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Resumen

En las ultimas décadas, la sociedad ha demostrado una creciente preocupacion por las emisiones conta-
minantes que genera el transporte. Son muchas las lineas de investigacion industrial y cientifica desti-
nadas a reemplazar los combustibles convencionales por otros mas respetuosos con el medio ambiente.
Tal es el caso del rapido desarrollo de las pilas de hidrogeno, que representan una apuesta de futuro
prometedora, razon que ha justificado su seleccion como fuente de energia en el disefio de un modelo
de aeronave convertible recreativa y de transporte de corto alcance.

El disefio propuesto busca aunar las ventajas operativas de una aeronave con ala fija, reduciendo los
requerimientos de potencia durante el crucero, y de propulsion vertical, permitiendo llevar a cabo aterri-
zajes y despegues verticales para operar en areas urbanas y maritimas. Este disefio pretende ofrecer un
alcance de 60 km a baja altitud y a una velocidad de crucero cercana a los 130 km/h.

El estudio gira en torno a la compatibilidad entre las actuaciones de la acronave y las prestaciones que
los sistemas propulsivos basados en pilas de combustible hidrogeno actuales pueden suministrar, con-
llevando la adaptacion continua de ambas hasta alcanzar una solucion de compromiso. Este sistema
propulsivo incluye tanto la pila de combustible, como la bateria auxiliar y los tanques de hidrogeno, de
los cuales se ha determinado el peso para asegurar la viabilidad del disefio.

Palabras clave: Aeronave; Monoplaza; Convertible; Pila de combustible; Hidrégeno; eVTOL.



Abstract

In recent decades, society has become increasingly concerned about the pollutant emissions generated
by transportation. There are many lines of industrial and scientific research aimed at replacing conven-
tional fuels with others that are more environmentally friendly. Such is the case of the rapid development
of hydrogen fuel cells, which represent a promising bet for the future, a reason that has justified their
selection as a source of energy in the design of a model of a convertible recreational and short-range
transport aircraft.

The proposed design seeks to combine the operational advantages of a fixed-wing aircraft, reducing
power requirements during cruise, and vertical propulsion, allowing vertical landings and takeoffs to
operate in urban and maritime areas. This design is intended to offer a range of 60 km at low altitude and
a cruise speed of around 130 km/h.

The study revolves around the compatibility between the aircraft's performance and the performance
that current hydrogen fuel cell-based propulsion systems can provide, involving the continuous adapta-
tion of both until a compromise solution is reached. This propulsion system includes the fuel cell, the
auxiliary battery and the hydrogen tanks, the weight of which has been determined to ensure the feasi-
bility of the design.

Palabras clave: Aircraft; Single-seater; Convertible; Fuel cell; Hydrogen; eVTOL.
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Lista de simbolos

Simbolos latinos

Awb Pendiente de sustentacion del conjunto ala-fuselaje
ar Pendiente de sustentacion de la superficie de cola
Aw [-] Alargamiento alar
Ap [-] Alargamiento de la pala
Amixsus  [m?] Area mdxima de seccién del fuselaje
Amixna  [m?] Area méxima de seccién de los motores
b [-] Numero de palas de la hélice
by [m] Envergadura alar
c(r) [m] Distribucion de cuerda a lo largo de la pala del rotor

ca(a) [-] Coeficiente aerodinamico de resistencia adimensional para un angulo de ataque a

ci(a) [-] Coeficiente aerodinamico de sustentacion adimensional para un angulo de ataque o.
Cp [-] Coeficiente de resistencia aerodinamica adimensional
Cpoo [-] Coeficiente de resistencia aerodinamica parasita adimensional

Cr [-] Coeficiente de friccion
Cp2/Cro [-] Eficiencia aerodinamica en el segundo segmento
D [N] Resistencia Aerodinamica
e [-] Coeficiente de Oswald
f [-] Ratio longitud/diametro
Frp [N] Fuerza tangencial de una unica pala

Fr [N] Fuerza tangencial total

Iwb [°] Angulo de incidencia del conjunto ala-fuselaje
it [?] Angulo de incidencia de la superficie horizontal de cola
k [-] Coeficiente de proporcion de la resistencia aerodinamica inducida

krough [m] Coeficiente de acabado superficial o rugosidad[m] Longitud caracteristica del com-

ponente
/ [m] Longitud caracteristica del cuerpo en la direccion del flujo
M [Nm] Momento torsor o par motor

Mg [Nm] Momento respecto al centro de gravedad

m [kg/s] Gasto masico a través del disco actuador
Mz,, [Nm] Momento aerodinamico sobre el eje del rotor producido por una unica pala



[Nm] Momento aerodinamico total sobre el eje del rotor

P [kW] Potencia

P, [kW] Potencia necesaria durante el crucero
P; [kW] Potencia inducida por el rotor en el eje del disco actuador
P;o [kW] Potencia inducida por el rotor en el eje del disco actuador en vuelo a punto fijo
Py, [kW] Potencia necesaria en el ascenso del segundo segmento
Pro [kW] Potencia necesaria en el despegue
r [m] Coordenada radial sobre el plano de rotacion desde el rotor

R [m] Radio de las palas de la cada hélice
Sher [m?] Superficie discal de las hélices de crucero
Sh aux [m’] Superficie discal de las hélices auxiliares
Sw [m’] Superficie alar
So [m?] Superficie del fluido sin perturbar aguas arriba del disco actuador
S [m’] Superficie del disco actuador
Ss [m?] Superficie de fluido en la estela del disco actuador
t [m] Maximo espesor del perfil
T [N] Traccion o empuje producidos por el rotor
Ty [N] Traccion producida por una unica pala
Up [m/s] Velocidad del flujo normal al plano de rotacion de la hélice
Ur [m/s] Velocidad del flujo contenida en el plano de rotacion de la hélice

v [m?] Volumen

v; [m/s] Velocidad inducida por el rotor en el eje del disco actuador en el vuelo axial
Vio [m/s] Velocidad inducida por el rotor en el eje del disco actuador en vuelo a punto fijo
Viy [m/s] Velocidad inducida por el rotor en la estela en el vuelo axial

14 [m/s] Velocidad de vuelo en crucero

Vr [m’] Volumen ocupado por las fibras de carbono en el material compuesto

Vo [m?] Volumen ocupado por los poros en el material compuesto

v, [m?] Volumen ocupado por la resina epoxi en el material compuesto

A [-] Coeficiente adimensional de volumen de cola horizontal

v, [m/s] Velocidad de ascenso del disco actuador

V> [m/s] Velocidad de vuelo al inicio del segundo segmento

Wro [N] Peso al despegue
/4 [kg] Masa de las fibras de carbono del material compuesto



W, [kg] Masa de la resina epoxi del material compuesto
/%) [N] Peso al inicio del ascenso en el segundo segmento
X [m] Posicion de mdaxima curvatura sobre el perfil
Xeg [-] Posicion del centro de masas adimensionalizada por la cuerda media aerodinamica
Xaewp  [-] Posicion del centro aerodinamico del ala adimensionalizada por la cuerda media
aerodinamica
Simbolos griegos
a [°] Angulo de ataque que ve el perfil
€0 [°] Angulo de torsién geométrica a lo largo del ala
Ny [-] Eficiencia propulsiva de las hélices
N [-] Eficiencia aerodinamica de la cola
) [°] Angulo de entrada de la corriente
Aw [-] Estrechamiento alar
Am [°] Flecha alar mdxima
u [Pa-s] Viscosidad dinamica
QO [rad/s] Velocidad angular de rotacion del rotor
Y [°] Angulo de giro del rotor
p [kg/m’] Densidad del aire en las condiciones de vuelo
Py [kg/m’] Densidad de las fibras de carbono
Pr [kg/m’] Densidad de la resina epoxi
T, [-] Efectividad del timon de profundidad (elevator)
O(r) [’ Angulo de paso de la pala
Subindices
A Sistema de ejes solidarios al eje del rotor
Al  Sistema de ejes solidarios al diferencial de cuerda de pala
b Referido a una unica pala
c Material compuesto
cr  Referido al crucero
D Resistencia de la aeronave completa
f Fibras de carbono



Siglas

eVTOL

EH
EV
FF
FI
MLW
MTOW
MPL
Re
Recun

™

Propiedad inducida en el vuelo axial

Propiedad inducida en el vuelo a punto fijo
Sustentacion del diferencial de cuerda

Resistencia del diferencial de cuerda

Sustentacion de la aeronave completa

Referido a los momentos longitudinales de la aeronave
Poros presentes en el material compuesto

Resina epoxi

Referido a las superficies horizontales de cola (tail)
Referido al despegue

Referido a la superficie alar

Referido al conjunto ala-fuselaje

Vertical

Constante

Aeronave con capacidad de realizar despegue y aterrizaje vertical alimentada unicamente

por energia eléctrica
Estabilizador horizontal
Estabilizador vertical

[-] Factor de forma

[-] Factor de interferencia
[kg] Peso maximo al aterrizaje

[kg] Mdximo peso al despegue de la aeronave

[kg] Maxima Pay load, o maxima carga de pago prevista para la aeronave

[-] Numero de Reynolds
[-] Numero de Reynolds de corte

Teoria de la Cantidad de Movimiento



1 Introduccion

1.1 El hidrégeno como fuente de energia

El hidrogeno se presenta como una de las grandes promesas para sustituir los combustibles fosiles
sin emisiones de efecto invernadero en su combustion. Esta promesa se ve sin embargo opacada
hoy en dia por la dificultad en su produccion. Hasta el momento, el método mas popular de
obtencion de hidrogeno se basa en el uso de gas natural, haciéndolo dependiente de las energias
fosiles y por tanto no siendo libre de emisiones en su ciclo de vida completo. Es por ello por lo
que al hidrogeno obtenido como resultado de este proceso se lo conoce como “hidrogeno gris”.[1]

Me¢étodos recientes proponen capturar y almacenar el carbono resultante en la produccion del
“hidrogeno gris” e inyectarlo bajo tierra para su fijacion, evitando las emisiones al ambiente. En
este caso, se habla de “hidrégeno azul” y supone una alternativa de gran interés hasta que la
tecnologia evolucione y haga viable el tercer modo de produccion de hidrogeno, la electrolisis,
que permite su produccion a partir del agua dejando de lado el uso de combustibles fosiles y
dando lugar a lo que se conoce como “hidréogeno verde”.

Este ultimo, el mas atractivo, resulta muy costoso energéticamente y supone tan s6lo un 5 % en
la produccion de hidrogeno total actual. Sin embargo, politicas propuestas por autoridades como
la Asociacion Espaiola del Hidrogeno, que sostienen el almacenamiento de la energia renovable
excedente en horas de menor demanda de la red eléctrica en forma de hidrégeno podrian permitir
su popularizacion a los sectores industrial, del transporte o de la energia al rentabilizar su pro-
duccidn. A su vez, las previsiones sobre la reduccion del coste de produccion por electrdlisis en
los proximos 10 afios hacen previsible que el hidrogeno sea una fuente de energia en expansion
en las proximas décadas.
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1.2 Evolucién de las pilas de combustible

El primer disefio de una pila de combustible se remonta al afio 1842, de manos de Sir William
Grove, la cual era capaz de producir energia eléctrica a partir de la combinacion de hidrégeno y
oxigeno. Desde entonces y durante mas de un siglo se mantuvieron relegadas a un marco expe-
rimental, sin gran evolucion. No seria hasta 1952, cuando Francis T. Bacon renovo el interés en
este campo con la construccion de una pila de celdas de combustible que suministraba 5 kW.
Desde entonces, modelos ulteriores producidos por Pratt and Whitney y otros fueron aplicadas
en los programas espaciales Geminis y Apollo, donde suministraban la energia para el soporte
vital, guiado y comunicaciones.|[2]

Su uso fue probandose en diferentes medios de transporte hasta llegar al primer coche de pasaje-
ros alimentado por células de combustible en 1993, de manos de Perry Energy Systems. A finales
de ese mismo siglo la mayoria de los fabricantes de vehiculos presentaron su propio modelo y
desde entonces el numero de patentes relacionadas con células de combustible no ha dejado de
crecer, demostrando la cada vez mayor implicacion cientifica e industrial en este campo, tal y
como refleja la Tlustracion 1.1.

number of patent publicaticns

1990 1992 1994 1996 1998 2000 2002 2004 2006 2008

llustracion 1.1: Numero de patentes de células de combustible publicadas cada aiio mundialmente

Sin embargo, ;/qué caracteristicas presentan que las hace atractivas para su aplicacion a la automo-
cion y el transporte?

= Su eficiencia es muy superior a la de motores de combustion interna, siendo por tanto de interés
para su aplicacion al sector automovilistico.

= Sus bajas emisiones. El combustible que requieren para su funcionamiento genera emisiones
comparativamente menores a otros medios convencionales en el caso de utilizar metano u otros
combustibles fosiles. En caso de usar hidrogeno verde sus emisiones contaminantes desaparecen,
produciendo tnicamente agua como resultado de su operacion.

= Susimplicidad. Al estar compuestas por la superposicion de elementos iguales sin partes movi-
les, consiguen costes de produccion comparables a los de otras fuentes de energia actuales.
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Su vida util como resultado de la carencia de partes moviles para su funcionamiento puede ha-
cerlas aplicables a la automocion y al transporte.

Su escalabilidad. Su simplicidad también le permite aumentar las prestaciones que es capaz de
satisfacer sin mas dificultad que aumentar el tamano de la pila anadiendo més celdas. Esto le
permitiria adaptarse rapidamente a diferentes aplicaciones, siendo una fuente de energia versatil.
Su alto cociente energia/masa frente a otras fuentes de energia limpias como las baterias las
convierte en una alternativa competitiva para la generacion de empuje en vehiculos aéreos.
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llustracion 1.2: Masa y densidad energética equivalente de sistemas de propulsion que proporcionan una potencia
de eje de 50 kW durante 2 horas. [3]

Si bien, tal y como se ha expuesto, se puede comprobar que el hidrégeno como fuente de energia
es una tecnologia todavia en desarrollo, sus capacidades actuales hacen posible plantear un trans-
porte sin emisiones basado en una alimentacion hibrida entre una pila de hidrogeno y baterias.
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1.3 Electrificacion del transporte aéreo

En los ultimos afos, la industria ha visto un creciente interés en el desarrollo de prototipos de
aeronaves de pequefio tamafio que explotan los recientes avances en los campos de las baterias y
los materiales compuestos. Esto ha permitido dar lugar a vehiculos con cero emisiones contami-
nantes en vehiculos de mucho menor peso estructural que sus antecesores.

Estos prototipos, pese a resultar inasumibles actualmente para el publico general, pretenden ser
los precursores de un nuevo mercado, el transporte aéreo privado de pasajeros en vuelos de corto
alcance (intra e interurbanos).

Con este proposito, y como en todo nuevo mercado, la industria ha encontrado soluciones muy
diversas para resolver esta cuestion. A continuacion, se mostraran algunos de los prototipos mas
avanzados que demostraran las distintas filosofias de disefio que se han alcanzado.

1.3.1 Aeronave de ala fija con propulsién multirrotor reorientable

Este modelo con hélices reorientables realiza una transicion entre la fase de despegue verti-
cal, en la cual despega con una tipologia similar a un dron, y la fase de crucero, en la que
dispone sus hélices para conseguir el empuje para sostener el crucero. Ademas, cuenta con
una superficie alar que busca reducir los requerimientos de potencia para extender el vuelo
de crucero. A continuacion, se muestran diferentes interpretaciones de esta filosofia.

Joby (Joby Aviation)

El modelo presenta una tipologia de avion con ala alta que aleja las hélices del suelo para
facilitar el aterrizaje, junto con unas superficies de cola en disposicion V que reducen el peso
de los sistemas de control. Para mejorar la disposicion de la aeronave en el despegue y
aterrizaje se ha elegido un tren de aterrizaje en triciclo que también permite al piloto mayor
visibilidad en los tramos de aproximacion.

llustracion 1.3: Modelo de eVTOL Joby de la empresa Joby Aviation
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VX4 (Vertical Aerospace)

Este modelo, muy similar al anterior, presenta una serie de 4 hélices reorientables en el borde
de ataque del ala que ayudaran en los tramos de despegue y aterrizaje, asi como en el crucero,
y otra serie de 4 hélices en el borde de salida con una posicién fija que funcionaran unica-
mente en los tramos verticales.

[lustracion 1.4:Modelo de eVTOL VX4 de la empresa Vertical Aeroespace
Lilium Jet (Lilium)

Este modelo, a diferencia de sus semejantes, aumenta drasticamente el numero de hélices
para facilitar su induccidon y mejorar asi su eficiencia y reducir la contaminacion acustica
frente a sus competidores. Ademas, también elimina elementos como el estabilizador verti-
cal, correspondiéndose el control de guifiada a una propulsion diferencial de las distintas
hélices que permite reducir el peso de la aeronave.

llustracion 1.5: Modelo de eVTOL Lilium Jet de la empresa Lilium



Capitulo 1. Introduccion

1.3.2 Aeronaves multirrotor de tipologia dron

Esta disposicion tiene una serie de rotores fijos que confia en la propulsion diferencial de las
hélices para realizar las fases de despegue, aterrizaje y crucero sin la necesidad de superficies
aerodindmicas o controles. Esto les confiere una estructura mucho mas ligera y sencilla 'y de
facil control a cambio de una reduccion notable de su autonomia. Por ultimo, presentan el
tren de aterrizaje de los helicopteros por la similitud de su funcionamiento.

EHang 216 (EHang)

Vehiculo de pequeias dimensiones que presenta sus rotores en la parte inferior de la aero-
nave. No posee ningln tipo de superficies aerodindmicas fijas o controles.

llustracion 1.6: Modelo de eVTOL EHang 216 de la empresa EHang
Volocity (Volocopter)
A diferencia de su semejante, presenta un mayor tamafio que le brinda mayor capacidad y

posee una pequena superficie de control en la parte trasera de la aeronave. En este caso,
distribuye todos sus propulsores en la parte superior de la aeronave.

Hlustracion 1.7: Modelo de eVTOL Volocity de la empresa Volocopter
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A continuacion se muestra una recopilacion de las caracteristicas de los distintos prototipos.

eVTOL en desarrollo

Especificaciones
Pasajeros

MTOW [kg]"
OEW |kg]
OEW/MTOW
[Yo]
MPL [kg]
% PL
Velocidad
[km/h)
Alcance [km]
Autonomia
[min]

h de vuelo [m]
Fuente de
Energia

by [m]

Propulsion

Estructura

Joby
5

2.177
1.777
81,6
400
18,4
322
277
51,6
Desconocida
Baterias
11,6
Multirrotor
Material C.

de Fibra de
Carbono

VX4 Lilium Jet
4 7
Desconocido 3175
Desconocido 2.615
Desconocido 82,4
450 560
Desconocido 17,6
322 300
161 300
30 60
Desconocida Desconocida
Baterias Baterias
14,9 11,0
Multirrotor Hélices In-
ductadas
Material C. Material C.
de Fibra de de Fibra de
Carbono Carbono

EHang 216

2
600
380
63,3
220
36,7
130

30

13,8

3000

Baterias

Multirrotor

Material C.
de Fibra de
Carbono

Volocity

2
900
700
77,8
200
e
110

35

19,08

Desconocida

Baterias

Multirrotor

Material C.
de Fibra de
Carbono

Tabla 1.1: Especificaciones de las distintas aeronaves anteriormente presentadas.

Se puede apreciar como aquellos modelos que presentan superficies aerodindmicas consiguen
autonomias y alcances de vuelo muy superiores, debido a la reduccion de potencia necesaria para
sostener el vuelo de crucero. Por otro lado, este aumento de la estructura conlleva una notable
reduccion de la carga de pago maxima que estos prototipos son capaces de transportar, siendo
considerablemente menores a las de sus competidores con tipologia de dron.

Sin embargo, se aprecia como todos ellos presentan algunas caracteristicas comunes. Todos ellos
estan alimentados por baterias, y todos ellos han encontrado en los materiales compuestos de
fibra de carbono el medio de cumplir con los requisitos estructurales a la vez que se reduce el
peso total de la estructura para ser capaces de alojar los sistemas de baterias.

"'Los valores de MTOW vy carga de pago son aproximaciones consultadas en multiples paginas o suministradas por las em-
presas, no siendo los valores reales o definitivos de ninguno de los modelos.
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1.4 Objetivo

En base a la rapida evolucion de las pilas de combustible y el creciente interés por los combusti-
bles verdes como el hidrégeno, sumado a la aparicion de nuevos tipos de transportes de pasajeros,
parece razonable considerar un nuevo vehiculo de caracteristicas semejantes que confie en el
hidrégeno como fuente principal de energia.

De esta forma, este documento pretende alcanzar un modelo de aeronave de pequenas dimensio-
nes alimentado por una pila de hidrégeno (junto a sus sistemas auxiliares) capaz de despegar y
aterrizar verticalmente y de realizar vuelos de corto alcance. El objetivo es alcanzar un prototipo
de vehiculo monoplaza que sirva de base para futuros disefios con mayor capacidad y autonomia
a medida que las pilas de combustible mejoran su competitividad en peso y precio. De esta forma
se pretende contribuir al desarrollo de un transporte aéreo libre de emisiones contaminantes al
medio ambiente.

Para ello, se contara con la colaboracion de Xavier Mondéjar Cuesta, estudiante de cuarto curso
de ingenieria aeroespacial, para realizar los estudios referentes a la pila de hidrégeno y sus sub-
sistemas de cara al desarrollo del calculo en este documento.

Debido a sus superiores prestaciones de alcance y autonomia se ha elegido la configuracion de
aeronave de ala fija con propulsion multirrotor reorientable. Esta eleccion busca ampliar el al-
cance del vehiculo al reducir las exigencias sobre el sistema propulsivo a cambio de reducir la
carga de pago por el incremento del peso estructural. El nombre decidido para este prototipo sera
Pegaso 1.

Las especificaciones impuestas al prototipo estaran inspiradas en los vehiculos anteriormente
citados, aunque cabe destacar que al ser modelos todavia en desarrollo muchas de sus especifi-
caciones son desconocidas o aproximadas, limitando la capacidad de establecer tendencias de
disefio a aspectos cualitativos y no tanto cuantitativos.

Especificaciones Pegaso |
Pasajeros 1
MTOW [kg] 600
MPL [kg] 80
% PL 13,3
Velocidad [km/h] 160
M [-] 0,11
Alcance [km] 60
Autonomia [min] 25,7
h de vuelo [m] 500
Fuente de Energia  Pila de Hidrogeno y Baterias
Propulsion Multirrotor
Estructura Material C. de Fibra de Carbono

Tabla 1.2: Especificaciones iniciales impuestas al prototipo en desarrollo en este documento, el Pegaso [
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Estas especificaciones mas modestas que las de sus competidores con ala fija vendran justificadas
mas adelante por su limitacion de tamafio para poder operar y estacionarse con mayor facilidad
en centros urbanos. De esta forma, y como se muestra a continuacion, el rango que es capaz de
cubrir la aecronave resulta mas que suficiente para cubrir el area metropolitana de grandes ciuda-
des e incluso de pequefios paises como Holanda o Bélgica. Su mayor velocidad frente a automo-
viles y su vuelo directo punto a punto podrian ofrecer grades reducciones de tiempo que popula-
rizaran su uso como transporte privado. Sin embargo, al tratarse todavia de un prototipo su co-
mercializacion estard relegada a una demanda mas limitada hasta que los costes de produccion y
la legislacion permitan una mayor difusion. Por el momento podra actuar como aeronave recrea-
tiva o como transporte de lujo.

3

[lustracion 1.8: Alcance previsto de la aeronave Pegasus I en diferentes ciudades costeras de gran extension. El
circulo interior se relaciona con viaje de ida u retorno y el exterior con viajes de solo partida

Por otro lado, y como se comprobard mas adelante, los requisitos de potencia para sostener el

vuelo en altitudes mayores limitaran el uso de este vehiculo a ciudades por debajo de los 500 m
de altitud, quedando relegado en muchos casos a zonas del litoral y archipiélagos de islas.
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1.5 Objetivos de desarrollo

El prototipo presentado busca contribuir a los esfuerzos internacionales para alcanzar los objeti-
vos de desarrollo dispuestos para 2030. De esta forma, conectara directamente con metas de 3 de
los 17 objetivos establecidos:

= 7. Energia asequible y no contaminante.

v' 7.2 De aqui a 2030: aumentar considerablemente la proporcion de energia reno-
vable en el conjunto de fuentes energéticas

v 7.3 De aqui a 2030: duplicar la tasa mundial de mejora de la eficiencia energética

= 9, Industria, innovacion e infraestructura.

v" 9.2 Promover una industrializacion inclusiva y sostenible y, de aqui a 2030: au-
mentar significativamente la contribucion de la industria al empleo y al producto
interno bruto, de acuerdo con las circunstancias nacionales, y duplicar esa contri-
bucidn en los paises menos adelantados

» 11. Ciudades y comunidades sostenibles.

v" 11.2 De aqui a 2030: proporcionar acceso a sistemas de transporte seguros, ase-
quibles, accesibles y sostenibles para todos y mejorar la seguridad vial, en parti-
cular mediante la ampliacion del transporte publico, prestando especial atencion
a las necesidades de las personas en situacion de vulnerabilidad, las mujeres, los
nifios, las personas con discapacidad y las personas de edad

v" 11.6 De aqui a 2030: reducir el impacto ambiental negativo per céapita de las ciu-
dades, incluso prestando especial atencion a la calidad del aire y la gestion de los
desechos municipales y de otro tipo.
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Hlustracion 1.9: Objetivos de desarrollo relacionados con el objetivo establecido en este documento
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2 Marco teorico

2.1 Teoria de Cantidad de Movimiento (TCM)

Para ofrecer una estimacion de la potencia necesaria para llevar a cabo la fase de despegue y
aterrizaje, asi como la de crucero se ha hecho uso de la teoria de helicopteros para estudiar la
actuacion de cada una de las hélices que impulsaran la aeronave [24]. De esta forma sera posible
ofrecer unos valores con los que disefar la pila de hidrégeno y los sistemas auxiliares necesarios
para calcular finalmente el peso en vacio de la aeronave.

En un helicoptero, el sistema rotor es el elemento responsable de producir la sustentacion para
equilibrar el peso de la aeronave, asi como de conseguir la fuerza propulsora que le permite
avanzar.

En este documento sera unicamente de interés el vuelo axial de un rotor, esto es, el modo de
vuelo vertical, al ser capaz de reorientar las hélices durante las fases de vuelo en la direccion de
avance.

Flujo de entrada Flujo de entrada

Torbellinos de Estela lejana Frontera del tubo de

punta de pala corriente

[lustracion 2.1: Campo de velocidades en las proximidades de un rotor en vuelo a punto fijo obtenido de ensayos
en tunel aerodinamico de un rotor a escala

La Teoria de Cantidad de Movimiento (TCM) es la teoria aerodindmica mas sencilla con la que
se estudia el problema aerodinamico del vuelo axial. Para modelar aerodindmicamente el rotor
se recurre al disco actuador, que se caracteriza por los siguientes rasgos:

* Permitir el paso de masa por unidad de tiempo como un disco poroso.
= Ser capaz de soportar diferencias de presion entre sus dos caras.
= Poder inyectar energia por unidad de tiempo sobre el flujo.
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llustracion 2.2: Definicion del volumen de control y de las magnitudes fisicas empleadas en la formulacion de
modelo de la teoria de cantidad de movimiento en vuelo axial ascendente (V. >0)

Para determinar las acciones aerodinamicas que aparecen en el rotor en el modo de vuelo axial
se asumen las siguientes hipotesis:

» Fuerzas masicas despreciables

* Flujo incompresible

*  Simetria azimutal

* Flujo estacionario

* Flujo sin viscosidad

* Flujo uniforme transversalmente

De esta forma, la ecuacion de la conservacion de la masa en forma integral aplicada al volumen
de control se expresa como:

[y pVRdo =1 = pS(V, +v;) = pSy(V; + vi,) = pSoV, (1]
Y la ecuacion de la cantidad de movimiento como:
[ Is, PV W)do + [ [ p(V, +vi)(V)do = — [ [; piido — [ [; p'Ado  [1I]

Donde se considera que la diferencia de presiones generada en el disco del rotor es el empuje que
produce la hélice:

T = _ffsl p ido — ffsllp'ﬁda [111]
Si ademas el flujo entrante es:

[ Is, PV W)do = [ f; pV,* do = —i¥, [IV]

Y el flujo saliente es:
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ffsz p(VZ + viz) (Vﬁ)da = ffSZ p(VZ + viz)z do = m(VZ + viz) [V]
Se alcanza la expresion del empuje mediante la ecuacion de cantidad de movimiento:
T =mv;, [VI]

Siendo por un lado la potencia inducida al flujo segun la ecuacion de la energia cinética:

1. 2 1.
Pi = Em [(VZ + Uiz) - VZZ] = Emviz(viz + ZVZ) [VII]
Y por otro lado la potencia comunicada al flujo por su definicion:
Py =T, +v;) [VIII]

Donde el término TV, representa la potencia asociada a la energia potencial gravitatoria (ascen-
der) y el término Tv; la potencia consumida en acelerar el flujo.

Si se introduce la expresion del gasto masico en las ecuaciones [VI], [VII] y [VIII], y se igualan
ambas expresiones de potencia para sustituir la velocidad en la estela, v;,, (v;, = 2v;), se alcan-

zan las siguientes ecuaciones:
T =2pSv(V, + v;) [1X1; P =T, +v) [X]

En el caso particular del vuelo a punto fijo, la traccion debe compensar el peso de la aeronave,
T=W y por tanto la solucion del problema basico de actuaciones es:

w w3
vio = | [XI]; Po = [3es [XIT

Donde v,y y P;o son la velocidad y la potencia inducidas en el vuelo a punto fijo respectivamente.
De las ecuaciones [IX] y [X] se observa como una mayor velocidad inducida permite reducir el
tamafo del disco para sostener el vuelo a punto fijo a costa de aumentar la potencia necesaria y
viceversa.

Como se puede apreciar, conocidas las especificaciones del vehiculo de superficie del disco, S,
y peso de la aeronave, W, y las condiciones de vuelo de velocidad de ascenso, V, y densidad del
aire p, pueden conocerse la velocidad y potencias inducidas en el vuelo axial, o en su defecto,
conocida la resistencia aerodindmica en el vuelo de crucero (en este caso 7=D), la velocidad y
potencia inducidas en el vuelo de crucero.

2Ly ) =1 v [XII]

Vio \Vio Vio

[XI], [XII]

Py n) L p

| Pio Vio \Vio  Vio



Capitulo 2. Marco Teorico
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[lustracion 2.3: Diagrama de bloques de las entradas y resultados de la TCM

En el caso del vuelo en descenso la topologia del flujo sobre el rotor esta alejada de la configu-

racion del flujo descrito en el vuelo de ascenso.

En este caso aparecen regiones en el plano del
rotor, y en la estela en general, con flujos
axiales de diferente signo. Ademas, la hipo-
tesis de unidimiensionalidad (magnitudes
constantes en planos paralelos al rotor) re-
sulta ahora inaceptable, apareciendo zonas de
flujo invertido originando corrientes de recir-
culacion.

En la imagen a la derecha se puede apreciar
la modificacion del flujo a medida que la ve-
locidad de descenso adimensional (V,/v;q) se
hace mas negativa. Se puede apreciar para ve-
locidades reducidas de descenso (como las
que son esperables en despegue y aterrizaje)
la aparicion de torbellinos de forma progre-
siva.

Descenso a mry

Panta fjo baja velocidad
- i
LA LAY
'|'I H : .I-I |
Anillos marbillonarios Amnillos turbillonarios

- moderados - SEVETOS

T

Lw
L

Abandonando la region )
de anillos trbillonarips | Melinets frenanze

llustracion 2.4:Interseccion del torbellino de punta de
pala con un plano vertical para un rotor que pasa de la
situacion de vuelo a punto fijo a la situacion de molinete

frenante

Esto obligara a la utilizacion de modelos experimentales que permitan aproximar las velocidades
y potencias inducidas en la fase de aterrizaje. En este caso se ha optado por el Modelo de Rand,
y el de las constantes A y B, aplicables en el intervalo —2 <V, /v;, < 0. La velocidad inducida

se obtendra como la media de ambas estimaciones.

vi_q _l”_z+é(£)2 +Z(£)3
Vio zvio 12 Vio 6 Vio

[XV]
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. 2 \N2
A2 B (Z) +(2+2) —1=0; cond; =0,745y B, = 0447  [XVI]

Vio Vio

1 2

|4

Vio

llustracion 2.5: Velocidad inducida adimensional vi/vi0 en funcion de la velocidad axial adimensional de vuelo
adimensional Vz/vi0; en el grafico se delimitan los distintos estados (vuelo axial ascendente, anillos turbillonarios,
estela turbulenta y molinete frenante). El tipo de linea indica donde la solucion de la teoria de cantidad de movi-
miento es valida (linea delgada continua) y donde no lo es (linea de trazos cortos), también se ha representado la
solucion de Rand para descenso a velocidad moderada (linea de trazos largos) y la solucion de las constantes A y
B para el rango completo de velocidades (linea continua gruesa). Los circulos con fondo blanco representan datos
experimentales de [Lei00]. El circulo negro representa el estado de autorrotacion ideal segun el modelo de Rand,
y el cuadrado negro representa el estado de autorrotacion ideal segun el modelo de las constantes Ay B

Estos modelos, tal y como se comprobard mas adelante, aumentara los requisitos de potencia
frente a los esperados con el modelo de TCM.

Para finalizar, cabe destacar que esta formulacion solo tiene en cuenta la potencia que es necesa-
ria comunicar al flujo para poder acelerarlo hasta alcanzar las fuerzas de traccidon impuestas,
despreciando las pérdidas en su aplicacion:

= La resistencia aerodindmica sobre las palas, que por los efectos de viscosidad y friccion
pueden suponer pérdidas de ~30 %.

= Larotacion de la estela como consecuencia del intercambio de la cantidad de movimiento
angular entre el rotor y el flujo que puede oscilar ~ (2-4) %.

* Generacion y transporte de torbellinos de punta de pala ~ (2-4) %.

» Velocidad inducida real ~ (5-7) %.

Es por esto por lo que la TCM ofrecera una estimacion muy optimista de los resultados que solo
servira como una primera aproximacion. Para poder incluir algunos de estos efectos sobre la
actuacion de las hélices se presenta a continuacion la Teoria de Elemento de Pala.
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2.2 Teoria Elemento de Pala (TEP)

La TEP surge de la necesidad de una teoria que incorpore elementos del disefio del rotor para
tener en cuenta las distribuciones locales del flujo como es el caso de los perfiles aecrodindmicos
de las palas, el numero de palas, la distribucion de cuerdas a lo largo de estas y el &ngulo de paso
de los perfiles a lo largo de la pala.

Esta teoria divide la pala en segmentos diferenciales (elementos de pala) en los que se analiza el
flujo local y de ¢l se obtienen las fuerzas aecrodinamicas locales a dicho elemento. Para ello sera
necesario obtener la velocidad inducida, bien por la TCM, o bien por el Modelo de Rand segun
se expusieron. Una vez obtenidas las fuerzas aerodindmicas se pueden integrar estas distribucio-
nes para obtener las contribuciones globales sobre el rotor.

TEPF

HE: b, e ), e (e, eg{ee), Br),) - .
Tl Ml PI'I Pﬂ
o e
an dT dP, dP,
— — — —
dx’ dx’ dx
TCM
-
CFD
Medidas experimentales

llustracion 2.6: Diagrama de bloques de las entradas y resultados de la TEP, donde c(v) es la distribucion de cuerda
a lo largo de la pala, ci(a) y ca(a) son las funciones de coeficiente de sustentacion y de resistencia aerodinamica del
perfil respectivamente, 0(r) el angulo de paso de la pala y Q la velocidad angular de rotaciéon del rotor

De esta forma se pueden alcanzar la traccidn que proporciona la hélice, 7, el momento aerodina-
mico que tiene que vencer, M, y las potencias inducida, P;, y parasita, Po, que el sistema propul-
sivo debe suministrar.

Para estudiar cada seccion diferencial de cuerda se
crean dos ejes, unos solidarios con el rotor, Ax4y4z4,
y otros solidarios con el diferencial de pala,
Axaiyaizai, que giran a una velocidad angular Q
constante.

Los ejes rotor disponen el eje z4 en la direccion del
eje del rotor y el eje x4 en el plano de simetria de la
aeronave.

Los ejes pala orientan el eje z4; paralelamente al eje
de giro de la hélice y el eje x4; en la direccion de 1 7y,4ci6n 2.7: Esquematizacion de los ejes utiliza-

pala en estudio como se muestra en la imagen dere- dos para definir la posicion del diferencial de cuerda
cha. estudiado por la TEP
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De esta forma, la posicion de cada elemento de pala viene determinada por el angulo ¥ = Ot
[XVII], por r, la coordenada a lo largo de la pala y 6, ¢l angulo de paso de la pala.

El campo de velocidades local que experimenta el fluido en un elemento de pala esta formado
por dos componentes:?

=  Una velocidad normal al plano de rotacién: Up kay = —(V, + v;)kay [XVII]
» Una velocidad en el plano de rotacion: Ur j41 = 21 ja [XIX]

La velocidad resultante sobre el elemento de pala sera:

Ur = JUZ + U2 [XX]

Una vez definida la velocidad del flujo, es posible definir los angulos de incidencia caracteristi-
cos.

= Angulo de entrada de la corriente. Es aquel
que forma la velocidad incidente al elemento
de pala con el plano de rotacion:

¢ = arctan (Z—:) = —arctan (%)
[XXI]

= El angulo de ataque, o, es el angulo que forma

la corriente incidente con respecto a la LSN
del elemento de pala, y es:

O{(T‘) = ¢(T) + 9(7') [lustracion 2.8: Esquema de las velocidades rela-

[XXII] tivas al perfil y de las fuerzas que actuan sobre el

mismo en el sistema de ejes [Xa1, Va1, Za1] 3

Puesto que la aeronave en disefio posee hélices con una funcién diferenciada (ayudar en el des-
pegue, o una vez orientadas, proveer del empuje para el crucero) no mantienen las consideracio-
nes necesarias para el vuelo en avance de un helicoptero, donde aparecen multiples angulos de
la pala seglin el 4ngulo de giro del rotor. De esta forma, la aeronave puede considerarse en todo
momento en un vuelo axial y, por tanto, el 4ngulo de paso puede descomponerse como un valor
constante con una Unica variacion radial igual para todas las palas.

Conocido el perfil seleccionado para las palas, la cuerda en cada seccion y su actitud frente al
flujo de aire es posible evaluar las fuerzas aerodindmicas diferenciales que percibe por el movi-
miento axial y de rotacion:

2 La TEP no considera ninguna componente de velocidad a lo largo del de la pala, es decir, en la direccion iy;. Por este
motivo se dice que esta teoria es bidimensional.
3 En una situacion normal de vuelo axial C (a punto fijo o ascensional) la componente de velocidad normal Uy incide de

arriba abajo sobre el plano de rotacion, (xaya).
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dL = %pU,%c(r)cl(a)dr [XXIV]

dD =~ pUEc(r)ca(@)dr [XXV]

Sin embargo, la orientacion de estas fuerzas estd marcada por el vector de velocidad aerodina-
mica, siendo necesario proyectarlas sobre los ejes fijos al rotor para alcanzar las definiciones de
empuje, resistencia y momento diferencial por unida de cuerda de la hélice.

dT, = dL cos¢p + dD sing [XXVI]
dFr, = —dL sing + dD cos¢ [XXVII]
amyg,, = —rdFr, [XXVII]

Donde dT), es la traccion diferencial, d Frp, la fuerza tangencial diferencial y dMg, el momento

ZAb
aerodindmico sobre el eje del rotor producidos por un diferencial de cuerda de una pala. Teniendo
en cuenta la simetria axial del flujo es posible expresar la contribucién total de las palas con la

multiplicacion del nimero de palas por los diferenciales ya expuestos.

dT = b(dL cos¢ + dD sing) = b - dT, [XXIX]
dF; = b(—dL sing + dD cos¢) = b - dFyy, [XXX]
dMg, = b(~rdFy,) = —rdFy [XXXI]

Finalmente se obtienen las resultantes de la integracion de estos diferenciales:
T = [ dT = [}2pUZc(r)[ci(a) cos(@) + cq(a) sin(¢)] dr [XXXII]
R Rb .5 :
F, = fo dF; = fo EpURC(T) [—c(a) sin(@) + c4(a) cos(p)] dr [XXXIII]

Mg = [ dM, = [\ —rdF; = [ =2 pURc(r)[—c/(a) sin($) + cq(a) cos(@)] r dr

[XXXIV]
Pi= = J 3pUR(@r)c(r)ci(a) sin($) dr [XXXV]
Po = [y 5 pUR()e(r)ca(@) cos(¢) dr [XXXVI]
Piotar = Pi + Py [XXXVII]

Cabe mencionar que esta hipotesis supone que la velocidad inducida (obtenida mediante la TCM)
es uniforme a lo largo de la pala. Esta suposicion, aunque imperfecta, permitira alcanzar valores
de las prestaciones del sistema propulsivo con mayor exactitud que el modelo anterior, sirviendo
al proposito de este documento de disefio de un prototipo.
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2.3 Estimacidn de los coeficientes de resistencia

Una vez estimada la potencia necesaria para realizar las fases de despegue y aterrizaje serd nece-
sario estimar la resistencia aerodinamica que el vehiculo debe enfrentar en su vuelo en crucero.
Puesto que esta fase se caracteriza por reducidos coeficientes de sustentacion para sostener el
vuelo, el modelo parabolico para la resistencia ofrecera una buena aproximacion de la resistencia.

Cp = Cpo + kC? [XXXVIII]

Donde Cp, es el coeficiente de resistencia parasita y k el coeficiente de proporcionalidad de
resistencia inducida. Estos términos deberan ser estimados por algin método de aproximacion
para conocer las prestaciones del sistema propulsivo durante la fase de crucero.

2.3.1 Cpy. Analogia de la placa plana

Se supondrén los distintos elementos de la aeronave como una placa plana que posterior-
mente serdn corregidos por un factor de forma y un factor de interferencia que tenga en
cuenta el efecto de los demas elementos. [27]

En primer lugar, se estimaran los valores del nimero de Reynolds y el nimero de Reynolds
de corte*, tomando el menor de ellos. Este sera el que garantizara la estimaciéon del maximo
coeficiente de friccion para la aeronave.

Re =plV/u [XXXIX]
1,053
) [XL]

Donde c representa la cuerda del elemento estudiado y & es el valor de su acabado superficial,
determinado por el material y el proceso de fabricacion. En este documento se tratara de un

Recutt = 38,21(

krough

material compuesto, el cual suele presentar un excelente acabado superficial (k =
5,1 um)[25].

El conocimiento de ambos numeros de Reynolds permitirad alcanzar los coeficientes de fric-
cion en régimen laminar y turbulento.

1,328

Craminar = i [XLI]
0,073

f turbulento = Rel/5 [XLH]

Puesto que para la mayoria de los aviones el régimen laminar supone Uinicamente el = 25%
de la cuerda alar, localizado en la superficie cercana a los bordes de ataque del ala, la mayor
parte del flujo en torno a las superficies sera turbulento. Este efecto se magnifica en elemen-
tos como el fuselaje o los motores, aumentando considerablemente el coeficiente de friccion

4 El Reynolds de corte indica el valor para el cual el coeficiente de friccion (Cy) permanece invariable para Reynolds mayores.
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teorico. Esta circunstancia obligara a calcular un ¢y intermedio entre ambos ponderado por
la extension de su influencia.

Componente Rég. Laminar [%] Rég. Turbulento [%]

Ala 0,25 0,75
EH 0,25 0,75
EV 0,25 0,75
Fuselaje 0,05 0,95
Motores 0,05 0,95

Tabla 2.1: Proporcion de la influencia de los regimenes laminar y turbulento sobre los distintos elementos que
componen la aeronave para alcanzar el coeficiente de friccion promediado en cada uno de ellos

De esta forma:

= Reg.Lam,[%] + Reg.Turb,[%] - Cy turbutento [XLIII]

-C
fmedio X fx laminar

Una vez alcanzados los coeficientes de friccion de los distintos elementos de la aeronave es
necesario obtener el factor de forma que corregira la analogia de placa plana:

= En el caso de las superficies sustentadoras este se expresa como:

06 t £\ 4
FF = [1 + -2 +100 - (3) l - [1,34 * MO18 . cos®28(1. )] [XLIV]

)

» Para el fuselaje:

60 f
FF = (1 +5+ m) [XLV]

ol _lw [XLVI]

d ’4
fu EAmaxfus

= Para los motores:

FF=1+ 0735 [XLVII]

fola e [XLVII]

dna 2
FAmaxna

Donde (x/c) m es el punto de méxima curvatura del perfil y (#/c) el méximo espesor, valo-
res que pueden obtenerse facilmente por la nomenclatura del perfil utilizado (NACA
__XX). M se correspondera con el nimero de Mach y 4,,, con el &ngulo maximo de flecha.

Finalmente es necesario tener en cuenta la influencia de la modificacion de estela sobre
cada elemento por efecto del resto. Este efecto se recoge en el factor de interferencia, con
valores entre / y 1,4 segun la disposicion de los elementos de la aeronave.
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Componente Factor de
Interferencia
Ala 1,1
EH 1,2
EV L1
Fuselaje 1,1
Motores 1,3

Tabla 2.2: Factores de interferencia estimados para los distintos componentes que conformaran la estruc-
tura

Con el conocimiento de todos estos coeficientes serd posible estimar el valor del coefi-
ciente de resistencia parasita de la aeronave referido a la superficie alar:

_ n CfiFFiFIiswet,i
CDO subsoénico — Li=1 Sw + CD,misc + CD,L&P [XLIX]

Donde Cp misc ¥ Cp r&p recogen la influencia de antenas, cables y protuberancias. En la
aeronave en disefio se consideraran despreciables frente al término sumatorio.

2.3.2 k. Métodos de estimacion de e

Como es conocido, la constante & que relaciona la sustentacion con la resistencia inducida
tiene la expresion:

k=— [L]

Donde 4 se refiere al alargamiento alar y e al “coeficiente de Oswald” que corrige el resul-
tado en el caso de alas con forma en planta no eliptica. Este coeficiente sera calculado a
partir de varios métodos de estimacion presentes en [26]. Entre ellas se seleccionaron los
métodos de “Kroo”, “Stington” y “Raymer”.

Una vez hallados se utilizara su media para obtener el valor final del coeficiente & con el que
poder calcular la pardbola de resistencia que percibira la aeronave para distintos angulos de
ataque en su condicion de crucero.
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2.4 Actuaciones de la aeronave

En una aeronave de ala fija tipica existen multiples actuaciones que delimitaran la configuracion
del vehiculo para ser capaz de cumplir con los requisitos de la mision: despegue, aterrizaje, 2.°
segmento y crucero. En el caso del presente prototipo sus actuaciones se veran modificadas frente
a las de la aeronave de ala fija, pues las fases de despegue y aterrizaje se asemejan mas a las de
un helicoptero al realizar un vuelo axial.

Los requerimientos de potencia para estas fases se estimaran a partir de la TCM y la TEP, no
siendo necesaria ninguna superficie alar para realizarlas. Por el contrario, las fases de ascenso
(2.° Segmento) y crucero determinaran tanto la superficie alar como la potencia necesarias.

Despegue o .
Estacionado vertical Aterrizaje  Estacionado

Taxi Ascenso | Crucero . Descenso Taxi

e

O o—0

llustracion 2.9: Esquematizacion de las fases de vuelo del prototipo propuesto mostrando las diferentes configura-
ciones que presentara para cada una de ellas’

La ecuacion que determinard la fase de crucero para una aeronave de hélice sera:

Wro (Wcr)
2

Pro _ L(PTO) rLad /sw Wro
Wro 1MH

Per %pv2 [LI]

Per

CcT

. W, . . p , .
Donde se puede estimar que (W ) tiende a 1 (se tomara como 0,98) y (%) podré estimarse
TO cr

con la TCM, la TEP y la aproximacion de los coeficientes de resistencia aerodinamica.

En el caso del 2.° segmento, la ecuacion que delimitara el area de disefio para una aeronave
igualmente de hélice sera:

Pro _ V2 (P_o) (CL) (L) [LII]°
Wro NMH \Puz2/ \CL2/ \Wro

3> El modelo presentado en esta imagen es el prototipo final desarrollado durante este documento.

¢ Pese a no existir una legislacion clara actualmente sobre aviones convertibles se ha supuesto que el prototipo se corresponde
con la catalogacion de aeronave ligera, no siendo necesario proveer la acronave de motores y potencia suficiente como para
compensar el fallo de un motor. Este hecho repercute en la ecuacion [LI].
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V, = 1,13 - Vgran [LIIT]
) , 4., P . .
Donde Vg4 es la velocidad de entrada en pérdida, PU'TO se obtendra de los valores de potencia
U,2
alcanzados anteriormente en comparacion con aeronaves de ala fija tipicos donde se supone 0,8,
c 7%
22 ~ 12, y—2 ~ 0,98.
Cr2 Wro

Con estas ecuaciones y las estimaciones anteriores sera posible definir el area de operacion y
comprobar si el punto de disefio del prototipo se encuentra en ella o serd necesario reevaluar el
modelo.
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2.5 Estabilidad longitudinal con mandos fijos en aeronaves de ala fija

Entendemos como estabilidad longitudinal con mandos fijos a la reaccion de la aeronave en ca-
beceo ante cambios de angulo de ataque causados por perturbaciones de la corriente con los
timones de profundidad a un angulo de deflexion constante. Para estudiar la estabilidad estatica,
esto es, la reaccion instantdnea que experimentan la aeronave como resultado del cambio sobre
el angulo de ataque, se atiene a la ecuacion de momentos anulando los términos de velocidad
angular (¢ = 0), es decir:

Cn = Cna+ Cpur = Cpr + Cipo + Cmawb Ayp + Cmé‘e6e +%6f [LIV]

Esta expresion establece una ecuacion lineal con 2 términos constantes, un término dependiente
del angulo de ataque del sistema ala-fuselaje y otro dependiente de la deflexion del timoén de
profundidad. Estos términos se obtienen de las expresiones siguientes: [30][30]

Cno = Crmgeyp — atntVt(it — lwp — €0) [LV]
17t = (Selt)/(Sc) [LVI]
Cina = @ (Reg — Racwn) — aene ¥, (1 - 52) [LV1I]
Cns, = —acV,Te vy’
Cing = 11(Cmg), = —11- % }?a, - 2 [LIX]

El término Cpyq,,,, también conocido como “Indice de estabilidad con mandos fijos”, permite
conocer la respuesta del sistema ante variaciones del angulo de ataque. Toda aeronave estable
requerird un coeficiente Cp,q,, < 0 para garantizar la estabilidad del sistema. Este hecho se ga-
rantiza estudiando la posicion del centro de gravedad respecto a las superficies aerodinamicas,
disponiendo los controles de cola a una distancia suficiente como para compensar el momento
aerodindmico generado por la superficie alar, mucho mayor en tamafio.

Por otro lado, para estudiar el comportamiento dinamico del prototipo sera necesario atender a la
ecuacion de momentos de cabeceo completa, teniendo en cuenta la velocidad angular de cabeceo
(g # 0). Esta se aproximara por la derivada temporal del dngulo de ataque del conjunto ala-
fuselaje, a,,,. De esta forma se alcanzard la ecuacion diferencial lineal de segundo orden que
permitira estudiar la respuesta temporal del sistema ante las perturbaciones de .

. . 1 .
qQ=s ayp Iyawb = EpVZSC(CmT + CmO + Cmawbawb + Cm685e + Cmqawb) [LX]

7 El valor de 1, se obtendra aplicando el método de los paneles a la superficie de cola suponiendo un problema de 2 paneles

con deflexion de uno de estos.
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3.1 Proceso de diseno

Una vez definida la base tedrica en la que se apoyara el estudio del disefio de la aeronave en
cuestion, se explicard a continuacion el proceso de calculo y los medios utilizados para alcanzar
el prototipo final.

Como en todo problema de disefio serd necesario embarcarse en un proceso iterativo en el que se
iran corrigiendo las sucesivas deficiencias o incompatibilidades hasta alcanzar un modelo que,
en este caso, satisfaga unos requisitos basicos de actuacion. Este proceso de disefio se resume en
el siguiente diagrama, en el cual se explicita la teoria en la que se apoyara cada una de las etapas,
asi como los resultados que se alcanzaran al final de la misma.

~
eDimensionamiento de la geometria de la aeronave (fuselaje,
Disefio superficies aerodinamicas,...).
Aeronave y
’ . .7 1
*Analogia de la Placa Plana y estimacién de e.
SUWEREIE o Obtencidn de los coeficientes de resistencia aerodinamica
Coo Y k J
. . . 1
*TCM, TEP y optimizacion
SHEERS e Calculo de las prestaciones que definiran el sistema propulsivo
Propulsivo y

eModelizado 3D de la aeronave
eAlojamiento de la carga de pago y la planta de potencia

b *Masa de la estructura, planta propulsora y carga de pago

E eEstabilidad estatica y dindmica longitudinal con mandos fijos

eEstabilidad en despegue y aterrizaje

llustracion 3.1: Diagrama secuencial de etapas en la iteracion para alcanzar el prototipo final de la aeronave en
diserio

En primer lugar, y en base a una serie de estimaciones iniciales, se definird la geometria y di-
mensiones de la aeronave. Estas medidas permitirdn estimar posteriormente mediante la analogia
de placa plana y los métodos de aproximacion de e los coeficientes aerodindmicos de la aeronave
durante su vuelo en crucero.

Dado que es un proceso que sera necesario repetir en multiples ocasiones se ha considerado ne-
cesario definir un archivo Excel/® para cada modelo que avance un escaldn en la secuencia, de
forma que se mantenga un registro de las especificaciones de cada uno y sea mas sencillo visua-
lizar la evolucion del prototipo. Ademas, este procedimiento permitird actualizar los calculos de



Capitulo 3. Metodologia

forma inmediata una vez sustituidos los nuevos valores de la geometria, las dimensiones o la
actuacion del nuevo modelo.

Una vez se hayan alcanzado dichos coeficientes se utilizara Matlab® para llevar a cabo los céalcu-
los basados en la TCM y la TEP, alcanzando las prestaciones que deberd suministrar el sistema
propulsivo. Estas especificaciones habilitaran al compainiero Xavier Mondéjar Cuesta a definir
los componentes que constituiran el sistema propulsivo basado en una pila de hidrégeno.

En base a estos resultados serd posible alcanzar el disefio 3D del modelo, incluyendo a estos
componentes, al piloto y al tren de aterrizaje, lo cual permitird valorar la capacidad de almace-
namiento del vehiculo. Para ello se recurrird al programa de modelado Fusion 360®.

Una vez completado el modelo, se realizard una estimacion de la masa total del vehiculo y se
comprobara si ésta se encuentra dentro de los limites que se establecieron a la hora de llevar a
cabo las etapas anteriores de la secuencia. En caso de exceder estos limites sera necesario modi-
ficar el modelo y repetir la secuencia. Por el contrario, en caso de respetar las premisas anteriores,
sera posible proceder al estudio de la estabilidad longitudinal con mandos fijos en los casos es-
tatico y dinamico, y al de dimensionamiento del estabilizador vertical, desarrollados en Matlab®
segun se recoge en Codigos de Matlab en la seccion 8.5.5.

Finalmente se procedera al estudio de estabilidad durante el de vuelo axial, a partir de la infor-
macion tanto de Matlab® como de Fusion 360®.
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3.2 Optimizacion del sistema propulsivo

Como se vera al final del Modelo 1, serd necesario llevar a cabo un proceso de optimizacion del
vehiculo que reduzca las exigencias sobre el sistema propulsivo. Este proceso tendrd como obje-
tivo reducir tanto el peso como el volumen de los subsistemas que deberan alojarse en el interior
del vehiculo, buscando alcanzar un modelo que respete la premisa de peso maximo al despegue
planteado al comienzo del documento.

Para limitar la complejidad del estudio se ha decidido limitar la optimizacion a un niumero redu-
cido de variables. Se prestara atencidon tinicamente a la relacion de empujes que suministra cada
set de hélices durante el vuelo axial, a la velocidad de vuelo en disefio de cada set de hélices y a
su velocidad efectiva durante el vuelo.

Estudiando diferentes configuraciones de las variables escogidas y obteniendo sus respectivas
solicitaciones se alcanzaron varias conclusiones:

= Al ser la pila de hidrogeno y la bateria los principales responsables del elevado peso de
la aeronave, se tomo la potencia como variable principal a optimizar. En este sentido, la
eleccion de la relacion de empujes de los diferentes sets de hélices resulta decisiva. Una
infrautilizacion de cualquiera de ellas conduce a un aumento considerable de la potencia.

» Una vez determinada la relacion de empujes mas ventajosa, la reduccion de potencia con
distintas configuraciones de las demas variables de disefio resulta muy limitada.
Por el contrario, una velocidad de avance en vuelo vertical mayor consigue para valores
de potencia ligeramente superiores (= 1%) una gran reduccion de Pt (= 50 %), condu-
ciendo a una reduccion del peso del depdsito de Ha y del sistema de baterias notablemente
mayor. Esta circunstancia convertird a (P+¢) en la variable para la optimizacion tanto de
la velocidad de avance efectivo como de disefio en el vuelo axial.

= La eleccion de velocidades mas bajas para el disefio de las hélices de crucero permite
asemejar las hélices de crucero al tipo de solicitacion que encontrardn en las fases de
vuelo vertical, mejorando su actuacion. Se tomara la minima planteada inicialmente para
el diseno de este vehiculo, 130 km/h.
Ademas, pese a estar disefiadas para volar a velocidades menores, volar a velocidades
efectivas por encima de la velocidad de disefio conllevard un ligero aumento de la poten-
cia a cambio de una optimizacion de la variable (P-f) durante el crucero, que reducira del
mismo modo el peso del depdsito y del sistema de baterias.

Con estas consideraciones, se plantea a continuacion el diagrama de bloques que describe el
proceso de optimizacion llevado a cabo en Matlab®, el cual se recoge en Codigos de Matlab, en
el apartado 8.5.4. Las funciones a las que se recurre durante este codigo también se recogen en
las secciones 8.5.1, 8.5.2 y 8.5.3.
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Optimizacion Sistema Propulsivo
V.r de Diseiio Optima Y| Criterio de Minima (P)despegue
Vaux de Diseﬁo Optima - CrlteI‘lO de Minllna (P't)despegue

Iteracion de Relaciones de Empuje

Relacion de
Empuje

Iteracion Viux

TCM (v;) Disefio TCM, TEP T,P, M
Hélices

/

Relacion de Empuje Optima & Q Ciriterio de Minima (P)despegue

Iteracion Viux
TCM (v) Disefio TCM, TEP T,P, M

Hélices

Vuue Actuacion Optima g | Criterio de Minima (P-?)despegue

© | Criterio de Minima (P 't)m

llustracion 3.2: Diagrama de bloques que refleja el proceso de optimizacion seguido por el codigo de Matlab hasta
alcanzar la configuracion optima que garantiza menores prestaciones del sistema propulsivo.

Ve Actuacién Optima




4 Diseno del prototipo

4.1 Criterios de diserio

En el capitulo 1 se introdujeron las especificaciones basicas que se establecian para el disefo de
la aeronave, acordandose una aeronave de ala fija con sistemas propulsivos reorientables. En este
apartado se plantearan una serie de decisiones de disefio que definiran la geometria y configura-
cion de la aeronave.

4.1.1 Configuracion general

Pese a que inicialmente se consider6 el disefio de una aeronave que aprovechara el efecto
suelo para mejorar sus prestaciones, esta idea fue rapidamente desechada al consultar la bi-
bliografia referente a aviones en presencia del efecto suelo. Las principales razones se expo-
nen a continuacion:

» La necesidad de volar a altitudes del orden de 0,1 veces la cuerda aerodinamica de una
aeronave con cuerdas aproximadas de 1 m a velocidades aproximadas de 150 km/h supo-
nen un riesgo elevado para pilotos particulares poco experimentados.

* La mejora de las prestaciones aerodindmicas de una aeronave completa en presencia del
efecto suelo no estan demostradas, siendo necesaria la adaptacion de los perfiles alares
(perfiles en forma de S) y de las superficies de cola para garantizar la estabilidad longi-
tudinal de la aeronave. Estas modificaciones perjudicaran su actuacion real en proximidad
del terreno y especialmente en crucero fuera de su influencia.

= La fuerte influencia del terreno sobre el efecto suelo requiere un estudio en profundidad
de la actuacion de la aeronave en mares y océanos, siendo enormemente influenciado por
el oleaje y los temporales, pudiendo hacer inviable su uso en multitud de ocasiones.

Estas razones han conducido a descartar la configuracion de aeronave de efecto suelo en favor
de una configuracion clasica, con ala delantera y superficies de control en la parte trasera.
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Para reducir los grandes requisitos de potencia y par que necesitara la aeronave para realizar
sus etapas de ascenso y descenso se ha decidido carenar todas las hélices. Este carenado sera
especialmente eficaz al tratarse de hélices con alta carga discal, esperando mejoras de rendi-
miento de las hélices de un 10 % con un disefio apropiado del conducto. [28]

Por otro lado, para reducir la presencia de grandes hélices que aumenten las dimensiones de
la aeronave se ha decidido establecer un diametro maximo de las mismas de 1 m, obligando
a depender de un sistema de multiples hélices.

Este hecho plantea la posibilidad de alojar las hélices encargadas del despegue y el aterrizaje
junto a sus carenados en el interior del ala, de forma que puedan aislarse durante la fase de
crucero, donde la resistencia aerodindmica juega un papel fundamental. Para poder facilitar
su insercion se elegird un ala con perfiles de relativo espesor maximo, un 18 % de su cuerda.

La configuracion elegida presentara por tanto hélices embebidas en las alas que ayudaran
durante las fases de despegue y aterrizaje (hecho por el que nos referiremos a ellas como
hélices auxiliares), y hélices en la parte trasera que funcionaran tanto en dichas etapas como
en la fase de crucero (hecho por el que nos referiremos a ellas como hélices de crucero).

Ya que habra 2 sets de hélices funcionando a diferentes revoluciones y potencias, serd nece-
sario contar con dos motores independientes. La pila de hidrégeno, que mejora considerable-
mente su rendimiento en condiciones estacionarias, serd la encargada de suministrar la po-
tencia durante la fase de crucero, que presentara las menores solicitaciones de la aeronave.
En cambio, los 2 motores necesitaran de un sistema de baterias que complementen la potencia
necesaria en las fases de ascenso y despegue, pues presentan solicitaciones muy superiores a
las del crucero.

Finalmente, cabe destacar que los grandes requisitos de potencia para realizar los despegues
y aterrizajes verticales obligaran a disponer el centro de gravedad entre las hélices presentes
en el ala y aquellas en la parte trasera, pues todas las hélices deberan suministrar un empuje
positivo para no aumentar mas los requisitos de potencia y con ello, de peso del sistema
propulsivo.

4.1.2 Fuselaje

Debido a las reducidas altitudes de vuelo (= 500 m) la presurizacion serd totalmente inne-
cesaria. Esto permitira prescindir de un fuselaje circular en favor de un fuselaje de geometria
mas sencilla de producir (forma trapezoidal), que también permitira reducir los costes de
produccion y ampliar la ventana de compradores. Igualmente, facilitara el alojamiento de los
componentes del sistema propulsivo en el interior (pila, motores, baterias...), consideradas
como geometrias prismaticas a excepcion del deposito.
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4,1.3 Ala
Ala alta

= Para evitar accidentes en las operaciones de despegue y aterrizaje vertical, asi como
para reducir la ingesta de elementos en pista.

= Esta disposicion reducird la interferencia Ala-Fuselaje y mejoraré las prestaciones ae-
rodindmicas al no obstaculizar el paso de la corriente a lo largo del extrados.

= Al mismo tiempo, no sera obstaculo para la insercion del sistema propulsivo al no
atravesar el fuselaje.

Perfil

Se elegira un perfil de espesor considerable (NACA 633 018) para conseguir alojar las
hélices en su interior con una induccidén adecuada a la vez que extender el rango de
angulos de ataque antes de alcanzar la pérdida. Ademas, suavizara el proceso de en-
trada en pérdida, no siendo un proceso drastico como en perfiles delgados. Sus coefi-
cientes caracteristicos en el régimen de vuelo previsto se recogen a continuacion.

NACA 633018
Clo ['] Cla [-] Cdo [-] k [_] O [0]
0,000 0,100 0,008 0,025 15

Tabla 4.1: Coeficientes aerodinamicos del perfil NACA 633018 bajo numeros de Reynolds de 1E+06. [31]

Ala en planta trapezoidal

Pese a su peor perfil de sustentacion y resistencia frente al ala eliptica, la simplifica-
cion y reduccion de costes de produccion serd importante debido a la inclusion de las
hélices auxiliares en el ala para el despegue y aterrizaje.

Diedro (T)

La configuracion de ala alta tiene un efecto estabilizante, por lo que puede ser necesa-
rio un ligero diedro negativo para mejorar el comportamiento ante balanceo holandés.

Flecha (A)

El reducido mach de vuelo (0,11 Mach) hara completamente innecesaria la flecha. Sin
embargo, se dotara de un ligero estrechamiento en la medida que las hélices alojadas
lo permitan para reducir los momentos aerodinamicos sobre la estructura y por tanto
reducir el peso estructural. Este estrechamiento, aunque limitado, dotard de una ligera
flecha a la estructura que estilizara el modelo final.

Alargamiento (A)

Para mejorar sus capacidades sera necesario un gran alargamiento que reduzca la re-
sistencia percibida por la aeronave para extender su rango (a semejanza de los planea-
dores). Sin embargo, las limitaciones de almacenaje y peso total de la estructura al
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despegue han obligado a establecer un limite, 4,, < 8. Es por ello por lo que se inclui-
ran winglets para aumentar la envergadura aparente del ala y reducir la resistencia
inducida.

Se plantea la opcion a futuro de permitir el plegado de alas en su zona central para
facilitar su almacenamiento.

Dados su régimen de vuelo, su razonable alargamiento gracias a los winglets y su despre-
ciable flecha se aproximara el comportamiento del ala completa con los coeficientes del
perfil elegido para su construccion.

4.1.4 Superficies de control

Por un lado, el estabilizador horizontal consistird en una superficie en planta rectangular
debido a la nula necesidad de flecha en el vuelo de la aeronave, sumado a la reduccion de
costes en su produccion por su mayor simplicidad. Esta presentara los timones de profundi-
dad para permitir controlar la aecronave en su plano longitudinal.

Por otro lado, para satisfacer la demanda de estabilizador vertical sin aumentar drasticamente
la altura del modelo se ha decidido establecer un modelo con 1 deriva principal y 2 derivas
secundarias de menor tamafio dispuestas sobre el estabilizador horizontal, a semejanza de
aeronaves como el Canadair CL-415. El estabilizador horizontal se establecera en la base
de la deriva principal en la configuracion cruciforme. Finalmente, en este caso la deriva si
estara provista de una ligera flecha (por aspectos estéticos).

Ambeas superficies presentaran perfiles NACA 0012, de nula curvatura, que aumentaran el
rango de angulos de ataque a los que pueden volar antes de alcanzar la pérdida, y de reducido
espesor, pues no requieren alojar los carenados de las hélices ni una estructura tan robusta.
Sus coeficientes caracteristicos en régimen de vuelo se recogen a continuacion.

NACA 0012
cw [-] Clo [-] cao [-] k-] Amax [°]
0,000 0,110 0,008 0,010 15

Tabla 4.2: Coeficientes aerodinamicos del perfil NACA 0012 bajo numeros de Reynolds de 1E+06.[31]

4.1.5 Tren de aterrizaje

Se establecerd un tren de aterrizaje en triciclo desplegable desde el fuselaje, que permitira
una condicion horizontal en el despegue para asegurar una correcta orientacion de las hélices
de crucero y auxiliares y una mejor visibilidad del piloto.

4.1.6 Dispositivos hipersustentadores

La capacidad de la aeronave para despegar y aterrizar verticalmente sin recibir sustentacion
de las superficies fijas permite plantear un modelo sin dispositivos hipersustentadores, redi-
ciendo el peso de la aeronave y la superficie alar necesaria.
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4.2 Disefio Numérico

Una vez establecidos los criterios que definiran la estructura de la aeronave es momento de em-
pezar el proceso de célculo iterativo que se explico en la seccion 3.1.

4.2.1 Modelo 1

«» Disefio Aeronave

La superficie alar se ha dispuesto para poder sostener el vuelo de crucero a las condiciones
especificadas inicialmente: velocidad de crucero de 160 km/h y altitud de vuelo de h =
500 m para C; tipicos (= 0,5).

—— = 10,21 m? [LXT]
vacy

L=W -5,=1r
2

Tal y como se explicé en la configuracion general, se establecio un alargamiento de A < 8,
por lo que la envergadura alar sera:

b

A=3" > by, = +/AS5,<904m [LXII]

Las dimensiones y geometria de la superficie alar dependen en gran medida del nimero de
hélices auxiliares que sea necesario alojar en su interior. Por esta razon sera necesario contar
con una primera estimacion de las potencias necesarias para realizar el despegue y el aterri-
zaje, las cuales, por ahora, aproximaremos como un vuelo a punto fijo. Para ello, haremos
uso de la TCM, concretamente de las ecuaciones:

w w3
vio = | [XI]; Po= [ pxi)

Como se puede comprobar, las limitaciones de tamafio que se establecieron sobre las hélices
para poder alojarlas en la superficie alar a la vez que para reducir el tamafio de la aeronave
supondran un incremento de la potencia. Este efecto debera corregirse aumentando el na-
mero de hélices del vehiculo.

Teniendo en cuenta las especificaciones impuestas en la Tabla 1.2, donde se establecio
MTOW como 600 kg y la densidad del aire a la altitud de vuelo maxima, p = 1,167 kg/m3,
la superficie discal como un multiplo entero del area de un disco de radio r = 0,5 m, y po-
tencias similares a las de automoéviles alimentados por pilas de hidrogeno, P,y = 100 kW,
se estima que serian necesarias 11 hélices para sostener el vuelo a punto fijo.

Esta primera estimacion desprecia el aumento de la potencia necesaria por efecto del ascenso
o el descenso, por las pérdidas de friccion en las palas o en el rotor y otras causas, cabiendo
esperar que la potencia sea sustancialmente mayor. Este hecho y la importancia de una dis-
tribucion par de hélices establecera en 12 el nimero de hélices para el conjunto de la aero-
nave.
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Teniendo en cuenta la envergadura alar maxima definida para la aeronave, el numero par
maximo de hélices que pueden alojarse es 8. Esta definicion permite disefiar un ala con es-
pacio suficiente entre las hélices para alojar la estructura y sistemas necesarios, y para tener
en cuenta a su vez una separacion intermedia para anclarla al fuselaje. Las dimensiones es-
tablecidas para la superficie alar se recogen a continuacion.

Superficie Alar
Swlm’l  cwlml  crolml  ciplm]l  bylml  Awlml  wl-] An 1]
10,21 1,14 1,16 1,12 9,0 7,86 0,97 0,49

Tabla 4.3: Parametros y dimensiones de la superficie alar del modelo 1

Con estas medidas sera posible establecer 8 hélices en la superficie alar con una separacion
de 0,6 m en su zona central, donde se unira con el fuselaje, y una separacion entre ellas o el
extremo del ala de 50 mm.

Las superficies de cola, el estabilizador horizontal y el estabilizador vertical, son los encar-
gados de garantizar la estabilidad y controlabilidad de la aeronave a partir de sus mandos.
Su dimensionamiento es por tanto un resultado del balance de momentos aerodindmicos res-
pecto al centro de gravedad, el cual, sera desconocido hasta el momento en el que se conozca
la geometria completa de la aeronave y las dimensiones y peso del sistema propulsivo. Esto
obligard a dar unos primeros valores a las superficies que luego se contrastaran al estudiar la
estabilidad longitudinal y lateral-direccional. La geometria inicial de la que partira el modelo
se muestra a continuacion.

Estabilizador Horizontal Estabilizador Vertical
Sy [m?) ¢t [m] b, [m] S, [m?) cy [m) b, [m]
2,04 0,51 4,00 0,85 0,46 1,84

Tabla 4.4: Dimensiones de las superficies aerodinamicas de control de cola, el estabilizador horizontal (HE)
y el estabilizador vertical (EV) del modelo 1
La superficie horizontal representa (1/5) de la geometria alar y la superficie vertical es razo-
nablemente inferior (1/12) a semejanza de otras aeronaves similares donde el estabilizador
vertical era muy reducido o incluso inexistente, como es el caso del Lilium Jet. Este valor se
justifica por la posibilidad de utilizar una propulsion diferencial en las hélices a ambos lados
del fuselaje, reduciendo la necesidad de mayor superficie.

Esta geometria permitira situar las 4 hélices de crucero sobre el estabilizador horizontal en
la parte trasera de la aeronave, reduciendo el impacto acustico sobre la cabina del piloto al
maximo. Ademas, se dispondré la deriva principal en el plano de simetria y las dos secun-
darias en la separacion entre hélices para reducir su interferencia.

Para realizar la estimacion de potencia para la fase de crucero serd necesario conocer los
coeficientes de resistencia aerodinamica de la aeronave. Esto requerira de una primera mo-
delizacion del fuselaje que luego serd validada o no por las dimensiones y peso esperados
por la pila para satisfacer dichas demandas de potencia.
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Las dimensiones de la seccion transversal del vehiculo y de la cabina del piloto se han dise-
nado en base a una persona de 1,80 m y 82 kg en una posicion sentada reclinada y la longitud
total del fuselaje se ha establecido por el momento en 3,7 m para limitar el tamafo de la
aeronave y permitirle operar en entornos urbanos con mayor facilidad.

FUSELAJE L [m] D inicial [m] D fina1 [m]
Cabina 1,50 0,87 0,00
Bodega 1,00 0,87 0,64
Cola 1,20 0,64 0,20
Total 3,70 - -

Tabla 4.5: Longitudes y didmetros de las diferentes secciones planteadas para el fuselaje del modelo 1

La tabla anterior contiene la informacion dimensional suficiente para definir los diferentes
elementos que componen el fuselaje en base a una combinacion de conos (como es el caso
de la cabina) y troncos de cono (como ocurre con la bodega y la cola).

Seran estas dimensiones junto a las de las superficies sustentadoras las que permitan estimar
mas adelante el peso de la estructura que constituye el modelo 1. En base a este resultado y
al peso y dimensiones de la pila se podra comprobar si el primer modelo satisface los requi-
sitos de capacidad de carga y bodega o serd necesario realizar una nueva iteracion.

Para acabar de definir el modelo se estableceran los carenados que recubriran las hélices
para todos los modelos, pues tendran un efecto relevante sobre la resistencia acrodinamica
percibida. Se establecerd un tronco de cono de 0,160 m de largo que alojara en su zona in-
termedia la hélice con un didmetro intermedio de aproximadamente 1 m, y un angulo de
inclinacion de -10° (seccion convergente).

% Estimacion Cpp y k

Conocidas las dimensiones generales de la estructura y las condiciones de vuelo de crucero
sera posible estimar los coeficientes de resistencia aerodinamica caracteristicos del modelo
a partir de la teoria expuesta en 2.3.

Componente Re Re cun cf FF Cpo
Ala 3,42E+06 8,84E+08 2,34E-03 1,261E+00
EH 1,53E+06 2,10E+09 2,80E-03 1,172E+00
EV 1,38E+06 7,94E+08 2,87E-03 1,172E+00 0,0 138
Fuselaje 1,11E+07 - 2,18E-03 1,603E+00
Motores 2,40E+06 - 2,98E-03 1,049E+00
Tabla 4.6: Estimacion del coeficiente de resistencia parasita por el método de la analogia de placa plana en
base a las dimensiones y condiciones de crucero establecidas para el modelo 1.
Meétodo de estimacion € estimada € media k
Kroo 0,863
Stinton 0,750 0,809 0,0501
Raymer 0,814

Tabla 4.7: Estimaciones del coeficiente de Oswald, e, y del coeficiente de proporcionalidad de resistencia

inducida para el modelo 1
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Conocidos ambos coeficientes y el MTOW es posible estimar el empuje que debe suministrar
el sistema propulsivo para sostener el crucero y las fases de despegue y aterrizaje.

¢ Sistema propulsivo
A la hora de estudiar el sistema propulsivo es importante tener en cuenta 2 aspectos diferen-
ciados:

* En primer lugar, serd necesario definir la geometria de las hélices que operaran en
ambas fases, decidiendo los criterios mas adecuados para reducir las exigencias so-
bre el sistema propulsivo.

» En segundo lugar, y una vez definidas las hélices, podra estudiarse su actuacion y
comprobar los regimenes de operacidon mas ventajosos, que podran o no coincidir
con los de disefio.

Para definir las hélices tanto de crucero como auxiliares se ha elegido el perfil NACA 2415
por su curvatura y espesor reducidos para conformar todas las hélices de este documento.
Los coeficientes que caracterizan estos perfiles para nimeros de Reynolds caracteristicos
(1E+06) son los siguientes:

NACA 2415
cw |-] Clo [-] cao [-] k-] Amax [°]
0,300 0,090 0,008 0,010 20

Tabla 4.8: Coeficientes aerodinamicos del perfil NACA 2415 bajo numeros de Reynolds de 1E+06. [31]
Con objeto de simplificar el estudio de las hélices se ha decidido estudiar hélices de geome-
tria constante, y dotar a todas del mismo niimero de palas (b=4) y alargamiento (4,=7), con
una cuerda de relativa esbeltez que se mantenga constante a lo largo de la envergadura (c»=
0,071 m). A continuacion, se recogen las caracteristicas geométricas mencionadas junto a
los rendimientos estimados que se aplicaran durante todo el documento.

Hélices. Parametros Generales

r [m] 0,500
Sp er [m°] 3,142
Sb aux [m?] 6,283
b [-] 4

Ap [m?] 7,000
cp [m] 0,071
ntrans [_] 0’950

MHelice Libre [-] 0,850

Morer: 8[-] 0,935
_'Hélicecarendada -1 =~ =

Tabla 4.9: Parametros geométricos comunes para todas las hélices diseiadas durante el documento

8 Se ha establecido como hipotesis una mejora del rendimiento de las hélices carenadas de un 10 % respecto a las hélices

libres.
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Fijar estas variables permitird que la inica variable a lo largo de la envergadura sea el angulo
de paso, 6(r). El angulo de paso con el que se disefaran las palas sera consecuencia de la
velocidad aerodinamica que experimenten las palas en su condicion de vuelo prevista. Para
ello serd necesario conocer tanto la velocidad perpendicular al plano de rotacién como la
contenida en dicho plano.

= La velocidad perpendicular al plano, Up, serd resultado de la suma de la velocidad
de avance de la hélice y de la velocidad inducida por la misma, la cual se obtendra
mediante la TCM.

= Lavelocidad contenida en el plano de rotacion, Ur, sera resultado de la velocidad de
rotacion de la hélice sobre cada punto de la pala.

Sin embargo, ;qué velocidad de avance resulta la mas adecuada para el disefio de cada set
de hélices? En el caso de las hélices auxiliares es obvio que la velocidad optima sera la de
ascenso. En cambio, en el caso de las hélices de crucero no es tan intuitivo, pues actuaran en
todas las fases del vuelo. Para elegir un valor adecuado, se ha tenido en cuenta el angulo de
ataque percibido por la pala. El vuelo en crucero aumentara al maximo la velocidad normal
del fluido al plano de rotacion de la hélice. Utilizar estas condiciones de vuelo para definir
el angulo de paso asegura que, en el vuelo de ascenso, con una velocidad normal al plano de
rotacion drasticamente menor, se dé para valores positivos del coeficiente de sustentacion.
Por el contrario, utilizar la velocidad de ascenso para definir 6 significaria operar para valo-
res negativos de sustentacion en algunas secciones de la pala durante la fase de crucero.

LSN T LSN

llustracion 4.1: Variacion del angulo de ataque percibido por las palas de crucero en las fases de crucero y
despegue para el caso en el que se establece el angulo de ataque de la pala en base a la velocidad de crucero

LSN

[lustracion 4.2: Variacion del angulo de ataque percibido por las palas de crucero en las fases de crucero y
despegue para el caso en el que se establece el angulo de ataque de la pala en base a la velocidad de ascenso
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Por otro lado, para definir la velocidad inducida de ambas hélices se ha seguido el mismo
razonamiento. Para las hélices de crucero, que deben suministrar el empuje tanto para reali-
zar el despegue-aterrizaje como el crucero, cargas de distinto orden de magnitud, se ha ele-
gido la mayor carga que han de soportar, la fase vertical, para extraer la mayor velocidad
inducida que experimentara la hélice de forma que se asegure igualmente no trabajar en
condiciones de sustentacion negativa para determinadas secciones durante el crucero.

Ademas, se ha decidido utilizar en este primer modelo una razon de 0,68 entre el empuje
suministrado por las hélices de crucero en despegue y el empuje total suministrado por todas
las hélices. Esta proporcion espera poder reducir la velocidad de rotacion en las hélices au-
xiliares y con ello el ruido percibido en cabina por el piloto durante el despegue.

Por ultimo, la velocidad de rotacion para la que se disefara la hélice serd un 95 % de aquella
para la cual a los regimenes citados alcanza el Mach divergencia (aproximadamente M =
0,8). Esta eleccion de disefio postergara el régimen de giro al que las hélices alcanzan el
empuje necesario, aumentando ligeramente la potencia, pero reduciendo enormemente el

torsor que los motores deberan suministrar, reduciendo el peso total del sistema.

Los valores establecidos para las variables de disefio se recogen en la tabla inferior.

Set de hélices Veer [m/s]  MTOW %] 2, [rpm]
Hélices de Crucero 44.4 0,68 4810
Hélices Auxiliares 0,3 0,32 4892

Tabla 4.10: Valores de las variables de diserio establecidos en el modelo I para definir el angulo de paso, 0(r),
de cada set de hélices

Teniendo en cuenta estos valores es posible definir el angulo de ataque para cada una de las
secciones de las palas en las condiciones de avance y giro establecidas. Se ha optado por una
distribucion constante del &ngulo de ataque a lo largo de la pala para ambos tipos de hélices:

= Para las hélices de crucero se ha tomado un , ., = 6,0°, un valor proximo al angulo
de ataque Optimo (a,p; = 6,60°) aunque ligeramente inferior para reducir la resis-
tencia percibida por la pala.

= Para las hélices auxiliares se ha tomado un «,, 4, = 5,5°, pues valores superiores
alcanzan la pérdida antes de alcanzar el empuje necesario.

Con esta informacion, el angulo de paso, 6 (r) y el angulo de entrada de la corriente ¢ (r) a
lo largo de la envergadura en las condiciones expuestas para cada hélice se presenta a conti-
nuacion.
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ocr(r’vcr) rycr(r’vcr)

100

cr ’YCI‘

0 1 1 1 1 1 1 1 1 1 ]
0 005 01 015 02 025 03 035 04 045 05

roIm)

llustracion 4.3: Angulo de paso y de entrada de corriente a lo largo de las palas de crucero en las condi-
ciones de vuelo recogidas en la Tabla 4.10

eaux(r’v asc) ’Yaux(r’vasc)
100

aux 'Yaux

0 ! 1 | | I | | | 1 |

0 005 01 015 02 025 03 035 04 045 05

raux[m]

Iustracion 4.4: Angulo de paso y de entrada de corriente a lo largo de las palas auxiliares en las condiciones
de vuelo recogidas en la Tabla 4.10

Por ultimo, poder aplicar la TCM 'y la TEP sera necesario establecer las condiciones de vuelo
efectivo de la aeronave en cada fase. Una vez descritos, sera posible obtener las solicitacio-
nes de potencia y torsor que definiran el sistema propulsivo basado en la pila de hidrogeno,
tal y como muestran los diagramas de la Ilustracion 2.3 e [lustracion 2.6.

Las condiciones del vuelo en crucero seran la velocidad planteada inicialmente, 160 km/h, y
la carga a sostener serd la resistencia aerodindmica, determinada por los coeficientes aerodi-
namicos de resistencia, Cpy y k, previamente obtenidos.
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En el caso de los tramos de vuelo vertical se ha impuesto una velocidad reducida de +0,3
m/s como valor razonable, y la carga a soportar vendra marcada por la relacion de empujes
impuesta sobre cada set de hélices, 0,68.

Fase de Vuelo Set de Hélices V. [m/s] W[N]

Crucero Principales 44,44 315,2°
Auxiliares 44,44 0,0

Despegue Principales +0,30 4002,2

Auxiliares +0,30 1883,5

Aterrizaje Principales -0,30 4002,2

Auxiliares -0,30 1883,5

Tabla 4.11: Parametros de actuacion para las distintas fases del vuelo que caracterizaran al modelo 1

Una vez definidas las entradas y ambos sets de hélices, es posible utilizar la TEP, presentada
en el apartado 2.2. De esta forma, y tal y como se muestra en el diagrama de bloques de la
Ilustracion 2.6, es posible alcanzar las prestaciones del sistema propulsivo. Sin embargo,
sera necesario imponer una serie de condiciones que separen aquellos resultados que satis-
facen las hipotesis presentadas hasta ahora de los que no. Estas condiciones se presentan a
continuacion:

= La velocidad de rotacion de cada hélice esta determinada. Cada hélice habra de-
finido una velocidad inducida anteriormente gracias a la TCM en base a la velocidad
de avance y el empuje que deben suministrar. En consecuencia, el régimen de giro
de la hélice vendré determinado por esas condiciones, siendo aquel que consiga ese
empuje preestablecido. No restringir el régimen de giro significaria suministrar un
empuje distinto a aquel que se establecid para definir la velocidad inducida anterior-
mente, dando una estimacion erronea de las prestaciones propulsivas.

= La velocidad de rotacion esta limitada superiormente. Ademas de la imposicion
anterior, se debe asegurar que ninguna hélice opera en condiciones que alcancen
efectos de compresibilidad en punta de pala. Cualquier empuje que se desee alcanzar
habra de lograrse a unas revoluciones inferiores a aquellas que alcanzan esta veloci-
dad de rotacion maxima.

= El angulo de ataque esta acotado. La teoria utilizada para estudiar las fuerzas ae-
rodindmicas sobre las palas de cada hélice es aplicable a un intervalo limitado de
angulos. Cualquier régimen que escape a este intervalo en cualquiera de las palas en
alguna seccion de la envergadura seran desechados.

Definidas estas restricciones y todas las entradas necesarias, los resultados obtenidos de apli-
car tanto la 7CM como la TEP se muestran a continuacion:

% Los valores de la fuerza que deberdn soportar el set de hélices son valores globales. El empuje que debera suministrar cada
una se obtendra de dividir la carga total por el numero de hélices de dicho set operando en esa fase.
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Fase de Vuelo Set de Hélices P kW) M [Nm]
Crucero Principales 19,2 115,4
Auxiliares 0,0 0,0
Despegue Principales 65,5 315,7
Auxiliares 87,6 211,2
Aterrizaje Principales 70,6 334,1
Auxiliares 91,5 216,5

Tabla 4.12: Resultados de potencia y torsor proporcionados por la TCM y la TEP para las hélices y condicio-
nes de vuelo impuestas para el modelo 1

Para satisfacer estas especificaciones han sido necesarios los siguientes componentes:

= Una bateria de 60 kW que apoyara durante las fases de despegue y aterrizaje y que

se recargara durante el crucero.

=  Un motor de 100 kW con un factor de escalado de 2 para las hélices auxiliares.
=  Un motor de 80 kW con un factor de escalado de 2 para las hélices de crucero.

= Un depésito que almacene 0,6064 kg de H> para afrontar los 60 km establecidos,
resultando en un consumo de 0,0842 kg/kW-h.

A continuacién, se muestra la variacion del estado de carga de la bateria durante las distintas
fases del vuelo, con pronunciadas caidas durante los tramos de despegue y aterrizaje y una
lenta pero sostenida carga durante la fase de crucero. Esto es debido a la enorme solicitacion
de potencia en las fases de vuelo vertical, donde es necesario el apoyo del sistema de baterias,

y en contraposicion, la reducida demanda de potencia durante el crucero, donde puede des-

tinarse una parte a cargar las baterias.

100
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State of Charge (%)

30
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SOC vs. Time

0.05 0.1 0.15

0.2 0.25
Time (h)

0.3 0.35 0.4

llustracion 4.5: Estado de carga de la bateria durante la autonomia estimada para la aeronave con la confi-
S .

guracion definida en el modelo 1
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Cabe destacar como la aeronave todavia reserva un 50% de la capacidad de carga al final de
la mision. Esta reserva sera fundamental para las etapas de transicion entre las fases de vuelo
vertical y las de vuelo como aeronave de ala fija, donde la potencia necesaria sera todavia
muy elevada en los tramos con menor velocidad de vuelo. Estas transiciones, sin embargo,
no se desarrollaran durante este documento.

Con los subsistemas seleccionados se han estimado las dimensiones y masas del equipo en
la siguiente tabla.

Subsistemas m |kg| v |[!]
Tanque 13,95 18,33
Motores 73,14 27,33
Pila de combustible 197,45 351,04
Bateria 49,38 94,97
Total 333,93 491,67

Tabla 4.13: Caracteristicas masicas y volumétricas de los diferentes subsistemas que componen el sistema
propulsivo que alimentarad al modelo 1

«* Modelado 3D

A partir de las estimaciones presentadas en la Tabla 4.5 se ha obtenido el modelo 3D con
una geometria mas detallada que busca poder alojar los subsistemas presentados en la Tabla
4.13. Este modelo permitira realizar una aproximacion mas exacta del peso de la aeronave
al tener en cuenta el area real de todas las superficies y otros componentes como el tren de
aterrizaje. Ademas, servira de ayuda para los futuros estudios de estabilidad en caso de ser
necesarios.

A-A (1:20)

Deposito

Baterias

VU

Motor 2

Motor 1

Pila de Combustible

Piloto

[lustracion 4.6: Esquematizacion de la distribucion de carga en el modelo I con indicaciones de cada compo-
nente

Sin embargo, tal y como se puede apreciar en la anterior imagen, las dimensiones impuestas
inicialmente son claramente insuficientes para alojar al conjunto de subsistemas necesarios
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para alimentar la aeronave, siendo un modelo inviable. Para solucionar esta circunstancia
existen 2 posibilidades:

= Aumentar el tamafio del fuselaje para alojar mas carga.
= Reducir las exigencias del sistema propulsivo.

La primera opcidn incurre en un aumento del peso estructural de la aeronave, pudiendo no
ser viable para el sistema propulsivo disefiado. Por otro lado, para reducir las prestaciones
del sistema propulsivo sera necesario un proceso de optimizacion sobre las variables esta-
blecidas en la Tabla 4.10, que reduzcan tanto el volumen como el peso de los subsistemas.
Para comprobar que opcion es mas adecuada se hard en primer lugar una estimacion del peso
de la aeronave completa.

«» Calculo de MTOW

Tipicamente el peso de la estructura se estima gracias a estudios estadisticos de otras aero-
naves semejantes, como es el caso de las estimaciones de Raymer y Roskam. Al tratarse en
este caso de una nueva clase de transporte en desarrollo inicial, no se disponen de tendencias
en las que apoyarse.

Por esta razon se ha decidido estimar el peso de la aecronave como la suma del peso de su
revestimiento, de los componentes que conforman el sistema propulsivo, su tren de aterrizaje
y la carga de pago.

Para la estimacion del peso del revestimiento se ha tomado un espesor tipico de otras aero-
naves, 2,0 mm [33]. Calculando la densidad del material compuesto de fibra de carbono y
resina epoxi para un porcentaje en volumen de fibras tipico del 60 %, sera posible hacer la

estimacion.
pr=191g/cm? pr = 1,30 g/cm3
w, W r+W, WetW,  VeprtV, v 0,6p 40,4
pmc — We — f T — f T — fpf rPr — total( pf pT) — 1,66 g/Cm3 [LXIII]]O
Ve VetVprt+Vp Viotal Vtotal Vtotal

Por otro lado, para estimar el peso del tren de aterrizaje se ha tenido en cuenta la fraccion de
peso proporcionada por E. Torenbeek [32], donde se establece la fraccion del 4,7 % respecto
al peso maximo al aterrizaje como una aproximacion razonable. Se tomard un 5 % para ofre-
cer un valor conservador y para tener en cuenta el incremento del peso para el tren de aterri-
zaje de un avion de ala alta.

Wiren de aterrizaje = 0,05-MLW

[LXIV]

Wtren de aterrizaje = 0’05 : (Westructural + Wsist. prop. + Wcarga de pago + Wtren de aterrizaje)

10 Se ha despreciado €l volumen de los poros presentes en el material compuesto a la hora de realizar el calculo.

[LXV]
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A esta estimacion se ha afiadido una superficie que separa la cabina del piloto de los sistemas
propulsivos para garantizar una mayor seguridad del usuario.

En base a estas consideraciones se han alcanzado los siguientes resultados:

Componentes m |kg]| % MTOW
W estructural 1 63, 19 26,83
Wsist. prop. 333,93 54,90

W tren de aterrizaje 30,37 4,99
Wcarga de pago 80,00 13,15
OEW 607,49 99,88
MFW 0,71 0,12
MTOW 608,20 100,00

Tabla 4.14: Distribucion de masas de todos los componentes que conforman el modelo 1 obtenidos de su
modelado 3D.

Como se puede comprobar, el modelo no solo no es capaz de alojar la carga, sino que tam-
bién excede el peso maximo en despegue que se establecid para estimar la potencia con la
que se defini6 el sistema propulsivo. Esta circunstancia conduce a pensar que un aumento
del fuselaje no conseguiria resolver por si solo las insuficiencias del modelo si no estd acom-
panado de una optimizacion del sistema propulsivo que reduzca el peso por encima del afia-
dido por aumentar la capacidad de carga. Estas consideraciones serdn las que marquen el
disefio del siguiente modelo, respetando el mismo peso méximo al despegue.
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4.2.2 Modelo 2

Tras multiples modificaciones el presente modelo resolvera las carencias del anterior, siendo
capaz de alojar la carga a la vez que se mantiene el peso maximo al despegue para mantener
acotadas las dimensiones del vehiculo.

s Disefio Aeronave

El nuevo modelo mantiene las mismas hipdtesis que se establecieron inicialmente para el
disefio de la superficie alar y de las superficies de control, siendo sus valores los mismos que
los expuestos con anterioridad al mantener el MTOW constante.

Superficie Alar
Sw [mZ] Cw [m] Croot [m] Ctip [m] bw [m] AW [m] }“W [_] Am [-]
10,21 1,14 1,16 1,12 9,00 7,86 0,97 0,49

Tabla 4.15: Parametros y dimensiones de la superficie alar del modelo 2.

Estabilizador Horizontal Estabilizador Vertical

Sy [m?] ¢t [m) b: [m] S, [m?] ¢y [m) b, [m]
2,04 0,51 4,00 0,85 0,46 1,84

Tabla 4.16: Dimensiones de las superficies aerodinamicas de control de cola, el estabilizador horizontal (HE)
y el estabilizador vertical (EV) del modelo 2.

En cambio, las dimensiones del fuselaje, tanto en didmetro como en longitud, cambiaran
para mejorar su capacidad de carga.

FUSELAJE L [m] D iniciat [m] D finai [ m]
Cabina 1,60 0,87 0,00
Bodega 1,60 0,87 0,55
Cola 1,00 0,55 0,26
Total 4,20 - -

Tabla 4.17: Longitudes y diametros de las diferentes secciones planteadas para el fuselaje del modelo 2
Manteniendo los mismos carenados para las hélices que el modelo anterior es posible volver

a hacer una estimacioén de los coeficientes de resistencia aerodinamica del nuevo modelo.

®,

s Estimacion Cpo y k

Utilizando los nuevos valores dimensionales del fuselaje se ha obtenido de igual forma, me-
diante la “analogia de placa plana”, los coeficientes aerodinamicos de resistencia.

Componente Re Re cun Ccf FF Cpo
Ala 3,42E+06 8,84E+08 2,34E-03 1,261E+00

EH 1,53E+06 2,10E+09 2,80E-03 1,172E+00

EV 1,38E+06 7,94E+08 2,87E-03 1,172E+00 090143
Fuselaje 1,26E+07 - 2,12E-03 1,374E+00

Motores 2,40E+06 - 2,98E-03 1,049E+00

Tabla 4.18: Estimacion del coeficiente de resistencia pardsita por el método de la analogia de placa plana
en base a las dimensiones y condiciones de crucero establecidas para el modelo 2



Capitulo 3. Metodologia

Meétodo de estimacion € estimada € media k
Kroo 0,860

Stinton 0,747 0,807 0,0502
Raymer 0,814

Tabla 4.19: Estimaciones del coeficiente de Oswald, e, y del coeficiente de proporcionalidad de resistencia
inducida para el modelo 2

El aumento de la capacidad de carga y, por tanto, de superficie mojada, ha venido acompa-
nada por un aumento del coeficiente de resistencia pardsita que tendrd su efecto sobre la
potencia necesaria para sostener el crucero. El coeficiente de proporcionalidad de resistencia
inducida, &, también ha experimentado un ligero incremento.

% Sistema propulsivo

A continuacion, se mostraran los resultados obtenidos durante cada una de las fases de la
optimizacion, segln se desarrollaron en la seccion 3.2, teniendo en cuenta el valor impuesto
sobre la velocidad de vuelo de disefio para las hélices de crucero de 130 km/h.

Optimizacion en P

En primer lugar, se estudi6 el disefio de hélices para diferentes combinaciones de relaciones
de empuje y velocidades de avance. Una vez disefiadas, utilizando la 7CM y la TEP se al-
canzaron los valores de sus prestaciones para dichas condiciones durante el despegue y el
aterrizaje. Con ello fue posible dibujar un mapa de potencias para las distintas combinacio-
nes de las variables de disefio.

Power(rel Vz)[kW]

Ter’
1190

4180

170

V_[m/s]
Power[kW]

160

150

140

04 045 05 055 06 065 07 075 0.8
rechrH

llustracion 4.7: Mapa de P para diferentes configuraciones de las variables de diserio
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El intervalo de relaciones de empuje esta acotado por las condiciones que se expusieron
anteriormente, en particular, por escapar al intervalo de dngulos de ataque permitidos en
algunas secciones antes de alcanzar el empuje establecido. Se puede apreciar claramente el
gran aumento de la potencia a medida que la relacion de empuje impuesta para las hélices
de crucero aumenta, tanto para condiciones de despegue como de aterrizaje.

Con esta informacion es posible seleccionar la relacion de empuje para las hélices de crucero
que garantiza la minima potencia para el sistema, en este caso, 0,4.

Cabe mencionar la discontinuidad en la parte central de la imagen, debida al cambio de mo-
delo para estimar la velocidad inducida por la hélice (de la TCM al Modelo de Rand y al
Modelo de las constantes A y B). Este cambio era necesario para estudiar el vuelo de des-
censo a pequenas velocidades.

Optimizaci()n en (P ’0 despegue

Una vez establecida la relacion de empujes Optima, comienza el proceso de optimizacion de
las velocidades de avance en las fases de vuelo axial. En este caso como se explicd, se optd
por optimizar la variable P-z.

P-t(rel,_,V_)[kW-h]

reITcr[-]
P-t(kW-h]

.-0.5 -0.45 -0.4 -0.35 -0.3 -0.25 -0.2 -0.15 -0.1
Vz[m/s]

llustracion 4.8: Mapa de P-t para diferentes configuraciones de las variables de diserio durante el descenso
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P-t(rel )IKW-h]

Tcr’vz

0.7 |

reITcr[-]
P-t{kW-h]

0.6

0.55

0.5

0.45

0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4 0.45
V_[m/s]
z

Tlustracion 4.9: Mapa de Pt para diferentes configuraciones de las variables de diserio durante el ascenso
El aumento de la velocidad de avance efectiva en valor absoluto desde 0,3 m/s hasta 0,5 m/s
consigue una mejora drastica de la variable P-¢, con una reduccion del 94,03 %. Mayores
velocidades significarian mayores reducciones, pero se ha considerado como valor maximo
0,5 m/s para poder realizar las fases de despegue y aterrizaje con garantias de seguridad.

Optimizacion (P-?) crucero

Una vez establecida la velocidad de crucero para el disefio de las hélices, la relacion de
empuje que garantiza la menor potencia y la velocidad de avance efectivo en vuelo axial que
garantiza minima (P-?) despegue, queda por definir la velocidad de avance efectivo en crucero
que asegura minima (P-?) crucero.
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P kW]

cr

Potencia(Vcr)[kW]
25 T

24 -

23 |

22 |

21

20 [

50

Vcr[m/s]

[lustracion 4.10: Potencia necesaria para sostener el vuelo de crucero para distintas velocidades de avance

efectivo

Potencia unidad de tiempo(Vcr)[kW-h]
1.5 T T T

75 Il 1 Il 1
25 30 35 40 45 50

Vcr[m/s]

llustracion 4.11: Pt necesaria para sostener el vuelo de crucero para distintas velocidades de avance efectivo

Se puede apreciar como la velocidad de vuelo que optimiza la variable (P?) crucero €S sensi-
blemente superior a aquella que optimiza P. Volar a esta velocidad permitird reducir un 10,2
% (P-t) crucero para un aumento del 10,5 % de la potencia, valor que la pila ya sera capaz de
suministrar dados los valores necesarios para acometer el vuelo axial.

Con estas cons

ideraciones se han alcanzado las siguientes decisiones de disefio para optimi-

zar las hélices y reducir las solicitaciones sobre el sistema propulsivo.

Set de hélices Ver [m/s] MTOW | %] 2, [rpm]
Hélices de Crucero 36,1 0,40 4836
Hélices Auxiliares 0,5 0,60 4899

Tabla 4.20: Valor

es de las variables de diserio establecidos en el modelo 2 para definir el angulo de paso, 0(r),

de cada set de hélices.
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Estos nuevos valores de las variables de disefio definiran los nuevos angulos de paso de las
hélices del modelo 2.

ocr(r’vcr) ¢cr(r’vcr)

100

HCI’ ¢cr

0 1 L 1 1 L L 1 1 L I
0 005 01 015 02 025 03 035 04 045 05

r.CI’[rn]

llustracion 4.12:Angulo de paso y de entrada de corriente a lo largo de las palas de crucero en las condi-
ciones de vuelo recogidas en la Tabla 4.20

eaux(r’v asc) ¢aux(r’v asc)
100

90

80

70

60

50

aux ¢aux

40

30
20
10
0 1 1 1 1 1 1 1 1 1 |
0 005 01 015 02 025 03 035 04 045 05
FouxM]
aux

llustracion 4.13: Angulo de paso y de entrada de corriente a lo largo de las palas auxiliares en las condi-

ciones de vuelo recogidas en la Tabla 4.20
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A continuacidn, se recogen las condiciones de vuelo para cada etapa alcanzadas durante el
proceso de optimizacion.

Fase de Vuelo Set de Hélices V. [m/s] W[N]

Crucero Principales 39,82 318,8'!
Auxiliares 39,82 0,0

Despegue Principales +0,50 23544

Auxiliares +0,50 3531,6

Aterrizaje Principales -0,50 23544

Auxiliares -0,50 3531,6

Tabla 4.21: Parametros de actuacion para las distintas fases del vuelo que caracterizaran al modelo 2.

Definidas las condiciones de vuelo, se presentan los resultados de la optimizacion:

Fase de Vuelo Set de Hélices P kW) M [Nm]
Crucero Principales 18,8 65,1
Auxiliares 0,0 0,0
Despegue Principales 57,0 203,7
Auxiliares 78,3 2274
Aterrizaje Principales 59,7 2104
Auxiliares 82,0 233,8

Tabla 4.22: Resultados de potencia y torsor proporcionados por la TCM y la TEP para las hélices y condicio-
nes de vuelo impuestas para el modelo 2.

Para satisfacer estas especificaciones han sido necesarios los siguientes componentes:

= Una pila de combustible de 35 kW que sostendra la fase de crucero mientras carga
el sistema de baterias y que también funcionara en las fases de vuelo axial.

= Un sistema de baterias que complementara la accion de la pila en las fases de vuelo
axial.

=  Un motor de 90 kW con un factor de escalado de 1 para las hélices auxiliares.

=  Un motor de 70 kW con un factor de escalado de 1 para las hélices de crucero.

= Un deposito que almacene 0,6063 kg de H> para afrontar los 60 km establecidos,
resultando en un consumo de 0,0777 kg/kW-h.

Estas prestaciones han permitido estimar las dimensiones y masas del equipo seglin se mues-
tran en la siguiente tabla.

Subsistemas m [kg]| v [l]
Tanque 11,83 15,54
Motores 65,01 24,29
Pila de combustible 187,38 323,12
Bateria 45,99 88,95
Total 310,21 451,9

Tabla 4.23: Caracteristicas masicas y volumétricas de los diferentes subsistemas que componen el sistema
propulsivo que alimentara al modelo 2

' Los valores de la fuerza que deberan soportar el set de hélices son valores globales. El empuje que debera suministrar cada
una se obtendra de dividir la carga total por el nimero de hélices de dicho set operando en esa fase.
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SOC vs. Time
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llustracion 4.14: Estado de carga de la bateria durante la autonomia estimada para la aeronave con la confi-
guracion definida en el modelo 2

Igual que ocurria en el modelo anterior, la bateria sigue conservando mas de un 60 % de su
carga al finalizar la mision con un factor de carga del 10 %.

«* Modelado 3D

El modelo se ha disefiado de igual forma que se hizo anteriormente, utilizando ahora las
medidas de la Tabla 4.17. El modelo detallado se encuentra en los Anexos, Plano Modelo
2.

Deposito

Motor 1

llustracion 4.15: Esquematizacion de la distribucion de carga en el modelo 2 con indicaciones de cada com-

ponente
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Tras la ampliacion del fuselaje y la optimizacion de las prestaciones del sistema propulsivo
se ha conseguido alcanzar un modelo que puede alojar correctamente todos los subsistemas
necesarios. La distribucion ha dispuesto los motores en la proximidad de los ejes que trans-
mitirdn la potencia a cada hélice, las baterias en las proximidades del motor auxiliar y el
depdsito en la zona final del cono de cola para alejarlo del piloto.

Sin embargo, la optimizacidn del sistema propulsivo puede no haber sido suficiente como
para alcanzar un modelo que satisfaga los valores preestablecidos de MTOW, debido al pa-
ralelo alargamiento del fuselaje.

% Cailculo de MTOW

Aplicando la misma metodologia que en el caso anterior, se obtuvieron los siguientes resul-

tados.
Componentes m [kg]| % MTOW
W estructural 1 62,42 27, 11
Wsist. prop. 3 10,21 5 1,77
W tren de aterrizaje 29,93 4,99
Wcarga de pago 96,00 16,02
OEW 598,55 99,90
MFW 0,61 0,10
MTOW 599,16 100,00

Tabla 4.24: Distribucion de masas de todos los componentes que conforman el modelo 2 obtenidos de su
modelado 3D
El aumento de la longitud del fuselaje acompafiado de una ligera reduccion de la seccion de
cola ha permitido distribuir mejor la carga y mantener el peso estructural aproximadamente
constante. De esta forma, la optimizacion del sistema propulsivo ha conseguido presentar un
modelo que se encuentra dentro de los limites de disefio impuestos, con una carga de pago
sustancialmente superior a la establecida, 96 kg frente a los 80 kg recogidos en la Tabla 1.2.

Dadas las especificaciones del modelo actual se puede representar el punto de disefio de la
aeronave y comprobar si es capaz de satisfacer los requisitos de cada fase del vuelo tipico
tal y como se mostrd en la Ilustracion 2.9 y en la teoria desarrollada en la seccion 2.4.
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llustracion 4.16. Curvas de diserio con las solicitaciones de las diferentes fases que componen el vuelo del
modelo 2

Se muestra como la configuracion descrita anteriormente para el modelo 2 satisface las pres-
taciones necesarias para cada fase del vuelo, confirmando la viabilidad del presente modelo.

Cabe mencionar que la carga alar no es tan alta como cabria esperar. Esto es debido a las
limitaciones que afiade el sistema propulsivo. Un aumento de la carga alar ya sea por reduc-
cion de la superficie alar o por aumento del peso, conduce a un ineludible aumento de las
exigencias sobre el sistema propulsivo y, por tanto, del peso de la aeronave, volviéndose un
modelo inviable.

Durante este documento se concluird el estudio de disefio sin buscar mayor optimizacion de
la carga alar.

« Analisis estabilidad

Una vez garantizada la capacidad del modelo de cumplir las diferentes etapas del vuelo, se
estudiard su estabilidad. Para ello, se hara uso del modelado 3D para conocer la posicion del
centro de gravedad de la aeronave tras alojar todos los componentes en la bodega y cono de
cola. Una vez conocido, serd conveniente realizar 3 estudios:

= Estudio de estabilidad estética longitudinal con mandos fijos.
= Estudio de estabilidad dindmica longitudinal con mandos fijos.
= Estudio de estabilidad estética longitudinal en el despegue.

Estos 3 aspectos seran cruciales para garantizar que el modelo final puede cumplir con todas
las fases de su vuelo caracteristico.
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A partir de los parametros geométricos, aerodinamicos y otras consideraciones desarrolladas
durante el modelo 2 y el anélisis del modelado 3D de la aecronave se han alcanzado mediante
el uso de la teoria del apartado 2.5, su desarrollo en [30] y el método de los paneles los
coeficientes aerodindmicos de la aeronave.

Coeficientes aerodinamicos

a,pl-] 0,10
a;[-] 0,11
Cmacwb[_] 0,00
i:[°] 4,00
iwpl°] 4,00
&ol°] -2,00
de/dal-] 0,00
Superficies Aerodinamicas
Sw[m?] 10,22
S [m?] 2,042
Parametros de eficiencia
7,[-] 1,05
T [-]"? 0,25
Vim/s] 39,80
V.[-] 0,30
Coeficientes geométricos'
L [m] 1,7337
Xcglm] 2,2410
X acwb|[] 1,7990

Tabla 4.25: Variables necesarios para aplicar la teoria de estabilidad presente en el apartado 2.5 a partir de
los valores desarrollados durante el modelo 2 y del modelado 3D

Coeficientes aerodinidmicos aeronave completa

Coeficientes de Cro Cira Cis,
sustentacion 0,0462 0,1231 0,0058
Coeficientes de Cor Cno Cia Cins Cing
momentos de -0,0139 0,0702 0,0037 -0,0088 0,0016
cabeceo

Tabla 4.26: Coeficientes aerodinamicos de sustentacion y momento de la aeronave completa en el modelo 2.

Como se puede comprobar, el Indice de Estabilidad Estatica Longitudinal con Mandos Fijos,
Cimas €s positivo, lo cual significa que el modelo 2 es estaticamente inestable en el plano

longitudinal con mandos fijos. Este hecho garantiza que dinamicamente es igualmente ines-
table.

12 Bl valor se ha obtenido suponiendo un control que constituya el 10 % de la superficie del EH y utilizando el método de los
paneles para un modelo simplificado de 2 paneles.

13 Los coeficientes geométricos obtenidos del modelado 3D de la aeronave presentaran mas decimales para mostrar con
mayor precision el momento resultante durante la fase de vuelo axial.
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llustracion 4.17: Variacion temporal del angulo de ataque desde su condicion de equilibrio a 4,51° en vuelo
de crucero tras una perturbacion del angulo de ataque de +1°.

Se observa como una ligera perturbacion de la condicion de vuelo hace que la aeronave
pierda el control sobre su condicion de vuelo. Este hecho ya es suficiente para requerir una
iteracion mas del modelo, pero resulta conveniente finalizar el analisis de estabilidad antes
de tomar decisiones.

La relacion de empujes optimizada impondra dos momentos de cabeceo en torno al centro
de gravedad, uno causado por las hélices auxiliares y otro por las de crucero.

T [N] x [m] Mg [Nm] Moo [NT]
Hélices de  2.354,40 3,9850 -4.117,80
crucero _3503 58
Hélices  3.531,60 2,0499 674,50 ’

auxiliares

Tabla 4.27: Resultante de momentos respecto al centro de gravedad como resultado de la traccion de los 2 set
de hélices del modelo 2

El establecimiento de las hélices de crucero sobre el estabilizador horizontal se planted como
una alternativa para reducir el ruido en la cabina del piloto, pero no se tuvo en cuenta el
enorme momento que generaria sobre la aeronave durante la fase de vuelo axial. El resultado
es un momento que imposibilita cualquier despegue vertical, incluso aunque la nave fuera
aerodinamicamente estable en su vuelo en crucero.
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Estos resultados conducen a varias consideraciones:

= Lainestabilidad aerodindmica que presenta la acronave debera corregirse ampliando
V., ya sea elongando la aeronave para alejar las superficies de cola del centro de
gravedad o aumentando sus dimensiones.

= Las hélices de crucero deberan localizarse mas cerca del centro de gravedad, de
forma que el momento de cabeceo resultante en el vuelo axial se anule.

Ambas consideraciones obligan a separar las hélices de crucero de la superficie horizontal
de cola, que de ahora en adelante sera fija (a salvo de sus timones), y fijarlas mas adelante
con una estructura que por ahora se abordara de forma simplificada en el modelado 3D para
la contabilizacion del peso total y su influencia sobre centro de gravedad y la estabilidad.

El siguiente modelo se desarrollara en base a estas consideraciones.
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4.2.3 Modelo 3

+» Disefio Aeronave

El presente modelo resolvera los problemas de estabilidad aerodinamica con varias modifi-
caciones:

= Ampliacion del 25 % de la superficie horizontal de cola, de esta forma aumentara la
fuerza generadora del momento restaurador ante cualquier perturbacion.

= Alargamiento del cono de cola del 100 % que buscara aumentar el brazo generador
de momento de la fuerza de sustentacion de la superficie de cola.

= Reduccion de la seccion de bodega para limitar el incremento de peso estructural.

= Relocalizacion de las hélices de crucero sobre el cono de cola.

Con estas modificaciones se consigue que la mayor parte del incremento del poder de control
de profundidad proceda de la elongacion del fuselaje, limitando el incremento en peso y
resistencia aerodindmica que se alcanzarian para mejoras conseguidas Uinicamente por am-
pliacion de la superficie sustentadora. Por otro lado, la ampliacion del EH busca limitar las
dimensiones del vehiculo, que ya ha aumentado su longitud un 47,3 % desde que se inici6
el proceso de disefio en el primer modelo.

Por ultimo, la relocalizacion de las hélices anulard el momento producido en torno al centro
de masas durante la fase axial, pero modificara la disposicion interna de los componentes.

En primer lugar, las hipdtesis que se utilizaron para definir la superficie alar se mantienen,
por lo que los parametros establecidos en la Tabla 4.3 seguiran vigentes en este modelo. Por
el contrario, las superficies de cola si han presentado modificaciones.

Estabilizador Horizontal Estabilizador Vertical
St [m?] ¢t [m] b; [m] S, [m?] ¢y [m] b, [m]
2,55 0,58 4,40 0,85 0,46 1,84

Tabla 4.28: Dimensiones de las superficies aerodinamicas de control de cola, el estabilizador horizontal (HE)
y el estabilizador vertical (EV) del modelo 3.

De igual forma, las dimensiones del nuevo fuselaje se presentan a continuacion:

FUSELAJE L [m] D inicia [m] D finai [m]
Cabina 1,62 0,84 0,00
Bodega 1,43 0,84 0,62
Cola 2,40 0,62 0,22
Total 5,45 - -

Tabla 4.29: Longitudes y didametros de las diferentes secciones planteadas para el fuselaje del modelo 3.

Por ultimo, las dimensiones de los carenados de las hélices se mantendran, si bien su posicion
en la aeronave serd distinta.
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Estimacion Cpo y k

Como en los casos anteriores, los calculos para la “analogia de placa plana” del nuevo mo-
delo se muestran a continuacion.

Componente Re Re cun Ccf FF Cpo
Ala 3,42E+06 1,01E+09 2,34E-03 1,261E+00

EH 1,74E+06 2,10E+09 2,72E-03 1,172E+00

EV 1,38E+06 7,94E+08 2,87E-03 1,172E+00 0’0151
Fuselaje 1,64E+07 - 2,01E-03 1,185E+00

Motores 6,01E+05 - 3,96E-03 1,196E+00

Tabla 4.30: Estimacion del coeficiente de resistencia parasita por el método de la analogia de placa plana en
base a las dimensiones y condiciones de crucero establecidas para el modelo 3

Meétodo de estimacion € estimada € media k
Kroo 0,855

Stinton 0,743 0,804 0,0504
Raymer 0,814

Tabla 4.31: Estimaciones del coeficiente de Oswald, e, y del coeficiente de proporcionalidad de resistencia
inducida para el modelo 3

Igual que ocurri6 para el modelo 2, al aumentar las dimensiones del fuselaje ha aumentado
considerablemente el coeficiente de resistencia parasita de la aeronave, Cpo, y en menor me-
dida, el coeficiente de proporcionalidad £. Conocidos ambos coeficientes y el MTOW se
estudiaran las nuevas solicitaciones del sistema propulsivo.

% Sistema propulsivo

El nuevo sistema propulsivo respetard los criterios de optimizacion establecidos sobre el
vuelo axial, eligiendo la relacion de empujes y las velocidades de avance 6ptimas. Sin em-
bargo, la optimizacion del régimen de crucero conduce a una velocidad de vuelo efectiva
insuficiente para la superficie alar, obligando a volar a dngulos de ataque razonablemente
superiores a los esperados en crucero (@ = 5°).

Para reducir a sin modificar la superficie alar se ha decidido aprovechar la condicion de
optimo de (P-t) crucero. Aumentando la variable tan s6lo un 1 % respecto a su valor minimo
sera posible aumentar la velocidad de crucero para reducir a.

Esta decision reducira o de 6,4° a 5,3° para un minimo incremento de la variable de optimi-
zacion. Este efecto supondrad una reduccion de la resistencia aerodindmica pero un incre-
mento de la potencia necesaria para llevar a cabo el crucero.

Estos razonamientos se recogen sobre las variables de disefio y las condiciones de vuelo a
continuacion.
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Set de hélices Ver [m/5] MTOW | %] 2, [rpm]
Hélices de Crucero 36,1 0,40 4836
Hélices Auxiliares 0,5 0,60 4899

Tabla 4.32:Valores de las variables de diserio establecidos en el modelo 3 para definir el angulo de paso, 0(r),
de cada set de hélices.

Fase de Vuelo Set de Hélices V. |m/s] W[N]

Crucero Principales 43,32 324,51
Auxiliares 43,32 0,0

Despegue Principales +0,50 23544

Auxiliares +0,50 3531,6

Aterrizaje Principales -0,50 2354.,4

Auxiliares -0,50 3531,6

Tabla 4.33: Parametros de actuacion para las distintas fases del vuelo que caracterizaran al modelo 3.
El aumento de la resistencia aecrodindmica mostrada en la Tabla 4.33 pese a la reduccion de

o se debe al incremento de los coeficientes de resistencia aerodinamica como resultado de la
ampliacion del cono de cola de la aeronave, tal y como se desarroll6 en Tabla 4.30 y Tabla

4.31.
Fase de Vuelo Set de Hélices P kW] M [Nm]

Crucero Principales 21,21 67,0

Auxiliares 0,0 0,0
Despegue Principales 57,0 203,7
Auxiliares 78,3 2274
Aterrizaje Principales 59,7 210,4
Auxiliares 82,0 233.,8

Tabla 4.34: Resultados de potencia y torsor proporcionados por la TCM y la TEP para las hélices y condicio-
nes de vuelo impuestas para el modelo 3

Para satisfacer las especificaciones casi idénticas a las del anterior modelo ha bastado con la
misma estructura del sistema propulsivo a expensas de un ligero incremento del hidrégeno
necesario durante el vuelo.

= Una pila de combustible de 35 kW que sostendra la fase de crucero mientras carga
el sistema de baterias y que también funcionara en las fases de vuelo axial.

= Un sistema de baterias que complementara la accion de la pila en las fases de vuelo
axial.

= Un motor de 80 kW con un factor de escalado de 1 para las hélices auxiliares.

= Un motor de 70 kW con un factor de escalado de 1 para las hélices de crucero.

= Un deposito que almacene 0,6123 kg de H» para afrontar los 60 km establecidos,
resultando en un consumo de 0,0785 kg/kW-h.

14 Los valores de la fuerza que deberan soportar el set de hélices son valores globales. El empuje que debera suministrar cada
una se obtendra de dividir la carga total por el nimero de hélices de dicho set operando en esa fase.
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De igual forma, las dimensiones y masa de los componentes se mantienen casi constante.

Subsistemas m |kg| v |[]]
Tanque 11,95 15,69
Motores 65,01 24,29
Pila de combustible 187,38 323,12
Bateria 45,99 88,95
Total 310,33 452,05

Tabla 4.35: Caracteristicas masicas y volumétricas de los diferentes subsistemas que componen el sistema

propulsivo que alimentarad al modelo 3
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llustracion 4.18:Estado de carga de la bateria durante la autonomia estimada para la aeronave con la confi-

guracion definida en el modelo 3

El resultado del estado de carga se mantiene del mismo modo practicamente constante res-

pecto al modelo anterior.

«* Modelado 3D

El modelado 3D para las nuevas dimensiones del fuselaje establecidas en la Tabla 4.29 se
muestra a continuacion, con los planos detallados en los Anexos, Plano Modelo 3.
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A-A (1:20)

Motor 2

Pila de Combustible

llustracion 4.19: Esquematizacion de la distribucion de carga en el modelo 3 con indicaciones de cada com-
ponente

El modelo actual presenta varias modificaciones:

= Las ampliaciones del fuselaje y del EH han aumentado drasticamente el coeficiente
de volumen de cola horizontal, Vt = 0,64, un 113,3 %. Este valor, equiparable al de
otras aeronaves, espera garantizar la estabilidad estatica del sistema.

= El nuevo fuselaje y la nueva disposicion de las hélices de crucero ha obligado a re-
configurar el sistema propulsivo. Se ha disefiado un modelo de pila de combustible
mas alargado que permita alojar los motores y las baterias en la zona superior. Esta
configuracidn permitird una conexion directa entre ambos elementos.

= Como resultado de ambas modificaciones, el centro de gravedad se ha retrasado con-
siderablemente, reduciendo el valor esperable para V, con las ampliaciones de fuse-
laje y de EH aplicadas.
Por otro lado, este hecho resultara también beneficioso, pues contribuird positiva-
mente a la estabilidad dindmica, alejara las hélices de crucero de la superficie alar
reduciendo la interferencia entre ambos elementos, y facilitara una resultante de mo-
mentos de cabeceo en torno al centro de gravedad nula.

= Por ultimo, este modelo si que incorpora los winglets en las puntas de ala para mejo-
rar su comportamiento aerodindmico y para tener en cuenta su efecto sobre el peso
de la aeronave.

% Calculo de MTOW

Haciendo uso de la misma metodologia que en los casos anteriores se alcanza la siguiente
distribucion de masas.
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Componentes m |kg]| % MTOW
W estructural 178,68 29,80

w sistema propulsivo 3 10,33 5 1,76

W tren de aterrizaje 29,95 4,99
Wcarga de pago 80,00 13,34
OEW 598,96 99,90
MFW 0,6123 0,10
MTOW 599,57 100,00

Tabla 4.36: Distribucion de masas de todos los componentes que conforman el modelo 3 obtenidos de su
modelado 3D

El incremento del fuselaje para alcanzar las condiciones de estabilidad ha obligado a reducir
la carga de pago respecto al modelo anterior para mantener el modelo dentro de la condicion
de MTOW impuesta inicialmente. Esta reduccion de la carga de pago, en cualquier caso, sera
suficiente para satisfacer los objetivos marcados para el prototipo en la Tabla 1.2
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g g
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Hlustracion 4.20: Curvas de diserio con las solicitaciones de las diferentes fases que componen el vuelo del
modelo 3.

Tal y como ocurri6 en el modelo anterior, el modelo es capaz de afrontar las diferentes fases
que comportan el vuelo tipico previsto para la aeronave, disponiendo de suficiente carga alar
y potencia por unidad de peso.

«  Analisis estabilidad

A partir de los parametros geométricos, aerodinamicos y otras consideraciones desarrolladas
durante el modelo 3 y el anélisis del modelado 3D de la aeronave se han alcanzado mediante
el uso de la teoria del apartado 2.5, su desarrollo en [30] y el método de los paneles los
coeficientes aerodinamicos de la aeronave.
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Coeficientes aerodinamicos

aypl-] 0,10
a;[-] 0,11
—— 0,00
i:[°] 4,00
Lwb[’] 4,00
&ol°] -2,00
de/dal-] 0,00
Superficies Aerodinamicas
Sw[m?] 10,22

S [m?] 2,55

Parametros de eficiencia

n,[-] 1,05

n,[-] 1,00
Te[-] 0,25

T, [-]7 0,50
Vim/s] 43,32
V.[-] 0,64

Coeficientes geométricos

l[m] 2,94
Xcglm] 2,4049
Xacwb[M] 1,6740

Tabla 4.37: Variables necesarios para aplicar la teoria de estabilidad presente en el apartado 2.5 a partir de
los valores desarrollados durante el modelo 3 y del modelado 3D.

Coeficientes aerodinamicos aeronave completa

Coeficientes de Cro Cia Cis,
sustentacion 0,0576 0,1288 0,0072
Coeficientes de Cor Cno Cina Cins Cing
momentos de -0,0101 0,1486 -0,0102 -0,0186 0,0054
cabeceo

Tabla 4.38: Coeficientes aerodinamicos de sustentacion y momento de la aeronave completa en el modelo 3

Esta vez el Indice de Estabilidad Estatica Longitudinal con Mandos Fijos, C,,, €s negativo,
asegurando un comportamiento estable del nuevo modelo. Este hecho se puede comprobar
atendiendo a las curvas de momento de cabeceo como funcion del dngulo de ataque del
conjunto ala-fuselaje, owb, para distintas deflexiones del timén de profundidad, &,.

I3 El valor se ha obtenido suponiendo un control que constituya el 25 % de la superficie del EH y utilizando el método de los
paneles para un modelo simplificado de 2 paneles.
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espectro de angulos de ataque previstos para la superficie alar.

Cp(ayp:9)

6,=0°

§ =40
e

5 =6°
e
§,=8°
5 =10°
e
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e

5 =16°
e
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llustracion 4.21: Curvas de momento de cabeceo de la aeronave como funcion de o. para multiples valores de
6. v el empuje de crucero en el modelo 3

Esta ultima grafica también demuestra las deflexiones del timon de profundidad necesarias
para establecer las distintas actitudes de vuelo equilibrado de la aeronave, donde el coefi-
ciente de momentos se anula. Con tan solo 18 ° de variacion es capaz de recorrer todo el

llustracion 4.22: Curvas de sustentacion de la aeronave como funcion de a para multiples valores de 8, para
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También se comprueba en la Ilustracion 4.22 como la sustentacion real de la aeronave com-
pleta equilibrada resulta ligeramente menor a la esperada para la ecuacion lineal compuesta
por sus coeficientes aerodinamicos. Este resultado es otra consecuencia de la estabilidad
estatica longitudinal con mandos fijos que presenta el modelo.

Por otro lado, los resultados dindmicos demuestran como el sistema consigue amortiguar las
perturbaciones del d&ngulo de ataque a la mitad en menos de 16 s. Esto garantiza la estabilidad
dindmica longitudinal con mandos fijos para el modelo.

b (t)
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4.2

3.8

wh L[]
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0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
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llustracion 4.23: Variacion temporal del angulo de ataque desde su condicion de equilibrio a 3,54 ° en vuelo
de crucero tras una perturbacion del angulo de ataque de +1°

Por ultimo, y para completar la evaluacion de las superficies aerodindmicas, se estudiara la
deflexion del timon de guifiada necesaria para equilibrar el fallo de una hélice en cualquiera
de las condiciones de vuelo que puede presentar el vehiculo como aeronave de ala fija hasta
su entrada en pérdida. Para ello se ha considerado una hélice interior, pues un fallo de cual-
quiera de las exteriores podria resolverse utilizando simplemente las 2 hélices centrales, ca-
paces de suministrar la potencia total necesaria durante el crucero. De esta forma se evitaria
una sobredimension del estabilizador vertical necesario para equilibrar el momento generado
por una hélice exterior.

Para estas condiciones, el EV es capaz de suministrar el momento de guifiada suficiente para
equilibrar el fallo de la hélice interior para deflexiones de 6, < 20,4°.



Capitulo 3. Metodologia
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llustracion 4.24: Deflexion del timon de guifiada necesaria ante un fallo de hélice para los distintos regimenes
de vuelo que puede afrontar la aeronave como aeronave de ala fija antes de alcanzar la entrada en pérdida

Este resultado, pese a ratificar las dimensiones establecidas para el EV inicialmente, carece
de aplicacion real, pues ante el fallo de cualquier hélice el vehiculo seria incapaz de afrontar
la fase de aterrizaje, tanto en configuracion de vuelo axial, por falta de potencia, como en
configuracion de ala fija, por la falta de dispositivos hipersustentadores.

Sin embargo, si que abre el camino a modelos futuros en los que una mayor optimizacion
del sistema propulsivo y sus solicitaciones permitieran realizar la fase de aterrizaje en con-
figuracion de vuelo axial con el fallo de una de las hélices.

Para finalizar el estudio de estabilidad, queda por comprobar la actuacion durante el vuelo
axial.

T [N] x [m] Mg [Nm] M 100 [NT]
Hélices de 2354,40 3,1250 -1695,40
Cr
ucero 0,1828
Hélices 3531,60 1,9247 +1695,87

auxiliares

Tabla 4.39: Resultante de momentos respecto al centro de gravedad como resultado de la traccion de los 2 set
de hélices del modelo 3

Estos resultados garantizan que el ultimo modelo disefiado satisface todas las condiciones
de estabilidad impuestas al modelo.



5 Conclusiones

5.1 Conclusiones

El rapido desarrollo y el creciente interés justificado por la progresiva reduccion de costes de
produccion del Ho, erige a las pilas de combustible como uno de los principales protagonistas
para la descarbonizacion del transporte particular de pasajeros en las proximas décadas.

Tras haber alcanzado un modelo que cumple con las especificaciones impuestas al comienzo de
este documento, las pilas de combustible, particularmente las de hidrogeno, se presentan a su vez
como una nueva alternativa lista para acompafar a la industria en el creciente interés por trans-
portes de pasajeros eV’'TOL libres de emisiones contaminantes en su ciclo completo de operacion,
pudiendo generalizar el uso de un transporte aéreo particular en el futuro proximo.

El modelo alcanzado presenta, sin embargo, una serie de limitaciones en comparacion con sus
competidores de ala fija:

» Alcance. Pese al reducido consumo especifico de combustible de la pila de hidrégeno,
0,0785 kg/(kW-h), donde 0,6123 kg de combustible eran capaces de alcanzar los 60 km,
la acronave presenta alcances drasticamente menores a los de los modelos Joby y Lilium
Jet con aproximadamente 300 km.

* Carga de pago. Limitada a 1 solo pasajero, siendo el maximo considerado en las condi-
ciones de vuelo a 500 m un 13,34 % del peso maximo al despegue frente a los otros
modelos con un 18 %.

= Altitud de vuelo. La cota méxima de 500 m del modelo limita enormemente las posibles
areas de actuacion a zonas del litoral y paises de cotas bajas, no siendo aplicable a zonas
de dificil comunicacion en entornos montafiosos pese a su hipotética utilidad, entre otras
posibles aplicaciones.

Todos estos aspectos se explican por una misma razon. La dependencia del vehiculo tanto de los
sistemas de la pila de hidrégeno como de las baterias conduce a un incremento del nimero total
de subcomponentes que eleva considerablemente el peso del sistema propulsivo, 51,76 % del
total de la aeronave. Este aumento se ha visto acrecentado por la eleccion del limitado peso ma-
ximo al despegue, ya que estos componentes presentan un peso inicial muy elevado, que crece
sin embargo lentamente para solicitudes de potencia crecientes.

La construccion de modelos que permitan un mayor MTOW facilitaria el incremento de la poten-
cia suministrada por la pila de hidrégeno y las baterias para incrementos menores del peso del
sistema propulsivo, aumentando el margen disponible para la carga de pago y los depositos al
tiempo que se dispone de mayor potencia con la que afrontar despegues a altitudes mayores. Este
hecho se ve respaldado por la gran escalabilidad que presentan ambos componentes, pila y bate-
ria, que permiten un disefio adaptado a las necesidades del vehiculo.



Capitulo 5. Conclusiones

Tras estas consideraciones se desea concluir con que, si bien el modelo alcanzado no representa
una revolucion, si que abre el camino al desarrollo de futuros modelos que corrijan las deficien-
cias presentes y equipare o incluso supere las caracteristicas de sus competidores. Su gran poten-
cial para sostener el vuelo de crucero con un consumo reducido lo habilita particularmente para
el transporte interurbano de corta y media distancia, donde la potencia necesaria como aeronave
de ala fija es mucho menor a la de las fases de despegue y aterrizaje.

Por el contrario, se relega a modelos multirrotor de tipologia dron el transporte intraurbano por
el desaprovechamiento de las caracteristicas de la pila de hidrégeno, utilizando su bajo consumo
durante distancias muy reducidas, pero aumentando drasticamente el OEW de la aeronave al in-
cluir todos los subsistemas y superficies aerodinamicas necesarias. Este hecho reduce el MPL del
vehiculo por debajo del de sus competidores EHang 216y Volocity.
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5.2 Estudios futuros

Para establecer los futuros estudios que contribuirian al desarrollo de esa aviacion privada parti-
cular y libre de emisiones, cabe establecer 2 lineas de andlisis. En un primer lugar se encuentra
la profundizacion del andlisis del modelo presente para la culminacion en un vehiculo viable. En
segundo lugar, se encuentra la adaptacion de las especificaciones del vehiculo a un modelo que
tome total provecho de las ventajas que ofrece una pila de hidrogeno para crear un vehiculo
competitivo que pueda abrir paso a un nuevo mercado de masas.

5.2.1 Profundizacion del analisis

Los multiples analisis desarrollados durante este documento han permitido cumplir una serie de
criterios necesarios pero insuficientes para garantizar la viabilidad de un prototipo definitivo de
la acronave. Para completar el estudio seria necesario abordar una serie de aspectos.

= Analisis estructural. El estudio de la estructura necesaria para enfrentar las distintas
cargas que experimentara el vehiculo durante su operacion serd primordial antes de llegar
a ningin modelo valido.

La estructura semimonocasco, compuesta por cuadernas, largueros y larguerillos entre
otros, asi como los demas componentes que equiparan la aecronave han de estar sujetos,
no solo a la geometria del modelo alcanzado, sino también al peso estimado para la es-
tructura. En este documento, este peso fue estimado gracias al peso del revestimiento de
la aeronave, el cual se estim6 de un espesor de 2 mm.

Es razonable pensar que una vez completamente equipada de las estructuras internas ne-
cesarias, el peso total de la estructura aumente, sobrepasando el peso limite al despegue
que defini6 el sistema propulsivo. Como resultado, el modelo volveria a ser inviable,
necesitando de otra iteracion que aunase las consideraciones anteriores con las presentes.

Esta circunstancia podria subsanarse con una mayor optimizacion del sistema propulsivo.
La ampliacion del estudio de optimizacion a mas variables, como seria incluir una distri-
bucion de cuerdas variables a lo largo de la pala, la eleccion de otros perfiles mas ade-
cuados, o la disposicion de un “sweep-back” o “barrido” en punta de pala que permitiera
aumentar las revoluciones de operacion de las hélices, pueden reducir la potencia total
demandada y, con ello, el peso de la planta propulsora, permitiendo un mayor margen
para alojar las estructuras necesarias.

= Analisis aerodinamico. Para comprobar la validez de los resultados obtenidos sobre los
coeficientes aerodindmicos de resistencia y la efectividad de los “winglets”, sera conve-
niente llevar a cabo un andlisis CFD de la actuacion de la aeronave en sus condiciones
tipicas de vuelo.



Capitulo 5. Conclusiones

De igual forma, serd conveniente validar las hipotesis establecidas inicialmente sobre el
incremento de efectividad percibido en las hélices al carenarlas. Su estudio para las dis-
tintas condiciones de vuelo permitird extraer conclusiones sobre su aplicacion a cada set
de hélices y posibles modificaciones necesarias sobre el sistema.

= Analisis de estabilidad. Un estudio més extenso sobre la estabilidad estatica y dindmica,
longitudinal y lateral-direccional, que atienda al vuelo con mandos fijos y libres, permitira
completar el estudio de la actuacion de la aeronave.

= Estudio de la transicion. EIl cambio de actitud entre las fases de vuelo axial y el vuelo
de crucero necesita un estudio detallado, atendiendo al consumo total de potencia y a la
dimension de las baterias necesarias para alimentar todo el vuelo, a la estabilidad de la
aeronave y a la evolucion paulatina del empuje suministrado por las hélices auxiliares.

5.2.2 Adaptacion del vehiculo

Como se ha mencionado, el actual modelo, pese a cumplir las especificaciones impuestas bajo
los analisis realizados hasta ahora, no representa una opcion ventajosa frente a sus competidores.
El presente vehiculo puede mejorar en gran medida su competitividad con las siguientes consi-
deraciones:

* Un aumento del MTOW hasta ser capaz de alojar 4-6 pasajeros, con un MPL de aproxi-
madamente 400-600 kg. Este aumento permitiria generalizar su uso como transporte pri-
vado de lujo en primer lugar, y como transporte familiar en un futuro en el que los costes
de produccion de las pilas de hidrogeno y los materiales compuestos caigan con la auto-
matizacion y ampliacion de su importancia industrial.

»= Mayores velocidades de vuelo permitiran reducir la superficie y peso de la superficie alar
necesaria para sostener el vuelo. Esta reduccion del peso podra ser empleada en una am-
pliacion del deposito de Hz, que sumada al aumento de velocidad conseguira extender el
alcance drasticamente, permitiendo al vehiculo operar como transporte interurbano dis-
tancias cortas-medias.

= La reduccion de la superficie alar acompafiada de una mayor optimizacion del sistema
propulsivo permitira plantear un modelo con mayor nimero de hélices de menor tamafio
que puedan seguir alojandose en el ala para aprovechar la reduccion de resistencia aero-
dindmica durante el crucero.

* Laampliacion del MTOW, y con él, de la potencia total disponible, permitira aumentar la
altitud de vuelo del vehiculo, extendiendo su posible aplicacion a un mayor niimero de
paises y usos. De igual forma también permitiria disefiar un vehiculo que pudiera com-
pletar las fases de vuelo ante el fallo de alguna de las hélices, un problema de gran rele-
vancia en vehiculos de estas caracteristicas, con vuelos de crucero a alturas tan limitadas.



6 Pliegue de condiciones

En este apartado se desarrollan las condiciones que aseguran las condiciones de seguridad y pro-
teccidon necesarias para la realizacion de este documento, tal y como se recogen en el Real De-
creto 486/1997 firmado el 14 de abril y en la Ley 31/1995 del 8 de noviembre de prevencion de
riesgos laborales.

+ Infraestructura

La infraestructura debe contemplar un entorno controlado y protegido de la climatologia, pro-
visto instalacion eléctrica y conexion a internet para permitir la utilizacion del equipo electro-
nico necesario durante el desarrollo del estudio. También debe asegurar un correcto aisla-
miento acustico del exterior, que posibilite la concentracion de los trabajadores.

A su vez, el uso permanente de estos equipos electronicos necesita de un acceso regular y
adecuado a luz natural que reduzca el impacto de la luz artificial sobre la vista y rendimiento
de los trabajadores.

La estructura debe ajustarse ademas a las condiciones de salubridad establecidas, requiriendo
la limpieza regular del entorno de trabajo, especialmente como medida de proteccion frente al

Covid-19.

También deben disponerse los medios de seguridad establecidos para sofocar y atender cual-
quier incendio. A tal efecto , se debe disponer de igual forma de un plan de evacuacion cono-
cido por todos los trabajadores, que entre en accion ante cualquier emergencia que ponga en
peligro la salud de los trabajadores.

< Equipo electronico

El equipo electronico necesario estara formado en primer lugar por un ordenador de altas
prestaciones, que permita desarrollar los calculos necesarios durante el documento en el me-
nor tiempo posible para garantizar una mayor calidad de los resultados a la vez que una opti-
mizacion del tiempo del trabajador

También serd necesaria una pantalla de aproximadamente 21 pulgadas a distancias no inferio-
res de 0,4 m de los ojos del trabajador, a la altura de su linea de visién y con un angulo de
incidencia de 90 °. Es igualmente recomendable el uso de gafas con filtro de luz azul para
proteger la vista del trabajador.

El teclado deberd ser ergondmico e independiente, permitiendo su movimiento a las necesi-
dades del trabajador, y el raton ergondmico para permitir un mejor manejo.

¢ Mobiliario
El mobiliario ha de contar con una mesa de tamafo razonable que permita apoyar o alojar los
distintos equipos electronicos y documentacion necesaria durante la elaboracion del docu-

mento, con profundidad suficiente para permitir reposar los antebrazos y codos sobre ella al
tiempo que trabajan el teclado y la pantalla.
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Ademas de la mesa, sera necesaria una silla reclinable y ergondmica con reposacabezas y
soporte lumbar que salvaguarde el confort del trabajador durante el horario laboral.

Acondicionamiento

Para garantizar el confort del trabajador, serd necesaria una correcta ventilacion del entorno
de trabajo, con un control de humedad y temperatura que asegure las normativas de preven-
cion de riesgos laborales. Esto obligard a una climatizacion durante los meses en los que el
estudio se llevara a cabo, donde las temperaturas superaran en muchos casos los 32 °C.



7 Salario y costes

PRESUPUESTO
Cantidad Concepto Precio/unidad Importe
1. Personal
530 Horas de ingeniero técnico 20 €/h 10.600,00 €
10 Tutorias y formacion 200,00 €
30 Recopilacion de informacién y documentacion 600,00 €
30 Calculos en Excel® 600,00 €
250 Calculos en Matlab® 5.000,00 €
30 Disefio 3D en Fusion 360°® 600,00 €
50 Post-procesado y validacidn de resultados 1.000,00 €
30 Analisis de resultados 600,00 €
100 Redacciéon Memoria 2.000,00 €
50 Horas de ingeniero doctor 40 €/h 2.000,00 €
20 Tutorias y formacion 800,00 €
30 Supervisidn y direccién del proyecto 1.200,00 €
Consumo Eléctrico
580 Consumo de dispositivos electrénicos (400 W) 0,06 €£/h 34,48 €
Software
1 Licencia por 7 meses de Microsoft Office 360°® 49 € 49,00 €
1 Licencia por 7 meses de Fusion 360® 511 € 511,00 €
1 Licencia anual Matlab Fusion 360°® 860 € 860,00 €
Presupuesto antes de impuestos 14.054,48 €
4. Impuestos
IVA (21 %) 2.951,44 €
5. Presupuesto
Presupuesto total TFG 17.005,92 €

Tabla 7.1: Estimacion del presupuesto total destinado a la elaboracion del TFG

Tomando en consideracion las horas invertidas en el calculo, post-procesado y analisis de los resul-
tados, la formacion y los medios y programas utilizados para su realizacion entre otros, se ha esti-
mado un presupuesto final de 17.005,92 € para la consecucion de este proyecto.



8 Anexos

8.1 Plano Modelo 1
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8.2 Plano Modelo 2
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8.3 Plano Modelo 3
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8.4 Especificaciones del modelo final

DIMENSIONES GLOBALES
X [m] 5,867
Y [m] 9,570
Z [m] 1,649
COORDENADAS RELEVANTES!®
Xcglm] 2,4049 Zeg[m] 0,148
xacwb[m] 1,5965 XHélic. Cr.[m] 1,9247
Xac e[m] 4a6783 XHélic.Aux. [m] 3a1250
PROPIEDADES GEOMETRICAS
Superficie Alar
Sy [m?] 10,21 Crip [m] 1,12 Aw [-] 0,97
cw [m] 1,14 by, [m] 9,00 Am [°] 0,49
Croot [m] 1,16 Ay [m] 7,86 iwpl°] 4,00
Estabilizador Horizontal
St [m?] 2,55 i [°] 4,00
¢t [m] 0,58 &ol°] -2,00
b, [m] 4,40 de/dal-] 0,00
Estabilizador Vertical
Sy ppat [m?] 0,50 Sy aux [M°] 0,17
Cy ppal [m] 0,57 Cv qux [m] 0,33
bvppal [m] 0,88 bv aux [m] 0,52
Fuselaje
Cabina Bodega Cola
L [m] 1,62 L [m] 1,43 L [m] 2,40
D iniciar [m] 0,84 D inicial [m] 0,84 D inicial [m] 0,62
D finar [m] 0,00 D finar [m] 0,62 D finar [m] 0,22
AERODINAMICA
Superficie Alar (NACA 633018)
cio [-] 0,000 cao [-] 0,008 Omax [°] 15
Cla [-] 0,100 k[-] 0,025
Estabilizador Horizontal (NACA 0012)
ci [-] 0,000 cdo [-] 0,008 G [0 15
Cla [-] 0,110 k[-] 0,010
Estabilizador Vertical (NACA 0012)
co [-] 0,000 cao [-] 0,008 Omax [°] 15
Cla [-] 0,110 k[-] 0,010
Hélice (NACA 2415)
cio [-] 0,000 cdo [-] 0,008 Omax [°] 20
Cla [-] 0,090 k-] 0,010
Eficiencia Aerodinamica de Cola y Efectividad de Mandos
1,[-] 1,05 Te[-] 0,25
n,[-] 1,00 T[] 0,50

16 Medido respecto del morro de la aeronave



Coeficientes Aerodinamicos Aeronave completa

Ciol-] 0,0576 Cor [-] -0,0101 Cms [-] -0,0186
Cra [-] 0,1288 Cmo [-] 0,1486 Cing [-] 0,0054
Crs, [-] 0,0072 Crna [-] -0,0102
PROPIEDADES MASICAS
W estructural 178,68 29,80 %
w sistema propul- 3 10,33 5 1,76 %
W tren de aterrizaje 29,95 4,99 %
MPL 80,00 13,34 %
OEW 598,96 99,90 %
MFW 0,6123 0,10 %
MTOW 599,57 100,00 %
SISTEMA PROPULSIVO
Geometria Hélices
r [m] 0,500 b [-] 4
Sh er [m°] 3,142 Ap [m?] 7,000
Sb awx [M?] 6,283 cp [m] 0,071
Parametros de diseiio
Crucero Auxiliares
V2 [m/s] 36,1 0,50
% (MTOW ) 0,40 0,60
02, [rpm] 4836 4899
Rendimientos
ntrans [_] 0’950
nHélice Libre [_] 0’850
MHélice carendada [-] 0,935
ACTUACION
Crucero
V- [m/s] 43,32 tvida media [S] 16,9
h [m] 500 Toscitacion [S] 16,1
Alcance [km] 60
Autonomia [h)] 0,38
Despegue
V2 [m/s] 0,50
h [m] <500
Z Ascenso [m] 20
t Ascenso [S ] 40
Aterrizaje
V2 [m/s] -0,50
h [m] <500
Z Descenso [m] -20
! Descenso [S] 40




8.5 C(ddigos de Matlab
8.5.1 ISA

function [rho cr,T cr,p cr,a cr]= ISA(h)

%$Esta funcidén es uUnicamente aplicable en alturas de vuelo con-

tenidas en la Troposfera (>11 km)

$rho cr [kg/m"3] T cr[K] p cr[Pa] a crm/s]

T O = 288.15; 35 [K] Temperatura a nivel del mar
p 0 = 101325; $[Pa] Presidén atmosférica a nivel
del mar

rho 0 = 1.225; % [kg/m”~3] Densidad del aire a nivel
del mar

a = -6.5*10"-3; % [K/m] Variacidén de T con la al-
tura

g = 9.81; $[m/s"2] Aceleracidén gravitatoria

R = 286.9; $[J/ (kgK)] Constante del aire

gamma = 1.4;

T cr = T O+a*h;

rho cr = rho 0* (T cr/T 0)*(-1-(g/(a*R)));

p_cr = p 0*(T_cr/T_0)"(-g/(a*R));
a _cr = sqgrt (gamma*R*T cr) ;
end

8.5.2 Velocidad inducida

function vi= v_inducida(r,h,V,F,n)

% r[m] Radio de la pala

% h[m] Altitud de wvuelo

% V[m/s] Velocidad de Vuelo

% F[N] Fuerza a equilibrar por accidén de la hélice
$ n[-] Numero de hélices para tal fin

[rho,T,p,al= ISA(h); %a[m/s] Minima velocidad del sonido en
operacidén del vehiculo (hmax)

viO= sqrt ((F/n)/ (2*rho*pi*r"2));
Vz_ad= V/viO;

if (v>=0)

$% TEORIA DE LA CANTIDAD DE MOVIMIENTO.

%$Mientras la Vz de vuelo sea positiva, la modelizacidédn del
flujo hecha en la teoria de

%la cantidad de movimiento resulta valida. Nbotese que se asu-
mird una velocidad inducida
sconstante a lo largo de la pala.

vi= 0.5*% (-Vz ad+sqgrt(Vz_ad”2+4)) *vi0;



else

%$S1 Vz/vi0 es negativo las deducciones que se utilizaron para
modelar el

%$flujo en la teoria de la cantidad de movimiento dejan de ser
aplicables,

%siendo necesario recurrir a modelos experimentales.

%% MODELO RAND

vi Rand= viO* (1-0.5*Vz ad+(25/12)*Vz ad”2+(7/6)*Vz ad"3);

%% MODELO DE LAS CONSTANTES A y B
A=0.745;
B=0.447;

fun=@ (vi_ad) A*vi ad*sqgrt((B*Vz ad) "2+ (Vz ad+vi ad)"2)-1;
x0=0;

vi ad=fzero (fun,x0);

vi Met ctes=viO*vi ad;

vi= (vi Rand+vi Met ctes)/2; %La solucidén se tomara como una
media de ambos métodos.
end

8.5.3 Velocidad maxima de rotacion

function w max= w_rot max(r,h,V,F,n)

%% Maxima velocidad de rotacién de una hélice

$Velocidad maxima de rotacidn para evitar fendmenos de compre-
sibilidad en punta de pala

%Siendo:
$ rim] Radio de la pala
% h[m] Altitud de wvuelo
% V[m/s] Velocidad de Vuelo
% F[N] Fuerza a equilibrar por accién de la hélice
$ n[-] NUimero de hélices para tal fin
M dd= 0.8; S[-1] Mach limitado al que podréa volar
la hélice
[rho,T,p,al= ISA(h); %[m/s] Minima velocidad el sonido en

operacién del vehiculo

%Para conocer la velocidad total del aire entrando a la hélice
serd necesario

%$conocer la velocidad inducida provocada por su movimiento. Se
hard uso de

%la funcidén v _inducida.

W _max= sqrt((a*M_dd)A2—(V+v_inducida(r,h,V,F,n))A2)/r;
%[rad/s] Maxima velocidad ang.

end



8.5.4 Optimizacion del sistema propulsivo
tic
clc

clear all
close all

%% 3. Disefio Sistema Propulsivo

%$% 3.l1l.Parametros Geométricos

R cr = 0.5; % [m] Radio de las hélices del
crucero

R asc = 0.5; % [m] Radio de las helices aux.
para VTOL

b = 4; % [-] Numero de palas en las hé-
lices

AR = 7; $S1-1] Aspect Ratio de las Héli-
ces

c b cr = R cr/AR; % [m] Cuerda de la pala de cru-
cero (cte)

c b aux = R asc/AR; % [m] Cuerda de las palas aux.

n E cr = 4; S[-1 Numero de motores funcio-
nales en crucero

n E aux = 8; 5[] Numero de motores aux. que

ayudaréan al VTOL.

S w = 10.20; S [m™2] Superficie alar constante
para los 3 modelos
Pi = acos(-1);

%$% 3.2.Parametros de Actuacidn

h = 500; % [m] Altitud
de wvuelo

[rho cr,T cr,p cr,a cr]=ISA(h); %kg/m"3,K,Pa,m/s] Parame-
tros de vuelo

V cr = [130,1751/3.6; % [m/s] Velocidad de
vuelo en crucero.

i cr = 1; s[-] Punto de cru-
cero

V_asc = 0.50; %[m/s] Velocidad de
ascenso.

V_asc max = 0.50; % [m/s] Velocidad de
ascenso y descenso maxima establecida.

MTOW = 600*9.81; % [N] Peso maximo
al despegue

h TO = 20; % [m] Incremento de
altura de despeque y aterrizaje en vertical

L cr = 60E3; % [m] Disctancia

recorrida para el crucero

%% 3.3.Rendimientos
eta trans = 0.95;
tema propulsivo

Rendimiento del sis-

o\°

—
|

-



eta helice = 0.85; 5[]
lice por torbellinos en punta de pala

eta helice = eta helice*l.1; 5[]
cién de las hélices

%% 3.4. Parametros Aerodinamicos
%Palas hélice NACA 2415

Eficiencia de la hé-

Mejora por la induc-

cl O = 0.3; 5[-] Ordenada en el origen
del perfil.

cl alpha = 0.09; $[1/°] Pendiente de sustenta-
cidén

c do = 0.008; 5[] Coef. resist. paréasita

k perfil = 0.010; S[-] Coef. resist. inducida

alpha max = 20; s[°] Angulo maximo al que

puede someterse al perfil
%bajo un comportamiento lineal.
Perfil simetrico
%$Aeronave completa

CDO = 0.01507; $[-] Resistencia parésita

K = 0.050306; $1-] Factor resistencia indu-
cida

CL = (MTOW) / (0.5*rho cr*(V_cr(i cr)”"2)*S w);
%[-] Coef. sust. en crucero

CL max = 1.4;

Vs = sqgrt (MTOW/ (0.5*rho cr*S w*CL max)) ; %Veloci-
dad de entrada en pérdida

D = 0.5*rho _cr*(V cr(i cr)”2)*S w* (CDO+K* (CL"2));

$Esta vez la fuerza a equilibrar es
%el drag
de la aeronave, no W !!!1!!

%$Comenzamos la primera iteracidédn del vehiculo, que serd la re-
lacidén de

%empujes de cada sistema de hélices.

npl= 33; $Puntos de iteracidédn en la relacidn de empujes de
las hélices

rel T cr= lins-
pace(0.1,0.9,npl);%(n E cr*R cr*2)/(n E cr*R cr*2+n E aux*R _asc
~2); %Relacidén Discos cr/Discos aux

%

En base a la reparticidén de empujes en el despegue y aterrizaje
y el radio de las hélices se alcanzaran las revoluciones maxi-
mas a las que funcionaran todas las hélices en las condiciones
més desfavorables, en este caso la velocidad de crucero y la
velocidad de descenso/ascenso mas alta.

Una vez decidido el régimen maximo se establecera el régimen de

giro al que funcionardn realmente las hélices en cada situacidn
(ascenso/descenso y crucero) .



Definidas las hélices para estas condiciones de giro y veloci-
dad de ascenso/descenso y crucero, se procede a obtener el em-
puje que garantiza el cumplimiento de la relacidén de empujes
establecida inicialmente. De esta forma cada hélice actia con
la velocidad inducida correspondiente a lo que estd levantando.

Definido el empuje que alcanza esta situacidén (D para el cru-
cero y MTOW para el ascenso/descenso), la frecuencia a la que
se alcanza para cierta V _cr o V _asc viene predeterminada. Se

obtiene por tanto una curva puntos de operacién (w cr/w asc,

Vz/V _asc) posibles.

De todos ellos serd necesario elegir aquel que optimice de
forma mas eficaz el peso de la aeronave. Puesto que la seccidn
mas limitante es el tramo vertical, concretamente el aterri-
zaje, serd en el que debamos fijarnos.

Se buscara la relacidén de potencias que minimiza el peso de la
aeronave. Para ello se pensd inicialmente en limitar la poten-
cia necesaria para realizar la operacidén. Sin embargo, se vio
rapidamente que los minimos de potencia siempre van de la mano
de la velocidad de ascenso nula (vuelo a punto fijo), por 1lo
que los tiempos de ascenso y descenso son tanto méds enormes
cuanto mas se afine la malla para alcanzar el o6ptimo. Tiempos
de ascenso y descenso grandes requeriran un gran tamafo de las
baterias y subsistemas.

Es por ello por lo que se decidid optimizar el factor (P-t).
Esta situacidén, si bien conlleva ligeros incrementos de la po-
tencia frente a la situacidén oéptima (3%) y del torsor (3%),
consiguen mejoras del factor (P-t) del 50%, teniendo gran po-
tencial para reducir el peso total de la planta propulsora.

Una vez elegida la relacidn de empujes y la velocidad de as-
censo/descenso que brindan un factor (P-'t) minimo para despegue
y aterrizaje (ha de ser Unica pues la hélice se haya disefiada
para una relacidén de potencia y es de geometria constante), se
establecerd ese como valor de disefio.

En base a esta decisidén, que dara una forma definitiva a las
palas, serd hora de elegir la velocidad de crucero o6ptima a la
hora de conseguir la optimizacidén del mismo parametro que an-
tes, (P't), para conseguir el mejor consumo de combustible po-
sible después de estar restringido por el ascenso y descenso$}

for 1=1:npl
1
%% 3.5.Velocidades maximas de rotacidn

% %$Para evitar los efectos de compresibilidad que aumentarian
drésticamente



% %la resistencia en las palas (reduciendo dréasticamente su
eficiencia), se
% $limitaran las revoluciones maximas de las hélices en la si-
tuacidén de hover
% %y de crucero para evitar alcanzar el Mach de divergencia.
W _Cr max=
w _rot max(R cr,h,V cr(i cr),rel T cr(l)*MTOW,n E cr);
%[rad/s] Maxima velocidad ang. en crucero
w_VTOL cr max=
w rot max(R cr,h,V asc max,rel T cr(l)*MTOW,n E cr);
%[rad/s] Maxima velocidad ang. en VTOL palas cr
w_VTOL aux max= w_rot max(R asc,h,V _asc max, (1-
rel T cr(l))*MTOW,n E aux); $[rad/s] Maxima velocidad ang. en
VTOL palas aux.

%Aqui se establecen los regimenes de funcionamiento de las hé-
lices que se

$diseflaran a continuacidn, tanto de crucero como auxiliares,
teniendo en

%$cuenta el limite superior impuesto por los fendmenos de com-

presidn.

W_Cr = 0.95*w_cr max; %[rad/s]
Velocidad angular del motor en crucero

w_asc = 0.95*min(w _VTOL cr max,w VTOL aux max); $[rad/s]
Velocidad angular del motor en ascenso

rpm cr = w_cr*(30/Pi); % [rpm]
RPM del motor en crucero (esperada)

rpm _asc = w_asc*(30/Pi); % [rpm]

RPM del motor en VTOL (suponiendo las rpm de cr y aux iguales)

%% 3.6. Disefio de la Pala de Crucero

%$Conocidos los limites de giro para las hélices establecidas.
se procedera

%a disefiar las hélices. Se tomard un perfil NACA 2415 para un
analisis

%preliminar.

%E1l paso serad aquel que garantice eficiencia maxima del perfil
en punta de

%pala para las rpm y V de crucero, y la torsidén sera tal que
garantice 1lo

smismo a lo largo del resto de la pala.

o)

alpha opt cr= 6.0; $[°] Angulo de max. efi-
ciencia de los perfiles

npi= 5000; % Puntos para las graficas
r cr = zeros (1l,npi+l); % [m] Posicidén a lo largo
de la pala.
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gamma r cr = zeros(l,npi+l); %$[°] Angulo de velocidad
aer. a w cr y V cCcr.
theta cr = zeros (1l,npi+l); $[°] Angulo de paso de la
hélice en cada r.
for i=l:npi+l
r cr(i)= (R cr/npi)*(i-1);
gamma r cr(i)= atand((V_cr(i cr)+v_in-
ducida(R cr,h,V cr(i cr),rel T cr(l)*MTOW,n E cr))/(w cr*r cr(i
)));
theta cr(i)= alpha opt cr+gamma r cr(i);
end

%% 3.7. Disefio de la Pala Aux.

%Conocidos los limites de giro para las hélices establecidas.
se procedera

%a disefiar las hélices. Se tomard un perfil NACA 2415 para un
analisis

%preliminar.

$E1 paso serd aquel que garantice eficiencia maxima del perfil
en punta de

$pala para las rpm y V de crucero, y la torsidédn serd tal que
garantice 1lo

fmismo a lo largo del resto de la pala.

alpha opt aux= 5.5; %$[°] Angulo de méx. efi-

ciencia de los perfiles

r aux = zeros (1l,npi+l); % [m] Posicidén a lo largo

de la pala.

gamma r aux = zeros(l,npi+l); $[°] Angulo de velocidad

aer. a w cr y V cr.

theta aux = zeros (1l,npi+l); S[°] Angulo de paso de 1la

hélice en cada r.
for i=l:npi+l
r aux(i)= (R_asc/npi)*(i-1);
gamma r aux(i)= atand((V_asc+v_inducida (R asc,h,V_asc, (1-
rel T cr(l))*MTOW,n E aux))/(w_asc*r aux(i)));
theta aux(i)= alpha opt aux+gamma r aux(i);
end

%% 3.8.Analisis Crucero. Thrust, PAR y P de la pala [Teoria
Elemento Pala]+TCM

%Una vez diseflada la hélice, se procede a integrar las contri-
buciones de la

%sustentacién y la resistencia al Thrust y al par resistente a
lo largo de

%la pala para diferentes regimenes de giro del motor.

npj= 5000;

Max alpha rw= zeros(l,npj+1); 5[°] Angulo de ataque maximo a
lo largo de la pala a w(j)
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Min alpha rw= zeros(l,npj+1); 5[°] Angulo de ataque minimo a
lo largo de la pala a w(j)

npk = 50;

V_vuelo = zeros (1l,npk+1l);

CL vuelo = zeros (1l,npk+l);
Drag = zeros (1l,npk+1l);
pto_cr = zeros (1l,npk+l);

J _alphamin = ) ;

j alphamax = zeros(1l,npk+l);

T total = zeros (npk+l,npj+l);
M total = zeros (npk+l,npj+l);

(
(
(
(
zeros (1,npk+1
(
(
(
(

P total cr zeros (npk+1,npj+1);

for k= 1l:npk+l %$Establecemos un primer bucle que ira variando
la velocidad de wvuelo
%para conocer las rpm a las que se igualan T y

D. (Con D
$definido como resultado de L=MTOW)
V_vuelo (k) = Vs+((1.2*V_cr(i_cr)—Vs)/npk)*(k—l);
%[m/s] Rango de velocidades estudiado
CL vuelo (k) = MTOW/(O.S*rho_cr*s_w*v_vuelo(k)A2); -]
Rango de CL definidos por V vuelo
Drag (k)=

0.5*rho _cr*(V_vuelo (k) "2)*S w* (CDO+K* (CL _vuelo(k)"2)); 5[N]
Drag para la cond. de vuelo

%$Por ahora la fuerza a equilibrar es el drag de la aeronave,
no w !trht
e

% y se reparte entre todos los motores activos em crucero,
n B cr.

vi vuelo= v_inducida (R cr,h,V vuelo (k),Drag(k),n E cr);

%Para que se reseteen a cada régimen de wvuelo

T Lnum = zeros(l,npj+1l); %[N] Fuerza axial producida por la
sustentacidén de las hélices a distintos regimenes de giro

T Dnum = zeros(l,npj+l); 3[N] Fuerza axial producida por la
resistencia de las hélices a distintos regimenes de giro

M Lnum = zeros(l,npj+1l); %[N] Par transversal producida por
la sustentacidén de las hélices a distintos regimenes de giro

M Dnum = zeros(l,npj+1l); %[Nm] Par transversal producida

por la resistencia de las hélices a distintos regimenes de giro

for j=l:npj+l %Barrido de RPMs
w_cr graf(j)=(w_cr/npj)*(3j-1);

for i=l:npi $Integracién Numérica a lo largo de la pala
gamma rw_cr(i)=

atand ((V_vuelo (k) +vi vuelo)/(w cr graf(j)*r cr(i)));
alpha rw cr(i,Jj)= theta cr(i)-gamma rw cr(i);
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T Lnum(Jj)=
T Lnum(j)+n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(cl O+cl alpha*alpha rw cr
(1,3))*((V_vuelo(k)+vi vuelo) "2+ (w _cr graf(j)*r cr(i))"2)*cosd(
gamma rw cr(i))* (R cr/(npi));

T Dnum(j)= T Dnum(j)-n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(c dO+k per-
fil*(cl O+cl alpha*alpha rw cr(i,j))"2)*((V_vuelo(k)+vi vuelo)”
2+(w_cr_graf(j)*r_cr(i))A2)*sind(gamma_rw_cr(i))*(R_cr/(npi));

M Lnum(j)= M Lnum(Jj) -

n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(cl 0+cl alpha*alpha rw cr(i,j))* ((V
_vuelo (k) +vi vuelo) "2+ (w_cr graf(j)*r cr(i))”"2)*sind(gamma rw C
r(i))*(R_cr/(npi))*r_cr(i);

M Dnum(j)= M Dnum(j)-n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(c dO+k per-
fil*(cl O+cl alpha*alpha rw cr(i,Jj))"2)*((V_vuelo(k)+vi vuelo)”
2+ (w _cr graf(j)*r cr(i))"2)*cosd(gamma rw cr(i))* (R cr/(npi))*r

cr(i);

end

%Se va a asegurar gue ningun calculo ocurre fuera de la 1li-
nealidad en la

$sustentacidn que caracteriza los perfiles que forman la
pala. Todos

%aquellos regimenes que se encuentren fuera de este modelo
seran

%desechados en las graficas.

Max alpha rw(k,j)= max(alpha rw cr(:,J));

if (Max alpha rw(k, j)<alpha max)
J_alphamax (k)= Jj;

end

Min alpha rw(k,Jj)= min(alpha rw cr(:,J));
if (Min_alpha rw(k,Jj)<-alpha max)
J_alphamin (k)= j+1;

end

end

T total(k,:)= (T Lnum+T Dnum) *eta helice;

M total(k,:)= (M Lnum+M Dnum)/ (eta trans*eta helice);

for j=l:npj+1
P total cr(k,j)= w cr graf(j)*M total(k,]j)/1000;

1f (T _total(k,J)<Drag(k))

pto cr(k)=Jj; $Revoluciones a las que se alcanza el
thrust
$suficiente para sostener el cru-
cero
end
end
end
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%% 3.9.Analisis VTOL. Thrust, PAR y P de la pala [Teoria Ele-
mento Pala]+TCM

%$La clara limitacidén residird en la potencia y torque necesa-
rios para

$lograr el despegue vertical a una velocidad de V _asc, con las
n E cr

%hélices y las n E VTOL hélices auxiliares.

Max alpha rw= zeros(l,npj+1l); 5[°] Angulo de ataque maximo a
lo largo de la pala a w(j)
Min alpha rw= zeros(l,npj+1); 5[°] Angulo de ataque minimo a
lo largo de la pala a w(j)

V_asc V = zeros (1l,npk+1);
pto_asc = zeros (1l,npk+1);
J _alphamin asc = zeros(1l,npk+l);
J alphamax asc = zeros(1l,npk+l);

for k= 1l:npk+l %$Establecemos un primer bucle que ira variando
la velocidad de ascenso
%para conocer las rpm a las que se igualan T y
1.1*W. (W=MTOW)

V_asc V(k) = -V asc max+((V_asc max+0.5)/npk)*(k-1); %[m/s]
Rango de velocidades de ascenso estudiado
1f(V_asc V(k)==0)
V_asc V(k)=-0.00000000000001;
end
t asc (k)= abs(h TO/V asc V(k));
Tiempo de ascenso o descenso.

o\°
0]

if (V_asc V(k)<0)
pto fijo= k;
end

$Hélices de crucero para VTOL
$Esta vez la fuerza a equilibrar es W, repartida entre mo-
tores auxiliares y de crucero !!!!!

vi asc_cr= v_indu-
cida(R cr,h,V asc V(k),rel T cr(l)*MTOW,n E cr);

%$Hélices aux. para VTOL
$Esta vez la fuerza a equilibrar es W, repartida entre mo-
tores auxiliares y de crucero !!!!!
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vi asc_aux= v_inducida (R asc,h,V_asc V(k), (1-

rel T cr(l))*MTOW,n E aux);

%$Para que se reseteen a cada régimen de wvuelo
$Empuje y PAR de cada diferencial de pala de las hélices de
crucero

T Lnum asc cr = zeros(l,npj+1); % [N] Fuerza axial producida
por la sustentacidén de las hélices a distintos regimenes de
giro

T Dnum asc cr = zeros(l,npj+1); % [N] Fuerza axial producida
por la resistencia de las hélices a distintos regimenes de giro

M Lnum asc _cr = zeros(l,npj+l); %[N] Par transversal produ-
cida por la sustentacién de las hélices a distintos regimenes
de giro

M Dnum _asc _cr = zeros(l,npj+1); % [Nm] Par transversal pro-

ducida por la resistencia de las hélices a distintos regimenes
de giro

$Empuje y PAR de cada diferencial de pala de las hélices
aux.

T Lnum asc _aux = zeros(l,npj+1); % [N] Fuerza axial produ-
cida por la sustentacidn de las hélices a distintos regimenes
de giro

T Dnum asc _aux = zeros(l,npj+l); % [N] Fuerza axial produ-
cida por la resistencia de las hélices a distintos regimenes de
giro

M Lnum asc_aux = zeros(l,npj+l); 5[N] Par transversal pro-
ducida por la sustentacién de las hélices a distintos regimenes
de giro

M Dnum asc_aux = zeros(l,npj+l); % [Nm] Par transversal pro-

ducida por la resistencia de las hélices a distintos regimenes
de giro

for j=l:npj+l1 %Barrido de RPMs
w_cr graf asc(j)=(w_asc/(npj))*(j-1);

for i=l:npi %$Integracidén Numérica a lo largo de la pala
$MOTORES CRUCERO
gamma_ rw_asc_cr (i)=

atand ((V_asc V(k)+vi asc cr)/(w _cr graf asc(j)*r cr(i)));
alpha rw asc cr(i,j)= theta cr(i)-gamma rw asc cr(i);

T Lnum asc cr(j)=
T Lnum asc _cr(j)+n E cr*b*0.5*rho _cr*c b cr*(cl 0O+cl alpha*al-
pha rw asc cr(i,Jj))*((V_asc V(k)+vi asc cr)”"2+(w_cr graf asc(j)
*r cr(i))"2)*cosd(gamma rw asc cr(i))*(R cr/(npi));

T Dnum asc _cr(j)= T Dnum asc cr(Jj)-
n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(c dO0+k perfil*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc cr(i,Jj))”2)*((V_asc V(k)+vi asc cr)"2+(w _cr graf asc
(j)*r_cr(i))A2)*sind(gamma_rw_asc_cr(i))*(R_cr/(npi));
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M Lnum asc _cr(j)= M Lnum asc_cr(j)-
n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(cl 0O+cl alpha*al-
pha rw asc cr(i,J))*((V_asc V(k)+vi asc cr)”"2+(w _cr graf asc(j)
*r_cr(i))A2)*sind(gamma_rw_asc_cr(i))*(R_cr/(npi))*r_cr(i);

M Dnum asc cr(j)= M Dnum asc cr(j)-
n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(c dO0+k perfil*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc cr(i,Jj))"2)*((V_asc V(k)+vi asc cr)”"2+(w _cr graf asc
(3)*r cr(i))"2)*cosd(gamma rw asc cr(i))* (R cr/(npi))*r cr(i);

SMOTORES AUXILIARES ASCENSO
gamma rw_asc_aux(i)=

atand ((V_asc V(k)+vi asc aux)/(w_cr graf asc(j)*r aux(i)));
alpha rw asc aux (i, J)= theta aux(i)-gamma rw asc aux(i);

T Lnum asc aux(j)=
T Lnum asc aux(j)+n E aux*b*0.5*rho cr*c b aux*(cl 0O+cl al-
pha*al-
pha rw asc aux(i,Jj))*((V_asc V(k)+vi asc aux)”2+(w cr graf asc(
j)*r aux(i))"2)*cosd(gamma rw asc aux(i))* (R _asc/ (npi));

T Dnum asc aux(j)= T Dnum asc_aux(j) -
n E aux*b*0.5*rho cr*c b aux*(c_dO+k perfil*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc aux(i,Jj))"2)*((V_asc V(k)+vi asc aux) "2+ (w_cr graf a
sc(j)*r aux(i))"2)*sind(gamma rw asc aux(i))* (R asc/(npi));

M Lnum asc_aux(j)= M Lnum asc_aux(Jj)-
n E aux*b*0.5*rho cr*c b aux*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc aux(i,Jj))*((V_asc V(k)+vi asc aux) "2+ (w_cr graf asc(
j)*r aux(i))”"2)*sind(gamma rw asc aux(i))* (R asc/(npi))*r aux(i
) ;

M Dnum asc aux(J)= M Dnum asc aux(J)-
n E aux*b*0.5*rho _cr*c b aux*(c_dO+k perfil*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc aux(i,Jj))"2)*((V_asc V(k)+vi asc aux) "2+ (w_cr graf a
sc(j)*r_aux(i))A2)*cosd(gamma_rw_asc_aux(i))*(R_asc/(npi))*r_au
x(1);

end

$Se va a asegurar que ningun calculo ocurre fuera de la 1i-
nealidad en la

$sustentacidn que caracteriza los perfiles que forman la
pala. Todos

%aquellos regimenes que se encuentren fuera de este modelo
seran

%desechados en las graficas.

Max alpha rw(k,Jj)=
max (max (alpha rw asc cr(:,J)),max(alpha rw asc aux(:,3)));
if (Max_alpha rw(k,Jj)<alpha max)
j alphamax asc (k)= J;

end

Min alpha rw(k,Jj)= min(alpha rw asc cr(:,J));
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1f (Min_alpha rw(k,j)<-alpha max)
j alphamin asc (k)= j+1;
end

Min alpha rw(k,Jj)= min(alpha rw asc aux(:,J));
1f (Min alpha rw(k, j)<-alpha max)

j alphamin asc (k)= j+1;
end

T cr asc(k,]) =
(T _Lnum asc _cr(Jj)+T Dnum asc cr(j)) *eta helice;

T aux asc(k,J) =
(T _Lnum asc_aux(J)+T Dnum asc aux(]j)) *eta helice;

$T total asc(k,j) = (T aux asc(k,J)+T cr asc(k,Jj))*eta he-
lice; V&lido si ambos fueran

%a mismas revoluciones en la condicidén de vuelo

1f(T cr asc(k,j)<rel T cr(l)*MTOW) SSe cumple la cond. im-

puesta por la rel de T

1f((3J>=J alphamin asc(k)) &&(j<=J alphamax asc(k)))

pto asc cr(k)=j;

else

pto asc cr(k)=0;%NO ALCANZA LA CONDICION DENTRO DEL IN-
TERVALO

end

end

1f(T aux asc(k,j)<(l-rel T cr(l))*MTOW)

1f((jJ>=J alphamin asc(k)) &&(j<=J alphamax asc(k)))

pto _asc aux(k)=J;

else

pto_asc_aux(k)=0;%NO ALCANZA LA CONDICION DENTRO DEL IN-

TERVALO

end

end

M cr asc(k,]) =
(M_Lnum_asc_cr(j)+M_Dnum_asc_cr(j))/(eta_trans*eta_helice);

M aux asc(k,J) =
(M_Lnum_asc_aux(j)+M_Dnum_asc_aux(j))/(eta_trans*eta_helice);

%M total asc(k,j) = M aux asc(k,Jj)+M cr asc(k,]J); Valido si

ambos fueran
%a mismas revoluciones en la condicidédn de vuelo

= (w_cr graf asc(j)*M cr asc(k,3j))/1000;
)= (w_cr graf asc(j)*M aux asc(k,3j))/1000;
k,j) = P cr asc(k,J)+P aux asc(k,j); Valido si

P cr asc(k,3J)
P aux asc(k,]J
%P _total asc(

ambos fueran
%$a mismas revoluciones en la condicidén de wvuelo

end
if ((pto_asc cr(k)>0)&&(pto_asc aux(k)>0));
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T asc_efectivo(k,1)=

T cr asc(k,pto asc cr(k))+T aux asc(k,pto asc aux(k));
M asc _efectivo (k,1)=

M cr asc(k,pto _asc cr(k))+M aux asc(k,pto asc aux(k));
P asc efectivo(k,1)=

P cr asc(k,pto _asc cr(k))+P aux asc(k,pto asc aux(k));
else
T asc efectivo(k,1l)= 999999;

M asc _efectivo(k,1l)= -999999;

P asc efectivo(k,1)= -999999;

end

Pot tiempo efectiva(k,1l)= P asc efectivo(k,1l)*abs(t asc(k));
end

%La menor P de ascenso sera al final del intervalo de k.

[P_asc k(l),Xk asc(l)]= max(P asc efectivo(pto fijo:npk+1l,1));
%$La menor P de ascenso sera

Xk asc(l)= Xk asc(l)+pto fijo-1;

1f P asc k(1)<-1000
Xk asc(1)=0;
end

%$La menor P de descenso serd al inicio de k.
[P_des k(1l),Xk des(l)]= max(P_asc efectivo(l:pto fijo,1));

if P des k(1)<-1000
Xk des (1)=0;
end

%La menor P-t de ascenso sera al final del intervalo de k.
[Pt asc k(l),Xk asc Pt(l)]= max(Pot tiempo efec-
tiva(pto fijo:npk+1l,1)); SLa menor P de ascenso sera
Xk asc Pt(l)= Xk asc Pt(l)+pto fijo-1;

if Pt _asc k(1)<-10000
Xk asc Pt (1)=0;
end

$La menor Pt de descenso serd al inicio de k.
[Pt des k(1l),Xk des Pt(l)]= max(Pot tiempo efec-
tiva(l:pto fijo,1));

if Pt des k(1)<-100000
Xk des Pt (1)=0;
end

if (min (P_asc _efectivo(:,1)>-1000))
max pto P real=1;
end

end
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[P_asc optimo P,Y1l asc optimo P]= max(P asc k);
Optimo P asc=[Xk asc(Yl asc optimo P),Yl asc optimo P];

[P_des optimo P,Y1l des optimo P]= max (P _des k);
Optimo P des=[Xk des (Yl des optimo P),Yl des optimo P];

[P_asc optimo Pt,Yl asc optimo Pt]= max (Pt asc k);
Optimo Pt asc=[Xk asc Pt (Yl asc optimo Pt),Yl asc optimo Pt];

[P _des optimo Pt,Yl des optimo Pt]= max (Pt des k);
Optimo Pt des=[Xk des Pt (Yl des optimo Pt),Yl des optimo Pt];

o\©°

0\

o\°

%% 3.10. Disefio Final Hélices y Relacién de Potencias

l=max (Optimo P asc(2),0Optimo P des(2))
%% Velocidades méaximas de rotacidn
% %$Para evitar los efectos de compresibilidad que aumentarian
drasticamente
% %la resistencia en las palas (reduciendo dréasticamente su
eficiencia), se
% %limitaran las revoluciones maximas de las hélices en la si-
tuacidén de hover
% %y de crucero para evitar alcanzar el Mach de divergencia.
W_Cr max=
w_rot max(R cr,h,V cr(i cr),rel T cr(l)*MTOW,n E cr);
%$[rad/s] Méaxima velocidad ang. en crucero
w_VTOL cr max=
w rot max(R cr,h,V asc max,rel T cr(l)*MTOW,n E cr);
$[rad/s] Maxima velocidad ang. en VTOL palas cr
w_VTOL aux max= w_rot max(R asc,h,V _asc max, (1-
rel T cr(l))*MITOW,n E aux); $[rad/s] Maxima velocidad ang. en
VTOL palas aux.

%Aqui se establecen los regimenes de funcionamiento de las hé-
lices que se

%$disefardn a continuacidén, tanto de crucero como auxiliares,
teniendo en

%cuenta el limite superior impuesto por los fendmenos de com-

presidn.

W _Cr = 0.95*w_cr max; $[rad/s]
Velocidad angular del motor en crucero

W_asc = 0.95*min(w_VTOL cr max,w VTOL aux max); $[rad/s]
Velocidad angular del motor en ascenso

rpm cr = w_cr*(30/Pi); % [rpm]

RPM del motor en crucero (esperada)

109



rpm _asc = w_asc* (30/Pi); $ [rpm]
RPM del motor en VTOL (suponiendo las rpm de cr y aux iguales)

%% Disefio de la Pala de Crucero

%Conocidos los limites de giro para las hélices establecidas.
se procedera

%a disefiar las hélices. Se tomard un perfil NACA 2415 para un
analisis

%preliminar.

%E1l paso serad aquel que garantice eficiencia maxima del perfil
en punta de

$pala para las rpm y V de crucero, y la torsidén serd tal que
garantice 1lo

gmismo a lo largo del resto de la pala.

alpha opt cr= 6.0; %$[°] Angulo de méx. efi-
ciencia de los perfiles

r cr = zeros (1l,npi+l); % [m] Posicidén a lo largo
de la pala.

gamma r cr = zeros(l,npi+l); S[°] Angulo de velocidad
aer. a w cr y V cr.

theta cr = zeros (1l,npi+l); $[°] Angulo de paso de la

hélice en cada r.

for i=l:npi+l

r cr(i)= (R _cr/npi)*(i-1);

gamma r cr(i)= atand((V_cr(i cr)+v_in-
ducida(R cr,h,V cr(i cr),rel T cr(l)*MIOW,n E cr))/(w cr*r cr(i
)))

theta cr(i)= alpha opt cr+gamma r cr(i);

end

%% Disefio de la Pala Aux.

%$Conocidos los limites de giro para las hélices establecidas.
se procedera
%a disefiar las hélices. Se tomard un perfil NACA 2415 para un
analisis
%preliminar.

%E1l paso serad aquel que garantice eficiencia maxima del perfil
en punta de

%pala para las rpm y V de crucero, y la torsidn sera tal que
garantice 1o

smismo a lo largo del resto de la pala.

alpha opt aux= 5.5; $[°] Angulo de max. efi-
ciencia de los perfiles
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[m] Posicidén a lo largo

o\°

r aux
de la pala.
gamma_r aux zeros (1l,npi+l);
aer. a w cr y V Cr.

theta aux zeros (1,npi+l);
hélice en cada r.

for i=l:npi+l

r aux(i)= (R _asc/npi)*(i-1);

gamma r aux(i)= atand((V_asc+v_inducida (R asc,h,V _asc, (1-
rel T cr(l))*MTOW,n E aux))/(w asc*r aux(i)));

theta aux(i)= alpha opt aux+gamma r aux(i);

end

zeros (1,npi+l);

$[°] Angulo de velocidad

$[°] Angulo de paso de la

%% Analisis Crucero.
mento Pala]+TCM
%$Una vez disenada la hélice,
buciones de la
%$sustentacidén y la resistencia al Thrust y al par resistente a
lo largo de

$la pala para diferentes regimenes de giro del motor.

Thrust, PAR y P de la pala [Teoria Ele-

se procede a integrar las contri-

Max alpha rw= zeros(l,npj+1l); 5[°] Angulo de ataque maximo a

lo largo de 1la
Min alpha rw=
lo largo de la

V_vuelo

CL vuelo
Drag

pto cr
J_alphamin
J_alphamax
T total

M total

P total cr

for k= 1l:npk+

la velocidad de

= zeros (1,npk+1

pala a w(Jj)
zeros (1,npj+1);
pala a w(j)

$1°] Angulo de ataque minimo a

4

4

(
zeros (1, npk+1l
zeros (1, npk+1
zeros (1, npk+l
zeros (1, npk+1

(

(

(

(

4

4

)
)
)
)
) 4

zeros (1,npk+1);

zeros (npk+1,npj+1);
zeros (npk+1,npj+1);

zeros (npk+1,npj+1);

1 %Establecemos un primer bucle que ird variando
vuelo

%para conocer las rpm a las que se igualan T y

D. (Con D
$definido como resultado de L=MTOW)

V_vuelo (k) = Vs+((V_cr(2)-Vs)/npk)*(k-1); % [m/s]
Rango de velocidades estudiado

t cr(k)= abs(L cr/V vuelo(k));

CL vuelo (k) = MTOW/(O.5*rho_cr*S_w*V_vuelo(k)A2); -1
Rango de CL definidos por V vuelo

Drag (k)=
0.5*rho_cr*(V_vuelo (k) "2)*S w* (CDO+K* (CL vuelo(k)"2)); 5[N]

Drag para la cond. de vuelo
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%Por ahora la fuerza a equilibrar es el drag de la aeronave,
no w !!!h!
e

% y se reparte entre todos los motores activos em crucero,
n E cr.

vi vuelo= v _inducida (R cr,h,V vuelo (k),Drag(k),n E cr);

$Para que se reseteen a cada régimen de vuelo

T Lnum = zeros(l,npj+1l); S[N] Fuerza axial producida por la
sustentacién de las hélices a distintos regimenes de giro

T Dnum = zeros(l,npj+1l); 3[N] Fuerza axial producida por la

resistencia de las hélices a distintos regimenes de giro

M Lnum = zeros (l,npj+1); % [N] Par transversal producida por
la sustentacidén de las hélices a distintos regimenes de giro
M Dnum = zeros (l,npj+1); % [Nm] Par transversal producida

por la resistencia de las hélices a distintos regimenes de giro

for j=l:npj+l %Barrido de RPMs

w_cr graf(j)=(w_cr/npj)*(3j-1);
for i=l:npi $Integracidén Numérica a lo largo de la pala
gamma rw_cr(i)=

atand ((V_vuelo (k)+vi vuelo)/(w_cr graf(j)*r cr(i)));
alpha rw cr(i,j)= theta cr(i)-gamma rw cr(i);
T Lnum(j)=

T Lnum(j)+n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(cl O+cl alpha*alpha rw cr
(1,3)) *((V_vuelo(k)+vi vuelo) "2+ (w _cr graf(j)*r cr(i))"2) *cosd(
gamma rw cr(i))* (R _cr/(npi));

T Dnum(j)= T Dnum(j)-n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(c _d0+k per-

fil*(cl O+cl alpha*alpha rw cr(i,Jj))"2)*((V_vuelo(k)+vi vuelo)”
2+(w_cr_graf(j)*r_cr(i))A2)*sind(gamma_rw_cr(i))*(R_cr/(npi));

M Lnum(j)= M Lnum(Jj) -

n E cr*b*0.5*rho _cr*c b cr*(cl 0O+cl alpha*alpha rw cr(i,Jj))* ((V
_vuelo (k) +vi vuelo) "2+ (w_cr graf(j)*r cr(i))"2)*sind(gamma rw C
r(i))*(R cr/(npi))*r cr(i);

M Dnum(j)= M Dnum(j)-n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(c_dO+k per-
fil*(cl O+cl alpha*alpha rw cr(i,Jj))"2)*((V_vuelo(k)+vi vuelo)”
2+ (w _cr graf(j)*r cr(i))”"2)*cosd(gamma rw cr(i))* (R _cr/(npi))*r

cr(i);

end

%$Se va a asegurar gque ningun calculo ocurre fuera de la 1li-
nealidad en la

%sustentacidédn que caracteriza los perfiles que forman la
pala. Todos

%aquellos regimenes que se encuentren fuera de este modelo
seran

%desechados en las graficas.

Max alpha rw(k,Jj)= max(alpha rw cr(:,J));
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if (Max_alpha rw(k, Jj)<alpha max)
j _alphamax (k)= j;
end

Min alpha rw(k,j)= min(alpha rw cr(:,J));
1f (Min alpha rw(k, j)<-alpha max)
j _alphamin (k)= j+1;

end

end

T total(k,:)= (T Lnum+T Dnum)*eta helice;

M total(k,:)= (M Lnum+M Dnum)/ (eta trans*eta helice);

for j=l:npj+1l
P total cr(k,j)= w cr graf(j)*M total(k,j)/1000;

1f (T total(k,Jj)<Drag(k))

pto cr(k)=Jj; %Revoluciones a las que se alcanza el
thrust
$suficiente para sostener el cru-
cero
end
end

w_crucero total(k
P crucero_ total (k
Pt crucero total (
end
[Y crucero,X crucero]=min(abs (Pt crucero total));
M crucero= M total (X crucero,pto cr (X crucero));

)= w_cr graf (pto cr(k));
) P total cr(k,pto cr(k));
k)= t cr(k)*P total cr(k,pto cr(k));

20009900000 00000000900000000000000000000000000000000000000000000

P e e R

0\©

o°

%% Analisis VTOL. Thrust, PAR y P de la pala [Teoria Elemento
Pala]+TCM

%La clara limitacidén residird en la potencia y torgque necesa-
rios para

%lograr el despegue vertical a una velocidad de V _asc, con las
n E cr

$hélices y las n E VTOL hélices auxiliares.

Q

Max alpha rw= zeros(l,npj+1l); 5[°] Angulo de ataque maximo a
lo largo de la pala a w(j)
Min alpha rw= zeros(l,npj+1); 5[°] Angulo de ataque minimo a
lo largo de la pala a w(j)

V_asc V = zeros (1l,npk+1) ;
pto_asc zeros (1, npk+1l);
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J _alphamin asc = zeros(1l,npk+l);
J alphamax asc = zeros(1l,npk+l);

for k= 1l:npk+l %$Establecemos un primer bucle que ira variando
la velocidad de ascenso
%para conocer las rpm a las que se igualan T y
1.1*W. (W=MTOW)

V_asc V(k) = -V asc max+((V_asc max+0.5)/npk)*(k-1);
%[m/s] Rango de velocidades de ascenso estudiado
1f(V_asc V(k)==0)
V_asc V(k)=-0.00000000000001;
end
t asc (k)= abs(h TO/V asc V(k));
Tiempo de ascenso o descenso.

0\©
0

if (V_asc V(k)<0)
pto fijo= k;
end

%$Hélices de crucero para VTOL
$Esta vez la fuerza a equilibrar es W, repartida entre mo-
tores auxiliares y de crucero !!!!!

vi asc _cr= v_indu-
cida(R cr,h,V asc V(k),rel T cr(l)*MTOW,n E cr);

%$Hélices aux. para VTOL

%Esta vez la fuerza a equilibrar es W, repartida entre mo-
tores auxiliares y de crucero !!!!!

vi asc_aux= v_inducida (R asc,h,V_asc V(k), (1-
rel T cr(l))*MTOW,n E aux);

%$Para que se reseteen a cada régimen de vuelo

%$Empuje y PAR de cada diferencial de pala de las hélices de
crucero

T Lnum asc _cr = zeros(l,npj+1l); %[N] Fuerza axial producida
por la sustentacidédn de las hélices a distintos regimenes de
giro

T Dnum asc _cr = zeros(l,npj+1l); %[N] Fuerza axial producida
por la resistencia de las hélices a distintos regimenes de giro
M Lnum asc_cr = zeros(l,npj+l); S%[N] Par transversal produ-

cida por la sustentacidén de las hélices a distintos regimenes
de giro

M Dnum_asc_cr = zeros(l,npj+l); %[Nm] Par transversal pro-
ducida por la resistencia de las hélices a distintos regimenes
de giro

%$Empuje y PAR de cada diferencial de pala de las hélices
aux.
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T Lnum asc _aux = zeros(l,npj+l); S[N] Fuerza axial produ-
cida por la sustentacidén de las hélices a distintos regimenes
de giro

T Dnum asc aux = zeros(l,npj+l); $[N] Fuerza axial produ-
cida por la resistencia de las hélices a distintos regimenes de
giro

M Lnum asc_aux = zeros(l,npj+l); % [N] Par transversal pro-
ducida por la sustentacién de las hélices a distintos regimenes
de giro

M Dnum asc aux = zeros(l,npj+1); % [Nm] Par transversal pro-

ducida por la resistencia de las hélices a distintos regimenes
de giro

for j=l:npj+1 %Barrido de RPMs
w cr graf asc(j)=(w_asc/(npj))*(3j-1);

for i=l:npi $Integracidén Numérica a lo largo de la pala
SMOTORES CRUCERO
gamma rw_asc_cr(i)=

atand ((V_asc V(k)+vi asc cr)/(w cr graf asc(j)*r cr(i)));
alpha rw asc cr(i,Jj)= theta cr(i)-gamma rw asc cr(i);

T Lnum asc cr(j)=
T Lnum asc cr(j)+n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(cl 0O+cl alpha*al-
pha rw asc cr(i,Jj))*((V_asc V(k)+vi asc cr)”"2+(w _cr graf asc(j)
*r cr(i))"2)*cosd(gamma rw asc cr(i))*(R cr/(npi));

T Dnum asc cr(j)= T Dnum asc cr(j)-
n E cr*b*0.5*rho cr*c b cr*(c _dO0+k perfil*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc cr(i,Jj))"2)*((V_asc V(k)+vi asc cr)"2+(w_cr graf asc
(j)*r_cr(i))A2)*sind(gamma_rw_asc_cr(i))*(R_cr/(npi));

M Lnum asc cr(j)= M Lnum asc cr(j)-
n E cr*b*0.5*rho _cr*c b cr*(cl 0O+cl alpha*al-
pha rw asc cr(i,Jj))*((V_asc V(k)+vi asc cr)”"2+(w_cr graf asc(j)
*r_cr(i))A2)*sind(gamma_rw_asc_cr(i))*(R_cr/(npi))*r_cr(i);

M Dnum_asc _cr(j)= M Dnum asc _cr(j)-
n E cr*b*0.5*rho _cr*c b cr*(c _dO0+k perfil*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc cr(i,Jj))"2)*((V_asc V(k)+vi asc cr)"2+(w _cr graf asc
(J)*r_cr(i))"2)*cosd(gamma_rw_asc _cr(i))* (R _cr/(npi))*r cr(i);

SMOTORES AUXILIARES ASCENSO

gamma_ rw_asc_aux(i)=
atand((V_asc_V(k)+vi_asc_aux)/(w_cr_graf_asc(j)*r_aux(i)));

alpha rw asc aux(i,]j)= theta aux(i)-gamma rw asc_aux(i);

T Lnum asc aux(j)=
T Lnum asc_aux(j)+n_ E aux*b*0.5*rho cr*c b aux*(cl 0O+cl al-
pha*al-
pha rw asc aux(i,J))*((V_asc V(k)+vi asc aux) "2+ (w_cr graf asc(
j)*r aux(i))"2)*cosd(gamma rw asc aux(i))* (R _asc/ (npi));
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T Dnum asc aux(j)= T Dnum asc_aux(Jj)-
n E aux*b*0.5*rho cr*c b aux*(c dO+k perfil*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc aux(i,J))"2)*((V_asc V(k)+vi asc aux) "2+ (w_cr graf a
sc(j)*r aux(i))”"2)*sind(gamma rw asc aux(i))* (R _asc/ (npi));

M Lnum asc_aux(Jj)= M Lnum asc_aux(J)-
n E aux*b*0.5*rho cr*c b aux*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc aux(i,J))*((V_asc V(k)+vi asc aux) "2+ (w_cr graf asc(
j)*r_aux(i))A2)*sind(gamma_rw_asc_aux(i))*(R_asc/(npi))*r_aux(i
)

M Dnum asc_aux(Jj)= M Dnum asc_aux(J)-
n E aux*b*0.5*rho cr*c b aux*(c_dO+k perfil*(cl O+cl alpha*al-
pha rw asc aux(i,Jj))"2)*((V_asc V(k)+vi asc aux)”2+(w cr graf a
sc(j)*r aux(i))"2)*cosd(gamma rw asc aux(i))* (R _asc/(npi))*r au
x(1)7

end

%$Se va a asegurar que ningun calculo ocurre fuera de la 1li-
nealidad en la

$sustentacidén que caracteriza los perfiles que forman la
pala. Todos

%aquellos regimenes que se encuentren fuera de este modelo
seran

$desechados en las graficas.

Max alpha rw(k,Jj)=
max (max (alpha rw asc cr(:,J)),max(alpha rw asc aux(:,3)));

if (Max_alpha rw(k,Jj)<alpha max)
J_alphamax asc(k)= J;
end

Min alpha rw(k,Jj)= min(alpha rw asc cr(:,J));
if (Min_alpha rw(k,Jj)<-alpha max)

j _alphamin asc (k)= Jj+1;
end

Min alpha rw(k,Jj)= min(alpha rw asc aux(:,J));
1f(Min alpha rw(k,J)<-alpha max)

j _alphamin asc (k)= Jj+1;
end

T cr asc(k,]J) =
(T _Lnum asc _cr(j)+T Dnum asc cr(j))*eta helice;

T aux asc(k,J) =
(T_Lnum asc_aux(J)+T Dnum asc aux(]J)) *eta helice;

5T total asc(k,j) = (T aux asc(k,3j)+T cr asc(k,j))*eta he-
lice; Valido si ambos fueran

%a mismas revoluciones en la condicidn de vuelo

1f(T cr asc(k,j)<rel T cr(l)*MTOW)
1f((jJ>=J alphamin asc(k)) &&(j<=J alphamax asc(k)))
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pto _asc cr(k)=j;
else
pto_asc_cr(k)=0;%NO ALCANZA LA CONDICION DENTRO DEL IN-
TERVALO
end
end

1f (T aux asc(k,j)<(l-rel T cr(l))*MTOW)
1f ((J>=J alphamin asc(k)) &&(J<=J alphamax asc (k)))
pto _asc aux(k)=j;
else
pto_asc_aux(k)=0;%NO ALCANZA LA CONDICION DENTRO DEL IN-
TERVALO

end
end
end
w_ascenso_cr (k) = w_cr graf asc(pto_asc cr(k));
w _ascenso aux(k) = w cr graf asc(pto asc aux(k));

M ascenso_ cr (k)
=(M Lnum asc cr(pto asc cr(k))+M Dnum asc cr(pto asc cr(k)))/ (e
ta trans*eta helice);

M ascenso aux (k)
=(M Lnum asc aux(pto asc aux(k))+M Dnum asc aux(pto asc aux(k))
)/ (eta_trans*eta helice);

M ascenso total (k) = M ascenso aux(k)+M ascenso cr(k); 3Va-
lido si ambos fueran

%a mismas revoluciones en la condicidén de wvuelo

P ascenso_cr (k) = (w_ascenso_cr (k) *M ascenso_cr(k))/1000;

P ascenso_aux (k) = (w_ascenso_aux (k) *M as-
censo_aux(k))/1000;

P ascenso_total (k) = P ascenso cr(k)+P ascenso aux(k); svVa-

lido si ambos fueran
%a mismas revoluciones en la condicidédn de vuelo

Pt ascenso_ total (k)=Pot tiempo efectiva (k,1);
end

%% 3.10.Graficas de interés

SELECCION RELACION DE EMPUJES DE LAS HELICES DE CR Y AUX Y DE
V_asc Y
%V _cr.
%Se eligen aquellas que minimiza Pt ascenso.
figure (1)
hold on
grid on
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contourf (rel T cr (max(Optimo Pt asc(2),Op-
timo Pt des(2)):max pto P real),V asc V,-P asc efec-
tivo(:,max (Optimo Pt asc(2),0p-
timo Pt des(2)) :max pto P real),100)
c=colorbar;
c.Label.String = 'Power [kW]';
$plot (w _cr graf(pto cr),V vuelo,'r-.',6 'LineWidth', 2)
splot (w cr graf(j alphamin),V vuelo, 'b--','LineWidth', 2)
$plot (w _cr graf(j alphamax),V vuelo, 'b--"', 'LineWidth', 2)
xlabel ('rel T {cr}[-]")
ylabel ('V {z}[m/s]")
title("Power (rel T {cr},V {z}) [kW]", 'Fontsize',12)

figure (2)
hold on
grid on
contourf (V_asc V,rel T cr(max(Optimo Pt asc(2),0p-
timo Pt des(2)) :max pto P real),log(-Pot tiempo efec-
tiva(:,max (Optimo Pt asc(2),Op-
timo Pt des(2)) :max pto P real)'),100)
c=colorbar;
c.Label.String = '"P-t[kW-h]"';
$plot(w_cr graf(pto cr),V vuelo, 'r-.', 'LineWidth', 2)
splot (w cr graf(j alphamin),V vuelo, 'b--','LineWidth', 2)
$plot(w _cr graf(j alphamax),V vuelo, 'b--', 'LineWidth', 2)
xlabel ('V {z}[m/s]")
ylabel ('rel T {cr}[-]")
title("log (P t(rel T {cr},V {z}))[kW-s]", 'Fontsize',12)

$DISENO PALAS CRUCERO

%A partir de la eleccidn de la relacidn de empujes y las ve-

locidades de

%ascenso y descenso se disefian las hélices auxiliares y de

cruero.
figure (3)
hold on
grid on
plot(r cr,gamma r cr)
plot (r cr,theta cr)

title("\theta {cr} (r,V {cr}) \phi {cr}(r,V {cr})",'Font-

size',12)
xlabel ("r {cr}[m]");

ylabel ("\theta {cr} \phi {cr}"); %$Se ha actualizado gamma a

phi en la nomenglatura del TFG
legend('\phi {cr}','"\theta {cr}')

$DISENO PALAS AUX.
figure (4)

hold on

grid on

plot (r_aux,gamma r aux)
plot (r_ aux, theta aux)
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title("\theta {aux} (r,V {asc}) \phi {aux} (r,V {asc})", 'Font-
size',12)

xlabel ("r {aux}[m]");

ylabel ("\theta {aux} \phi {aux}");

legend ('\phi {aux}', '\theta {aux}")

$CRUCERO

%Disefladas las hélices se observaran las velocidades de cru-
cero que

%$reducen la P-t min de ascenso, pues es la gue mas peso
puede reducir.

%Se elegird la que lo reduce al maximo, es decir, 130 km/s.

%$Reducido al min la Pt en ascenso, se volarad a una veloci-
dad fuera de

$disefilo que minimice igualmente P-'t, en este caso

figure (5)

plot (V_vuelo,-P crucero total, 'b-', 'LineWidth',1)

xlabel ('V {cr}[m/s]")

ylabel ('P {cr} [kW]")

grid on

title("Potencia (V_{cr}) [kW]", 'Fontsize', 12)

figure (6)

plot (V_vuelo,-Pt crucero total/3600, 'b-', 'LineWidth',1)

xlabel ('V {cr}[m/s]")

ylabel ('P_{cr}*t {cr}[kW-h]")

grid on

title("Potencia unidad de tiempo(V_{cr}) [kW-h]", 'Fontsi-
ze',12)

$ASCENSO

figure (7)

plot (V_asc V,-P ascenso_ total, 'b-', 'LineWidth', 1)
xlabel ('V {asc}[m/s]")

ylabel ('P {asc} [kW]")

grid on
title("Potencia (V_{asc}) [kW]", '"Fontsize',12)

figure (8)

plot (V_asc V,-Pt ascenso total, 'b-', 'LineWidth',1)

xlabel ('V {asc}[m/s]")

ylabel ('P {asc}*t {asc}[kW-s]")

grid on

title("Potencia unidad de tiempo(V_{cr}) [kW-'s]", 'Fontsi-
ze',12)

toc
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8.5.5 Estabilidad

clear all

close all

%% 1l.Estabilidad Estatica. TFG

%Se disefilard un programa gue sea capaz de obtener la posicidn
del punto

%Neutro y el Cmalpha para una disposicidén de masas concreta.
%% Estabilidad Longitudinal

a w = 0.1; %$[1/°] Pendiente de sustentacidn del
Ala

a t = 0.11; %$[1/°] Pendiente de sustentacidn del
EH

eta t = 1.05; $[-] Pérdida de presidén dinamica en el
EV.

depsilon daplha= 0O; $[-] Distorsidn de estela
$%%%%%%$%$SCOORDENADAS PLANO%%%%%%%%%%%%%%%

X = 1.50; %[m] Cambio de ejes Fusion a M.V.
(centrados en el Morro).

xCG = +0.905+X; %CG3 peor %[m] Posicidén del centro de masas
en el plano

PosicBS = 1.029+X; $[m] Posicidédn del borde de salida
del Ala

o} = 1.140; % [m] Cuerda media
del Ala

1t = X+3.7+(1*%0.580/4)-xCG; % [m] Longitud del
CG al ca del EH

X _acw = PosicBS-(3*c/4); %[m] Longitud del CG al ca
del w

S w = 10.22; % [m"2] Superficie
del Ala

S t = 2.550; %[m~2] Superficie
de la Cola

V t=(S_t*1 t)/(S_w*c); $[-] Coeficiente de

Volumen de la Cola
Cmalpha= a w* ((xCG-x_acw)/c)-a_t*eta t*V t*(l-depsilon daplha);
NO= (a_t*eta t*V t*(l-depsilon daplha)/a w)+(x acw/c);

HO= NO- (xCG/c); %Margen Estatico.

0\

X _acw
xCG
NO*c
1t

o o°

0\

%% 2.Coeficientes de Sustentacién y Momentos Avién Completo
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%A partir de los datos de la aeronave, y del método de los pa-
neles, seré

N . o . .

sposible extraer todos los coeficientes caracteristicos de las
curvas de la aeronave

Q

% 2.1 Coeficientes de Sustentacidn

iw = 4; %[°] Inciden-
cia del Ala
it =1iw; %-1.3 $[°] Inciden-

cia del EH. Corregida para entrar en pérdida a la vez que el
Ala

epsilon = -2; $[°] Torsidn
Aerodinédmica o Geométrica

f = 0.10; $[-] Porcidn
del EH para el timén

Cf = 3*(1-£)/(3-2*f); $[-]1 Coefi-
ciente de los paneles

tau e = (((2*f£=-3)/(14+2*f))*CE)+(3/ (1+2*f)); %[-] Del mé-

todo de los paneles

C LO= a t*eta t*(S t/S w)*(i t-i w-epsilon);
C La= a wta t*eta t*(S_t/S w)*(l-depsilon daplha);
C Ld= a t*eta t*(S t/S w)*tau e;

o)

% 2.2 Coeficientes de Resistencia
C DO= 0.01507018; $Extraldos de la Polar
k = 0.05036282;

% 2.3 Coeficientes de Momentos
C macw= -0.0; %[-] Obtenido de archivo Online sobre el NACA
63(3)018

C m0O= C macw-a t*eta t*V t*(i t-i wtepsilon);
C ma= a w*((xCG-x_acw)/c)-a t*eta t*V t*(l-depsilon daplha);
C md= -a t*eta t*V t*tau e;

% 2.3 Graficas
n graf= 10;

delta = linspace(-2,16,n graf); %[°] Definicidén de los 1li-
mites de deflexidn del empena’je
alpha w= linspace(-15,15,n graf); %$[°] Definicidén de los

limites de alpha

W= 600*9.81; % [N] MTOW

d T= 0.44-0.159; % [m] Del CG al Em-
puje del motor (Hacia arriba) (Generard momento negativo)

V.0 = 155.88/3.6; % [m/s] Velocidad de
Crucero a 5000 m

rho 0= 1.167; $[kg/m"3] Densidad de
crucero
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g 0 = 0.5*rho 0*(V_0"2); $[N/m~2] Presién Dina-
mica de crucero
n T = 4;
res que ejerceran momento
eta HE= 0.85*1.1;

o\

[—] Numero de moto-

T= ((21.21/4)*1000*eta_HE)/V_O; % [N] Empuje en cru-
cero de cada motor
Cm T= -((d T*n T*T)/ (g 0*S w*c));

for i= 1:n graf
for j=1:n graf
C L(i,J) = C LO+C La*alpha w(Jj)+C Ld*delta(i);
C mA(i,Jj)= C mO+C ma*alpha w(J)+C md*delta(i);
C m(i,3j)= C mA(i,J)+Cm T;
end
end

figure (1)

hold on

grid on

for i=1:n graf

plot (alpha w,C L(i,:))

end
title("C L(\alpha {wb},\delta {e})", 'Fontsize',12)
xlabel ("\alpha {wb} [°]"); ylabel("C L [-]");

legend('\delta e=-2°"','\delta e= 0°', '\delta e=
2°','\delta e= 4°','\delta e= 6°',"'\delta e= 8°','\delta e=
10°', '"\delta e= 12°','\delta e= 14°','\delta e= 16°"')

axis ([0 12 0 1.6])

figure (2)

hold on

grid on

for i=1:n graf

plot (alpha w,C mA (i, :))

end
title("C {mA} (\alpha {wb},\delta {e})",'Fontsize',12)
xlabel("\alpha_{wb} [°]1™); ylabel("C_{mA} (-1")

legend('\delta e=-2°','\delta e= 0°','\delta e=
2°','\delta e= 4°','\delta e= 6°',"'\delta e= 8°', '\delta e=
10°', '"\delta e= 12°','\delta e= 14°','\delta e= 16°")

figure (3)

hold on

grid on

for i=1:n graf

plot (alpha w,C m(i,:))

end
title("C m(\alpha {wb},\delta {e})", 'Fontsize',12)
xlabel ("\alpha {wb} [°]"); ylabel("C m [-]");
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legend('\delta e=-2°"','\delta e= 0°', '\delta e=
2°','\delta e= 4°','\delta e= 6°',"'\delta e= 8°','\delta e=
10°', "\delta e= 12°','\delta e= 14°','\delta e= 16°")

%% 3.Curva de Sustentacién de Avién Equilibrado
n graf2=n graf;

V_inf = linspace(25,50,n graf2); $[m/s] Rango de Ve-
locidades entre los que se moverd el avidn (Despegue-—-->Cru-
cero)

rho inf= 1.196; %[kg/m”3] Densidad

de crucero

g inf = zeros (1l )
T vec = zeros (1l )
alpha eg= =zeros(l,n_ )
delta eg= zeros(l,n graf2);
C Leqg = zeros (1l )
C 1t eq = zeros(l )
P dis eq = zeros(1l )

for i=1:n graf2
g inf(i)= 0.5*rho inf*V inf (i) "2;

P dis eg(i)=(0.5*rho inf*(V inf (i)"3)*S w*C DO+k* ((W"2)/(0.5*rh
o inf*V inf (i) *S w)))/eta HE; %$Potencia Disipada necesaria
para el vuelo rectilineo (n=1) Teniendo en cuenta el rend. del
motor.

T vec(i)= (P_dis eqg(i)*eta HE)/V inf(i);

alpha eqg(i)= ((W/ (g inf(i)*S w))-C LO-
(C_Ld/C md)* (((T vec(i)*d T)/ (g inf(i)*S w*c))-C m0))/(C La-
(C_Ld/C md)*C ma) ;

delta eq(i)= (1/C_md)* (((T_vec(i)*d T)/ (g inf(i)*S w*c))-
C m0-C ma*alpha eqg(i));

$Comprobacion Sustentacidén en los Limites

C Leqg(1) = C LO+C La*alpha eqg(i)+C Ld*delta eqg(i);
$Comproacidn Momento Nulo
C meqg (1) = C m0O+C ma*alpha eq(i)+C md*delta eq(i) -

((T_vec(i)*d T)/ (g inf(i)*S w*c));
%$Sustentacidén Ala y Cola
C lw eqg(i)= a w*alpha eqg(1i);
C 1t eg(i)= a _t*(alpha eqg(i)-1i w+i t+epsi-
lon+tau e*delta eqg(i));

end

figure (4)

hold on

grid on

for i=1:n graf

plot (alpha w,C L(i,:))
end
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plot (alpha eq,C Leq, '--o', 'LineWidth', 1)

title("C L(\alpha {wb},\delta e)", 'Fontsize',12)

xlabel ("\alpha {wb} [°]"); ylabel("C L [-]");

legend('\delta e=-2°"','\delta e= 0°','\delta e=
2°','\delta e= 4°','\delta e= 6°',"'\delta e= 8°','\delta e=
10°', "\delta e= 12°','\delta e= 14°','\delta e= 16°','C {L
eql}")

axis ([0 12 0 1.61)

%% 4.Estabilidad Dinamica
I yy=8.411*10"2;
C mg= 1.1*V_t*sqgrt(eta t)*a t*(1 t/V 0)

for 1=1:n graf
1f(V_inf (1)<v_0)

i eg=1;

end
end
a 2= 1 yy;
a 1= 0.5*rho 0*c*S w*(V_072)*C mg;
a 0=-0.5*rho 0*c*S w*(V_072)*C ma;
b = C meqg(i eq); %Delta eq para el crucero
nptos=1E4;
t=linspace (0,100, nptos) ;
delta alpha 0 = 1;

delta alpha dO = 0;

exponencial= -(a_1/(2*a_2));
raiz= sqgrt(4*a 2*a 0-a 172)/(2*a 2);
C 3= Db/a 0;

C 1= delta alpha 0-(C_3);
C 2= (((a_1*C 1)/(2*a_2))+delta alpha d0)/raiz;

periodo=(2*pi) /raiz;

for i=l:nptos

alpha t(i)= alpha eq(i eq)+C 3+exp (exponen-
cial*t (i))*(C_l*cos(raiz*t(i))+C 2*sin(raiz*t(i)));

end

figure (5)

hold on

grid on

plot(t,alpha t)
title("\alpha {wb} (t)", 'Fontsize',12)
xlabel ("t [s]"); ylabel("\alpha {wb} [°]");
legend('\alpha {wb} (t)")
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$% 5.Diensionamiento Estabilizador Vertical. Fallo de Motor
T cr =((21.21/3)*1000*eta HE)/V _0; $[N] Empuje necesario
para realizar el régimen de crucero a V0

d v. = 3.7-xCG; $[m] Distancia del C.G. al inicio del EV

z acv= 0.1; $[m] Altura del c.a. del EV respecto a
la raiz

c medv= 0.52; $[m] Cuerda media aerodinamica del EV.

daT = 1; %[m] Distancia del vector de empuje al
C.G.

S v = 0.85; $[m"2] Superficie vertical de cola

av = a t; %[1/°] Mismo perfil NACA 0012

eta v = 1.0; %[-] Pérdida de presidén dinamica en el
EV

dsigma dbeta = 0; $[-] Distorsidn de estela

fv = 0.25; s[-] Pro-
porcidén de timdén sobre la cuerda del EV

C fv = (3*(1-f v)/(3-2*f v)); 5[-] Método
de los paneles

tau v = ((C_fv*(2*f v-3)+43)/(1+2*f v)); $[-] Efec-
tividad de la deflexién del timédn

1v = (d_v+(0.1065/0.478) *z_acv+(c _medv/4)); % [m] Dis-

tancia del CG al ca de la cola.

n graf3=100;
V_inf3 = linspace(25,50,n graf3);
for i=1:n graf3

g inf3(i)= 0.5*rho inf*V inf3(i)"2;

P dis eg3(i)=(0.5*rho inf*(V_inf3(i)"3)*S w*C DO+k* ((W"2)/(0.5%
rho inf*V inf3(i)*S w)))/eta HE; $Potencia Disipada necesaria
para el vuelo rectilineo (n=1) Teniendo en cuenta el rend. del
motor.
T vec3(i)= (P dis eq3(i)*eta HE)/V inf3(i);
end
delta r=zeros(l,n graf3); %[°] Deflexidn de grados del
rudder necesarios para compensar un fallo del motor.
for i=1:n graf3
delta r(i)=
(T vec3(i)*d T)/ (1 v*q inf3(i)*eta v*S v*a v*tau v);
end

figure (6)

hold on

grid on

plot (V_inf3,delta r)
title("\delta r(V)", 'Fontsize',12)

xlabel ("V [m/s]"); ylabel ("\delta r [°]");
legend('\delta r')
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