor ángulo de ascenso 

𝑉𝑦:   Velocidad para mejor velocidad de ascenso 

GS:   Velocidad relativa al suelo 

W:   Peso 

MTOW:  Máximo peso al despegue 
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Pax:   Pasajeros 

i:   Factor de reducción 

t:  Tiempo 

ft:   Pies 

fpm:   Pies por minuto 

m:   Metros 

Km:   Kilómetros  

Kg:   Kilogramos 

N:   Newton 

Lt:   Litros 

m/s:   Metros por segundo 

Km/h:   Kilómetros por hora 

kW:   Kilowatt 

hs:   Horas 

r:   Radio de giro 

𝜔:   Velocidad angular 

ULM:  Avión ultraliviano motorizado  

ANAC:  Administración Nacional de Aviación Civil 

RAAC:  Regulaciones Argentinas de Aviación Civil 

HW:  Viento de frente 
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1. INTRODUCCIÓN 
La empresa DEDALUS S.A. desempeña su actividad en el ámbito de la industria aeronáutica 

desde el año 1986. El principal objetivo de la empresa es la fabricación en serie del avión liviano “Azor” 

(Figura 1) diseñado para la categoría Avión Deportivo Liviano (ADL), equivalente a la categoría 

estadounidense LSA (Light sport aircraft). En la actualidad, la empresa ha construido un prototipo en 

base al diseño original y aprobado como ultraliviano motorizado (ULM), que se encuentra operativo 

bajo la categoría Experimental.  

La incorporación por parte de la autoridad aeronáutica en argentina (ANAC) de la categoría 

LSA, que rige por las normas establecidas por la ASTM (American Society of Testing Materials) 

permitirá certificar el avión en una categoría de mayor capacidad operativa que la ULM.  

Con este fin la empresa adquirió un motor modelo Rotax 912 ULS con 100hp de potencia para 

reemplazar el motor original del prototipo (Rotax 503-2V de 50Hhp). El propósito de este trabajo es 

la estimación teórica de las performances del avión con el nuevo grupo propulsivo instalado.  

 

Figura 1 - El Azor (Fuente: Dedalus) 

En el Capítulo 2 se presenta la información técnica disponible sobre los cambios previstos, 

como base para los cálculos subsiguientes de las performances.  

En el Capítulo 3 se analizan las performances de la planta motriz, interpolando los datos 

provistos por el fabricante del motor y de la hélice para obtener un modelo de variación de potencia 

disponible con la velocidad de vuelo y la altitud. 

En los capítulos desde el 4 al 9 se analizan las diferentes performances del Azor motorizado 

con el Rotax 912 ULS. Cada capítulo detalla el modelo teórico utilizado para los cálculos de la 
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performance bajo estudio, basándose principalmente en la referencia [1], seguido por los resultados 

obtenidos, presentados en su mayoría en forma de gráficos en función de la velocidad y la altitud.  

Finalmente, en el capítulo 10 se comparan las performances obtenidas con las de un avión de 

características similares.    

1.1. Hipótesis: 
El trabajo se realizó teniendo en cuenta las siguientes suposiciones: 

- Los resultados se presentan en Atmosfera ISA estándar de acuerdo a lo requerido por 

la norma ASTM LSA. Al ser un avión liviano a hélice, y sin sistema de presurización, es 

poco probable que supere los 3000m (9842 ft) de altitud de vuelo, por lo que este se 

tomó como límite de altitud para los cálculos.    

 

- El enfoque del trabajo estará limitado a la performance del avión remotorizado, y no 

contempla estudiar cambios en sus cualidades de vuelo ni en la estabilidad.  

 

- La estructura del avión actual deberá soportar las cargas debido al incremento del 

peso por motor nuevo, manteniendo la envolvente de cargas de su diseño original, 

quedando para otro trabajo las verificaciones de las cargas y los cambios estructurales 

necesarios. El factor de carga máximo y la presión dinámica máxima se mantienen. 

- Al momento de realizar el presente trabajo, el motor Rotax 912 ULS no se ha instalado 

en el prototipo del Azor. Sin embargo, de acuerdo a estudios previos realizados por 

Dedalus (ver capítulo 2), existe una mínima interferencia entre el motor instalado y el 

carenado que fácilmente se podría subsanar modificando el carenado en esta zona. 

Para los fines de este trabajo se desprecian los cambios en la geometría externa del 

avión, y se supondrá que la polar en condición de vuelo trimado no cambiará con la 

remotorización. 

- Los cálculos de performance se realizaron en base a los datos provistos por el 

fabricante tanto para el avión como para el motor nuevo y la hélice seleccionada. Se 

despreció la interferencia aerodinámica entre el fuselaje y el flujo de la hélice. 

- Las performances se expresan en función de la velocidad equivalente EAS, medida en 

nudos (KEAS). Se supondrá para los fines del trabajo que EAS=IAS 

- En la actualidad el prototipo del Azor está instalado con dispositivos de punta alar, o 

winglets, con el fin de mejorar las performances de vuelo crucero.  Los mismos no 

constituyen parte del diseño original de la aeronave, y la información técnica provista 

por Dedalus no los contempla. Al no haber podido acceder información acerca de su 

diseño o el impacto sobre las propiedades aerodinámicas del avión, tampoco fueron 

considerados en los cálculos realizados en este trabajo. 
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2. INFORMACIÓN PRELIMINAR 
En este capítulo se presenta la información técnica disponible sobre el avión, los cambios 

previstos, y los componentes nuevos.  

2.1. Avión ultraliviano Azor 
El avión Azor (ver Figura 2) es un avión ligero fabricado principalmente de materiales compuestos, 

diseñado y construido a finales de la década de los 80 por la empresa Dedalus ubicada en Argentina. 

Presenta una configuración tipo pusher de ala alta, con el motor y la hélice ubicados detrás del ala y 

la cabina, y se resumen las características geométricas principales en la Tabla 1. Una  descripción más 

detallada del avión se puede encontrar en a la referencia [2]. El peso del avión se trata por separado 

en la sección 2.5. 

2.1.1. Dimensiones 

 

Figura 2 – 3 vistas del Azor (Fuente: Dedalus) 
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Envergadura 11.20 m 

Superficie alar 12.84 m 

Alargamiento 9.77 

CAM 1.186 m 

Longitud total 6.55 m 

Altura total 1.66 m 

Ancho máximo 1.20 m 

Tripulación 2 

Capacidad de combustible 50 lts 

Peso vacío (actual) 333 Kg 

Tabla 1 - Características geométricas del Azor (Fuente: Dedalus) 

2.1.2. Características aerodinámicas 
Del Anexo 4, la polar parabólica simple del Azor en condición de trimado es: 

𝐶𝐷 = 0.03 + 0.034𝐶𝐿
2 

La misma se obtuvo por métodos teóricos, y se grafica en la Figura 3. 

 

Figura 3 - Polar en condición de vuelo trimado del Azor, obtenido matemáticamente por Dedalus.  

El coeficiente de sustentación máximo es 

𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 = 1.8 

2.1.3. Planta motriz 
Actualmente el Azor cuenta con un motor Rotax 503-2V de dos tiempos, cuyas 

características se resumen en la Tabla 2:  
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Tipo Motor de 2 tiempos, 2 
cilindros refrigerados por 

aire 

Peso (incluye reductor i : 2.58) 36.6 Kg 

Cilindrada 496.7 cc 

Potencia máxima 50 Hp (37 kW) @ 6800 rpm 

Hélice Hélice tripala de madera, 
paso fijo. 

Tabla 2 - Características básicas del motor Rotax 503-2V, actualmente instalado en el prototipo del 
Azor (Fuente: Rotax) 

La Figura 4 muestra la curva de potencia del Rotax 503-2V, seguido de la curva de consumo 

de combustible en la Figura 5. Ambos gráficos fueron extraídos de la hoja de datos del motor (Anexo 

3) 

 

Figura 4 - Curva de potencia del motor actual Rotax 503-2V de 50Hp (Fuente: Hoja de datos Rotax 
503) 
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Figura 5 - Curva de consumo del motor actual Rotax 503-2V de 50Hp (fuente: Hoja de datos Rotax 
503) 

2.2. Motor de reemplazo: Rotax 912 ULS 

2.2.1. Características 
El motor 912 de la empresa Rotax (Figura 6) es un motor de 4 cilindros enfrentados de 4 tiempos, 

refrigerado por aire y líquido. Actualmente es uno de los modelos más populares en el mercado de la 

aviación deportiva, y se construye en diversas variantes según la potencia y certificación. El modelo 

adquirido por Dedalus corresponde a la versión ULS de 100Hp. Se resumen sus características 

generales en la Tabla 3, y se adjunta en el Anexo 1 la hoja de datos provisto por el fabricante. Las 

curvas de potencia y consumo se estudian al detalle en el capítulo 3. 

 

Figura 6 - Motor Rotax 912 ULS 100Hp (Fuente: Rotax) 
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Cilindrada 1352 cc 

RPM máx. 5800rpm (máx. 5 min) 

RPM máx. continuo 5500rpm 

Potencia máxima 100 Hp (73.5 kW) @ 5800rpm 

Reductor 1 : 2.43 

Peso (con reductor i=2.43) 56.6 Kg 

Tabla 3 - Características del Rotax 912 ULS (Fuente: Rotax) 

2.2.2. Instalación en el Azor 
La posibilidad de instalar un motor de mayores dimensiones al motor actual fue contemplada 

en el diseño del Azor. Las figurasFigura 7,Figura 8 yFigura 9 muestran estudios realizados por la 

empresa verificando la instalación del Rotax 912 en la aeronave. Si bien el incremento de peso y 

potencia exigirían alteraciones estructurales, no se requerirían significativos cambios en el exterior del 

avión, por lo que se puede considerar que la forma y las propiedades aerodinámicas del fuselaje del 

Azor no se verán afectados. La línea de empuje del Rotax 912 se eleva 90 mm sobre la línea de empuje 

del motor actual, mientras que el CG del motor se adelanta 37mm.  

 

Figura 7 - Instalación del Rotax 912 ULS en el Azor, vista lateral (Fuente: Dedalus 
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Figura 8 – Detalle de la Instalación del motor Rotax 912 en el Azor, vista lateral 
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Figura 9 - Instalación del Rotax 912 ULS en el Azor, vista trasera (Fuente: Dedalus) 

2.3. Hélice de reemplazo: Sensenich L68C-2 
Al duplicar la potencia del motor, será necesario la instalación de una hélice nueva capaz de 

transformar eficientemente la potencia erogada por el motor en tracción.  

Para seleccionar una hélice, el requerimiento de la empresa fue que la misma sea fabricada 

de materiales compuestos, y que sea un modelo comercial con buena presencia en el mercado. 

Otro requisito necesario para los fines del trabajo fue la disponibilidad de la información sobre sus 

performances. Por último, la hélice seleccionada no debe superar las 66 pulgadas de diámetro 

para evitar la interferencia con el fuselaje del avión (Ver Figura 70) 

 Bajo esta consigna se contactó a la empresa Sensenich situada en Pensilvania, EEUU, 

destacada por su trayectoria de 80 años fabricando hélices para aviones livianos. Para el Rotax 

912 ULS en configuración pusher, el fabricante ofreció el modelo L68C-2 de 3 palas (Figura 10), 

diseñado específicamente para el motor operado en esa configuración. La Empresa envió las 

respectivas curvas de performance que se adjuntan en el Anexo 2, y el manual de usuario (Ref 

[3]). La misma está construido de fibra de carbono, y cuenta con paso ajustable en tierra de 6 

posiciones.  

El modelo estándar de la hélice recomendada tiene un diámetro de 66 pulgadas, que puede 

ser recortado a pedido. En base a lo estudiado por Dedalus (ver Figura 7) se decidió proceder con 

un diámetro de 65 pulgadas (1.651 metros). 
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Figura 10 - Hélice Sensenich L68C-2 

2.4. Normas ASTM LSA 
 

El Azor actualmente se encuentra habilitado para vuelo como avión experimental.  Con el objeto 

de su producción, la empresa decidió certificar la aeronave de acuerdo a la norma ASTM LSA de origen 

estadounidense. 

2.4.1. Descripción general  
Dicha norma hace referencia a la norma LSA (Light Sports Aircraft), emitida por ASTM 

International (American Society for Testing and Materials) en Estados Unidos y aprobada por la FAA 

(Federal Aviation Administration). A diferencia de la categoría actual, esta norma habilitaría a la 

aeronave para vuelos de turismo y de instrucción, aunque la certificación es por cada unidad y no para 

el diseño. 

Se define un avión deportivo ligero como un avión, un helicóptero, o un planeador, que desde 

su certificación original, ha cumplido con lo siguiente: 
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- Max. Peso bruto de despegue: 600 kg, para hidroaviones 650 kg  

- Max. Velocidad de pérdida: 51 mph / 45 nudos (CAS) 

- Max. Velocidad en vuelo nivelado (a nivel del mar a temperatura estándar): 138 mph 

/ 120 nudos CAS  

- Asientos: Dos (máximo)  

-  Motores: Uno (máximo).  

- Propulsor: de paso fijo o ajustable en tierra  

-  Cabina: Sin presurización  

-  Sistema de rotor de dos palas de paso fijo, semirrígido, oscilante, si es un autogiro.  

-  Tren de aterrizaje: Fijo (excepto para hidroaviones y planeadores)  

 

2.4.2. Análisis e interpretación  
 

De acuerdo a la confidencialidad de esas normas, no se notificará ninguna certificación 

original, pero se indicará la interpretación adecuada y la aplicación para el trabajo. Se destacan los 

siguientes elementos relacionados a la performance de vuelo: 

 

F2245 – 14    Standard Specification for Design and Performance of a Light Sport Airplane 

 Parte: Vuelo (§4)  

- Se deben cumplir los siguientes requerimientos en la configuración más crítica de 

peso y ubicación del CG.  

- Se considerará un peso de 845 N (86 Kg) por cada tripulante. 

- Performances generales: Todos los requerimientos de performances aplican en la 

atmosfera estándar ICAO en condiciones de viento nulo y a nivel del mar.  

- Pérdida -  Se determinarán las velocidades de perdida en vuelo recto y nivelado 

- Despegue - Para el peso máximo de despegue y revoluciones máximas del motor, se 

determinará: 

o La carrera en tierra requerida para despegar desde una pista con gradiente 

mínimo 

o La distancia requerida para superar un obstáculo de 15m (50 ft) ascendiendo 

a una velocidad de 1.3 𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 

- Ascenso – Para el peso máximo de despegue, a rpm máximas y flaps en la posición 

indicada especificada para el ascenso, se determinará:  

o La tasa de ascenso (𝑅𝑂𝐶) volando a 𝑉𝑦 que deberá ser mayor que 1.6 m/s 

(315 fpm) 

o El gradiente de ascenso volando a 𝑉𝑥 , que deberá ser mayor que 1/12. 

- Aterrizaje – Para el aterrizaje con el motor en ralentí y flaps extendidos, se 

determinará: 

o Distancia de aterrizaje desde una altura de 15m (50 ft) cuando la velocidad en 

ese punto es de 1.3 𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 

o Distancia de frenado en tierra con una aplicación razonable de frenos 
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Los cálculos en los capítulos siguientes se realizaron considerando los puntos anteriores donde 

fuese relevante, y se compararon los resultados obtenidos con las limitaciones establecidas para 

verificar el cumplimiento de las mismas. 

2.5. Pesos  
Se analiza el impacto directo de la instalación de la nueva planta motriz sobre el peso y 

posicionamiento del CG, considerando también el incremento del peso estándar por tripulante de la 

norma ASTM-LSA con respecto a la norma ULM. Luego, se establecen los pesos de referencia para 

realizar los cálculos de performances en los capítulos. 

2.5.1. Impacto de cambios previstos sobre el peso del avión actual 
Se calcularon los cambios en el peso y la posición del CG, considerando: 

- La nueva planta motriz de mayor peso al actual, y su instalación. 

- El Incremento del peso por tripulante estipulado por la norma ASTM LSA (86 Kg) frente a la 

norma ULM (75 Kg) 

- Variación de la cantidad de combustible en el tanque, considerando una densidad de 𝜌𝑐𝑜𝑚𝑏 =

0.8
𝑔

𝑐𝑚3 

 

La posición del centro de gravedad de un sistema de componentes se calcula según:  

 XCG =
∑ XiWi

∑ Wi
=

∑ Mi

∑ Wi
 

 

2.1 

 
Donde 𝑋𝑖  es la distancia desde el datum de cada componente. La posición del CG expresado 

en términos de porcentaje de la CAM es: 

 X̅CG =
XCG − 𝑋𝐿𝐸𝐶𝐴𝑀

CAM
. 100 

 

2.2 

 
En el caso del Azor el datum se ubica a 2066mm por delante del borde de ataque de la CAM.  

En la Tabla 4 se calcula el nuevo peso vacío del avión, restando la contribución de la planta 

motriz actual y sumando la de la planta nueva. En las tablas Tabla 4, Tabla 5Tabla 6 se calcula el peso 

y posición del CG correspondiente en función de la tripulación y el combustible. Los pesos y las 

posiciones de cada componente se obtuvieron a partir de la referencias [4], [5], y la Figura 8. 
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Calculo del Peso vacío 
 

- Datum: 2066mm del borde de ataque de la CAM 
- CAM: 1181mm 
- Para el peso del Rotax 503-2V y el 912 ULS se considera también el peso del escape y el filtro de aceite. 

 

Ítem Peso [Kg] X [mm] Momento [Kgmm] 
CG (medido desde 

Datum)[mm] 
%CAM 

Peso vacío actual  333 2641 879453 2641.36 48.72 

- Rotax 503-2V -43.7 3221 -140757.7 - - 

- Helice actual -3.7 3565 -13190.5 - - 

+ Rotax 912 60.6 3184 192950.4 - - 

+ Helice Sensenich 4 3500 14000 - - 

Peso vacío nuevo 350.2  932455.2 2662.63 50.52 

Tabla 4 - Calculo del peso vacío del Azor con la nueva plata motriz instalada 

  

Figura 11 - Geometría y disposiciones generales en el Azor actualmente 
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Configuración 1 
- 1 tripulante 
- Variación del combustible: 0%, 50% y 100% de capacidad máxima.  

Ítem 
Peso 
[Kg] 

Peso 
total 
[Kg] 

X [mm] 
Momento 
[Kgmm] 

∑ 𝑃𝑒𝑠𝑜 ∑ 𝑀𝑜𝑚𝑒𝑛𝑡𝑜 
CG (medido 

desde 
datum)[mm] 

%CAM 

Peso vacío 
350.2 

 
350.2 2662.63 932455.2 

350.2 
 

932455.2 2662.63 
50.51958 

 

1 tripulante 86 436.2 1800 309600 
436.2 

 
1087255.2 

 
2492.56121 

 
36.11865 

 

50% 
combustible 

20 456.2 2320 
46400 

 
456.2 

 
1133655.2 

 
2484.996054 

 
35.47807 

 

100% 
combustible 

20 476.2 2320 
46400 

 
476.2 

 
1180055.2 

 
2478.066359 34.89131 

Tabla 5 - Variación de peso y posición de CG con el consumo de combustible para 1 tripulante 

Configuración 2 
- 2 tripulantes 
- Variación del combustible: 0%, 50% y 100% de capacidad máxima. 

Ítem 
Peso 
[Kg] 

Peso 
total 
[Kg] 

X [mm] 
Momento 
[Kgmm] 

∑ 𝑃𝑒𝑠𝑜 ∑ 𝑀𝑜𝑚𝑒𝑛𝑡𝑜 
CG (medido 

desde 
datum)[mm] 

%CAM 

Peso vacío 
350.2 

 
350.2 2662.63 932455.2 

350.2 
 

932455.2 2662.63 
50.51958 

 

2 tripulantes 86 522.2 1800 309600 
522.2 

 
1242055.2 

 
2378.504787 

 
26.46103 

 

50% 
combustible 

20 
542.2 

 
2320 

46400 
 

542.2 
 

1288455.2 
 

2376.346736 
 

26.2783 
 

100% 
combustible 

20 562.2 2320 
46400 

 
562.2 

 
1334855.2 

 
2374.342227 

 
26.10857 

 

Tabla 6 - Variación de peso y posición de CG con el consumo de combustible para 1 tripulante 

 

De la referencia [4], El CG del Azor debe mantenerse dentro del 25% y 40% de la CAM, 

mientras que el peso máximo permitido por la norma es de 600 Kg. De la Figura 12 se observa que 

para las configuraciones de tripulación y combustibles consideradas se cumplen dichos límites. Sin 

embargo, se observa que para la posición más adelantada del CG el mismo tiene un margen de 

aproximadamente 1% de la CAM al límite delantero.  
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Figura 12 - Posiciones del centro de gravedad considerando la instalación de la nueva planta motriz, 
tripulación, y combustible. 

 

2.5.2. Definición de pesos de referencia para cálculos de performance 
La instalación de la nueva planta motriz y el peso incrementado por tripulante no serán los 

únicos motivos de incremento del peso del Azor. Por el momento la empresa prevé otras 

modificaciones futuras, tales como: 

- Refuerzo de la estructura para soportar mayores cargas debido al incremento de peso y 

potencia. 

- Cambio de instrumentación y mandos en la cabina. 

- Disminución de la carga permitida de bodega. 

- Rediseño del empenaje horizontal. 

- Posible uso de lastre, debido a la proximidad del CG al límite delantero para la condición de 

máximo peso (Figura 12). 

Por el momento dichos cambios son hipotéticos o aún están en discusión. Por este motivo se 

decidió establecer dos pesos de referencia, agregando un margen de aproximadamente 20 Kg al 

peso vacío calculado en la Tabla 4, Suponiendo que el CG permanecerá dentro de los límites de 

operación. 
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Peso máximo de referencia: 

 2 tripulantes 

 100% combustible 

 Margen de 20 Kg 
 

580 Kg 

Peso mínimo de referencia: 

 1 tripulante  

 25%combustible 

 Margen de 20Kg 

460 Kg 
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3. PERFORMANCE DE LA PLANTA MOTRIZ 
La potencia disponible de la planta motriz, conformada en este caso por el motor y la hélice, es 

clave para el cálculo de las performances de una aeronave. En este capítulo se analizan los datos 

provistos por el fabricante de cada componente con el fin de obtener modelos que permitan calcular 

la potencia disponible y el consumo en función de las revoluciones del motor, la velocidad y la altitud 

de vuelo. 

3.1. Potencia erogada por el motor 
Para el Rotax 912 ULS la potencia a nivel del mar varía con las revoluciones por minuto según la 

siguiente curva extraída del Anexo 1: 

 

Figura 13 – Curva de potencia para el motor Rotax 912 ULS (Fuente: Rotax) 

La curva de la Figura 13 se puede dividir en segmentos que se consideran como rectos. Para 

calcular la potencia en función de un determinado valor de rpm se extrajo una serie de puntos de la 

curva (Tabla 7) a partir de los cuales se interpola linealmente la potencia. La Tabla 8 y la Figura 14 

muestran valores de potencia interpolados para diferentes regímenes de potencia en función de las 

revoluciones máximas sostenidas por el motor. 

 

𝑟𝑝𝑚 P [kW] P [Hp] 

3000 32.5 43.55 

3500 42.2 56.548 

4000 50 67 

4500 59 79.06 
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5000 67 89.78 

5500 71.5 95.81 

5800 73.5 98.49 

Tabla 7 - Puntos de interpolación para Potencia vs rpm a nivel del mar. 

 

Régimen de 
potencia 

[%𝑟𝑝𝑚𝑚𝑎𝑥] 
𝑟𝑝𝑚 P [kW] P [Hp] 

55% 3025 32.99 44.20 

60% 3300 38.32 51.35 

65% 3575 43.37 58.12 

70% 3850 47.66 63.86 

75% 4125 52.25 70.02 

80% 4400 57.20 76.65 

85% 4675 61.80 82.81 

90% 4950 66.20 88.71 

95% 5225 69.03 92.49 

100% 5500 71.50 95.81 

P de despegue 5800 73.50 98.49 

Tabla 8 - Interpolación de la curva de potencia del motor Rotax 912 ULS 
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Figura 14 - Interpolación lineal de la curva de potencia del motor Rotax 912 ULS 

 En la Tabla 9 se comparan para cuatro valores aleatorios de rpm el error relativo entre la 

potencia interpolada linealmente y la curva del fabricante de la Figura 13. En todos los casos el error 

absoluto es menor al 1%.  

 

𝑟𝑝𝑚 
P [Hp]  

(Hoja de datos) 
P[Hp]  

(Interpolación) 
Error relativo [%] 

3833.33 47.40 47.40 0.01% 

4310.61 55.96 55.59 -0.67% 

4734.85 63.35 62.76 -0.93% 

5356.06 70.36 70.20 -0.23% 

Tabla 9 - Error relativo entre valores de Potencia interpolados y la curva del fabricante. 

 

3.1.1. Variación de la potencia erogada con la altitud 
Se supondrá la variación de la potencia erogada con la altitud según la referencia [1] 

 𝑃 = 𝑃𝑆𝐿 . 𝜎1.2 

 

3.1 

 
La variación de potencia del motor para diferentes regímenes y altitudes se grafica en la 

Figura 15.  
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Figura 15 - Variación de la potencia erogada con altitud para el motor Rotax 912 ULS 

3.2. Eficiencia de la hélice 
 La potencia disponible se obtiene según el producto: 

 𝑃𝐷 = 𝑃. 𝜂 

 

3.2 

 
Donde 𝜂 es la eficiencia de la hélice, y generalmente se expresa en función de la relación de avance 𝐽:  

 

𝐽 =
𝑇𝐴𝑆. 60

𝑛. 𝐷
 

 

3.3 

 
siendo 𝑛 las revoluciones por minuto de la hélice. El Rotax 912 ULS cuenta con un único reductor de 

velocidad de i=2.43, por lo que 𝑛 se puede calcular como: 

𝑛 =
𝑟𝑝𝑚𝑚𝑜𝑡𝑜𝑟

2.43
 

En la Figura 16 se muestran las curvas de 𝜂 vs J provistas por el fabricante para la hélice 
L68C-2 a diferentes posiciones de paso (Pitch setting).  
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Figura 16 - Eficiencia de la hélice vs relación de avance para diferentes posiciones de paso de la 
hélice. (Fuente: Sensenich) 

A grandes altitudes, la eficiencia máxima de una hélice empieza a disminuir con el número 

de Reynolds. Para los fines del trabajo se supondrá que las curvas del fabricante se mantienen 

constantes para el rango de altitudes considerado (0ft-10000ft) 

Del manual de usuario (Ref. [3]), cada posición ajustable en tierra de la hélice representa  un 

incremento de 1° del paso, equivalente a 3” de paso geométrico. Se indica la siguiente distinción entre 

las posibles posiciones de paso de la hélice: 

- Paso estándar/ Vuelo normal: Indicado para vuelo normal o “cross country”, la hélice que 

gira a revoluciones máximas del motor para vuelo a máxima potencia garantizara la mejor 

performance general. 

- Paso para vuelo crucero: Una hélice para vuelo crucero girará entre 150 a 250 revoluciones 

motor menos que una hélice a paso estándar. Si bien este paso permite incrementar la 

velocidad de vuelo entre 4 y 6 millas por hora para un régimen del motor de crucero, las 

velocidades máximas estabilizadas no mejoran respecto a otras posiciones de la hélice. 

- Paso para vuelo en ascenso: Para mejorar las performances de despegue y ascenso, se 

recomienda un paso que permitirá a la hélice girar entre 100 y 200 rpm motor mas de lo que 

permite un paso estándar. Un paso de ascenso típicamente reducirá la velocidad de vuelo 

entre 4 y 6 millas por hora para un régimen de crucero del motor. Se recomienda también 

esta posición de paso para operar en pistas de gran elevación. 

Dado que una de las principales misiones previstas para el Azor es la de instrucción de vuelo, 

para el cálculo de performances se seleccionó la posición de paso de hélice que maximiza el 

rendimiento de despegue y en ascenso. En este caso  corresponde a la posición “Pitch setting 0” en 

términos del fabricante, ya que de la Figura 16 se puede apreciar que garantizaría el mayor exceso de 

potencia para bajos valores de 𝐽. 
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Para calcular 𝜂 en función de 𝐽 se extrajo una serie de puntos de la curva del paso seleccionado 

(Tabla 10)  a partir de los cuales se ajustó un polinomio de cuarto orden  

 

𝐽 𝜂𝑝 

0.30 0.51 

0.34 0.55 

0.39 0.60 

0.44 0.65 

0.51 0.70 

0.58 0.75 

0.68 0.80 

0.80 0.84 

0.87 0.86 

Tabla 10 - Puntos extraídos de la curva de eficiencia de la hélice L68C-2  
correspondientes a la mínima posición de paso. 

 
𝜂 =  −1.4729𝐽4 +  3.7829𝐽3 −  4.3738𝐽2 +  3.0003𝐽 −  0.0918 

 

 

3.4 

 
Los puntos de la Tabla 10 y la curva ajustada para 𝜂(𝐽) se grafican en la Figura 17. La línea 

suave indica el dominio de validez de los datos provistos por el fabricante y la línea de trazos 

corresponde a la extrapolación de 𝜂 para mayores valores de 𝐽. La Tabla 11 muestra el error relativo 

entre la ecuación 𝜂(𝐽) y los datos del fabricante para cuatro valores aleatorios de J.  
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Figura 17 -  Curva de η vs J ajustada sobre datos extraídos de la curva del fabricante. 

 

𝐽 
𝜂 

(Curva del 
fabricante) 

𝜂 
(Curva ajustada) 

Error relativo 

0.393 0.605 0.606 0.13% 

0.508 0.701 0.701 0.06% 

0.695 0.806 0.807 0.11% 

0.855 0.853 0.853 0.04% 

Tabla 11 - Error relativo entre  la curva ajustada de 𝜂(𝐽)  
y la curva del fabricante para cuatro puntos aleatorios de 𝐽 
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3.3. Potencia disponible 
 La variación de la potencia disponible con la altitud se calcula según: 

 𝑃𝐷 = 𝜂. 𝑃𝑆𝐿 . 𝜎1.2 

 

3.5 

 
 Por lo tanto, para un régimen dado la potencia disponible varia con la altitud y con la 

velocidad (implícito en 𝜂). Para calcular las curvas de Potencia disponible en función de la altitud y 

velocidad de vuelo se siguieron los siguientes pasos: 

1. Seleccionar H, 𝜎 , EAS, TAS, y régimen de potencia. 

2. Calcular potencia erogada por el motor interpolando linealmente los puntos de la Figura 14. 

3. Calcular 𝐽 mediante la ecuación 3.3. 

4. Calcular 𝜂 mediante la ecuación  

5. 3.4. 

6. Calcular P mediante la ecuación 3.5. 

En la Figura 18 se grafica la variación de la potencia máxima sostenida (5500rpm) con la 

altitud para intervalos de 1000m (3280 ft). Las líneas de trazos representan los datos extrapolados 

de la información del fabricante, correspondientes a valores de 𝐽 mayores a aproximadamente 0.87. 

 

 

Figura 18 – Variación de la potencia en función de la velocidad y altitud para máximas rpm 
sostenidas del motor. 
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3.4. Consumo de combustible 

3.4.1. Consumo vs rpm 
A nivel del mar el consumo de combustible en [lt/h] del Rotax 912 ULS varia con el rpm del 

motor según la siguiente curva  

 

Figura 19 - Curva de consumo de combustible del Rotax 912 ULS (Fuente: Rotax) 

 

Para interpolar los datos, al igual que en el capítulo 3.1, se extrajo una serie de puntos para 

intervalos de 500 rpm: 

𝑟𝑝𝑚 Consumo [lt/h] 

3000 32.50 

3500 42.20 

4000 50.00 

4500 59.00 

5000 67.00 

5500 71.50 

5800 73.50 

Tabla 12 - Puntos de interpolación para Consumo vs RPM para el Rotax 912 ULS 

  La Tabla 13 muestra los valores interpolados linealmente  de consumo para diferentes 

regímenes del motor, y se grafican ambas series en la Figura 20. 
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Régimen  
[%𝑟𝑝𝑚𝑚𝑎𝑥] 

𝑟𝑝𝑚 Consumo [lt/h] 

55% 3030 7.02 

60% 3300 7.74 

65% 3575 8.84 

70% 3850 10.87 

75% 4125 12.99 

80% 4400 15.21 

85% 4675 17.40 

90% 4950 19.58 

95% 5225 22.46 

100% 5500 25.50 

(P de despegue) 5800 27.11 

Tabla 13 - Valores interpolados de Consumo vs RPM a partir de los datos de la Tabla 12 

 

Figura 20 - Interpolación lineal de la curva de consumo del Rotax 912 ULS 

La Tabla 14 muestra el error relativo entre el consumo interpolado y la curva del fabricante 

para cuatro valores aleatorios de rpm. En todos los casos el error relativo es menor al 3%, por lo que 

se considera aceptable la interpolación lineal. 
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𝑟𝑝𝑚 
Consumo 

(Hoja de datos) 
Consumo 

(interpolación) 
Error relativo 

3589.50 8.72 8.94 2.58% 

4461.64 15.68 15.71 0.16% 

5123.82 21.22 21.35 0.60% 

5640.65 26.49 26.25 -0.89% 

Tabla 14 - Error relativo entre valores de consumo extraídos de la curva del fabricante y los 
valores interpolados 

3.4.2. Consumo especifico 
Para poder analizar la variación del consumo con el régimen del motor y la altitud se trabaja 

con el consumo especifico de combustible (SFC por sus siglas en Ingles) definido como: 

𝑆𝐹𝐶 =
𝑊̇𝑓

𝐻𝑝
 

Como la información de consumo del fabricante se presenta en [lt/h], y el combustible se mide 

por volumen, se elige plantear el consumo especifico con el caudal volumétrico de combustible por 

unidad de potencia erogada: 

𝑆𝐹𝐶 =
𝑙𝑡/ℎ

𝐻𝑝
 

El SFC se obtiene realizando la división  

 𝑆𝐹𝐶(𝑟𝑝𝑚) =
𝐶 [

𝑙𝑡
ℎ

] (𝑟𝑝𝑚)

𝑃[𝐻𝑝](𝑟𝑝𝑚)
 

 

3.6 

 
Para los fines del trabajo se supone constante la curva de SFC vs rpm con la variación de la 

altitud. La Tabla 15 se muestran valores calculados de SFC a partir de los valores de las Tabla 8 y 

Tabla 13: 
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Régimen 
[%𝑟𝑝𝑚𝑚𝑎𝑥] 

𝑟𝑝𝑚 
 

C[lt/h] 
 

P[Hp] SFC [lt/h/Hp] 

55% 3030 7.02 44.33 0.16 

60% 3300 7.74 51.35 0.15 

65% 3575 8.84 58.12 0.15 

70% 3850 10.87 63.86 0.17 

75% 4125 12.99 70.02 0.19 

80% 4400 15.21 76.65 0.20 

85% 4675 17.40 82.81 0.21 

90% 4950 19.58 88.71 0.22 

95% 5225 22.46 92.49 0.24 

100% 5500 25.50 95.81 0.27 

(P de despegue) 5800 27.11 98.49 0.28 

Tabla 15 - Valores de SFC calculados a partir de los datos de potencia y consumo vs RPM extraídos de 
la curva del fabricante 

Graficando SFC vs rpm: 

 

Figura 21 - SFC vs rpm 

Para un determinado valor de rpm el SFC se interpolará de los datos anteriores de manera 

similar que la potencia y el consumo. 

3.4.3. Variación del consumo con la altitud 
Para calcular la variación del consumo con la altitud, se despeja 𝐶 de la ecuación 3.6: 
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𝐶 = 𝑆𝐹𝐶 . 𝑃 

Recordando la variación de la Potencia con la altitud: 

𝑃 =  𝑃𝑆𝐿 . 𝜎1.2 

Reemplazando: 

 

𝐶 = 𝑆𝐹𝐶 . 𝑃𝑆𝐿 . 𝜎1.2 

 

3.7 

 
La Figura 22 muestra la variación de la curva de consumo con la altitud 

 

Figura 22 - Variación del consumo con la altitud 

 

4. VUELO RECTO Y NIVELADO 
En este capítulo se estudian las performances de vuelo recto y nivelado, donde:  

 𝑇 = 𝐷 4.1 

 𝐿 = 𝑊 4.2 

Se calcula primero la velocidad de perdida, la cual se usará para limitar las performances 

calculadas en capítulos subsiguientes. Luego, se realiza para diferentes velocidades y altitudes de 

vuelo una comparación entre la potencia necesaria (𝑃𝑁) y la potencia disponible (𝑃𝐷) para obtener las 

velocidades estabilizadas en función de las rpm del motor. Finalmente, mediante los datos obtenidos 

en el capítulo 3, se estudia el alcance y la autonomía especifica. 
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4.1. Metodología  

4.1.1. Velocidad de pérdida  
Expandiendo la expresión para L: 

𝐿 = 𝑊 =
1

2
𝜌𝑇𝐴𝑆2𝑆𝐶𝐿 

En términos de la velocidad equivalente: 

𝐿 = 𝑊 =
1

2
𝜌0𝐸𝐴𝑆2𝑆𝐶𝐿 

Despejando la velocidad: 

𝐸𝐴𝑆 = √
2𝑊

𝜌0𝑆𝐶𝐿
 

 

 

La velocidad de perdida se obtiene volando a 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥. De la referencia [6] para el Azor 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 = 1.8 . 

Utilizando este valor se calculó la velocidad de perdida para ambos pesos de referencia, exponiendo 

los resultados en la Tabla 16 y en la Figura 23. 

4.1.2. Potencia necesaria. 
Se expanden D y L en las ecuaciones 4.1 y 4.2 por sus expresiones conocidas: 

𝑇 = 𝐷 =
1

2
𝜌𝑇𝐴𝑆2𝑆𝐶𝐷 

𝑊 = 𝐿 =
1

2
𝜌𝑇𝐴𝑆2𝑆𝐶𝐿 

Sustituyendo la segunda ecuación en la primera y suponiendo una polar parabólica simple 

de la forma 𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0
+ 𝑘𝐶𝐿

2 , la primera ecuación se puede reescribir como:  

 

𝐷 =
1

2
𝜌𝑇𝐴𝑆2𝑆 𝐶0 + 𝑘

(𝑛𝑧 𝑊)2

1
2 𝜌𝑇𝐴𝑆2𝑆

 

 

4.3 

 
La potencia necesaria es la potencia absorbida por la resistencia aerodinámica, equivalente a 

la potencia requerida para volar a cierta velocidad, altitud, peso y factor de carga: 

𝑃𝑁 = 𝐷. 𝑇𝐴𝑆 

Reemplazando D por la expresión 4.3, se puede reescribir 𝑃𝑁 como: 

 𝑃𝑁 =
1

2
𝜌𝑇𝐴𝑆3𝑆 𝐶0 + 𝑘

(𝑛𝑧 𝑊)2

1
2 𝜌𝑇𝐴𝑆 𝑆 
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4.4 

 
Alternativamente, en términos de la velocidad equivalente: 

 

 𝑃𝑁 =
1

2
𝜌0

𝐸𝐴𝑆3

√𝜎
𝑆 𝐶0 + 𝑘

(𝑛𝑧 𝑊)2

√𝜎
1
2

𝜌0𝐸𝐴𝑆 𝑆 
 

 

4.5 

 
 Para un régimen de potencia y altitud, la velocidad estabilizada en vuelo recto y nivelado  

(𝑛𝑧 = 1)  se obtiene al equilibrarse la potencia disponible (Ec. 3.5) con la necesaria: 

𝑃𝑁 = 𝑃𝐷 

La Figura 24 muestra la variación de 𝑃𝐷 a nivel del mar para diferentes regímenes de potencia, 

contrastado con curvas de  𝑃𝑁 para el máximo peso de referencia, considerando un tanque lleno de 

combustible y un tanque vacío. Siendo el caso critico la intersección de las curvas de 𝑃𝑁 con 𝑃𝐷55% la 

diferencia entre las velocidades estabilizadas para el avión con el tanque lleno y el tanque vacío es del 

1.46%, por los que se puede considerar como constante el peso durante el vuelo. 

Las Figura 25 - Figura 28 muestran para ambos pesos de referencia la comparación de las curvas de 

𝑃𝑁 y 𝑃𝐷𝑚𝑎𝑥 vs KEAS, y 𝑃𝑁 vs 𝑃𝐷 55% a diferentes altitudes, y se resume en la Figura 29 las máximas y 

mínimas velocidades de vuelo recto y nivelado según la altitud de vuelo. 

4.1.3. Autonomía y alcance especifico 
La autonomía especifica de una aeronave es el tiempo de vuelo obtenido por unidad de 

combustible, definido como 

 

𝑆𝐸 =
1

𝐶
 [

ℎ

𝑙𝑡
] 

 

4.6 

 
El Alcance especifico indica la distancia en tierra que una aeronave puede volar por unidad de 

combustible, definido como: 

 𝑆𝑅 =
𝑇𝐴𝑆 +  𝑉𝑤

𝐶
=

𝐺𝑆 

𝐶
 [

𝐾𝑚

𝑙𝑡
] 

 

4.7 

 
Para conocer las performances en vuelo crucero se calculó la autonomía y alcance específico 

para el vuelo recto y nivelado a diferentes regímenes del motor, desde el 55% (mínimo régimen para 

el cual se tienen datos) hasta el 100% en incrementos del 5%. Los cálculos fueron realizados para el 

máximo peso de referencia, considerando un peso constante de 580Kg, despreciando la reducción de 

la potencia necesaria por el peso del combustible consumido por los motivos mencionados en la 

sección anterior. El procedimiento de cálculo fue el siguiente: 
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1. Seleccionar H, régimen de potencia, y velocidad del viento. Para 𝑛𝑧 = 1, Igualar 𝑃𝑁 a 𝑃𝐷 para 

obtener la velocidad estabilizada (EAS y TAS) 

2. A partir del modelo de consumo obtenido en el capítulo 3.4 y la variación de consumo con la 

altitud, obtener el consumo en esas condiciones. 

3. Obtener SE a partir de la ecuación 4.6 

4. Obtener SR a partir de la ecuación 4.7 

5. Pasar resultados a unidades correspondientes.  

Una muestra de los resultados obtenidos a nivel del mar (H=0) se muestran en la Tabla 17, y se 

grafican en las figuras Figura 30 y Figura 31 la variación de la autonomía y alcance especifico 

respectivamente, considerando la velocidad estabilizada y la altitud. 

 

4.2. Resultados 

4.2.1. Velocidad de Pérdida 

W [Kg] 
Velocidad de pérdida (EAS) 

Kts [Km/h] 

580 38.91 72.06 

460 34.70 64.27 

Tabla 16 – Velocidad de perdida para ambos pesos de referencia del Azor 

 

Figura 23 - Velocidad de pérdida vs peso. 
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4.2.2. 𝑷𝑵 vs 𝑷𝑫  
 

 

Figura 24 - Potencia necesaria y Potencia disponible para varios regímenes de rpm del motor, a nivel 
del mar. 
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Figura 25 - Variación de potencia disponible máxima y potencia necesaria con la velocidad y altitud, 
para un peso de referencia de 580Kg. 
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Figura 26 - Variación de potencia disponible a 55%rpm máx., y potencia necesaria con la velocidad y 
altitud, para un peso de referencia de 580Kg 
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Figura 27 - Variación de potencia disponible máxima y potencia necesaria con la velocidad y altitud, 
para un peso de referencia de 460Kg.  
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Figura 28 - Variación de potencia disponible a 55%rpm máx., y potencia necesaria con la velocidad y 
altitud, para un peso de referencia de 460Kg 
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4.2.3. Velocidades máximas y mínimas estabilizadas 
 

 

Figura 29 – Velocidades máximas y mínimas estabilizadas para ambos pesos de referencia.  
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4.2.4. Autonomía y alcance especifico  
 

Autonomía y alcance específico  
W=580 Kg 

H Régimen 
[% rpm 
máx.] 

KEAS 
estabilizado 

Consumo 
[lt/h] 

SE 
[h/lt] 

SR 
[Km/lt] 

SR  
Viento de 

frente 10Kts 

SR  
Viento de 
cola 10 Kts 

[m] [ft] 

0 0 

55 82.20 7.02 0.14 21.82 19.18 24.46 

60 88.75 7.74 0.13 21.22 18.83 23.62 

65 94.61 8.84 0.11 19.83 17.73 21.92 

70 99.76 10.87 0.09 16.99 15.29 18.70 

75 104.66 12.99 0.08 14.92 13.50 16.35 

80 109.24 15.21 0.07 13.30 12.08 14.52 

85 113.32 17.40 0.06 12.06 11.00 13.12 

90 117.06 19.58 0.05 11.07 10.12 12.02 

95 119.65 22.46 0.04 9.86 9.04 10.69 

100 121.84 25.50 0.04 8.85 8.12 9.58 

1000 3280.84 

55 77.68 6.25 0.16 24.17 21.21 27.14 

60 83.74 6.89 0.15 23.61 20.93 26.30 

65 89.42 7.87 0.13 22.10 19.74 24.45 

70 94.34 9.68 0.10 18.95 17.04 20.87 

75 98.76 11.56 0.09 16.61 15.00 18.21 

80 103.31 13.54 0.07 14.84 13.47 16.20 

85 107 15 0.06 13.44 12.24 14.64 

90 111 17 0.06 12.33 11.27 13.40 

95 113 20 0.05 10.99 10.06 11.91 

100 115 23 0.04 9.86 9.04 10.67 

2000 6561.68 

55 72.76 5.55 0.18 26.80 23.46 30.14 

60 78.56 6.12 0.16 26.22 23.20 29.25 

65 83.97 6.98 0.14 24.57 21.91 27.22 

70 88.61 8.59 0.12 21.07 18.92 23.23 

75 92.93 10.26 0.10 18.50 16.69 20.30 

80 97.11 12.02 0.08 16.51 14.97 18.05 

85 101 14 0.07 14.97 13.62 16.31 

90 104 15 0.06 13.76 12.56 14.95 

95 106 18 0.06 12.26 11.21 13.30 

100 108 20 0.05 10.99 10.07 11.91 

3000 9842.52 

55 67.93 4.91 0.20 29.74 25.97 33.52 

60 73.76 5.42 0.18 29.27 25.85 32.69 

65 78.95 6.18 0.16 27.45 24.46 30.45 

70 83.29 7.60 0.13 23.54 21.11 25.98 

75 87.42 9.09 0.11 20.68 18.64 22.72 

80 91.33 10.64 0.09 18.45 16.71 20.20 

85 95 12 0.08 16.75 15.23 18.27 

90 98 14 0.07 15.36 14.01 16.71 

95 100 16 0.06 13.70 12.52 14.88 

100 102 18 0.06 12.27 11.24 13.31 

Tabla 17 - Variación de alcance y autonomía específica con altitud y velocidad para el máximo peso 
de referencia. 
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Figura 30 - Variación de la autonomía específica con la velocidad y altitud de vuelo. Las líneas de 
trazos representan curvas de rpm constantes. 

 

Figura 31 - Variación del alcance especifico con la velocidad y altitud de vuelo.  Las líneas de trazos 
representan curvas de rpm constantes. 
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4.3. Análisis: 
A nivel del mar la diferencia entre las velocidades máximas estabilizadas para cada peso de 

referencia es del 0.57% aproximadamente.  

En la Figura 29 se puede observar también que en ambos casos la velocidad máxima supera 
la velocidad máxima estructural (ref. [2]) por debajo de aproximadamente 1800 m (o 6000 ft) de 

altitud. La Figura 24 muestra que la velocidad para alcanzar el límite estructural corresponde a un 

régimen de potencia de 80 % o 4400 rpm para nivel del mar. Las normas LSA especifican que la 
velocidad de nunca exceder debe ser mayor o igual que la velocidad estabilizada para el máximo 
régimen de rpm del motor, poniendo de manifiesto la necesidad de verificar que la estructura pueda 
soportar las cargas incrementadas, y el aumento de 𝑉𝑁𝐸. 

 

Las  Figura 26-Figura 28 muestran para las altitudes calculadas y el mínimo régimen de rpm 

estudiado, las curvas de 𝑃𝐷 no intersectan a las curvas de  𝑃𝑁 en su punto mínimo. Es decir, para los 

pesos estudiados, el Azor podría mantener el vuelo recto y nivelado para regímenes menores a 

3000rpm del motor (Considerando que el régimen de ralentí del Rotax 912 ULS a nivel del mar es de 

aproximadamente 1400rpm). Las curvas de autonomía especifica en la Figura 30 muestran una 

relación inversa entre la autonomía y la velocidad, y se podrían lograr valores mayores de SE a 

regímenes menores al 55%. Sin embargo, las curvas de alcance especifico en la figura Figura 31 indican 

un valor máximo de SR obtenido volando a regímenes cercanos a 3000rpm. 
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5. ASCENSO 
En este capítulo se estudian las performances en ascenso, principalmente la velocidad de ascenso 

(𝑅𝑂𝐶) y ángulo de ascenso (𝛾), y la variación de las mismas con la velocidad y altitud de vuelo. 

Todos los cálculos se realizaron considerando al motor operando en el régimen de máximas rpm 

sostenidas, y, debido al efecto considerable del peso, se estudian el mínimo y el máximo peso de 

referencia.  

Los objetivos del capítulo son la obtención de: 

- Curvas de 𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥 vs KEAS para diferentes altitudes 

- Curvas de 𝛾𝑚𝑎𝑥 vs KEAS para diferentes altitudes 

- Curvas de tiempo de ascenso 

- Curvas de consumo en ascenso 

 

5.1. Metodología  

5.1.1. Velocidad y Ángulo de ascenso 
  

 

Figura 32 –Planteo de fuerzas y velocidades para un avión en ascenso estabilizado 

 

A partir del diagrama en la Figura 32, considerando un ascenso rectilíneo (𝑎𝑧 = 0)  y vuelo simétrico 

( 𝛽 = 0°),  Y suponiendo T y D alineados con el eje viento, se plantea el equilibrio de fuerzas en X y 

en Z: 

∑𝐹𝑥 =  𝑇 − 𝐷 − 𝑊. sin(𝛾) =
𝑊

𝑔
. 𝑎𝑥  

∑𝐹𝑧 =  𝑊. cos(𝛾) − 𝐿 = 0 

Del triángulo de velocidades: 

𝑑ℎ

𝑑𝑡
= 𝑉. sin(𝛾) 
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Sustituyendo la última ecuación, y expresando la aceleración 𝑎𝑥 como 
𝑑𝑉

𝑑𝑡
 se pueden reescribir las 

fuerzas en X y Z como: 

  

𝑇 − 𝐷

𝑤
−

1

𝑔
(

𝑑𝑉

𝑑𝑡
) = sin(𝛾) 

𝐿 = 𝑊. cos(𝛾) 

Luego: 

𝑑ℎ

𝑑𝑡
=

𝑉(𝑇 − 𝐷)

𝑊
−

𝑉

𝑔
.
𝑑𝑉

𝑑ℎ
.
𝑑ℎ

𝑑𝑡
=  

𝑉(𝑇 − 𝐷)

𝑊
. (

1

1 +
𝑉
𝑔

.
𝑑𝑉
𝑑ℎ

)  

El segundo término de la ecuación anterior es denominado como el factor de corrección por trepada 

(CCF por sus siglas en ingles). Debido a que la aeronave bajo estudio vuela a velocidades bajas en el 

régimen incompresible, se puede considerar  
𝑑𝑉

𝑑ℎ
= 0. Se resumen entonces las ecuaciones utilizadas 

para calcular la velocidad y ángulo de ascenso:  

 
𝑑ℎ

𝑑𝑡
= 𝑅𝑂𝐶 =

𝑉(𝑇 − 𝐷)

𝑊
=

𝑃𝐷 − 𝑃𝑁

𝑊
 

 

5.1 

 

 
𝛾 = 𝑠𝑒𝑛−1(

𝑑ℎ
𝑑𝑡
𝑉

) 

 

5.2 

 
El procedimiento empleado para calcular ambas performances de ascenso del Azor fue el siguiente: 

1. Para un valor dado de W, H y EAS, y al régimen máximo de rpm, obtener el exceso de potencia 

(𝑃𝐷𝑚𝑎𝑥 − 𝑃𝑁) [Kw], a partir de los valores de 𝑃𝐷 y 𝑃𝑁 ya obtenidos en la sección 3.3. 

2. Dividir el exceso de potencia por el peso de referencia del avión para obtener 𝑅𝑂𝐶 [m/s] 

3. A partir de 𝑅𝑂𝐶 y la velocidad TAS correspondiente calcular γ mediante la ecuación 5.2 

4. Convertir los resultados a las unidades correspondientes. 

Una muestra de resultados se resume en la Tabla 18, para el peso máximo de referencia a nivel del 

mar.  La variación de ambas performances con la velocidad de vuelo y la altitud se grafican en las 

Figura 33 y Figura 34. 

De utilidad al piloto es la denominada ley de ascenso, definida por la velocidad a la que debe mantener 

el avión para lograr la máxima velocidad o ángulo de ascenso. El mismo se puede obtuvo partir de las 

curvas obtenidas de 𝑅𝑂𝐶 y γ  vs EAS, identificando la velocidad correspondiente al valor máximo de 

cada performance, para cada altitud. En el caso de 𝛾𝑚𝑎𝑥, como es típico para los aviones a hélice, la 

velocidad de máximo ángulo de ascenso se encuentra muy cercana a la velocidad de perdida, por lo 

que se toma de referencia 𝑉 = 1.2 𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙. Los resultados se grafican en la Figura 38. 
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5.1.2. Tiempo de ascenso 
Para estimar el tiempo de ascenso hasta una determinada altitud, se parte primero desde la definición 

de 𝑅𝑂𝐶: 

𝑅𝑂𝐶 =
∆𝐻

∆𝑡
 

Despejando 𝛥𝑡: 

𝛥𝑡 =
1

𝑅𝑂𝐶
. 𝛥𝐻 

Para calcular el tiempo mínimo en ascender a cierta altitud se evalúa la ecuación anterior con 𝑅𝑂𝐶 =

𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥 para cada altitud. A partir de los valores obtenidos de 𝑅𝑂𝐶 para cada peso, velocidad y altitud 

evaluada, se calcula 𝑅𝑂𝐶−1, y se integra la ecuación anterior de manera numérica, aplicando el 

método del trapecio por su simplicidad de implementación en el software utilizado, y previendo una 

variación suave de la función 𝑅𝑂𝐶−1.  

𝑡 = ∑(𝐻𝑖 − 𝐻𝑖−1). (𝑅𝑂𝐶𝑖−1
−1 + 𝑅𝑂𝐶𝑖

−1).
1

2

𝑖=𝑛

𝑖=1

 

A partir de la curva que describe la ecuación anterior se puede estimar el tiempo requerido para 

ascender desde una altitud H1 hasta una segunda altitud H2. La Figura 39 indica para ambos pesos de 

referencia el tiempo necesario para trepar desde H=SL hasta diferentes altitudes. 

5.1.3. Consumo en ascenso 
 A partir del tiempo requerido para el ascenso, se puede utilizar el modelo de consumo 

obtenido en la sección 3.4.3 para calcular la cantidad total de combustible requerida para ascender 

hasta determinada altitud.  Planteando el consumo total de combustible como: 

𝐶𝑜𝑚𝑏. = 𝐶(𝑟𝑝𝑚, 𝐻). 𝑡 = 𝑆𝐹𝐶 . 𝑃𝑆𝐿 . 𝜎1.2. 𝑡 

El consumo total de combustible hasta determinada altitud entonces se puede plantear como: 

 𝐶𝑜𝑚𝑏. = ∑ 𝐶(𝑟𝑝𝑚, 𝐻𝑖). ∆𝑡

𝑖=𝑛

𝑖=1

̇

 

 

5.3 

 
La Figura 40 muestra la cantidad de combustible requerida para ascender hasta determinada altitud, 

a 5500rpm y ascendiendo a 𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥. 
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5.1.4. Distancia recorrida en ascenso 
Para estimar la distancia horizontal recorrida durante el ascenso (considerando una atmosfera sin 

viento), se calcula mediante trigonometría la distancia horizontal recorrida para cada tramo de 

altitud, mediante la expresión: 

∑
1[𝐾𝑚]

tan(𝛾𝑖)

𝑖=𝑛

𝑖=1

 

En la Figura 41 se muestra la distancia recorrida en ascenso para diferentes altitudes. Dichos 

resultados fueron luego utilizados para el cálculo de alcance máximo en el capítulo 9. 

5.2. Resultados: 

5.2.1. Velocidad de ascenso vs KEAS  
 

EAS 
[m/s] 

KEAS 
𝑃𝐷𝑚𝑎𝑥

 

[Hp] 
𝑃𝑁  

[Hp] 
(𝑃𝐷𝑚𝑎𝑥

− 𝑃𝑁) 

[Hp] 
𝑅𝑂𝐶 
[fpm] 

𝛾[°] 

20 38.88 50.84 11.94 38.90 1003.71 14.77 

25 48.60 58.89 12.46 46.44 1197.99 14.09 

30 58.32 65.40 14.79 50.61 1305.64 12.77 

35 68.03 70.71 18.90 51.81 1336.59 11.19 

40 77.75 75.04 24.89 50.14 1293.63 9.46 

45 87.47 78.45 32.93 45.52 1174.40 7.62 

50 97.19 80.87 43.19 37.68 972.12 5.67 

55 106.91 82.10 55.90 26.20 675.99 3.58 

60 116.63 81.78 71.27 10.52 271.29 1.32 

Tabla 18 - Muestra de resultados de 𝑅𝑂𝐶 y 𝛾 vs KEAS a nivel del mar para el máximo peso de 
referencia. 
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Figura 33 - Variación de la velocidad de ascenso con la velocidad de vuelo y la altitud, para el peso 
máximo de referencia. 

 

Figura 34 - Variación de la velocidad de ascenso con la velocidad de vuelo y la altitud, para el peso 
mínimo de referencia. 
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5.2.2. Angulo de ascenso vs KEAS 

 

Figura 35 - Variación de Angulo de ascenso con velocidad y altitud para el peso de referencia máximo 

 

Figura 36 - Variación de Angulo de ascenso con velocidad y altitud para el peso de referencia mínimo. 
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5.2.3. ROC max vs H 

 

Figura 37 - Variación de la máxima velocidad de ascenso con la altitud 

 

5.2.4. Ley de ascenso 

 

Figura 38 - Velocidad de vuelo para  𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥 
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5.2.5. Tiempo mínimo de ascenso 

 

Figura 39 - Tiempo de ascenso desde SL para diferentes altitudes, ascendiendo a  𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥. 

5.2.6. Consumo en ascenso 

 

Figura 40 - Combustible total necesario para trepar hasta diferentes altitudes desde SL, ascendiendo 
a  𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥. 
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5.2.7. Alcance en ascenso 

 

Figura 41 - Alcance durante ascenso volando para 𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥 

5.3. Análisis 
Las Figura 33 y Figura 34 muestran una diferencia de aproximadamente 400 fpm (23%) de 

𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥 para ambos pesos de referencia. Similarmente, de las Figura 35 y Figura 36 se observa una 

diferencia de 5° (27%) para 𝛾𝑚𝑎𝑥 entre ambos pesos. A pesar de ello, la velocidad optima de ascenso 

𝑉𝑦 (Figura 38) es similar para ambos pesos siendo la diferencia de 0.66% a nivel del mar.  

 En cuanto al tiempo y consumo de combustible en ascenso (Figura 39 y Figura 40)  se observa 

una diferencia despreciable entre ambos pesos a bajas altitudes, pero significativo a partir de 

aproximadamente 1000m (3280 ft) 

En el caso crítico del peso máximo, las performances cumplen con los requisitos de la norma 

ASTM-LSA, superando a nivel del mar las  𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥= 315 fpm y 𝛾𝑚𝑎𝑥 = 4°. 
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6. DESCENSO 
Se calculan las performances para un descenso sin potencia. Los objetivos del capítulo son la 

obtención de: 

 - La mejor relación de planeo y velocidad de vuelo correspondiente 

 - El alcance máximo en planeo 

 - El consumo en descenso hasta SL (ver hipótesis) 

 - La mínima velocidad de descenso y velocidad de vuelo correspondiente 

 - El tiempo máximo de descenso a velocidad de 𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛 

Para ello se consideró al motor operando en ralentí (1400rpm), y empuje nulo, además de despreciar 

cambios en la polar de la aeronave en esta configuración. Al igual que en el capítulo anterior, los 

cálculos se realizaron para ambos pesos de referencia. 

6.1. Metodología 

6.1.1. Descenso sin potencia  

 

Figura 42 - Planteo de fuerzas de un avión en descenso. 

 

Planteando las fuerzas a lo largo de los ejes viento: 

𝐷 = 𝑊. sin (𝛾) 

𝐿 = 𝑊. cos (𝛾) 

Del triángulo de velocidades (Figura 42) 

 
𝑉𝑑 = 𝑅𝑂𝐷 = 𝑉. 𝑠𝑖𝑛 (𝛾) 

 

6.1 

 

 𝑉ℎ = 𝑉. 𝑐𝑜𝑠(𝛾) 
6.2 

 
Para valores de 𝛾 pequenos, sin(𝛾) ≈ 𝛾, cos(𝛾) ≈ 1. Las ecuaciones 6.1 y 6.2 se pueden reescribir 

como: 
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 𝑅𝑂𝐷 ≈ 𝑉𝛾 

 

6.3 

 𝑉ℎ ≈ 𝑉 

 

6.4 

Para determinada velocidad de vuelo: 

 𝐶𝐿 =
2𝑊

𝜌. 𝑉2. 𝑆
 6.5 

 𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 + 𝑘. 𝐶𝐿
2 6.6 

 𝛾 =
𝐶𝐷

𝐶𝐿
 6.7 

La polar de resistencia de un avión es la relación entre la velocidad de vuelo y la velocidad de 

descenso (𝑅𝑂𝐷), para obtenerlo se realizaron los siguientes pasos: 

 

1. Determinar H, TAS, EAS. 

2. Calcular el CL y Cd correspondientes para esa velocidad de vuelo a partir de las ecuaciones 

6.5 y 6.6. 

3. Calcular 𝛾 mediante la relación 6.7. 

4. Calcular ROD mediante la ecuación 6.3. 

Se grafican las curvas resultantes en las Figura 43 y Figura 44. 

6.1.2. Relación de planeo 
Para una aeronave descendiendo con empuje nulo, la relación entre ROD y la velocidad horizontal 

(𝑉ℎ𝑜𝑟) se la conoce como relación de planeo (GR, Glide Ratio).  Refiriendo nuevamente a la Figura 42: 

𝐺𝑅 =
𝑉ℎ

𝑅𝑂𝐷
=

𝑅

ℎ
=

𝐿

𝐷
 

Recordando que para valores de  𝛾 pequeños 𝑉ℎ ≈ 𝑉, se puede considerar   

 𝐺𝑅 ≈
𝑉

𝑅𝑂𝐷
≈

1

𝛾
 

 

6.8 

 

De la referencia [1], La máxima relación de planeo se logra volando en la condición (
𝐿

𝐷
)

𝑚𝑎𝑥
 o 

(
𝐶𝐿

𝐶𝐷
)

𝑚𝑎𝑥
. En virtud de que la polar extraída de los legajos originales es de la forma 𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 + 𝑘𝐶𝐿

2, 

se encuentra que el 𝐶𝐿 y 𝐶𝐷 para (
𝐶𝐿

𝐶𝐷
)

𝑚𝑎𝑥
  es: 

 𝐶𝐿 = √
𝐶𝐷0

𝑘
 

6.9 
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 𝐶𝐷 = 2 𝐶𝐷0 

 

6.10 

Con los datos obtenidos anteriormente se puede proceder a calcular el mínimo ángulo de descenso 

mediante la ecuación 6.7, y la velocidad optima de planeo mediante la expresión: 

𝑉𝐺 = √
2𝑊

𝜌𝑆𝐶𝐿
  

Se calculó la velocidad optima de planeo y la correspondiente 𝑅𝑂𝐷 a cada altitud para ambos pesos 

de referencia, y se exponen los resultados en la Tabla 19. 

6.1.3. Mínima velocidad de descenso 
De la referencia [1], la velocidad de vuelo que asegura la mínima velocidad de descenso (𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛) se 

logra volando en la condición de (
𝐶𝐿

3

𝐶𝐷
2)

𝑚𝑎𝑥
. Para el modelo de polar parabólica simple, el 𝐶𝐿 y 𝐶𝐷 para 

dicha condición es: 

 

𝐶𝐿 = √
3𝐶𝐷0

𝑘
 

6.11 

 𝐶𝐷 = 4𝐶𝐷0 6.12 

Sin embargo, para los aviones a hélice de baja velocidad, la velocidad correspondiente a esta condición 

de vuelo suele estar muy cercano o limitado por la velocidad de pérdida. En estos casos se aconseja 

volar a 𝑉 = 1.2𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙, indicado para cada peso de referencia en la Tabla 20. 

6.1.4. Tiempo de descenso 
Se vuela a KEAS constante, por lo tanto, el ángulo de descenso permanece constante, mientras que la 

TAS y ROD disminuyen con la altitud. Se calcula para cada tramo de 1000m: 

 

∆𝑡 = ∆𝐻/𝑅𝑂𝐷𝑖 

El tiempo máximo de descenso se obtiene volando a la velocidad de 𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛. En la Figura 46 se grafica 

el tiempo de descenso desde diferentes altitudes hasta H=SL.  

6.1.5. Alcance en descenso 
Al mantener un ángulo de descenso constante, el alcance en descenso desde determinada altitud se 

calcula mediante la expresión 6.8, expresando la velocidad horizontal en términos de la velocidad 

sobre la tierra (GS) 

𝑅 = 𝐺𝑅. ℎ =
𝑉

𝑅𝑂𝐷
. ℎ =

𝐺𝑆

𝑅𝑂𝐷
. ℎ =

𝑇𝐴𝑆 ± 𝑉𝑤𝑖𝑛𝑑

𝑅𝑂𝐷
. ℎ 

El alcance máximo se obtiene para la velocidad de 𝐺𝑅𝑚𝑎𝑥, volando a la velocidad de mejor 

relación de planeo.  
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La Figura 45 muestra el alcance máximo en planeo para diferentes altitudes, considerando 

también vientos de frente y de cola de 10Kts. 

6.1.6. Consumo en descenso 
Según el manual de usuario del Rotax 912 ULS (Ref. [7]) el régimen de ralentí se encuentra a 

los 1400rpm. Sin embargo, la información disponible de consumo solo se da para regímenes a partir 

de 3000rpm. En este caso para obtener resultados conservadores se supone el consumo en ralentí es 

el correspondiente a 3000rpm, teniendo en cuenta que en la practica el valor real será menor. 

Para calcular el consumo total de combustible para descender sin potencia hasta H=SL, se 

calcula el combustible consumido para cada tramo de altitud descendido, considerando la variación 

del consumo con la altitud según el modelo planteado en el capítulo 3.4.3, y el tiempo en descender 

el mismo tramo. 

∆𝐶𝑜𝑛𝑠𝑢𝑚𝑜 = 𝐶(𝐻𝑖). ∆𝑡(𝐻𝑖) 

Se grafica en la Figura 47 el combustible total consumido para descender a SL para 

diferentes altitudes.  

6.2. Resultados 

6.2.1. Polar de resistencia 

 

Figura 43 - Polar de velocidad  para el peso máximo de referencia. 
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Figura 44 - Polar de velocidad para el peso mínimo de referencia.  

 

 

 

6.2.2. Máxima relación de planeo 
Se calcula a partir de las ecuaciones 6.9 y 6.10el Cl y Cd para 𝐺𝑅𝑚𝑎𝑥 o  𝛾𝑚𝑖𝑛 

𝐶𝐿 = √
𝐶𝐷0

𝑘
= √

0.03

0.034
= 0.939 

𝐶𝐷 = 2 𝐶𝐷0 = 2 × 0.03 = 0.06 

El ángulo mínimo de descenso es 

𝛾𝑚𝑖𝑛 =
𝐶𝐿

𝐶𝐷
=

0.939

0.06
= 0.064 𝑟𝑎𝑑 = 3.66 ° 

Finalmente, la máxima relación de planeo es 

𝐺𝑅𝑚𝑎𝑥 =
1

𝛾𝑚𝑖𝑛
= 15.625 
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La Tabla 19 muestra la velocidad de descenso en planeo para ambos pesos de referencia del Azor a 

diferentes altitudes. 

 

Peso [Kg] 
H KEAS para 

𝐺𝑅𝑚𝑎𝑥 
ROD [fpm] 

[m] [ft] 

580 

0 0.00 

54.03 

349.50 

1000 3280.84 366.86 

2000 6561.68 385.53 

3000 9842.52 405.62 

460 

0 0.00 

48.17 

311.59 

1000 3280.84 327.07 

2000 6561.68 343.71 

3000 9842.52 361.63 

Tabla 19 - Velocidad de planeo para ambos pesos de referencia 

6.2.3. Alcance máximo en planeo 

 

Figura 45 - Máximo alcance en planeo hasta SL desde varias altitudes 
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Se calcula el Cl y Cd para 𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛, a partir de las ecuaciones 6.11 y 6.12. 
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𝛾𝑅𝑂𝐷 𝑚𝑖𝑛 =
𝐶𝐿

𝐶𝐷
=

1.627

0.120
= 0.074 𝑟𝑎𝑑 = 4.22 ° 

Como se observa en la Tabla 20, Las velocidades de vuelo correspondientes a esta condición se 

encuentran cercanas a la velocidad de pérdida,  

 

Peso 
[Kg] 

H KEAS 
Pérdida 

KEAS 
𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛  

KEAS 
1.3𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 

𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛 
[fpm] 

𝑅𝑂𝐷1.3 𝑉𝑠𝑡𝑎𝑙𝑙 
[fpm] [m] [ft] 

580 

0 0.00 

38.91 41.05 50.58 

306.64 377.81 

1000 3280.84 321.88 396.59 

2000 6561.68 338.26 416.76 

3000 9842.52 355.89 438.49 

461 

0 0.00 

34.69 36.60 45.10 

273.38 377.81 

1000 3280.84 286.97 396.59 

2000 6561.68 301.57 416.76 

3000 9842.52 317.29 438.49 

Tabla 20 - Velocidad de vuelo para mínima velocidad de descenso 

 

6.2.5. Tiempo de descenso  

 

Figura 46 – Tiempo máximo  de descenso en planeo hasta SL desde varias altitudes 
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6.2.6. Consumo en descenso 

 

Figura 47 - Combustible total consumido descendiendo a SL desde varias altitudes. 

6.3. Análisis 
De la Figura 45, en condiciones ISA estándar sin viento, el Azor tiene un alcance de 

aproximadamente 4.76 Km por cada 1000 ft de altitud en descenso. 

En promedio, se calcula un tiempo de descenso de aproximadamente 2.7 minutos por cada 1000 

ft de altitud, volando para la condición de 𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛. 

Considerando el motor en ralentí y el consumo correspondiente a 3000rpm, se obtuvo un 

consumo de aproximadamente 0.5 litros de combustible por cada 1000ft de altitud descendidos 

volando a la velocidad de máximo planeo. Se puede observar de la Figura 47 que el consumo es 

levemente mayor para el peso mínimo, debido al mayor tiempo que toma en descender en la 

condición de planeo.  
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7. VUELO EN MANIOBRA 
 

 En este capítulo se estudian las performances del Azor en un viraje. Para los cálculos se 

consideró el factor de carga máximo del avión actual de 4g, previendo cambios estructurales que 

permitirían mantenerlo.  

 En función de la velocidad y altitud de vuelo, los objetivos principales del capítulo fueron la 

obtención de: 

- Curvas envolventes de radio de giro sostenido 

- Curvas envolventes de velocidad de giro sostenido 

- Curvas de máximo factor de carga sostenido, y no sostenido 

7.1. Metodología  

7.1.1. Viraje coordinado 
La Figura 48 muestra las fuerzas que actúan en el avión durante un viraje coordinado: 

 

Figura 48 - Fuerzas sobre un avión en un viraje horizontal coordinado 

Para un viraje estabilizado y nivelado: 

𝑇 = 𝐷 

𝑊 = 𝐿. cos (𝜙) 

Como es un viraje coordinado: 

𝐿 𝑠𝑒𝑛 (𝜙) =
𝑊

𝑔
.
𝑉2

𝑟
 

Despejando el radio de giro  𝑟 

 𝑟 =
𝑊

𝑔
.

𝑉2

𝐿 𝑠𝑒𝑛 (𝜙)
=

𝑉2

𝑔 tan (𝜙)
 

 

7.1 
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Planteando 𝜔 y sustituyendo 𝑟 por su expresión 

 
𝜔 =

𝑉

𝑟
=

𝑉

𝑉2

𝑔 tan(𝜙)

=
𝑔 tan(𝜙)

𝑉
 

 

7.2 

 
Finalmente,  

 𝑛 =
𝐿

𝑊
=

1

cos(𝜙)
 

 

7.3 

 

7.1.2. Maniobra sostenida: 
Una maniobra sostenida se limita por: 

- El máximo coeficiente de sustentación 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥  

- El factor de carga máximo, 𝑛𝑧𝑚𝑎𝑥 

- La potencia máxima disponible, 𝑃𝐷𝑚𝑎𝑥  

 

Para calcular las performances de viraje en función de la velocidad y altitud acotados por las 

limitaciones anteriores, se siguió el siguiente procedimiento extraído de la referencia [8]: 

1. Establecer H, EAS y TAS 

2. Obtener el coeficiente de vuelo recto y nivelado 𝐶𝐿𝐿  

3. Calcular 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥

𝐶𝐿𝐿
 

4. Determinar el coeficiente de sustentación preliminar de viraje,  𝐶𝐿𝑇1 

- Si 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥

𝐶𝐿𝐿
< 𝑛𝑧𝑚𝑎𝑥, El viraje estará limitado por 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥, y  𝐶𝐿𝑇1 = 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 

- Si 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥

𝐶𝐿𝐿
> 𝑛𝑧𝑚𝑎𝑥, El viraje estará limitado por 𝑛𝑧𝑚𝑎𝑥, y 𝐶𝐿𝑇1 = 𝑛𝑧𝑚𝑎𝑥𝐶𝐿𝐿 

5. Obtener 𝐶𝐷𝑇1 mediante la polar: 𝐶𝐷𝑇1 = 𝐶𝐷0 + 𝑘. 𝐶𝐿𝑇1
2 

6. Calcular potencia necesaria para el viraje: 

𝑃𝑁 =
1

2
𝜌𝑇𝐴𝑆3𝑆𝐶𝐷𝑇1 

7. Determinar la potencia disponible máxima para esa altitud y TAS (según el método 

formulado en el capítulo 3.3) 

- Si a para esa altitud y velocidad 𝑃𝑁 > 𝑃𝐷, El viraje estará limitado por la potencia 

máxima disponible del motor. En tal caso, el valor máximo de 𝐶𝐷𝑇1 se obtendrá según 

𝐶𝐷𝑇 =
2𝑃𝐷𝑚𝑎𝑥

𝜌𝑇𝐴𝑆3𝑆
 

Y 𝐶𝐿𝑇 se despeja de la polar 

𝐶𝐿𝑇 = √
𝐶𝐷𝑇 − 𝐶𝐷0

𝑘
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- Si 𝑃𝑁 < 𝑃𝐷, El viraje no estara limitado por la potencia disponible, y  𝐶𝐿𝑇1 y 

𝐶𝐷𝑇1 calculados en el paso 4 y 5 se toman como el valores finales de 𝐶𝐿𝑇 y 𝐶𝐷𝑇 

8. Una vez conocido 𝐶𝐿𝑇, se puede calcular el factor de carga 𝑛𝑧 que satisface 

simultáneamente las condiciones de 𝑃𝐷𝑚𝑎𝑥, 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 y 𝑛𝑧𝑚𝑎𝑥 mediante la ecuación 7.3 

9. Conocido 𝑛𝑧, se puede calcular el radio de giro 𝑟 y la velocidad de giro 𝜔 mediante las 

ecuaciones 7.1 y 7.2. 

Una muestra de resultados para H=SL se expone en la Tabla 21. Los resultados completos de radio 

de viraje, velocidad de giro y factor de carga se muestran respectivamente en las figuras Figura 52 - 

Figura 57. Las Figura 58 Figura 61 resumen la variación de las performances máximas con la altitud. 

7.1.3. Maniobra instantánea  
La envolvente de giro instantánea se calcula sin considerar las limitaciones de potencia, 

obteniendo las máximas performances limitadas solo por sustentación y factor de carga. Se calculó 

siguiendo el procedimiento de la sección anterior, omitiendo el paso 7.  Las figuras Figura 50Figura 51 

comparan los límites de velocidad de giro instantáneo y sostenido a nivel del mar para cada peso.  
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Resultados 

7.1.4. Viraje coordinado 

Viraje sostenido 
- W=580 Kg 
- Régimen: 5500rpm 
- H=SL 

 

KEAS 𝐶𝐿𝐿 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥

𝐶𝐿𝐿
 

𝐶𝐿𝑇1 𝐶𝐷𝑇1 𝑃𝑁 
[kW] 

𝑃𝐷𝑚𝑎𝑥 
[kW] 

𝐶𝐷𝑇 𝐶𝐿𝑇 𝒏𝒛 𝝓 
[deg] 

𝒓 
[m] 

𝝎 
[deg/s] 

39.07 1.80 1.00 1.80 0.14 8.92 38.05 0.14 1.80 1.00 3.65 644.9 1.79 

44.61 1.38 1.31 1.80 0.14 13.28 41.61 0.14 1.80 1.31 40.05 63.88 20.59 

50.15 1.09 1.65 1.80 0.14 18.87 44.76 0.14 1.80 1.65 52.72 51.65 28.62 

55.69 0.88 2.04 1.80 0.14 25.84 47.56 0.14 1.80 2.04 60.58 47.18 34.79 

61.23 0.73 2.46 1.80 0.14 34.35 50.04 0.14 1.80 2.46 66.03 44.98 40.12 

66.77 0.62 2.93 1.80 0.14 44.54 52.26 0.14 1.80 2.93 70.02 43.73 45.00 

72.31 0.52 3.43 1.80 0.14 56.57 54.23 0.13 1.75 3.34 72.58 44.25 48.16 

77.85 0.45 3.98 1.80 0.14 70.59 55.98 0.11 1.54 3.41 72.97 50.08 45.82 

83.39 0.39 4.56 1.58 0.11 70.93 57.51 0.09 1.36 3.45 73.15 56.82 43.26 

88.93 0.35 5.19 1.39 0.10 71.62 58.82 0.08 1.19 3.44 73.10 64.84 40.43 

94.47 0.31 5.86 1.23 0.08 73.22 59.88 0.07 1.04 3.37 72.76 74.72 37.27 

100.01 0.27 6.57 1.10 0.07 75.69 60.67 0.06 0.89 3.24 72.02 87.57 33.66 

105.55 0.25 7.31 0.98 0.06 79.03 61.16 0.05 0.74 3.01 70.63 105.7 29.44 

111.09 0.22 8.10 0.89 0.06 83.21 61.28 0.04 0.59 2.66 67.92 135.1 24.24 

116.63 0.20 8.93 0.81 0.05 88.24 60.98 0.04 0.42 2.09 61.35 200.5 17.15 

Tabla 21 - Resultados de performances de viraje sostenido a H=SL, para el peso máximo de 
referencia. 
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Viraje no sostenido 
- W=580 Kg 
- H=SL 

 

KEAS 𝐶𝐿𝐿 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥

𝐶𝐿𝐿
 𝐶𝐿𝑇1 𝒏𝒛 

𝝓 
[deg] 

𝒓 
[m] 

𝝎 
[deg/s] 

39.07 1.80 1.00 1.80 1.00 3.65 644.93 1.79 

44.61 1.38 1.31 1.80 1.31 40.05 63.88 20.59 

50.15 1.09 1.65 1.80 1.65 52.72 51.65 28.62 

55.69 0.88 2.04 1.80 2.04 60.58 47.18 34.79 

61.23 0.73 2.46 1.80 2.46 66.03 44.98 40.12 

66.77 0.62 2.93 1.80 2.93 70.02 43.73 45.00 

72.31 0.52 3.43 1.80 3.43 73.06 42.96 49.61 

77.85 0.45 3.98 1.80 3.98 75.44 42.46 54.04 

83.39 0.39 4.56 1.58 4.00 75.52 48.44 50.74 

88.93 0.35 5.19 1.39 4.00 75.52 55.09 47.58 

94.47 0.31 5.86 1.23 4.00 75.52 62.17 44.79 

100.01 0.27 6.57 1.10 4.00 75.52 69.67 42.31 

105.55 0.25 7.31 0.98 4.00 75.52 77.60 40.09 

111.09 0.22 8.10 0.89 4.00 75.52 85.96 38.09 

116.63 0.20 8.93 0.81 4.00 75.52 94.75 36.28 

Figura 49 - Resultados de performances de viraje no sostenido a H=SL, para el peso máximo de 
referencia. 
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7.1.5. Diagrama de viraje 

 

Figura 50 - Diagrama de viraje para el peso máximo de referencia. 
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Figura 51 - Diagrama de viraje para el peso mínimo de referencia. 

 

7.1.6. Radio mínimo de giro  

 

Figura 52 – Variación del mínimo radio de giro sostenido con la  velocidad y altitud, para el peso 
mínimo de referencia. 
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Figura 53 - Variación del mínimo radio de giro sostenido con la velocidad y altitud, para el peso 
mínimo de referencia. 

7.1.7. Máxima velocidad de giro 

 

Figura 54 – Variación de la velocidad de giro máxima con la velocidad y altitud para el máximo peso 
de referencia. 
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Figura 55 -  Variación de la velocidad de giro máxima con la velocidad y altitud para el mínimo peso 
de referencia. 

 

7.1.8. Máximo factor de carga sostenido 

 

Figura 56 - Variación del máximo factor de carga sostenido con la velocidad y altitud, para el peso 
máximo de referencia. 
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Figura 57 - Variación del máximo factor de carga sostenido con la velocidad y altitud, para el peso 
mínimo  de referencia. 

7.1.9. Variación de performances de viraje con la altitud 

 

Figura 58 - Variación del mínimo radio de giro con la altitud en viraje sostenido 
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Figura 59 - Máxima velocidad de giro vs altitud. 

 

 

Figura 60 - Variación del máximo factor de carga sostenido con la altitud. 
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Figura 61 - Velocidad para lograr el máximo factor de carga. 

 

 

 

7.2. Análisis  
 

De la Figura 50 se puede observar que para el máximo peso de referencia el viraje sostenido en el 

Azor está limitado por potencia, logrando aproximadamente 3.5g a nivel del mar. Sin embargo, en 

Figura 51 se observa que para el peso mínimo es alcanzable el factor de carga limite en vuelo 

sostenido.   

Para ambos pesos, a 𝑟𝑝𝑚𝑚𝑎𝑥, la velocidad óptima de maniobra es de aproximadamente 72 kts, 

permitiendo obtener el mínimo radio de giro y la máxima velocidad angular. Dicha velocidad se debe 

disminuir en aproximadamente 5 kts por cada 1000m o 3000ft de altitud. (Figura 61). Cada 1000m el 

𝑛𝑧 máximo sostenido se reduce por aproximadamente 0.4g. La diferencia apreciable a nivel del mar 

que se observa en la Figura 61 se debe a la limitación por el factor de carga máximo en el peso mínimo. 

En cuanto al radio de giro, la diferencia es de aproximadamente 10m a nivel del mar para ambos 
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Las performances calculadas en este capítulo son máximas para la configuración de paso elegida de la 

hélice, ya que permite el mayor exceso de potencia a velocidades bajas. Las performances de viraje 

disminuirían para posiciones mayores que favorecen la eficiencia en el vuelo crucero. 
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8. DESPEGUE Y ATERRIZAJE 
 

En este capítulo se estimaron carreras y distancias de despegue y aterrizaje. Se aplicaron modelos 

teóricos extraídos de la referencia [1] para estimar las performances requeridas por la norma ASTM 

(§4), mencionadas en la sección 2.4.2, obteniendo: 

 

- Despegue: 

o Distancia recorrida en tierra durante el despegue, acelerando desde V=0 hasta 

una velocidad 𝑉𝑇𝑂 = 1.2 𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 

o Distancia recorrida en el aire hasta superar una altura de obstáculo de 15m, 

acelerando desde 𝑉𝑇𝑂 hasta 𝑉2 = 1.3 𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 

 

- Aterrizaje:  

o Distancia recorrida en el aire descendiendo desde una altura de 15m, cuando la 

velocidad en ese punto es de 𝑉𝐴 = 1.3 𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙, desacelerando hasta una velocidad 

𝑉𝑇𝐷 = 1.2𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 

o Distancia recorrida en tierra, desacelerando desde 𝑉𝑇𝐷 hasta detenerse.   

Todos los cálculos fueron realizados para una pista sin pendiente, en condiciones de atmosfera 

estándar ISA a nivel del mar.  
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8.1. Metodología 

8.1.1. Despegue 
 

 

 

 

Figura 62 - Fases del despegue y fuerzas sobre el avión 

 

 

 

Distancia en tierra:  Se calcula la distancia recorrida en tierra hasta acelerar a una velocidad 𝑉𝑇𝑂: 

𝑉𝑇𝑂 = 1.2𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 

 

Durante la carrera de despegue 𝐶𝐿 y 𝐶𝐷 son constantes, correspondientes a la actitud del avión 

sobre el tren de aterrizaje. Sin embargo, al no tener información sobre la actitud del Azor en 

tierra, se supondrá  que durante la carrera de despegue el 𝐶𝐿 y 𝐶𝐷 serán constantes, 

correspondientes a 𝑉𝑇𝑂.  

A partir de la Figura 62 se plantean las  fuerzas longitudinales sobre el avión durante el despegue 

sobre una pista sin pendiente: 

 ∑ 𝐹𝑥 = 𝐹 = 𝑇 − 𝐷 − 𝜇𝑅 =
𝑊

𝑔
(

𝑑𝑉

𝑑𝑡
) 

 

8.1 

 
Donde R representa la fuerza de reacción del peso del avión sobre el suelo: 

𝑅 = 𝑊 − 𝐿 
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El empuje T se calcula como: 

𝑇 =
𝑃𝜂

𝑇𝐴𝑆
 

 

Donde 𝑇𝐴𝑆 =  10
𝑚

𝑠
 para 𝑇𝐴𝑆 < 10

𝑚

𝑠
. Despejando la aceleración se obtiene: 

𝑑𝑉

𝑑𝑡
=

𝑔

𝑊
[𝑇 − 𝐷 − 𝜇(𝑊 − 𝐿)] 

 

El lado izquierdo de la ecuación anterior se puede desarrollar aplicando la regla de la cadena,  

𝑑𝑉

𝑑𝑡
=

𝑑𝑉

𝑑𝑠

𝑑𝑠

𝑑𝑡
 

Despejando 𝑑𝑠  

𝑑𝑠 =
𝑊

𝑔

𝑉𝑑𝑉

𝑇 − 𝐷 − 𝜇(𝑊 − 𝐿)
=  

𝑊𝑉

𝑔𝐹
𝑑𝑉 

 

Finalmente, integrando 𝑑𝑠:  

𝑆𝐺 = ∫
𝑊𝑉

𝑔𝐹
𝑑𝑉

𝑉𝑇𝑜

0

 

 

Si se considera la influencia del viento, la ecuación anterior se puede reescribir como: 

 𝑆𝐺 = ∫
𝑊 𝐺𝑆

𝑔𝐹
𝑑𝐺𝑆

𝐺𝑆𝑇𝑜

0

 

 

8.2 

 
Donde 𝐺𝑆 = 𝑇𝐴𝑆 − 𝑉𝑊, donde el signo positivo de  𝑉𝑊 indica un viento de frente. 

 

Distancia en el aire:  

Se calcula la distancia necesaria para superar una altura obstáculo de 15m, acelerando desde 

𝑉𝑇𝑂 hasta una velocidad 𝑉2 = 1.3𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙. Se utiliza la siguiente ecuación extraída de la ref. [1], 

obtenida igualando el trabajo realizado al avión a la variación de la energía cinética y potencial: 

 𝑆𝐴 =
𝑊𝑇𝑂

(𝑇 − 𝐷)𝑞=𝑞̅
[ℎ𝑂𝑏𝑠. +

𝐺𝑆2
2 − 𝐺𝑆𝑇𝑂

2

2𝑔
] 

 

8.3 
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Donde 

𝑞̅ =
1

2
𝜌 (

𝑉2
2 − 𝑉𝑇𝑂

2

2
) 

Procedimiento 

Se tuvieron en cuenta las siguientes consideraciones para el cálculo de la carrera en tierra: 

- Motor operando a 5800rpm constantes, desde el inicio de la carrera. 

- 𝜇 = 0.05, correspondiente a una pista de pasto compactado (dato extraído de la 

referencia [1]). 

- El peso de la aeronave se mantiene constante durante todas las fases de despegue y 

aterrizaje. 

- Se mantiene una actitud constante durante el carreteo. 

 

Para obtener 𝑆𝐺 se calcularon 𝑉𝑆, 𝑉𝑇𝑂 y 𝐺𝑆𝑇𝑂 a partir de valores establecidos de 𝑊𝑇𝑂, H y 𝑉𝑤 . Se 

integró  numéricamente la ecuación 8.2 desde 𝐺𝑆 = 0, hasta 𝐺𝑆 = 𝐺𝑆𝑇𝑂, en 20 segmentos. El 

integrando se calculó para cada segmento siguiendo los siguientes pasos: 

 

1. 𝐺𝑆 = 𝑇𝐴𝑆 − 𝑉𝑤 

2. Calcular 𝐽 =
𝑇𝐴𝑆.60

𝑟𝑝𝑚ℎ.𝐷
 , con 𝑇𝐴𝑆 =  10 𝑚/𝑠 para 𝑇𝐴𝑆 <  10 𝑚/𝑠 (ref [1]) 

3. Calcular 𝜂(𝐽) 

4. 𝑇 =
𝑃𝜂

𝑇𝐴𝑆
 , con 𝑇𝐴𝑆 =  10 𝑚/𝑠 para 𝑇𝐴𝑆 <  10 𝑚/𝑠 

5. Calcular 𝐿 y 𝐷, a partir de los valores de 𝐶𝐿 y  𝐶𝐷 correspondientes a  

6. Calcular 𝐹 según la ecuación 8.1 

7. Calcular 
𝑊.𝐺𝑆

𝑔𝐹
 

Luego,  

𝑆𝐺 = ∑
1

2
(

𝑊. 𝐺𝑆

𝑔𝐹 𝑖

+
𝑊. 𝐺𝑆

𝑔𝐹 𝑖−1

) . (𝐺𝑆𝑖 − 𝐺𝑆𝑖−1) 

𝑖=20

𝑖=1

 

 

En la Figura 64 se grafica la variación de las fuerzas actuantes en el avión con la velocidad durante 

la carrera en despegue en tierra.  

La distancia recorrida en el aire  𝑆𝐴, se calculó evaluando la ecuación 8.3 en las mismas condiciones 

de H, 𝑉𝑤 y W que 𝑆𝐺. Finalmente, la carrera total se calcula realizando la suma: 

𝑆𝑇𝑂 = 𝑆𝐺 + 𝑆𝐴 

Una muestra de cálculos de carreras de despegue para W=580Kg, H=SL y  𝑉𝑤=0 se detallan en la 

Tabla 22. Se calcularon carreras para diferentes condiciones de peso, viento, y altitud, graficados 

en las figuras Figura 65 a Figura 68. 
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8.1.2. Aterrizaje 
Las performances de un avión en aterrizaje dependen fuertemente de las habilidades y 

decisiones de cada piloto. Por este motivo solo se realiza una simple comparación entre 2 pesos a 

nivel del mar a modo de referencia. 

 

Figura 63 - Fases y fuerzas durante el aterrizaje 

Para calcular la distancia recorrida durante el descenso desde 15m, desacelerando desde 𝑉𝐴 =

1.3𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 hasta 𝑉𝑇𝐷 = 1.2𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙, se utiliza el mismo método energético planteado en los cálculos de 

despegue, Con 𝑇 = 0: 

 𝑆𝐴 =
𝑊𝑇𝐷

𝐷𝑞=𝑞̅
[ℎ𝑂𝑏𝑠. +

𝐺𝑆𝐴
2 − 𝐺𝑆𝑇𝐷

2

2𝑔
] 

 

8.4 

 
Similarmente, la distancia de frenado en tierra se calcula mediante la ecuación considerando el 

empuje nulo, e integrando desde 𝐺𝑆𝑇𝐷 hasta 𝐺𝑆 = 0.  

 𝑆𝐺 = ∫
𝑊 𝐺𝑆

𝑔𝐹
𝑑𝐺𝑆

0

𝐺𝑆𝑇𝐷

 

 

8.5 

 
Donde 

 𝐹 = 𝐷 − 𝜇(𝑊 − 𝐿) 

 

8.6 
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Procedimiento 

Para el cálculo de la carrera de aterrizaje se consideró  

- Motor en ralentí, T=0 

- Peso constante durante ambas fases del aterrizaje 

- µ=0.3 (frenada sobre pista de pasto compactada, según ref [1]) 

Se siguieron los pasos descriptos en la sección de despegue en sentido inverso, primero calculando 𝑆𝐴 

a partir de la ecuación 8.4 y luego integrando la ecuación 8.5 desde 𝐺𝑆𝑇𝐷 hasta 𝐺𝑆 = 0. Se detalla en 

la Tabla 23 una muestra de los cálculos realizados para el máximo peso de referencia. Las figuras Figura 

69 al Figura 72 comparan los valores de aterrizaje obtenidos para diferentes condiciones de peso, 

viento, y altitud 
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8.2. Resultados 

8.2.1. Despegue 

Carrera en tierra (𝑺𝑮) 

W=580Kg 
 
Régimen: 5800rpm 
 
H=0m (0ft) 
 
𝜎=1 

𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 =20.08 m/s 
 
𝑉𝑇𝑂 =24.1 m/s 
 
𝐶𝐿 𝑇𝑂

=1.25 

 
𝐶𝐷 𝑇𝑂

=0.083 

 

µ=0.05 (Pista de pasto) 
 
𝑉𝑊 = 0 m/s 
 

TAS KEAS GS J 𝜂 T[N] D[N] L[N] F[N] 
𝑊.𝐺𝑆

𝑔𝐹
[s] 

 
∆𝑆 [m] 

 
 

∑ ∆𝑆 [m] 

0.00 0.00 0.00 0.15 0.28 2029.97 0.00 0.00 1745.48 0.00 0.00 0.00 

1.27 2.47 1.27 0.15 0.28 2029.97 1.05 15.76 1745.22 0.42 0.27 0.27 

2.54 4.93 2.54 0.15 0.28 2029.97 4.19 63.04 1744.44 0.84 0.80 1.07 

3.80 7.40 3.80 0.15 0.28 2029.97 9.43 141.85 1743.14 1.27 1.34 2.41 

5.07 9.86 5.07 0.15 0.28 2029.97 16.77 252.18 1741.32 1.69 1.87 4.28 

6.34 12.33 6.34 0.15 0.28 2029.97 26.20 394.03 1738.98 2.11 2.41 6.69 

7.61 14.79 7.61 0.15 0.28 2029.97 37.73 567.40 1736.12 2.54 2.95 9.65 

8.88 17.26 8.88 0.15 0.28 2029.97 51.36 772.30 1732.74 2.97 3.50 13.14 

10.15 19.72 10.15 0.15 0.28 2031.42 67.08 1008.72 1730.29 3.40 4.04 17.18 

11.41 22.19 11.41 0.17 0.32 2035.06 84.90 1276.66 1729.51 3.83 4.58 21.77 

12.68 24.65 12.68 0.19 0.35 2026.44 104.81 1576.12 1715.94 4.29 5.15 26.91 

13.95 27.12 13.95 0.21 0.38 2009.51 126.82 1907.11 1693.56 4.78 5.75 32.66 

15.22 29.58 15.22 0.23 0.41 1986.90 150.93 2269.62 1664.96 5.30 6.39 39.05 

16.49 32.05 16.49 0.25 0.44 1960.39 177.13 2663.65 1631.95 5.86 7.08 46.13 

17.75 34.51 17.75 0.27 0.47 1931.23 205.43 3089.20 1595.77 6.45 7.81 53.93 

19.02 36.98 19.02 0.29 0.49 1900.34 235.83 3546.27 1557.34 7.08 8.58 62.52 

20.29 39.44 20.29 0.31 0.52 1868.37 268.32 4034.87 1517.31 7.76 9.41 71.93 

21.56 41.91 21.56 0.33 0.54 1835.81 302.91 4554.99 1476.16 8.47 10.29 82.22 

22.83 44.37 22.83 0.35 0.56 1803.02 339.59 5106.63 1434.27 9.23 11.22 93.44 

24.10 46.84 24.10 0.37 0.58 1770.28 378.37 5689.80 1391.91 10.04 12.22 105.66 

Carrera en el aire (𝑺𝑨) 

𝑉2 = 26.10 m/s 
 
𝑉𝑞̅ = 25.12 m/s 

 
𝐶𝐿𝑞

 = 1.15 

 
𝐶𝐷𝑞

 = 0.075 

 

ℎ𝑜𝑏𝑠= 15m 
 
𝐺𝑆𝑇𝑂= 24.10 m/s 

 

TAS KEAS GS J 𝜂 T[N] D[N] L[N] F[N] 
𝑊.𝐺𝑆

𝑔𝐹
[s] 

 
𝑆𝐴 [m] 

 
 

∑ ∆𝑆 [m] 

25.12 
 

48.83 
 

25.12 
 

0.38 0.60 1744.02 370.91 5689.80 
- 
 

- 
 

83.44 189.11 

Tabla 22 - Muestra de cálculos de carrera de despegue 
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8.2.2. Fuerzas durante el despegue 

 

Figura 64 - Variación de fuerzas longitudinales en el despegue  

8.2.3. Variación de la distancia de despegue con el viento 

 

Figura 65 - Variación de la distancia de despegue con la velocidad del viento.. 
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Figura 66 - Variación de la carrera de despegue con el viento para ambos pesos de referencia. 

8.2.4. Variación de la distancia de despegue con la elevación de pista 

 

Figura 67 - Variación de la distancia de despegue S con la elevación de la pista.. 
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Figura 68 - Variación de la carrera de despegue 𝑆𝐺 con la elevación de la pista, para ambos pesos de 
referencia. 
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8.2.5. Aterrizaje 

Carrera en el aire (𝑺𝑨) 

𝑉𝐴 = 26.10 m/s 
 
𝑉𝑇𝐷 = 24.1 m/s 
 
𝑉𝑞̅ = 25.12 m/s 

 
 

ℎ𝑜𝑏𝑠= 15m 
 
𝐺𝑆𝐴= 26.10 m/ 
 
𝐺𝑆𝑇𝐷= 24.10 m/s 

𝐶𝐿𝑞
 = 1.15 

 
𝐶𝐷𝑞

 = 0.075 

 

TAS s] KEAS GS [m/s] D[N] L[N] 
 

𝑆𝐴 [m] 
 

25.12 48.83 25.12 370.91 5689.80 308.91 

Carrera en tierra (𝑺𝑮) 

W=580Kg 
 
5800rpm 
 
H=0m (0ft) 
 
𝜎=1 

𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 =20.08 m/s 
 
𝑉𝑇𝐷 =24.1 m/s 
 
𝐶𝐿 𝑇𝑂

=1.25 

 
𝐶𝐷 𝑇𝑂

=0.083 

 

µ=0.3 (Pista de pasto) 
 
𝑉𝑊 = 0 m/s 
 

TAS [m/s] KEAS GS [m/s] D[N] L[N] F[N] 
𝑊.𝐺𝑆

𝑔𝐹
[s] 

 
∆𝑆 [m] 

 

∑ ∆𝑆 [m] 𝑆𝑇𝑜𝑡𝑎𝑙  

24.10 46.84 24.10 378.37 5689.80 -378.4 -36.94 0.0 0.0 308.9 

22.83 44.37 22.83 339.59 5106.63 -514.5 -23.11 39.7 39.7 348.6 

21.56 41.91 21.56 302.91 4554.99 -643.3 -16.52 28.6 68.4 377.3 

20.29 39.44 20.29 268.32 4034.87 -764.8 -12.65 22.1 90.5 399.4 

19.02 36.98 19.02 235.83 3546.27 -878.9 -10.09 17.7 108.2 417.1 

17.75 34.51 17.75 205.43 3089.20 -985.6 -8.27 14.6 122.8 431.7 

16.49 32.05 16.49 177.13 2663.65 -1085.0 -6.89 12.2 135.0 443.9 

15.22 29.58 15.22 150.93 2269.62 -1177.0 -5.81 10.3 145.3 454.2 

13.95 27.12 13.95 126.82 1907.11 -1261.6 -4.93 8.8 154.1 463.1 

12.68 24.65 12.68 104.81 1576.12 -1338.9 -4.20 7.5 161.7 470.6 

11.41 22.19 11.41 84.90 1276.66 -1408.8 -3.58 6.5 168.2 477.1 

10.15 19.72 10.15 67.08 1008.72 -1471.4 -3.03 5.5 173.7 482.6 

8.88 17.26 8.88 51.36 772.30 -1526.6 -2.55 4.7 178.3 487.3 

7.61 14.79 7.61 37.73 567.40 -1574.5 -2.11 3.9 182.3 491.2 

6.34 12.33 6.34 26.20 394.03 -1614.9 -1.71 3.2 185.5 494.4 

5.07 9.86 5.07 16.77 252.18 -1648.1 -1.34 2.6 188.1 497.0 

3.80 7.40 3.80 9.43 141.85 -1673.8 -0.99 2.0 190.0 498.9 

2.54 4.93 2.54 4.19 63.04 -1692.2 -0.65 1.4 191.4 500.3 

1.27 2.47 1.27 1.05 15.76 -1703.3 -0.32 0.8 192.2 501.1 

0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 -1706.9 0.00 0.3 192.5 501.4 

Tabla 23 - Muestra de cálculos de carrera de aterrizaje. 
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8.2.6. Variación de la distancia de aterrizaje con el viento 

 

Figura 69 - Variación de la distancia de aterrizaje S con el viento, considerando una altura de 
obstáculo de 15m. 

 

Figura 70 - Variación de la distancia de aterrizaje en tierra SG, con el viento. 

-2.06 -1.06 -0.06 0.94 1.94 2.94 3.94 4.94

0

100

200

300

400

500

600

-4 -2 0 2 4 6 8 10

HW [Kts]

D
is

HW [m/s]

S=SA+SG vs viento

580 Kg

460 Kg

-2.06 -1.06 -0.06 0.94 1.94 2.94 3.94 4.94

0

50

100

150

200

250

-4 -2 0 2 4 6 8 10

HW [Kts]

A
xi

s 
Ti

tl
e

HW [m/s]

SG vs viento

580 Kg

460 Kg



 

 

Centro Regional Universitario Córdoba - IUA 
Estudio de performance por remotorización del avión liviano de 

material compuesto Azor 
 

 

Tomas Leake 

 

Página  98 de 123 
 

8.2.7. Variación de la distancia de aterrizaje con la elevación de pista 

 

Figura 71 - variación de la distancia de aterrizaje con la elevación de pista. 

 

Figura 72 - variación de la distancia de frenado con la elevación de pista. 
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8.3. Análisis 
Se resumen 

 A continuación en la Tabla 24 se muestran las performances obtenidas en condiciones estándar 

y a nivel del mar: 

Despegue 

Peso 𝑆𝐺 𝑆 

580 Kg 105.6 m 189.11 m 

460 Kg 62.3 m 118.9 m 

Aterrizaje 

Peso 𝑆𝐺 𝑆 

580 Kg 161 m 470 m 

460 Kg 127.9 m 420.6m 

Tabla 24 - Resumen de las performances de despegue y aterrizaje en condiciones estándar. 

Se resume de manera aproximada en la Tabla 25 el efecto de los diferentes factores 

considerados sobre la carrera de despegue para el máximo peso de referencia. 
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Performance Factor 𝑺 𝑺𝑮 

Despegue 

Peso 

Para el peso mínimo 

de referencia, la 

distancia se reduce 

por 60m 

Para el peso mínimo 

de referencia, la 

distancia se reduce 

por 35m 

Viento 

Cada 2 kts de viento de frente la distancia se 

reduce por 10m 

 

Altitud 

Cada 500m de 

elevación de la pista 

sobre nivel del mar, la 

distancia se extiende 

por 20m 

Cada 500m de 

elevación de la pista 

sobre nivel del mar, la 

carrera se extiende 

por 13m 

Aterrizaje 

Peso  

Para el peso mínimo 

de referencia, la 

distancia se reduce 

por 55m 

Para el peso mínimo 

de referencia, la 

distancia se reduce 

por 40m 

Viento 

Cada 2 kts de viento 

de frente disminuyen 

la distancia por  

14m 

Cada 2 Kts de viento 

de frente disminuyen 

la distancia por 12m 

Altitud 

Cada 500m de 

elevación sobre nivel 

del mar de la pista se 

extiende la distancia 

por 8m-10m (Hasta 

1000m) 

Cada 500m de 

elevación sobre nivel 

del mar de la pista se 

extiende la distancia 

por 24m (Hasta 

1000m) 

Tabla 25 - Variación aproximada de performances de despegue y aterrizaje con el peso, viento y 
elevación. 
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9. ALCANCE Y AUTONOMÍA 
Este capítulo analiza el alcance y la autonomía para el peso máximo de referencia, considerando 

los datos de consumo obtenidos en los capítulos anteriores 

Se obtuvieron las performances de alcance y autonomía máximas en función de la altitud y el 

régimen del motor.  

Para el peso de referencia de 580Kg, y con el tanque a capacidad máxima, el combustible 

representa el 7% del peso de la aeronave (Ver Figura 24), por lo que se consideró constante el 

peso durante el vuelo. Los valores reales de alcance serán levemente mayores, debido a la 

continua reducción de peso por el consumo de combustible y el consecuente aumento de la 

velocidad estabilizada.  

9.1. Metodología 
Para obtener 𝐸𝑚𝑎𝑥 y 𝑅𝑚𝑎𝑥, se siguió el siguiente procedimiento de cálculo: 

1. Proponer un valor de H. 

2. A partir de los resultados de consumo obtenidos en los capítulos anteriores, descontar de 

la capacidad máxima de combustible (50lts) el combustible necesario para: 

a. Taxi y despegue (1 litro, equivalente a 4.2 minutos de operación a nivel del mar a 

un régimen de 5800rpm) 

b. Ascenso a 𝑅𝑂𝐶𝑚𝑎𝑥 hasta H 

c. Descenso en planeo desde H hasta nivel del mar 

d. Reserva de 30 minutos de vuelo (55%rpm máx., H=SL) 

3. Para un régimen determinado del motor, identificar SE y SR, según lo calculado en el 

capítulo 4.1.3. 

4. Considerando el tiempo y alcance calculados para el ascenso y el descenso en los capítulos 

0 y 6, Calcular 𝐸𝑚𝑎𝑥 y 𝑅𝑚𝑎𝑥 según:   

 

𝐸𝑚𝑎𝑥 = t𝑎𝑠𝑐𝑒𝑛𝑠𝑜 +
𝐶𝑜𝑚𝑏𝑢𝑠𝑡𝑖𝑏𝑙𝑒 𝑑𝑖𝑠𝑝𝑜𝑛𝑖𝑏𝑙𝑒

𝑆𝐸
+ 𝑡𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑠𝑜 

𝑅𝑚𝑎𝑥 = 𝑅𝑎𝑠𝑐𝑒𝑛𝑠𝑜 +
𝐶𝑜𝑚𝑏𝑢𝑠𝑡𝑖𝑏𝑙𝑒 𝑑𝑖𝑠𝑝𝑜𝑛𝑖𝑏𝑙𝑒

𝑆𝑅
+ 𝑅𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑠𝑜 

 

La Tabla 26 muestra valores de combustible disponible para el vuelo crucero obtenidos para varias 

altitudes.   

La Tabla 27 Muestra valores calculados de autonomía y alcance máximo para diferentes regímenes 

de potencia, graficados en la Figura 73 y Figura 74. 
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9.2. Resultados 

9.2.1. Calculo de combustible disponible  

Etapa 
Combustible necesario [lt] 

0m (0ft) 1000m (3280 ft) 2000m (6561 ft) 3000m (9842 ft) 

Carreteo y 
Despegue 

1 
 

1 
 

1 
 

1 
 

Trepada 0 1 3 5.7 

Descenso en 
planeo 

0 1 1.75 2.5 

Reserva 30 min 
(H=SL, 

 55% 𝑟𝑝𝑚𝑚𝑎𝑥) 
3.51 3.51 3.51 3.51 

Total consumido 4.51 6.51 9.26 12.71 

Combustible 
restante: 

45.49 43.49 40.74 37.29 

Tabla 26 - Calculo de combustible disponible para vuelo en régimen crucero a diferentes altitudes. 
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9.2.2. Alcance y autonomía en crucero 

Autonomia y alcance 
W=580 Kg 

(Sin viento) 
 

H Combustible 
disponible 

[lt] 

Régimen  
% 𝑟𝑝𝑚𝑚𝑎𝑥 

rpm KEAS 𝐸𝑚𝑎𝑥[hs] 
𝑅𝑚𝑎𝑥 
[Km] 

[m] [ft] 

0 0 44.875 

55 3030 82.20 6.48 992.74 
60 3300 88.75 5.87 965.49 
65 3575 94.61 5.15 901.91 
70 3850 99.76 4.18 773.10 
75 4125 104.66 3.50 678.81 
80 4400 109.24 2.99 605.14 
85 4675 113.32 2.61 548.59 
90 4950 117.06 2.32 503.57 
95 5225 119.65 2.03 448.73 

100 5500 121.84 1.78 402.61 

1000 3280.84 42.875 

55 3030 77.68 6.96 1074.23 
60 3300 83.74 6.31 1049.99 
65 3575 89.42 5.53 984.08 
70 3850 94.34 4.49 847.29 
75 4125 98.76 3.76 745.20 
80 4400 103.31 3.21 668.22 
85 4675 100.75 2.81 607.53 
90 4950 104.21 2.49 559.40 
95 5225 106.48 2.18 500.90 

100 5500 108.39 1.92 451.70 

2000 6561.68 40.125 

55 3030 72.76 7.35 1132.87 
60 3300 78.56 6.66 1109.35 
65 3575 83.97 5.83 1041.77 
70 3850 88.61 4.74 899.47 
75 4125 92.93 3.97 794.49 
80 4400 97.11 3.39 713.55 
85 4675 94.87 2.96 650.73 
90 4950 97.89 2.63 601.41 
95 5225 100.13 2.30 540.24 

100 5500 101.84 2.02 488.74 

3000 9842.52 36.675 

55 3030 67.93 7.60 1174.09 
60 3300 73.76 6.88 1156.38 
65 3575 78.95 6.03 1088.77 
70 3850 83.29 4.90 942.95 
75 4125 87.42 4.10 836.19 
80 4400 91.33 3.51 753.14 
85 4675 94.87 3.06 689.63 
90 4950 97.89 2.72 637.75 
95 5225 100.13 2.37 575.78 

100 5500 101.84 2.09 522.72 

Tabla 27 - Máxima autonomía y alcance en crucero para diferentes regímenes y altitudes. 
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Figura 73 - Autonomía máxima en crucero. 
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Figura 74 - Alcance máximo en crucero. 

 

9.3. Análisis 
De las figuras Figura 73 Figura 74 se observa que tanto la autonomía y el alcance aumentan con la 

altitud y la disminución de las rpm, si bien en la práctica no es común  un vuelo crucero a la máxima 

altitud considerada de 3000m (10000ft). En el caso de la autonomía, la mayor eficiencia de consumo 

con la altitud compensa por el consumo en la trepada y el descenso, aunque para vuelos de largo 

alcance puede ser preferible volar a mayores velocidades y menor altitud para disminuir el tiempo 

de vuelo.  

  

300

400

500

600

700

800

900

1000

1100

1200

65.00 75.00 85.00 95.00 105.00 115.00 125.00

R
 [

K
m

]

KEAS

Alcance maximo en crucero
W=580Kg

0m [0ft]

1000m [3280 ft]

2000m [6561 ft]

3000m [9842 ft]

80%

75%

70%

65%

60%55%

85%

90%

95%

100%



 

 

Centro Regional Universitario Córdoba - IUA 
Estudio de performance por remotorización del avión liviano de 

material compuesto Azor 
 

 

Tomas Leake 

 

Página  106 de 123 
 

10. ANÁLISIS COMPARATIVO 
Ante la falta de información completa sobre las performances actuales del Azor, se decidió 

comparar las performances calculadas con las de un avión similar disponible en el mercado.  

10.1. Pipistrel Alpha Trainer 
El Alpha Trainer (Figura 75) es un avión liviano deportivo certificado bajo la norma ASTM LSA, diseñado 

y fabricado por la empresa Pipistrel situada en Eslovenia. Concebido específicamente como un avión 

de entrenamiento básico, su construcción es de materiales compuestos, y también está equipado con 

un motor Rotax 912, aunque en una versión de 80 Hp. Posee un máximo peso de despegue similar al 

máximo peso de referencia establecido para el Azor. Se resumen en la tabla las características 

principales, extraídas de la referencia [9]. 

 

Figura 75 - 3 vistas del Pipistrel Alpha Trainer (Fuente: Manual del usuario Alpha Trainer) 
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Característica Alpha Trainer 
Azor 100hp 

MTOW = 580 Kg 

Envergadura 10.5 m 11.20 m 

Superficie alar 9.29 m2 12.84 m 

Alargamiento 11.8 9.77 

Longitud total 6.5 m 6.55 m 

Altura total 2.05 1.66 m 

Tripulación 2 2 

Capacidad de combustible 50 lts 50 lts 

Motor Rotax 912 80Hp Rotax 912 ULS 100Hp 

Hélice  Pipistrel FP02-80 bipala 
Paso fijo  

63” (1.62m) 

Sensenich L68C-2 
tripala 

(detalles en capítulo 
2.3) 

Peso vacío 271 Kg 350.2 Kg 

Peso máximo al despegue 550 Kg 580 Kg 

W/S  45.31 [Kg/m2] 59.20 [Kg/m2] 

P/W 0.17 [Hp/Kg] 0.15 [Hp/Kg] 

Tabla 28 – Comparación de geometría y características generales del Virus SW 100 (Fuente: Manual 
del usuario Pipistrel Virus SW) 

Se observan algunas diferencias notables que presenta con respecto al Azor: 

- Configuración convencional con el motor y la hélice en la nariz. 

- Hélice de 2 palas. 

- Posee dispositivos hipersustentadores (flaperones) 

- Leve diferencia de peso, considerando que el peso del Azor es una estimación conservadora 

del peso futuro. 

- Mayor carga alar del Alpha Trainer 
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10.2. Comparación de performances de vuelo 
En la tabla se resumen algunas de las performances calculadas para el Azor, contrastadas con las 

performances publicadas del Alpha Trainer en la referencia [10], obtenidos por ensayos en vuelo. En 

ambos casos los datos corresponden al máximo peso de despegue, y se evalúan las performances en 

una atmosfera estándar ISA. 

Performance (H=SL) Alpha Trainer 
Azor 100hp 

MTOW = 580 Kg 

𝑉𝑆𝑡𝑎𝑙𝑙 
43 Kts  

37 Kts (flaps  extendidos) 
38.9 Kts 

Velocidad crucero a 5300rpm, 
MTOW 

108Kts 
117 Kts (Supera VNE en el 

avión actual) 

VNE 135 Kts 110 Kts 

𝑉ℎ a nivel del mar 120 Kts 122 Kts 

Autonomía (incluyendo 30 min de 
reserva) 

3.6 hs (@4900 rpm, 90 Kts) 
3.0 hs (@5300 rpm, 108 Kts) 

6.48 hs (@3000rpm, 82 Kts) 
2.32 hs (@4950rpm, 117 Kts) 

 

Alcance a velocidad crucero 
(incluyendo 30 min de reserva) 

600 Km (@5300 rpm, 108 Kts) 
992 Km (@3000rpm, 82 Kts) 

503.57 Km (4950rpm, 117 Kts) 
 

Despegue 

Carrera de despegue en tierra 

MTOW 
140 m 105m 

Carrera de despegue hasta superar 

una altitud de obstáculo de 15m 
225 m 189m 

Ascenso  

𝑉𝑦 (mejor ROC) 76 Kts 67.58 Kts 

ROC máx. a MTOW 1220 fpm 1340.36 fpm 

𝑉𝑥 (mejor Angulo de ascenso) 58 Kts 46.7 Kts 

Descenso 

V de 𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛  58 Kts 46.7 Kts 

𝑅𝑂𝐷𝑚𝑖𝑛 460 fpm (flaps extendidos) 306.64 fpm 

V de mejor L/D 64 Kts 54.03 Kts 

L/D max (sin flaps) 1:17 1:15.6 

Aterrizaje 

Distancia de aterrizaje sobre 

obstáculo de 15m 
460 m 470 m 

Tabla 29 - Comparación de performances entre el Pipistrel Virus SW100 y el Azor. 

 

El Azor desde su diseño fue concebido para volar a velocidades considerablemente menores 

a las calculadas en este trabajo, evidente al comparar las velocidades de pérdida y velocidades 

máximas estructurales entre ambos aviones. Las mejores propiedades aerodinámicas del Alpha 
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Trainer le permiten volar a velocidades estabilizadas similares a la del Azor, pero con un motor de 

menor potencia, aun para similares pesos de despegue.  

A pesar de las diferencias, las performances son comparables, en algunos casos favoreciendo 

al Azor, particularmente en despegue y en trepada, debido al mayor exceso de potencia a bajas 

velocidades. 

11. CONCLUSIÓN  
 

Se calcularon las performances de vuelo del avión liviano Azor considerando su remotorización 

con un motor de mayor potencia de la que actualmente dispone, para dos pesos de referencia. Donde 

fue aplicable, se verificó el cumplimiento de las normas ASTM-LSA.  

La comparación de los resultados con las performances de un avión de características similares 

fue satisfactoria, validando los cálculos realizados. 

Previo a la instalación del Rotax 912 ULS será necesario un estudio de cargas y el análisis de la 

estructura del avión, para incrementar la velocidad de nunca exceder, y mantener el máximo factor 

de carga permitido. 

En el caso de lograr mantener el peso actual mediante el refuerzo con materiales de gran 

resistencia y baja densidad, las performances calculadas se podrían preservar optando por un motor 

de menor potencia, incluyendo la versión Rotax 912 UL de 80Hp. 
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Anexos 

Anexo 1 – Hoja de datos: Rotax 912 ULS/S 
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Anexo 2 – Performances hélice Sensenich L68C-2 
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Anexo 3 – Hoja de datos: Motor Rotax 503 
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Anexo 4 – Polar parabólica simple del Azor 
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Anexo 5 – Banco de masas, CG y momentos de inercia, 1999 
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