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Abstract

The exploration of the space has been a pursued goal since humanity had developed the
technology to travel to outer space. The will to explore the universe is such that many
unmanned missions have already explored other planets. New ways to perform space missions
more efficiently and safely are being investigated, making it possible, to carry out manned
interplanetary missions in the future.

The objective of this project is to design an unmanned aircraft to explore the satellite Titan,
as there are indications that confirm the existence of invaluable natural resources that can
be used for propulsion in space. These facts make attractive not only the idea of exploring
Titan for scientific purposes, but also the study of the possibility of establishing a base of
operations there to explore the outer solar system.

Classical aerospace design procedures have been followed. Starting from a mathematical mo-
delling of Titan’s atmosphere, calculated from the interpretation of the data of the Huygens
probe. After obtaining the atmospheric properties, the operation conditions and viability of
aircrafts in the satellite have been analysed. Through iterations and changes in the design,
the aircraft has been progressively modified until the requirements for the mission were met.
After the aforementioned procedure, a delta wing aircraft, with a V tail and powered by
an electric engine with propellers, capable to accomplish all the mission objectives has been
designed.

Finally, the feasibility of the project has been dissected from technological and economic
point of view, taking into account that an aircraft like the one presented in this project has
never been built. The conclusions point to the fact that future work is required to validate
the design, however, the possibilities to carry forward the project are high.
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Resumen

La exploracion espacial ha sido un objetivo muy perseguido desde que se tiene acceso a la
tecnologia para viajar al espacio exterior. Tal es el interés de explorar el universo que ya
se han realizado numerosas misiones no tripuladas a otros planetas y se investigan nuevas
maneras de hacer més eficientes y seguras este tipo de misiones, haciendo que en un futuro,
sea posible el poder realizar misiones tripuladas interplanetarias.

El objetivo del presente proyecto es disefiar una aeronave no tripulada para explorar el satélite
Titan, pues hay indicios que confirman la existencia de recursos naturales muy valiosos
que podrian ser empleados para la propulsiéon espacial. Esto hace atractiva la idea de, no
s6lo explorar Titadn con fines cientificos, sino también de poder establecer alli una base de
operaciones para explorar el sistema solar exterior.

Para alcanzar este objetivo se han seguido los procedimientos clasicos del diseiio aeroespacial,
partiendo de un modelado matematico de la atmésfera de Titan a partir de la interpretacién
de los datos de la sonda Huygens. Tras conocer las propiedades atmosféricas de Titan, se
analizan las condiciones de operacion de una aeronave en el satélite, estudiando su viabilidad,
y se da paso al diseno de la aeronave con equipamiento de anélisis cientifico. Mediante
iteraciones y cambios en el diseflo, se va dando forma progresivamente a la aeronave hasta
cumplir los requerimientos de la mision. Como resultado, se ha desarrollado una aeronave
con ala delta y cola en V, propulsada por un motor eléctrico con hélices que es capaz de
cumplir de forma satisfactoria los objetivos de la mision.

Por tdltimo se plantea la viabilidad del proyecto desde el punto de vista tecnologico y eco-
némico, ya que nunca antes ha habido precedentes de aeronaves como la presentada en este
proyecto. Las conclusiones obtenidas apuntan a que se requiere de diversos trabajos futuros
para validar el disefio, aunque las posibilidades de llevar adelante el proyecto son elevadas.
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Resum

L’exploraci6 espacial ha sigut un objectiu molt anhelat d’enca que es té accés a la tecnologia
per a viatjar a l'espai exterior. Tal és 'interés d’explorar 'univers que ja s’han realitzat
nombroses missions no tripulades a altres planetes i s’investiguen noves maneres de fer més
eficients i segures aquest tipus de missions, i aixi fent que en un futur, potser siga possible
poder realitzar missions tripulades interplanetaries.

L’objectiu del present projecte és dissenyar una aeronau no tripulada per a explorar el satél-lit
Tita, perque hi ha indicis que confirmen I’existéncia de recursos naturals molt valuosos que
podrien ser emprats per a la propulsi6 espacial. A¢o fa atractiva la idea de, no sols explorar
Tita amb finalitats cientifiques, siné també de poder establir-hi una base d’operacions per a
explorar el sistema solar exterior.

Per a aconseguir aquest objectiu s’han seguit els procediments classics del disseny aeroespa-
cial, partint d’'un modelatge matematic de I’atmosfera de Tita tenint en compte les dades
de la sonda Huygens. Després de conéixer les propietats atmosfériques de Tita, s’analitzen
les condicions d’operacié d’una aeronau en el satél-lit, estudiant la seua viabilitat, i es dona
pas al disseny de 'aeronau amb equipament d’analisi cientifica. Mitjancant d’iteraciones i
canvis en el disseny, es va donant forma progressivament a ’aeronau fins a complir els re-
queriments de la missi6. Com a resultat, s’ha dissenyat una aeronau amb ala delta y cola en
V, propulsada per un motor eléctric amb hélices, capag de complir de forma satisfactoria els
objectius programats.

Finalment es planteja la viabilitat del projecte des del punt de vista tecnologic i economic,
ja que mai abans hi ha hagut precedents d’aeronaus com la presentada en este projecte. Les
conclusions obtingudes apunten a que es requerix de diversos treballs futurs per a validar el
disseny, encara que les possibilitats de portar avant el projecte son elevades.
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Capitulo 1

Planteamiento
del trabajo

1.1 Introduccion

La humanidad ha intentado comprender la naturaleza del espacio mediante la
observacion de sus astros. Se cree que la practica conocida como Astrologia
surgié en Mesopotamia, alrededor del tercer milenio antes de nuestra era. Fl
empefio de los antiguos astrélogos por determinar las posiciones y movimientos
de los astros dio lugar a la creacién de calendarios y originé la creencia de que
la posicién y la alineacion de los astros determinan grandes acontecimientos en
la Tierra e incluso controlan la vida de las personas.

Los humanos necesitamos comprender nuestro entorno y, por tanto, el Uni-
verso ya que lo desconocido nos causa miedo. Esto nos lleva a concluir que la
exploraciéon y la bisqueda del “por qué” de las cosas es un interés intrinseco al
ser humano. El origen de esta necesidad viene de la curiosidad, que se podria
catalogar como una estrategia evolutiva de supervivencia. Conocer nuestro en-
torno y ser capaces de controlarlo es lo que nos ha llevado a dominar la vida
del planeta.

El 17 de diciembre de 1903 tuvo lugar un hito histérico en la aviacién, el
primer vuelo con motor controlado de la historia gracias a los hermanos Wright.
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Solamente habia volado treinta y seis metros y durante doce segundos pero esa
pequena distancia y ese corto intervalo de tiempo, significaron un gran paso en
la conquista del cielo. Los avances venideros en los campos de la aerondutica y
la propulsion permitieron que, no muchos anos después (58 para ser exactos),
Yuri Gagarin fuese el primer ser humano en viajar al espacio exterior el 12
de abril de 1961. La humanidad habia hecho posible traspasar nuestra tltima
frontera, el espacio.

Desde entonces, la astrondutica se ha desarrollado a pasos agigantados permi-
tiendo asi llevar a cabo numerosas misiones en el espacio con distintos fines
politicos, cientificos, teleméaticos, militares y/o econémicos. Misiones de explo-
racion como las llevadas a cabo por la sonda Voyager 1 (1977), el telescopio es-
pacial Hubble (1990), las continuas intervenciones en Marte (1969-actualidad)
o la misiéon Cassini-Huygens (1997) han proporcionado informacién valiosa so-
bre el sistema solar y las galaxias mas cercanas.

Por motivos de seguridad y coste, la exploracién planetaria es competencia
casi exclusiva de sondas, satélites y robots de exploracién cuyo objetivo es
caracterizar el entorno, mediante la toma de muestras y medidas de este. Dada
su enorme utilidad, se han invertido cuantiosos recursos en el diseno de este tipo
de artefactos/dispositivos de exploracion y se sigue apostando por ellos para
estudiar el universo. Sin embargo, atin queda mucho por conocer y explorar.

1.2 Antecedentes

El satélite Titan ha gozado de especial interés cientifico por el aspecto de su
atmosfera y la creencia de la existencia de lagos de metano en su superficie. Tal
fue la repercusion de estos indicios que se puso en marcha la mision Cassini-
Huygens. La mision conjunta de la NASA (National Aeronautics and Space
Administration), la ESA (European Space Agency) y la AST (Agenzia Spaziale
Italiana) tenia como objetivo recopilar informacion sobre Saturno y sus satéli-
tes, y, ademads, enviar una sonda (la sonda Huygens) a Titédn para estudiar la
atmosfera y la superficie del satélite.

Como resultado de la misién, se han encontrado pruebas de la existencia de
cuerpos liquidos estables de hidrocarburos en la superficie que conforman un
sistema fluvial con lluvia, lagos y rios. Estos datos de Titan han sugerido que
pudiera haber algin tipo de vida o desarrollarse vida en los préoximos tiempos
de una manera muy distinta a la nuestra, desde el punto de vista biolégico
o estructural. Estudios como el de Martin Rahm, profesor de quimica en la
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Universidad Cornell, apoyan la posibilidad de que existan organismos vivos
microscopicos [1].

Adicionalmente, en Titan existe una gran cantidad de recursos naturales, co-
mo el metano en estado liquido o nitrégeno, que pueden ser empleados para
la propulsion espacial. Esto sugiere que el satélite de Saturno puede conver-
tirse en una base de operaciones para realizar viajes interplanetarios dada su
lejana localizacién y la posibilidad de reabastecer los vehiculos espaciales de
combustible.

1.3 Objetivos

El objetivo del presente proyecto es el diseio de un UAV (vehiculo aéreo no
tripulado) de exploracion planetario autosuficiente para estudiar el satélite
més grande de Saturno, Titdn. La aeronave debe ser capaz de realizar el viaje
espacial hasta Titan, efectuar el ingreso en la atmosfera, aterrizar y desplegar
su configuracién de vuelo subsénico para poder realizar misiones de exploracion
aéreas. A lo largo de este proyecto se estudiaran alternativas para que el UAV
pueda cumplir estos objetivos de la manera maés eficientemente posible y se
justificardn las decisiones tomadas a medida que se avanza en el proceso de
disenio.

Adicionalmente, se presenta como objetivo secundario poder contribuir en la
linea de investigacién de desarrollo de aeronaves autosuficientes como la pro-
puesta en este proyecto para realizar misiones de exploracién interplanetarias.

1.4 Justificacidon

A continuacion se argumentan los diversos motivos que justifican la realiza-
cién de este proyecto, el cual surge como una propuesta de mejora del méto-
do/sistema actual de exploracion del satélite Titan. Algunas de las ventajas
que ofrece esta alternativa son:

= Reduccién del coste econdémico del transporte a Titdn del equipo cien-
tifico. No se requiere de proteccion durante el viaje espacial, ya que los
equipos de analisis cientifico van instalados dentro de la aeronave.

= El UAV permite el estudio en diferentes puntos del satélite ya que es
capaz de viajar y transportar consigo el médulo de analisis cientifico. Esto
permitiria determinar de una manera més exacta la evolucion/variacion
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de los pardmetros fisicos, geoldgicos y atmosféricos del satélite en cada
region.

= La posibilidad de exploracién aérea tiene ventajas inmediatas como el po-
der obtener imégenes aéreas para poder estudiar el terreno y la superficie
del satélite.

= Permite acceder a zonas de dificil acceso, como crateres o montafias, siem-
pre que las condiciones de vuelo sean favorables.

1.5 Diseno de una aeronave

Esta seccion pretende proporcionar una vision global del proceso intelectual
del disefio y entender su estructura. Se trata de un proceso multidisciplinario
donde diversas ramas de la ingenieria intervienen conjuntamente para lograr
un diseno final que pueda cumplir los requisitos de su misién de la manera més
eficiente posible.

Al hilo de lo comentado anteriormente, es necesario destacar que este disefio
final no puede ser alcanzado sin seguir un orden logico en la toma de decisiones
y determinacion de los pardmetros fisicos de la aeronave. Por este motivo, el
proceso de diseno estd dividido en 3 fases claramente diferenciadas: disefio
conceptual, diseno preliminar y disenio final. Estas tres fases componen una
serie de puntos de control donde las decisiones tomadas en una fase afectan a
la siguiente y volver atras en el proceso no es siempre una opcién viable, por
este motivo la validacién del concepto en cada una de las fases es crucial para
evitar problemas o bloqueos en el desarrollo del diseno.

En la imagen 1.1 se puede obervar un esquema temporal de las fases de diseno,
fabricacion y validacién de una aeronave. Es interesante ver como los costes
v esfuerzos se disparan practicamente de forma exponencial a medida que se
avanza en la produccién de una aeronave. Esto se debe a que en la etapa final
del desarrollo de una aeronave se requieren numerosos andlisis de validacién a
partir de ensayos de un modelo a escala real en tineles de viento e incluso ensa-
yos destructivos para evaluar el comportamiento aerodindmico de la aeronave
y sus limites estructurales. En el caso de llegar a esta tltima fase y no cumplir
alguno de los requisitos de validacién, serfa necesario volver atras en el diseno
para corregir los fallos, con su consecuente impacto temporal y econémico.

Es muy probable que el disefio final de este proyecto no sea el maés eficiente
posible, ya que perfeccionar una aeronave que ha sido disefiada enteramente
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Figura 1.1: Fases del desarrollo de una aeronave

desde cero requiere de muchos recursos y tiempo que, lamentablemente, no
se tienen para desarrollar este proyecto. Ademas este trabajo se trata de una
actividad docente y difiere mucho de un proyecto llevado a cabo por un equipo
de ingenieros especializados en varias disciplinas, donde la toma de decisiones se
basa en estudios minuciosos para poder optimizar el comportamiento global de
la aeronave. A pesar de ello, el objetivo de este trabajo es presentar un primer
disefio que podria dar paso, en un futuro, a una optimizaciéon o rediseno del
mismo para poder llevar a cabo su misién.

A continuacién, se proporciona una breve descripcion de cada una de las fases
del disefio de una aeronave.

1.5.1 Diseno Conceptual

En esta fase se analiza la mision que se debe completar, se especifican los
requerimientos de esta y el equipamiento que debe transportar la aeronave. A
continuacion, en base a lo anterior, se define la configuracion previsible de la
aeronave y se consideran distintas alternativas viables y/o posibles mejoras.
Todo esto permite tener una idea global de como va a ser el disefio de la
aeronave.
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1.5.2 Diseno Preliminar

El objetivo de esta etapa es afinar el concepto de la fase anterior. Usualmente
se recurre a bucles donde se disefian y evalian varios conceptos con cambios
menores del disefio conceptual para llegar a una configuracién mas eficiente.
Los principales criterios a tener en cuenta en este estadio son la aerodindmica
de la aeronave, la propulsién y el volumen y peso de la carga de pago. Para esto,
es necesario el empleo estimaciones aerodindmicas y propulsivas, sin exceso de
detalles, pero que permitan obtener una idea de las caracteristicas del concepto
analizado.

La meta de esta fase es tener un disenio preliminar que pueda ser desarrollado
a fondo. Al final de esta etapa de diseno, la configuracion de la aeronave queda
congelada de tal manera que no se pueden revertir los cambios

1.5.3 Disenio Detallado

La fase de Diseno detallado tiene como objetivo el desarrollo en detalle de la
propuesta elegida. Toda la configuracion y elementos estructurales se definen
de manera precisa. Se recurre al uso de software de célculo aerodindmico y
estructural para validar el concepto de la aeronave. Como en la fase anterior,
se procede a iterar el diseno y analisis del concepto a partir de cambios menores
en su geometria hasta llegar a un disefio que cumpla su misién de la manera
més eficiente desde el punto de vista de los criterios de diseno. Una vez el
diseno ha sido validado mediante el uso de software y teoria, se procede a la
construccién de un prototipo apto para el estudio en taneles de viento, donde
se realiza una comparacion con los resultados obtenidos anteriormente. Si el
resultado global es satisfactorio, el diseno avanza a una nueva fase para fabricar
v testar el prototipo.

1.6 Estructura y desarrollo del trabajo

El presente trabajo gira alrededor de tres documentos principales: la memoria,
el presupuesto y el pliego de condiciones.

Memoria

El primer capitulo, Planteamniento del Trabajo, constituye un acercamiento a
los temas que se tratan en el presente proyecto. En él figuran los objetivos y
la motivaciéon del proyecto, ademés de una breve reflexion sobre el proceso de
disefio de una aeronave.
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El segundo capitulo, Titdn, describe el satélite Titan tal y como se conoce
hasta la fecha y es donde se realiza el modelado matematico de la atmosfera
que posteriormente se empleard para el diseno de la aeronave.

Los capitulos 3, 4 y 5 (Diserio Conceptual, Diseno Preliminar y Diserio Deta-
llado) engloban el grueso del proyecto y, como se ha explicado en la seccion
anterior, sus objetivos son desarrollar el diseno de una aeronave que pueda
operar en Titan de forma auténoma.

El sexto capitulo, Actuaciones, realiza un estudio de las actuaciones de la
aeronave disenada y se valoran sus capacidades de vuelo y posibles desafios
que deberé afrontar el diseno.

En el séptimo capitulo, Conclusiones, se expone una discusion sobre la aeronave
v la viabilidad del proyecto.

Anexos

Se adjunta una serie de anexos cuya intencién es aportar los fundamentos teo-
ricos necesarios para que el lector comprenda perfectamente el procedimiento
seguido durante el proyecto. También se incluye un apartado de planos.

Presupuesto

Es el documento que refleja el coste del trabajo, la inversion necesaria para
llevarlo a cabo. En él, se presenta el célculo de costes, los precios unitarios y
el coste total del proyecto.

Pliego de condiciones

En el pliego de condiciones se describen los requisitos necesarios, tanto gene-
rales como técnicos, para la realizacion del trabajo.






Capitulo 2

Titan

2.1 El satélite

Titan es el sexto satélite elipsoidal de Saturno y frecuentemente es descrito
como un satélite similar a un planeta. Fue descubierto en 1655 por el astrénomo
holandés Christian Huygens y fue el primer satélite conocido de Saturno. La
imagen 2.1 muestra una fotografia de Titan desde el espacio.

Figura 2.1: Satélite Titan
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Se trata de la luna més grande de Saturno y la segunda luna mas grande del
sistema solar, tras Ganimedes. Es la tinica luna conocida por el momento que
tiene una atmosfera densa, y es el Gnico astro en el espacio conocido, a parte
de la Tierra, donde se ha probado la existencia de cuerpos liquidos estables |2].

Titan tiene un didmetro un 50 % mayor que la Luna y es un 80 % maés masivo.
La imagen 2.2 permite comparar el tamano relativo entre los distintos astros
comentados.

La L_una La Tierra
Radio - 1737 km Radio - 6378 km

Titan
Radio - 2575 km

Figura 2.2: Comparacion entre astros

En la tabla 7?7 se recogen algunos valores de referencia interesantes para com-
parar la Tierra con Titan [3];

Astro Radio Masa Gravedad TemperaturE} Presion en Densidad en

en la superficie la superficie la superficie
Titan 2575 km  1.345 102 kg 1.352 m/s? 93 K 160 kPa 5.1336 kg/m3>
Tierra 3485 km  5.974 10 kg = 9.78 m/s? 288 K 101 kPa 1.225 kg/m?

Tabla 2.1: Parametros caracteristicos de la Tierra y Titan.
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2.2 Superficie

Se trata de un satélite compuesto principalmente por hielo y material rocoso
donde se pueden encontrar derivados del metano fluyendo por su superficie,
ademas de lagos de hidrocarburos liquidos en las regiones polares. El saté-
lite posee una superficie geologicamente joven, ligeramente montanosa y con
escasos crateres de meteoritos. Ciertas regiones se encuentran cubiertas por
dunas originadas debido a la accién del viento, las dunas de mayor tamaiio se
localizan cerca del ecuador del satélite [4].

La sonda Huygens encontr6 criovolcanes de metano en Titdn. Estos volcanes
arrojan volétiles como agua, amonfaco o metano en estado liquido o de vapor
que, tras la erupcion, se solidifican debido a las bajas temperaturas. Se cree
que el origen de este tipo de vulcanismo en Titdn se debe a la acumulacion
de energia de friccién entre estos elementos provocada por las mareas gravi-
tatorias, aunque se ha sugerido que podria deberse a la radioactividad. Este
vulcanismo sigue considerandose como el principal responsable de la presencia
de gas metano en la atmosfera de Titan [5].

2.3 Atmosfera

La atmoésfera de Titan es la tnica atmosfera espesa de un satélite natural
en el Sistema Solar, también es la tnica atmésfera con elevado contenido de
nitrogeno a parte de la Tierra. A causa de la baja gravedad de Titan, su
atmosfera se extiende hasta los 800 km y es tan espesa y opaca que los niveles
de luminosidad en la superficie durante el dia son similares a los del crepusculo
terrestre [6].

Figura 2.3: Atmosfera de Titan desde el espacio
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Por lo que respecta a su composicién quimica, la tabla 2.2 resume su compo-
sicion esencial [7]

Componente Proporcion (%)
Nitrégeno N, 95
Metano C' Hy 4.8
Hidrégeno y otros compuestos 0.1-0.2

Tabla 2.2: Composicién quimica de la atmosféra de Titan

Las concentraciones de estos gases no son constantes y varfan con la altura de
la atmosfera. Sin embargo, para simplificar el modelo de atmosfera, se asume
que la atmosfera de Titan esta compuesta por un 95 % de Nitrogeno y un 5%
de Metano, y sus concentraciones son constantes en toda la atmosfera. Entre
los otros compuestos figuran hidrocarburos, tales como etano, diacetileno, me-
tilacetileno, cianoacetileno, acetileno y propano, junto con otros gases como
diéxido de carbono, monéxido de carbono, cianégeno, cianuro de hidrégeno,
argon y helio [7].

La figura 2.4 muestra la clasificacion de las capas de la atmodsfera de Titén.

Thermosphere

Mesopause 496-600 bm

Mesosphere
Polar hood ——

Steatopause 300-310 ke

Stratosphere

Troposphere | &

r Haze rainout
Polar ethane daud layer
144 Em)

e 1
= A | Tromopause 40-44 i
Mathana cirmus
120-30 k) ) Methane rain
Methane drizzle
Tem s Methane cumulus
FitT=

Figura 2.4: Capas atmosféricas de Titan
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Las extension de cada una de las capas se recoge en la tabla 2.3 [7].

Capa Inicio (km) Fin (km)
Troposfera 0 36
Estratosfera 36 290
Mesosfera 290 605
Termosfera / Ionosfera 605 1300

Tabla 2.3: Extension de las distintas capas de la atmosfera de Titan.

Observaciones cientificas han revelado que la atmoésfera de Titdn presenta
super-rotacién. Esto quiere decir que las corrientes de aire en la atmosfera
alta circulan méas rapido de lo que rota el satélite alrededor de su eje, dando
lugar a diferencias notables entre las velocidades a diferentes alturas y llegan-
do incluso un cambio en la direccién de la velocidad horizontal por el esfuerzo
cortante de la superficie del satélite [8].

2.4 Parametros Orbitales

El planeta Saturno tiene un gran ntmero de satélites (62 con orbitas seguras).
Este sistema de satélites ofrece varios ejemplos interesantes de dindmica or-
bital, tales como satélites coorbitales, satélites troyanos y satélites pastores.
Algunos satélites también se encuentran en resonancia entre si. Los satélites
que se conocen desde antes del inicio de la investigacién espacial son: Mimas,
Encélado, Tetis, Dione, Rea, Titan, Hiperién, Japeto y Febe. A pesar de que
esté representado asf en la imagen 2.5, no todas las 6rbitas son coincidentes, y
en algunos casos como el de Titan, presentan excentricidad.

Titan orbita alrededor de Saturno con un periodo orbital de 15d 23 h con una
rotacién sincrona, es decir el periodo orbital coincide con su periodo de rotacién
y por tanto siempre apunta a Saturno con la misma cara. Los parametros
orbitales se recogen en la tabla 2.4 [7].
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Periodo Orbital 15.945 dias
Periodo de Rotacion | Rotaciéon Sincrona
Semieje Mayor 1221870 km
Inclinacién 0.34854 grados
Excentricidad 0.02888
Velocidad de escape | 2.65 km/s

Tabla 2.4: Parametros orbitales de Titan

La imagen 2.5 muestra las érbitas de los distintos satélites de Saturno.

+ ljirag

» Kiviug s Thrym

Figura 2.5: Orbitas de los distintos satélites de Saturno

2.5 Modelos matematicos atmosférico y gravitatorio

El desarrollo de modelos matematicos de la atmosfera y del campo gravitacio-
nal es esencial para poder diseniar vehiculos que van a operar en la atmosfera
del planeta. Con el objetivo de obtener el modelo atmosférico, se van a tener
en cuenta el modelo atmosférico de Yelle y los datos atmosféricos de la sonda
Huygens, recopilados durante su descenso a la superficie de Titan desde la nave
Cassimi. Para la obtencion del modelo gravitacional se empleardn ecuaciones
del campo gravitatorio.

14



2.5 Modelos matemdticos atmosférico y gravitatorio

2.5.1 Modelo Yelle

Este modelo se desarrollé para poder diseniar y analizar la misién de la sonda
Huygens en el satélite Titan. El modelo fue obtenido a partir de los datos de
observacion de los subsistemas de la sonda Voyager 1 en su paso por Saturno
en 1980. La tabla 2.5 contiene los sistemas empleados para medir las distintas
propiedades de la atmosfera de Titan y su rango de aplicacion.

Rango de alturas Subsistema
De 0 a 200 km Radio cietifica de la sonda Voyager 1 (RSS)
De 120 a 300 km Espectrometro infrarrojo (IRIS)

Por encima de 1000 km | Espectrometro ultravioleta (UVS)

Tabla 2.5: Medicién del perfil de temperaturas de la atmosfera Titan

A parte de estos datos, se relacionaron las diferentes regiones de la atmosfera
por la ecuacién de equilibrio hidrostatico y el perfil de temperaturas obtenido
se contrasto con el perfil de temperaturas basado en célculos teéricos, cuya
complejidad escapa del objetivo de este proyecto, que es de interés aeroespacial
y no quimico. En las referencias figura el documento que explica detalladamente
el proceso seguido (referencia [9]).

El modelo obtenido presenta cierta incertidumbre por diferentes causas.

= Existen incertidumbres causadas por las mismas incertidumbres del ané-
lisis de datos de la Voyager 1.

= Podria haber variaciones latitudinales y longitudinales dentro de la es-
tructura atmosférica que no se tiene en cuenta para estos modelos.

= La atmésfera podria exhibir variaciones temporales significativas.

Se presentaron tres perfiles; uno recomendado y otros dos de maxima y minima
densidad. El recomendado se trata del modelo calculado a partir de lo expuesto
anteriormente, mientras que los modelos de minima y de méaxima densidad se
determinaron a partir de las incertidumbres del modelo recomendado [9].

15



Capitulo 2. Titdn
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Figura 2.6: Perfiles de densidad y temperatura de la atmosfera de Titan

2.5.2 Datos medidos por la sonda Huygens

El equipo encargado de la medicion de los datos atmosféricos durante el des-
censo de la sonda Huygens fue el equipo multi-sensor HASI, instalado en la
propia sonda [10].

Los objetivos de este equipo fueron:

Determinar las condiciones de densidad, presién y temperatura corres-
pondientes a la parte mas alta de la atmodsfera durante la fase de entrada.

Medir la densidad, la temperatura, y presiéon estratosférica; obtener un
perfil de la estratosfera durante la fase de descenso e identificar la com-
posicién en estas capas en términos de constituyentes de trazas que se
condensan en esta parte de la atmosfera.

Medir presién y temperatura en la troposfera inferior y determinar la
existencia y extensién de unas zonas convectivas.

Determinar la conductividad eléctrica atmosférica e investigar los pro-
cesos de ionizacién, los campos electromagnéticos y los relampagos at-
mosféricos. Detectar el ruido actstico debido a turbulencias y truenos.
Caracterizar las propiedades eléctricas como la conductividad y la permi-
tividad del material de la superficie.

Determinar la superficie a gran escala y la topografia a pequena escala,
las propiedades dieléctricas de la superficie y en particular ser capaces
de distinguir remotamente entre una superficie liquida o una superficie
solida antes del impacto.
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2.5 Modelos matemdticos atmosférico y gravitatorio

Sin embargo, todas las mediciones de la sonda Huygens no fueron realizadas
por el sistema HASI. Desde los 1500 hasta los 150 Km las propiedades fisicas
de la atmosfera fueron medidas mediante acelerémetros. El perfil de densidad
se determiné mediante la expresién 2.1.

2ma

P=EC,A 2.1)

Donde;

m , es la masa de la sonda en kg.

a, es la componente de la aceleracién en la direccién de descenso en m s~ 2.

= v, es la velocidad relativa a la atmoésfera en la direccién de descenso en
m/s.

Cy , es el coeficiente de resistencia aerodinémico.

A | es el area de referencia de la sonda en m?.

Los perfiles de presion y temperatura de la atmosfera superior (por encima
de los 150 km) fueron obtenidos de manera indirecta, asumiendo equilibrio
hidrostético y el comportamiento del gas como ideal, mediante las ecuaciones
22y 23.

dp=—gpoz (2.2)
M, p

T = 2-3

p (2.3

A partir del kilémetro 150, el sistema HASI fue tomando medidas mientras
descendia con paracaidas hasta la superficie. Cabe destacar que la sonda ex-
periment6 una fuerte racha de viento no prevista que hizo que fuese necesario
una correccién de las medidas. Los resultados de las mediciones y su correccién
figuran en las graficas de la figura 2.7

Los resultados de estas mediciones presentan muy buena concordancia con los
datos de la sonda Voyager 1. Sin embargo, las propiedades de la atmoésfera alta
difieren mas de lo esperado a causa de las correcciones realizadas por la fuerte
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Figura 2.7: Perfiles de temperatura sin corregir (izquierda) y corregido (derecha)

racha de viento durante el descenso. Los valores de referencia medidos en la
superficie de Titan son [11]:

= Presion 1467 + 1 mbar.
= Temperatura 93,73 + 0,25K.
» Densidad 5,16 kg/m?®.

2.5.3 Comparacion de ambos modelos atmosféricos

Tras analizar ambos modelos de la atmodsfera, se han obtenido los datos nu-
meéricos de las referencias [9] y [11] para poder representar y comparar ambos
modelos en la misma grafica. Los datos numéricos de la atmosfera superior
medidos a partir de la entrada de la sonda Huygens en la atmosfera de Titan
no estan disponibles en la web, por este motivo el modelo de la sonda Huygens
aparece incompleto en las graficas.

Como se puede apreciar, el modelo Yelle recomendado y los datos reales medi-
dos por la sonda Huygens son muy similares en la atmoésfera baja, esto pone de
manifiesto que el modelo Yelle recomendado es una aproximacion relativamen-
te precisa y completa de la atmosfera de Titan. Por tanto, se va a emplear este
modelo para obtener las condiciones de operacién de la aeronave en funciéon de

la altura de vuelo.
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Figura 2.8: Comparacién del modelo Yelle con las medidas de la sonda Huygens

2.6 Obtencién de magnitudes fisicas de interés

Los anteriores modelos expuestos tan solo proporcionan datos de la presiéon y
temperatura en funciéon de la altura. Por este motivo, para obtener magnitudes
fisicas de interés como la densidad, la viscosidad, el coeficiente de expansién
adiabatico del gas o la intensidad del viento en Titan, se debe recurrir al calculo
matematico de sus valores.

2.6.1 Circulacion de la atmosfera de Titdn

Con el objetivo de obtener un modelo de la circulaciéon de vientos en la at-
mosfera de Titdn se ha recurrido a una simulacién numérica a partir de la
interpretacion de las medidas de viento de la sonda Huygens. Esta simulacién
se basa en la soluciéon numérica del sistema de ecuaciones de continuidad y
conservacion de la cantidad de movimiento aplicadas para el caso de gases vis-
cosos y compresibles. No se ha realizado ningtn tipo de simplificacién en la
resolucion de dichas ecuaciones. En el documento [12] se presenta en detalle el
procedimiento seguido para la obtencién de dicho modelo.
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A partir de la interpretacion de [12] se ha obtenido la figura 2.9 que muestran
la, componente horizontal de viento para diferentes alturas en Titan.

En la misma figura también se puede apreciar la enorme diferencia que exis-
te en la velocidad de circulacién de los vientos en Titan a distintas alturas.
Este fenémeno se conoce como super-rotaciéon y ya ha sido comentado en la
secciéon 2.3.

Intensidad del Viento

150 T T T

Altura (km)

1
0 20 40 60 80 100 120
Velocidad (m/s)

Figura 2.9: Perfil de vientos en la atmosfera de Titan

2.6.2 Densidad de la atmdsfera de Titdn

Para el célculo de la densidad se ha empleado la teorfa de los gases ideales. La
expresion de la densidad viene dada por al ecuaciéon 2.4.

_PM,

P=pr (24)

Donde,
= p, es la densidad del gas en kg/m?.

= P, es la presion del gas en Pa.
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2.6 Obtencion de magnitudes fisicas de interés

s M,, es la masa molecular relativa en kg/kmol.
» R, es la constante universal del gas J/(kg K).

= T es la temperatura del gas en K.

Sin embargo, los valores de la masa molecular relativa y de la constante uni-
versal del gas de la atmosfera de Titan son desconocidos por el momento. Para
obtener la masa molecular relativa de una mezcla de n gases se ha empleado
la ecuacion 2.5.

n

M,, => (N, M,) (2.5)

1

Donde,

» M,, es la masa molecular relativa de la mezcla en g/mol.
= N, es la fraccion molar del gas n-ésimo.

» M, es la masa molecular relativa del gas n-ésimo en g/mol.

En el apartado 2.3 se concluyd que la atmosfera estaba compuesta por un
95 % de Nitrogeno (My, = 28g/mol) y un 5% de Metano (Mcy, = 16g/mol).
Aplicando la férmula 2.5, el valor de la masa molecular relativa del gas de la
atmosfera de Titan es de M,, = 27,4g/mol.

Ahora es posible obtener el valor de la constante universal del gas a partir de
la ecuacion 2.6.

(2.6)

Donde,

» R, es la constante universal de la mezcla de gases en J/(kg x K).
= R,, es la constante universal de los gases ideales (8,314472J/(mol x K))

s M,,, es la masa molecular relativa de la mezcla de gases en kg/mol.

El valor de la constate universal de la mezcla de gases obtenido es R=303,285
J/(kg K). Una vez se han calculado todas las variables de la ecuacion 2.4, es
posible obtener el valor de densidad del gas de la atmosfera en funciéon de la
altura. Este modelo ha sido graficado en la figura 2.10.
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Figura 2.10: Modelo de Densidad de Titan

2.6.3 Viscosidad de la atmésfera de Titdn

El valor de la viscosidad de la atmosfera de Titan se puede aproximar a partir
de modelos de viscosidad. El modelo de viscosidad empleado es la Ley de
Sutherland que permite obtener el valor de la viscosidad del gas en funcién de
su temperatura mediante la aplicacién de la teorfa cinética de los gases. Este
modelo es especialmente ttil en casos donde la temperatura del gas alcanza
valores extremos, ya que permite obtener la viscosidad de gas con un error
sistemético inferior al 10 % [13].

La viscosidad de los gases se describe a través de la ecuacion 2.7 [14]

T+ C(T\®
W) = 76 (1) (2.7)

Donde,
= (1, es la viscosidad del fluido en Pa s.

= 119, es la viscosidad de referencia del fluido en s.
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2.6 Obtencion de magnitudes fisicas de interés

m T4, es la temperatura de referencia del fluido en K.
= (', es la constante de Sutherland del fluido en K.

En el apartado 2.3, se ha asumido que la atmosfera de Titan estd compuesta
por una mezcla de 2 gases, por este motivo no se puede aplicar tan solo la Ley
de Sutherland. La viscosidad total de una mezcla de gases viene dada por las
ecuaciones 2.8y 2.9;

; Zg n#lﬂ?jﬁbz‘j (28)
1+ (& ' . )
¢ij=< (#]> ( ) ) (2.9)

2v3 1+ ()
Donde,
= 4 es la viscosidad total del fluido en Pa s.
= L/, es la viscosidad de referencia del fluido i/j en s.
= z;/; es la temperatura de referencia del fluido i/j en K.
= m;/; es la constante de Sutherland del fluido i/j en K.

La tabla 2.6 recoge los valores de las propiedades fisicas de la mezcla de gases
necesarias para la aplicacién del modelo de viscosidad propuesto.

Gas Nitrogeno Metano
Masa molecular relativa, M, (g/mol) 28.0134 16.04
Temperatura de referencia, 7; (K) 300.55 298.15
Viscosidad de referencia, 1, (Pa s) 17.81 107 10.87 10°°
Constante de Sutherland, C (K) 111 197.8
Fraccion Molar, x 0.95 0.05
Fraccion masica, m 0.97075 0.029254

Tabla 2.6: Valores empleados en el calculo de la viscosidad
Como se puede observar en la figura 2.11, la distribucién de la viscosidad tiene

una forma similar a la distribucion de la temperatura ( figura 2.8) ya que la
viscosidad depende de esta.
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Figura 2.11: Modelo de Viscosidad de Titan

2.6.4 Coeficiente de dilatacién adiabdtico

El coeficiente de dilataciéon adiabatica expresa la relacion entre la capacidad
calorifica a presion constante y la capacidad calorifica a volumen constante, es
decir,

J— CP

= (2.10)

v

Las capacidades calorificas para una mezcla de gases se pueden calcular a partir
de las formulas 2.11 y 2.12

Cp =) Cpu (2.11)
=1

C,=Y Cuz (2.12)
=1

Donde z; es la fraccién masica del componente .
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En la tabla 2.7 figuran los datos de cada gas presente en la atmosfera.

Gas C, C, Fraccion masica
(kI/(kg K)) (kI/(kg K)) (x)
Nitrogeno Ny 1.04 0.7043 0.95
Metano C'H, 2.22 1.7 0.05

Tabla 2.7: Valores empleados en el célculo del coeficiente de dilatacion adiabatico.

El valor obtenido del coeficiente de dilatacion adiabatica es v =1.39.

2.6.5 Modelo gravitatorio

Para obtener el modelo gravitatorio, se ha considerado que Titan es un satélite
esférico con su masa distribuida de manera uniforme. La intensidad de campo
en el exterior de una esfera viene dada por la expresion 2.13.

. ~m
9= —Gﬁ

U, (2.13)
Donde,

= g, es la intensidad del campo gravitatorio en m s~ 2.

= G, es la constante de gravitacion universal (6,67384 10~1).

m, es la masa de Titan (1,345 10**kg).

r, distancia hasta el centro de Titan en m.

i, vector unitario con direcciéon al centro de Titan.

Aunque el campo gravitatorio creado por Titan tiene geometria radial, cuando
se considera un pedazo de superficie de tamano pequeno en comparacién con
el radio de Titan y se adoptan variaciones de altura pequefias en esta misma
escala, las lineas del campo se pueden considerar practicamente paralelas y
verticales. La grafica 2.12 muestra la evolucién de la intensidad del campo
gravitatorio de Titan a medida que la distancia con respecto de la superficie

aumenta. El valor en la superficie es de 1.3538 m s72.

25



Capitulo 2. Titdn

Modelo Gravitatorio

1.5 '

EEN
T

Gravedad (m/sz)
©
(&)}

0 2000 4000 6000 8000 10000
Altura (km)

Figura 2.12: Variacion de la intensidad del campo gravitatorio con la distancia a la super-

ficie de Titan.

No se puede determinar fisicamente el limite del campo gravitatorio de Titan
porque matematicamente se anularia en el infinito. Por este motivo se ha esta-
blecido la hipoétesis de que la influencia del campo gravitatorio es despreciable
cuando este alcanza una intensidad del 5% de su valor en superficie. Esto ocu-
rre aproximadamente a 9000 km de la superficie de Titan y por tanto se puede
asumir que el rango efectivo del campo gravitatorio de Titan es de 11575 km

desde su centro.

26



Capitulo 3

Diseno Conceptual

El objetivo del presente capitulo es analizar la mision, las con-
diciones de operacion y estudiar las alternativas viables para desa-
rrollar una aeronave que pueda ser desarrollada posteriormente en
las siguientes fases del disenio.

3.1 Analisis de la misién y condiciones de operacién

El objetivo de 1a mision es explorar el satélite Titan mediante un UAV cargado
con equipamiento cientifico. Ahora bien, el UAV debe ser capaz de viajar desde
la tierra hasta Titan y poder llegar hasta su superficie de forma segura para
poder desempenar su funcién. Por este motivo la misién puede ser dividida en
2 etapas. La primera etapa corresponde al transporte del UAV a Titan y la
segunda corresponde al desarrollo de misiones de exploraciéon. Las tareas de
cada etapa se presentan a continuacion.

Primera etapa - Transporte a Titan.

Lanzamiento desde la tierra mediante un vehiculo lanzador.

Viaje espacial hasta Titan.

Entrada en la atmosfera de Titan.

Aterrizaje en la superficie de Titan
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Segunda etapa - Misiones de exploracion.

= Despegue.

Exploracién aérea.

Aterrizaje.

Toma de medidas de propiedades de interés.

Reabastecimiento energético o de combustible.

Claramente las condiciones de operaciéon de ambas etapas difieren notablemen-
te. En la primera, la aeronave experimenta fuertes vibraciones, fuerzas de varios
g v gradientes de temperatura extremos debidos al calentamiento aerodindmico
en la entrada en la atmosfera, a velocidades muy superiores de la del sonido.
Por otra parte, en las misiones de exploracién se prevé que las condiciones no
sean tan extremas, ya que se pretende que el vuelo se realice a velocidades
moderadas a baja altitud.

Todo esto lleva a plantearse como deberia ser la aeronave ya que tiene que
ser capaz de soportar todas esas condiciones o ser transportada en algtan tipo
de capsula protectora que permita su despliegue en Titdn. Para decidir su
configuracion se debe analizar, al menos de forma teérica/conceptual, como
serfa el vuelo en Titan, las formas de propulsién posibles, el reabastecimiento
energético y los subsistemas que llevaria el UAV.

3.2 Vuelo en Titan

En el capitulo 2 de este proyecto se ha analizado la atmoésfera de Titan y se
han obtenido los modelos mateméticos de las propiedades de interés para el
diseno de vehiculos que vayan a operar su atmésfera. Es inmediato deducir que
en Titan se retinen condiciones muy favorables para hacer posible el vuelo de
una aeronave. Algunas de ellas son:

= La presencia de una espesa atmésfera con una elevada densidad de gas,
siendo 5.13 kg/m? su valor aproximado en la superficie.

= Un campo gravitatorio notablemente menos intenso que el terrestre. Fl
valor de la intensidad del campo gravitatorio en la superficie de Titan es
de 1.35 m/s%.
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3.3 Propulsion

= La mezcla de gases presentes en la atmosfera es poco viscosa debido a su
baja temperatura.

Todo esto indica que el proceso de diseno de una aeronave para este satélite
va a ser menos restrictivo y con mayor libertad que el disefio de una aeronave
para la operar en la Tierra, dando lugar a nuevas alternativas hasta ahora
inplanteables. Se debera prestar especial atencién a los fenémenos viscosos
va que la baja viscosidad provoca que el ntmero de Reynolds sea elevado y
por tanto exista régimen turbulento en la mayor parte de la superficie de la
aeronave. Ademas, a causa de las bajas temperaturas del satélite, la velocidad
del sonido es muy baja y por tanto es sencillo alcanzar condiciones sénicas,
especialmente en motores con hélices.

3.3 Propulsiéon

Tradicionalmente, los motores mas empleados en aviaciéon, tanto civil como
militar, son los motores alternativos con hélices, los motores rotativos y los
motores a reaccién. Sin embargo, todos estos motores requieren una ingesta
de un comburente para desarrollar la combustion. En la Tierra el oxigeno
es el comburente principal en los motores por su enorme abundancia en la
atmosfera. El problema que se plantea en Titan es que el 95 % de la atmosfera
estd compuesta por nitrégeno y este no combustiona con ningin combustible
desarrollado hasta la fecha. La soluciéon inmediata a este problema serfa un
motor que no requiera de la ingesta de comburente, como lo son los motores
cohete, ya que llevan consigo el combustible y el comburente. Ahora bien,
este tipo de motores requieren de un reabastecimiento complejo y es necesaria
infraestructura especializada para recargar el combustible y el comburente tras
el vuelo de la aeronave. Ademas, el uso de motores cohete no es optimo en
labores de exploracién y reconocimiento dada la enorme velocidad que alcanzan
y la muy posible entrada en régimen supersénico. Teniendo en cuenta la baja
velocidad del sonido en la atmoésfera de Titan, el uso de un motor cohete
provocaria la entrada en régimen supersénico y la aparicién de vibraciones
de caracter diverso afectando enormemente el comportamiento de la aeronave
arriesgando incluso, su integridad estructural.

Por todo lo dicho anteriormente, se ha optado por una propuesta muy poco
comin en el campo de la aerondutica, el uso de un motor eléctrico. El prin-
cipal motivo por el cual estos motores son casi inexistentes en aviaciéon es su
baja relacion potencia/peso debido al gran peso de las baterias y del resto de
componentes que forman el motor. No obstante, en los tltimos anos con la
basqueda de formas alternativas de propulsiéon que no requieran del uso de
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combustibles fosiles se han producido enormes avances en el campo de la elec-
tronica y los motores eléctricos. Hoy en dia existen motores eléctricos con una
densidad de potencia mayor de 5 kW /kg. El inconveniente que presenta esta
alternativa es el uso de baterias eléctricas. Estos elementos representan una
fraccion relevante del peso de la aeronave y a su vez, determinan la autonomia
de esta. Se deben estudiar el tipo de bateria y sus caracteristicas para opti-
mizar las capacidades de vuelo de la aeronave. Por usar un motor eléctrico en
la aeronave es inmediato suponer que el empleo de hélices es la mejor opcién
para propulsar la aeronave.

3.4 Autosuficiencia energética

Se requiere que el UAV sea autosuficiente desde el punto de vista energético.
Teniendo en cuenta que el tipo de motor seleccionado es eléctrico, se debe idear
la manera de recargar las baterfas de la aeronave.

La fuente de energia mas empleada por vehiculos espaciales y planetarios para
obtener energia eléctrica es la luz solar. Sin embargo, debido a la espesa at-
mosfera del satélite Titan, la luz apenas consigue llegar a la superficie y los
valores de luminosidad durante el dia son los equivalentes a los del crepisculo
terrestre. Por este motivo, se descarta el uso de energfa solar en este proyecto
por no ser una fuente fiable y eficiente de energia.

Otra alternativa para obtener energia eléctrica es usar la energia eélica, pues en
Titan existen corrientes de viento (comentado en la seccién 2.3) que pueden ser
aprovechadas para mover un aerogenerador y recargar las baterias de la aero-
nave. Sin embargo, teniendo en cuenta que el tiempo de recarga de las baterias
depende casi exclusivamente de la intensidad del viento en el momento de la
carga, que toda la energfa eolica no puede ser transformada en eléctrica (limite
de Betz) y que existen pérdidas mecénicas y eléctricas (eficiencia del aerogene-
rador y del transformador), el tiempo de recarga podria ser extremadamente
largo.

La siguiente alternativa que se plantea es emplear algtn dispositivo que haga
uso de la energia liberada por ciertos elementos radioactivos para transformar
dicha en energia eléctrica. Este tipo de dispositivos se conocen como genera-
dores termoeléctricos de radioisotopos (RT'G) y permiten tener una fuente de
energia eléctrica y térmica de gran vida 1til en misiones remotas donde no hay
presencia de seres vivos. Para el presente caso, disponer de una fuerte térmi-
ca ademads de una eléctrica puede contribuir en gran medida a mantener una
temperatura 6ptima dentro de la aeronave para que las baterias y sistemas
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eléctricos operen con normalidad. Sin embargo, la potencia de este tipo de
dispositivos no suele ser muy elevada pues su eficiencia gira entorno al 7% y
por ello la carga de las baterias podria extenderse varios dias. A pesar de esto,
mientras exista un cierto nivel de carga en las baterias de la aeronave, el equipo
cientifico seguira funcionando de manera que se puede aprovechar el periodo
extra de carga para seguir realizando mediciones de la zona, obteniendo asf,
datos mas precisos de la region.

Por tanto, se plantea como una opcién viable el empleo de energia atémica
como fuente de produccién de energia térmica y eléctrica.

3.5 Sistemas abordo
A continuacién se plantea un listado de ejemplo con los sistemas necesarios

para llevar a cabo misiones genéricas de andlisis cientifico mediante el uso de
vehiculos aéreos no tripulados.

Planta de potencia

Motor Eléctrico

Reguladores de voltaje

Componentes auxiliares de control

Baterias

Generador termoeléctrico de radioisétopos.
Tren de aterrizaje

Ruedas

Suspension

Frenos

= Direccién

Estructura

Sistema hidraulico - Accionadores: Alerones y Tren de aterrizaje
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» Bomba hidréaulica

= Sistema de conductos y tuberias
Sistema eléctrico

= Sistema de alimentacién
= Sistema de control del resto de componentes eléctricos de la aeronave

= Sistema de climatizacién de los componentes eléctricos
Sistemas de navegacion

= NSS - Sistema de navegacion por satélite

= Sistemas de comunicacion

= Sensores de altitud

= Sensores de velocidad (Horizontal y Vertical)
= Sensores de inclinacion

» Giroscopios para indicar la inclinacion (horizonte artificial) o indicador
de viraje (giros coordinados)

= Sistema de control de vuelo
Sistemas de mision
» Sistema cientifico de analisis de atmosfera

e Permite medir las propiedades fisicas y eléctricas de la atmosfera
e Permite tomar medidas de presién y temperatura

e Permite realizar medidas de la velocidad del viento
= Radiémetro espectral
e Mide flujos de radiacién

= Espectrometro de masas
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e Analiza quimicamente los gases de la atmosfera
= Conjunto de camaras visibles e infrarrojas

e Situadas en la parte frontal y los laterales del UAV
= Lamparas o luces

e Para proporcionar iluminacién auxiliar

Una aeronave, ademés de ser un vehiculo que opera en el aire, es un conjunto
de sistemas que llevan a cabo una misién. Cada sistema debe funcionar por
si mismo, y al mismo tiempo, ha de comunicarse e interactuar con el resto de
sistemas para que todo funcione correctamente. La eleccién de los sistemas que
se deben equipar en una aeronave es necesaria para determinar su geometria y
tamafio. Por ser esta una fase muy prematura del disefio, se considera aceptable
la inclusién en el UAV de todos los sistemas planteados anteriormente para
realizar una estimacién del peso y dimensiones de la aeronave.

3.6 Configuraciéon previsible

Tras analizar los aspectos mas relevantes se pueden discernir dos posibles confi-
guraciones para el UAV. La primera opcion conduce a una configuracion hibri-
da de aeronave que permita tanto el vuelo espacial como el vuelo supersénico
y subsoénico. Por otra parte, la segunda opcién permite centrarse en un dise-
fio méas convencional de la aeronave ya que es transportada a bordo de una
capsula protectora y no requiere soportar condiciones tan extremas como la
configuracién anterior. En la presente secciéon se procede al andlisis de ambos
conceptos.

3.6.1 Concepto 1 - Aeronave hibrida

Este concepto tiene como caracteristica fundamental el hecho de poder ser
desplegado en Titén sin ningtn tipo de ayuda externa. Ya que en la fase entrada
en la atmosfera de Titan se alcanzan condiciones supersoénicas e hipersonicas,
el tipo de ala empleada en esta aeronave debe ser un ala delta. Algunas de las
ventajas que ofrece este concepto son,
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= Diseno de una aeronave completamente autosuficiente una vez ha sido
lanzada desde la Tierra. No se requieren elementos auxiliares para efectuar
el viaje a Titan y la entrada en su atmosfera.

= Se tiene total control de la trayectoria de vuelo ya que la propia aeronave
es capaz de maniobrar en la atmosfera de Titdn y aterrizar en la zona
deseada, evitando asi regiones donde el despegue no sea posible.

= Diseno robusto que permite el ensamblaje de todos los subsistemas de la
mision

Por otra parte, presenta ciertos inconvenientes que deben ser tenidos en cuenta,

= Se requiere de elementos protectores de la aeronave que incrementan no-
tablemente su peso.

= Sistema de protecciéon de las hélices propulsoras para que no queden ex-
puestas durante la fase de entrada en la atmosfera.

3.6.2 Conceptlo 2 - Aeronave transportada mediante una cdpsula
protectora

Este concepto se diferencia con el anterior principalmente en la manera con la
que es desplegada la aeronave en destino. Al ser transportada en un entorno
protector, se pueden disenar individualmente el entorno protector (la cépsula)
y el contenido (la acronave). Las ventajas que ofrece esta opcion son inmediatas
y se exponen a continuacion,

s Permite un disefio convencional subsoénico.

= Mejor rendimiento aerodindmico a bajas velocidades que el concepto an-
terior ante la posibilidad de poder emplear una configuracién alar méas
apta que un ala delta para el vuelo subsoénico.

= No son necesarios elementos de protecciéon como los requeridos para la
entrada en atmosfera, permitiendo un menor peso de la aeronave y un
diseno més simple.

Sin embargo, este concepto plantea ciertos desafios que deben ser analizados.
Algunos de ellos son:

= Fn lallegada a Titan, la capsula que contiene la aeronave podria terminar
en un area donde no pueda ser posible el despliegue o el despegue de la
aeronave. Debido a la super-rotacion de la atmosfera, los fuertes vientos
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podrian desviar la trayectoria de la capsula como ocurrié con la sonda
Huygens, que se desvié 166 km de su destino previsto.

= Se requiere de un preciso estudio del ensamblaje y conexiéon de elementos
de la aeronave dentro la capsula protectora, ademas de estudiar cémo
realizar su despliegue en Titan (desde dentro de la capsula). Esto requiere
de un gran numero de uniones madviles que podrian volver muy fragil la
aeronave.

= Por ser esta una misién donde se requiere un gran ntimero de sistemas, la
aeronave que deba cargar con todos ellos debe ser relativamente grande
y por tanto la capsula que lo contiene todavia méas. Esto podria suponer
un notable encarecimiento del proyecto.

3.6.3 Seleccion del concepto

De los dos conceptos anteriores, el que mayores compensaciones ofrece es la
aeronave hibrida. Ambos conceptos son complejos desde el punto de vista es-
tructural debido a la cantidad de sistemas que deben llevar abordo y la distri-
bucién de sus elementos constructivos, como las alas, el tren de aterrizaje, los
ensamblajes de los distintos componentes... Ahora bien, la principal ventaja
que ofrece una aeronave hibrida es la total autosuficiencia y la libertad para
moverse por la atmosfera de titan en todas las fases de la mision, pudiéndose
evitar asi zonas de aterrizaje poco favorables. Con lo referente a la eficiencia
aerodindmica, es cierto que una configuracion alar convencional permitiria un
mejor comportamiento de la aeronave en régimen subsénico, pero, por otra
parte, en Titan se retinen una serie de condiciones que permiten el vuelo de un
ala delta con relativa eficacia,

= Alta densidad atmosférica, en torno a 5 veces superior a la terrestre.

= La intensidad del campo gravitatorio en la superficie de Titan es 7 veces
menor que en la Tierra. Con una superficie alar relativamente pequena se
puede obtener suficiente sustentacién para volar en régimen subsénico.

= Bajas temperaturas. La viscosidad del gas depende de la temperatura y
la resistencia parésita depende de la viscosidad. A menor temperatura
del gas, menor viscosidad y por tanto la resistencia parésita disminuye.
El valor promedio de la viscosidad en Titan es 10 veces menor que en
la Tierra. Esto implica una reduccién muy importante de la componente
paréasita de la resistencia de una aeronave, en comparacion a la que tendria
la misma volando en la Tierra.
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Ademas, es necesario un aislamiento térmico para que los componentes eléctri-
cos de la aeronave funcionen correctamente. El blindaje de la aeronave hibrida
para la fase de entrada en atmosfera puede ser aprovechado para mantener
el interior de la aeronave aislado térmicamente del exterior. En cambio, un
aislamiento similar deberia ser aplicado en una aeronave de configuracién con-
vencional provocando un aumento del peso notable y haciendo que el peso de
la aeronave pierda importancia como criterio de seleccién.

Por todo esto se escoge la opcidén de desarrollar una aeronave hibrida para la
realizacién de misiones de exploracion en el satélite Titan.

3.7 Actuaciones

Antes de avanzar, conviene establecer objetivos y referencias a seguir durante
el diseno. En esta seccion se analizan algunos de los aspectos mas relevantes
de la aeronave y se establecen magnitudes de referencia

3.7.1 Autonomia

El objetivo primordial de este proyecto es poder realizar misiones de recono-
cimiento y exploracién por la atmoésfera de Titan. Para ello es indispensable
disponer de una gran autonomia que permita a la aeronave efectuar largos
vuelos. Se propone como alcance objetivo unos 1000 km.

3.7.2 Velocidades

Dado que la aeronave es un vehiculo de reconocimiento, es importante que se
mueva a una velocidad moderada y facil de alcanzar con la planta de potencia
disponible. Como primeras aproximaciones, se propone una velocidad de cru-
cero de 108 km/s (30 m/s), una velocidad de pérdida de la mitad, 54 km/h
(15 m/s), y una velocidad maxima de 216 km/h (60 m/s).

Para una aeronave convencional se trataria de velocidades relativamente bajas.
Sin embargo, la aeronave del presente proyecto se va a propulsar a través de una
densa atmosfera mediante un motor eléctrico. Por este motivo, como primera
aproximacion se desea una velocidad reducida para que la resistencia no sea
muy elevada, para maximizar la autonomia y evitar sobrecargar el motor.
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3.7.3 Altura de operacion y techo de vuelo

Debido a la densa y opaca atmosfera de Titan, volar muy alto dificultaria
enormemente poder estudiar la superficie del satélite por la poca visibilidad.
Por este motivo, una altura de operacion légica para vuelos de reconocimiento
serfa de unos 500 metros.

Por otra parte, teniendo en cuenta el método de propulsion por la atmosfera
v las propiedades atmosféricas y gravitatorias de Titan, es complicado deter-
minar un techo de vuelo razonable. De momento se va a suponer como techo
de vuelo una altura de 10 km.

3.7.4 Peso y dimensiones

A causa de la falta de antecedentes de vehiculos aéreos no tripulados de este
tipo, las dimensiones y peso estimadas del presente proyecto van a ser muy
similares a los del Boeing X-37. Se proponen como puntos de partida una
masa de 5000 kg, con una envergadura de 4.5 metros y una longitud de 8
metros.

3.7.5 Pistas de despegue y aterrizaje

Es muy probable que Titan carezca de superficies completamente llanas y aptas
para largos despegues y aterrizajes. Teniendo esto en cuenta, las distancias
de la carrera de despegue y la carrera de frenado del aterrizaje deben ser lo
mas cortas posible. Tomando como referencia que las distancias de despegue y
aterrizaje de algunos UAVs en la Tierra son de aproximadamente 1500 metros,
se propone como distancia de despegue y aterrizaje objetivo unos 300 metros.
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3.7.6 Tabla de objetivos

A modo de resumen, se recoge en la tabla 3.1 los valores de referencia para el
disefio del presente proyecto.

Autonomia 1000 km

Velocidad 15 m/
de pérdida m/s
(}felomdad 30 m /s
e crucero
Vel‘oc.ldad 60 m /s
maxima
Altura.?le 500 m
operaciéon
Techo de 10 km
vuelo
Envergadura 4.5 m
Longitud 8§ m
Peso 5000 kg
Pistade g,
aterrizaje
Pistade 55,
aterrizaje

Tabla 3.1: Valores de referencia para el disefio del presente proyecto.
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Diseno Preliminar

El objetivo de este capitulo es desarrollar y afinar el concep-
to seleccionado en la fase de disenio conceptual (capitulo 8). Para
ello se va a realizar un estudio de alternativas para determinar la
configuracion global de la aeronave y estudiar su comportamiento
aerodindmico con la intencion de validar el disenio.

4.1 Aeronaves de referencia

Una vez se conoce como debe ser la aeronave a disefiar en términos generales es
de gran utilidad recurrir al estudio de aeronaves de referencia cuya misién sea
similar para poder estimar la geometria, el equipamiento y otros parametros
como pesos, dimensiones y capacidades. Sin embargo, hasta el momento no
existen aeronaves semejantes que realicen misiones de exploracién planetarias
como la que se propone en el presente proyecto. Por este motivo se ha recurrido
al estudio de 4 aeronaves cuyas caracteristicas y capacidades de vuelo son una
muy buena referencia para el desarrollo de la aeronave propuesta. En concreto
estas aeronaves son:

= Transbordador espacial Endeavour
» Boeing X-37

= General Atomics MQ-1 Predator

= FAAM aircraft BAe 146 G-LUXE
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A continuacion, se procede a analizar brevemente cada aeronave

4.1.1 Transbordador espacial Endeavour

El transbordador espacial Endeavour fue el quinto y tltimo transbordador es-
pacial construido por la NASA. Durante su servicio, el Endeavour ha participa-
do en 25 misiones, transportando a un total de 173 astronautas y recorriendo
alrededor 166 millones de kilémetros.

Figura 4.1: Transbordador espacial Endeavour

Se trata de una nave espacial reutilizable preparada para despegar desde la
tierra, completar su misién y reingresar en la atmosfera terrestre, pudiendo
realizar un aterrizaje totalmente controlado. Algunos de sus datos técnicos se
presentan en la tabla 4.1 [15].

Tripulacion De 2 a 12 tripulantes
Longitud 37.23 m
Envergadura 23.79 m

Altura 17.25 m

Peso maximo al despegue 100000 kg

Planta motriz 3 motores cohete de 1.75 MN
Velocidad maxima 27800 km/h

Tabla 4.1: Datos técnicos transbordador Endeavour.
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4.1.2 Boeing X-37

Se trata de un avién espacial no tripulado diseiado para probar futuras tecno-
logias de vuelo espacial durante su estancia en 6rbita y reingreso a la atmosfera.
Es una aeronave con una estructura robusta que es capaz de soportar condi-
ciones extremas de temperatura a grandes velocidades. Adicionalmente, esta
cuenta con espacio dedicado a la instalaciéon de equipo cientifico.

Figura 4.2: Boeing X-37

La tabla 4.2 recoge algunas de las caracteristicas generales del Boeing X-37
[16].

Tripulacion No tripulado
Longitud 8.9 m
Envergadura 45 m

Altura 29 m

Peso maximo al despegue 4990 kg

Planta motriz Motor cohete de 30000 kN
Velocidad maxima 28200 km/h

Tabla 4.2: Datos técnicos del Boeing X-37.

Para el presente proyecto esta aeronave representa una muy buena referencia
por sus capacidades de reentrada atmosféricas y reducido tamano. Los elemen-
tos principales en la geometria de esta aeronave de reentrada atmosférica, a
parte del blindaje externo, son una planta alar en delta y una cola en V para
poder maniobrar en la atmosfera.
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4.1.3 General Atomics M Q-1 Predator

Es un vehiculo aéreo no tripulado ligero de media altitud y largo alcance. Su
principal misién es la de reconocimiento pero ademés tiene la posibilidad de
ser equipado con armamento para servir en combate.

Figura 4.3: General Atomics MQ-1 Predator

Algunas de sus caracteristicas figuran en la tabla 4.3 [17].

Tripulacién No tripulado
Longitud 8.23 m
Envergadura 14.84 m

Altura 21 m

Peso maximo al despegue 1020 kg

Planta motriz Motor de 4 cilindros de 74 kW
Velocidad maxima 217 km/h
Velocidad de crucero 130-165 km/h
Autonomia 726 km

Tabla 4.3: Datos técnicos del General Atomics MQ-1 Predator.

Evidentemente una geometria como la que presenta el dron Predator con un
ala rectangular de gran relacién de aspecto no es viable para una aeronave
cuya misién requiere efectuar una operacién de reentrada. Lo relevante de esta
aeronave son sus capacidades de vuelo, tiene una gran autonomia gracias a su
peso reducido y velocidad moderada que permiten un vuelo de reconocimiento
prolongado y estable mediante un motor con hélices.
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4.1.4 FAAM aircraft BAe 146 G-LUXE

Se trata de un avion de investigaciéon atmosférico cuyo nombre viene del inglés
Facility for Airborne Atmospheric Measurements (FAAM). Lo interesante de
esta aeronave no es su geometria o capacidades de vuelo, sino el equipamiento
de anélisis atmosférico que transporta consigo. Esta aeronave fue modifica-
da para poder transportar un conjunto de sistemas que permiten analizar y
estudiar la atmosfera terrestre.

Photograph courtesy of Adrian Court

Figura 4.4: FAAM aircraft BAe 146 G-LUXE

Entre el equipamiento cientifico destacan los siguientes elementos [18].

» Instrumentos de analisis de moléculas en suspension en el aire (Aerosoles).
s Instrumento de andlisis quimico de la atmoésfera.

= Instrumentos de analisis fisico de nubes.

= Sensores de humedad.

= Sensores de temperatura.

= Sensores de turbulencia atmosférica.

s Instrumentos de reledeteccion.

Todos estos instrumentos permiten un estudio detallado de las propiedades
fisicas, quimicas y eléctricas de la atmésfera terrestre. En la seccién 3.5 del
presente trabajo se propuso una serie de sistemas de misién que en su conjunto
permiten realizar estudios semejantes a los que realiza esta aeronave.
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4.2 FEstudio de alternativas

Una vez realizado un estudio general de las caracterfsticas de las aeronaves de
referencia, es momento de realizar un estudio de alternativas para decidir la
posicién y configuracion de los distintos elementos que componen la aeronave.

4.2.1 Configuracién alar

El concepto seleccionado, por la naturaleza de su misién, se enfrenta a con-
diciones de vuelo subsénicas, supersénicas e hipersoénicas. Por este motivo, la
configuracién alar que permite una mayor eficiencia de vuelo en esta misién sin
poner en riesgo la integridad estructural de la aeronave es una configuracién
en ala delta. Sin embargo, no serfa conveniente emplear un ala delta pura por
su relativa baja eficiencia aerodindmica a bajas velocidades. La solucién a este
problema seria emplear un ala delta ojival que ofrece la posibilidad de tener
bordes de ataque subsénicos y supersénicos.

Otro punto importante a tener en cuenta en el diseflo de esta aeronave es la
estabilidad durante el vuelo. Las alas delta son muy inestables y una medida
para mejorar la estabilidad de la aeronave es introducir un dngulo de diedro en
las alas. La inclusién de este d4ngulo en las alas anade complejidad estructural
pero permite mejorar en gran medida la estabilidad lateral y direccional, incluso
ante la presencia de rafagas de viento.

4.2.2 Fuselaje

Los puntos a tener en cuenta para su optimizacién seran su superficie trans-
versal y la geometria longitudinal que permitan minimizar la resistencia y que
pueda contener en su interior el equipamiento y sistemas de la aeronave.

4.2.3 Cola

La cola de la aeronave es un elemento muy delicado que cumple una funcién
crucial en el control de vuelo de la aeronave. Convencionalmente esta se sitiia
en la parte posterior de la aeronave a cierta distancia del centro de gravedad
de la aeronave para tener el suficiente brazo de palanca para que las acciones
de las superficies de control de la cola tengan el resultado deseado. De los
miltiples tipos de colas que existen en aviacién la que mejor se adapta a las
condiciones de una entrada atmosférica desde el espacio y permite un control
tanto vertical como lateral de la aeronave, es una cola en V.
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Situar una superficie normal a un flujo supersénico o hipersénico provoca unas
tensiones estructurales extremas. Por ello, emplear una cola convencional, una
cola en T o una cola en H supondria tener que reforzar de manera importante
la estructura posterior de la aeronave para resistir dichos esfuerzos. Con una
cola en V se consigue reducir la superficie expuesta en la direccion del flujo, y
aunque el estudio de control sea més complejo que en una cola convencional, las
compensaciones que ofrece esta alternativa son mayores que el resto al tener un
buen compromiso entre efectividad de control y resistencia estructural durante
la entrada en la atmosfera.

4.2.4 Motor de referencia y su posicion

Para el presente proyecto se ha propuesto un motor de referencia para realizar
los calculos propulsivos necesarios. La eleccién del motor ha sido tomada en
base a la comparacién de varios motores eléctricos desarrollados para la pro-
pulsiéon aerondutica, siendo la relacion potencia/peso el principal criterio de
seleccion.

El motor elegido es el desarrollado por la empresa Siemens para una aeronave
experimental propulsada con energia eléctrica, la Extra 330LE (figura 4.5).

Figura 4.5: Avioneta eléctrica Extra 330LE
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Los datos fisicos de esta aeronave figuran en la tabla 4.4

Tripulacién
Longitud
Envergadura
Altura

Peso maximo al despegue

Velocidad maxima

1 piloto
7.5 m
8&m
2.6 m

340 km/h

Tabla 4.4: Datos técnicos de la avioneta Extra 330LE

Alrededor de 1000 kg

En la imagen 4.6 se puede visualizar el aspecto del motor eléctrico SP260D.

Figura 4.6: Motor eléctrico SP260D

Los datos del motor se han recogido en la tabla 4.5.

Diametro
Longitud

Potencia maxima

Velocidad rotacional
Par maximo

418 mm
300 mm

260 kWatt

2500 rpm
1000 Nm

Voltaje

Intensidad
Temperatura maxima
del refrigerante

Peso total del motor
Eficiencia

Tabla 4.5: Datos técnicos del motor eléctrico SP260D

580V
2x218 A

90 C°

50 kg
95 %

Con respecto a la posicién del motor seria conveniente colocarlo en el morro de
la aeronave (configuracion tractora) por ser la zona donde el flujo se encuentra
lo menos perturbado posible.
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Se descarta la posibilidad de colocarlo detréas (configuracion propulsora) por
los siguientes motivos:

= Una configuracién propulsora es menos estable que una configuracion
tractora.

= Las hélices podrian tocar el suelo durante el despegue o aterrizaje.

» Piedras o fragmentos levantados por el tren de aterrizaje y/o fragmentos
de hielo desprendidos de la superficie de la aeronave podrian golpear las
hélices.

4.2.5 Baterias eléctricas

Para este proyecto se requiere de baterias que permitan almacenar una gran
cantidad de carga en un volumen reducido y ademés que sean ligeras, es de-
cir, se buscan baterias de ultra alta densidad energética. Se va a tomar como
referencia las baterias de polimero de litio desarrolladas por la compafia Seeo
que reemplazan el electrolito liquido, inflamable, que utilizan las células de
iones de litio convencionales por DryLite, un electrolito de polimero sélido no
inflamable ni volatil . Estas cuentan con una densidad de energia de 350 hasta
400 Wh/kg y un volumen energético de 515 Wh/L [19]. Ademas, este tipo de
baterias tiene una larga vida 1til, sin efecto memoria y pueden operar en un
amplio rango de temperaturas, lo que las convierte en una opcién idénea para
este proyecto.

4.2.6 Proteccion y despliegue de las hélices

En la seccién 3.3 del presente proyecto se han expuesto los motivos del uso de
hélices para la propulsion de la aeronave. Ahora bien, es necesario proteger es-
tos elementos durante la fase de entrada atmosférica de Titan ya que no pueden
quedar expuestos sin mas. Una opcién seria disenar unas hélices que puedan
ser instaladas una vez la aeronave ha aterrizado, sin embargo esto requerirfa
algin operario o brazo robot capaz de llevar a cabo dicha operaciéon. Esto
resultarfa muy complicado ya que adaptar la geometria de la aeronave para
instalar dichos componentes puede ser contraproducente. Como medida alter-
nativa se propone el disefio de un moédulo retractil que permita el despliegue
de las hélices mediante un sistema hidréaulico.

El funcionamiento seria el siguiente: una vez ha aterrizado la aeronave, unos
pistones empujan el médulo con la nariz, las hélices, el motor y los sistemas
reguladores del motor hacia el exterior hasta que las hélices estan totalmente
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descubiertas. A continuacion, ya sea por gravedad o mediante un accionamiento
electromecanico, las hélices pueden ser desplegadas y bloqueadas en la posicion
de vuelo. Una vez se han desplegado, el médulo se retrae de manera que el
motor y los sistemas auxiliares de este son introducidos de nuevo en la aeronave.
De esta manera, la aeronave puede despegar usando las hélices con todos los
elementos electromecanicos situados dentro del fuselaje.

En la figura 4.7 se ofrece un ejemplo conceptual del funcionamiento del médulo
propuesto, explicado anteriormente.

Figura 4.7: Despliegue de las hélices

Es evidente que este sistema requiere especial atencién a las interacciones entre
la nariz y el fuselaje durante el vuelo atmosférico ya que el motor y las hélices
podrian generar vibraciones que provocasen el contacto de ambas superficies
produciendo un desgaste no critico pero que podria alterar las capacidades de
la aeronave.
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4.2.7 Tren de aterrizaje

Es muy probable que el tren de aterrizaje se asemeje al del transbordador
espacial Endeavour o el X-37, es decir, con una configuracion en triciclo con el
morro ligeramente inclinado para que el sistema propulsivo este lo mas alejado
posible del suelo.

4.3 Concepto 1/Alfa - Estimacion de la configuracion y
parametros aerodinamicos

En primer lugar, antes de profundizar en el disefio de la aeronave, se va a
realizar un estudio aerodinamico de una aeronave conceptual para determinar
si es viable el vuelo subsénico en Titdn con una configuracién en ala delta de
poca relacién de aspecto.

4.3.1 Configuracion

Tomando como referencia el transbordador espacial Endeavour, cuyas caracte-
risticas estan expuestas en la seccién 4.1.1, se ha desarrollado la aeronave que
aparece en la imagen 4.8.

, <§

Figura 4.8: Concepto 1
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Se trata de una aeronave con un fuselaje elipsoidal cuya superficie sustentadora
es un ala delta con un solo timén de cola. Para aproximar el peso de esta
aeronave se ha tomado como referencia el peso de la aeronave Boeing X-37 por
su tamafo similar. Las caracteristicas de este diseno se encuentran recogidas
en la tabla 4.6 y han sido obtenidas siguiendo las orientaciones de la tabla 3.1.
Como velocidad de crucero se propone una velocidad de 108 km/h (30 m/s).

Longitud 6.9 m
Envergadura 45m
Altura 2.12m
Superficie alar 17.08 m?
Relacion de aspecto 1.19
Flecha promedio 72 °
Area transversal maxima 2
. 1.02 m
del fuselaje
Peso 5000 kg

Tabla 4.6: Especificaciones del concepto 1

4.3.2 Estudio aerodindmico

En el presente apartado se realiza el estudio aerodindmico del concepto 1 con
el objetivo de evaluar sus capacidades. En primer lugar, se obtendra una apro-
ximacién de la sustentacién producida por el ala delta considerando que se
trata de una placa plana y aplicando el método de los paneles, planteado en el
Anexo A. En segundo lugar, aplicando las ecuaciones del Anexo B se calculara
la resistencia aerodinamica total de la aeronave. En ambos casos, tanto el mé-
todo de célculo de la sustentaciéon como el de la resistencia planteados en los
Anexos A y B se limitan al régimen subsénico y no tienen en cuenta efectos
viscosos como la vorticidad o la separacién de la capa limite. Tan solo se tienen
en cuenta los efectos de las fuerzas de friccién sobre las distintas superficies de
la aeronave para obtener el coeficiente de resistencia parasita. de este

Para este analisis se va a estudiar la variacién del angulo de ataque como lo
haria una aeronave convencional en vuelo a baja velocidad, a velocidad de
crucero y en alta velocidad. Por tanto se van a estudiar las condiciones de
vuelo de la aeronave volando a 500 metros de altura con un angulo de ataque
de 2.5, 5, 10 y 15 grados.

50



4.3 Concepto 1/Alfa - Estimacion de la configuracion y pardmetros aerodindmicos

Cdlculo de la sustentacion

Para el calculo de la sustentacién se ha empleado el software Tornado ejecutado
en Matlab para generar un modelo bidimensional del ala y poder calcular su
sustentacion mediante el Vortex Lattice Method expuesto en el Anexo A. En
la imagen 4.9 se presenta el mencionado modelo bidimensional del ala y su
correspondiente mallado.

3D wing and partition layout

o

Side

~

&

Aircraft body y-coordinate

&

&

o

2 3 4 5 6
Aircraft body x-coordinate

Figura 4.9: Ala mallada en Tornado

Debido a la herramienta de mallado que ofrece el software, tan solo es posible
configurar la malla de cada panel de manera individual, por tanto, no es posible
suavizar la malla entre paneles para el caso de un ala delta ojival aproximada
mediante la superposicién de un numero finito de particiones del ala, como
ocurre en el presente caso.

En la tabla 4.7 se recogen los coeficientes de sustentacion y las velocidades de
pérdida para los distintos 4ngulos de ataque analizados

Angulo de Velocidad
ataque (grados) L de perdida (m/s)
2.5 0.07 46
5 0.39 20
10 0.76 14
15 1.10 12

Tabla 4.7: C, y velocidades de pérdida para las condiciones de vuelo analizadas
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La figura 4.10 muestra la variacién del coeficiente de sustentaciéon con respecto
del 4ngulo de ataque.

1.5 T
D
1k _ J
o if
0.5r — b
e///
0 | | | | | |
2 4 6 8 10 12 14 16

« (grados)

Figura 4.10: Curva Cp, frente a «

Teniendo en cuenta el peso de la aeronave y su superficie alar, el coeficiente de
sustentacion requerido para volar en crucero es,

myg

c, = —<
b levEs,

= 0,1731 (4.1)

De este andlisis preliminar se puede concluir que la velocidad de disenio an-
teriormente propuesta (30 m/s) se considera una velocidad aceptable ya que
permite mantener un vuelo de crucero con un dngulo de ataque minimo cercano
a 3.5 grados.

Cidlculo de la resistencia

Para el calculo de la resistencia se han empleado las ecuaciones recogidas en
el Anexo B. En la tabla 4.8 se presentan los valores de los coeficientes de
resistencia calculados para los angulos de ataque estudiados.

Como se puede observar en la anterior tabla, los valores de resistencia parasita
obtenidos son relativamente bajos. Esto es debido a la baja viscosidad de la
atmosfera de Titan como ya se ha comentado anteriormente en el presente
proyecto (seccion 3.2).
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Angulo de
ataque (grados) Do C, Cp
2.5 0.0064 0.0019 0.0066
5) 0.0064 0.0535 0.0583
10 0.0064 0.2058 0.2106
15 0.0064 0.4328 0.4376

Tabla 4.8: Valores de los coeficientes de resistencia inducida, paréasita y total para las
condiciones de vuelo analizadas

En la figura 4.11 se ha representado la evolucién del coeficiente de resistencia
con el angulo de ataque.

16

« (grados)

Figura 4.11: Curva Cp frente a o

Con los anteriores resultados es posible obtener un valor de resistencia para
la velocidad de diseno establecida. Para un vuelo con un angulo de ataque de
3.5 grados a la velocidad de disefio, la aeronave experimenta una resistencia de
1674 Newtons. Este valor aunque no sea muy preciso, ya que ha sido obtenido
a partir de una geometria simbélica asumiendo numerosas simplificaciones,
es de gran ayuda para obtener una estimacién inicial de la resistencia de la
aeronave en el vuelo de crucero y asi poder disenar las hélices de la aeronave
para ajustarlas a estas condiciones de vuelo.
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4.3.3 Propulsion

En el Anexo C, se presenta el proceso de seleccion de las hélices. Para este
primer modelo, los célculos propulsivos se van a llevar a cabo considerando
que la aeronave se propulsa con un rotor de 1.7 metros de didmetro equipado
con 2 hélices cuya geometria viene dada por la hélice vp 140x45 y el perfil alar
es el de un perfil Clark-Y. Adicionalmente, se ha estimado que la nariz de la
aeronave tiene un didmetro aproximado de 60 cent{imetros para poder colocar
el motor. En este apartado se han analizado dos operaciones distintas con el
objetivo de estudiar el comportamiento de las hélices: vuelo a velocidad de
crucero y aeronave estitica (maximo empuje estatico).

En primer lugar, a partir de la teorfa de hélices recogida en el ANEXO C se
han calculado los parametros de actuacién del motor recogidos en la tabla 4.9
para el vuelo de crucero.

Velocidad de vuelo 30 m/s
Velocidad angular 1225 rpm
Eficiencia propulsiva 0.805
Empuje 1674 Newtons
Potencia empleada 34 %
Velocidad en la punta de pala 111.71 m/s

Tabla 4.9: Actuacion del motor para vuelo de crucero

Las hélices seleccionadas responden de manera satisfactoria. Empleando poco
mas del 30 % de la potencia disponible, el motor es capaz de producir la sufi-
ciente traccién como vencer la resistencia aerodindmica y mantener la velocidad
de crucero.

La figura 4.12 recoge las graficas que muestran la distribucién de los distintos
pardmetros a lo largo de la pala durante la fase de vuelo en crucero, donde no
se aprecia ninguna zona de velocidad inducida negativa.

Por otra parte, se han evaluado el maximo empuje estitico de la aeronave
que puede ser empleado durante la fase de despegue. La tabla 4.10 recoge los
resultados de los célculos.

Los anteriores resultados muestran que el motor es capaz de desarrollar 3600
Newtons de traccién estatica empleando la maxima potencia disponible. Te-
niendo en cuenta que el peso de la aeronave es de 6800 Newtons, la relaciéon
empuje-peso para estas condiciones es de alrededor de 0.53, un resultado muy
favorable para una aeronave de este tipo.
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Figura 4.12: Distribuciénes de velocidad inducida adimensional,angulo de ataque efectivo,
traccion y potencia a lo largo de la pala para vuelo en crucero

Velocidad de vuelo

0 m/s (estatico)
Velocidad angular 1755 rpm
Eficiencia propulsiva 0
Empuje 3582 Newtons
Potencia empleada 100 %
Velocidad en la punta de pala 156.2157 m/s

Tabla 4.10: Actuacion del motor en condiciones de maximo empuje estatico

Los anteriores célculos propulsivos indican que tanto el motor como las hélices

seleccionadas son totalmente validos y permiten a la aeronave disponer de unas
adecuadas capacidades de vuelo. Ahora bien, en las proximas iteraciones se irdn
ajustando las dimensiones del rotor para optimizar el alcance.

5%)



Capitulo 4. Disenio Preliminar

4.3.4 Calculo de la autonomia

Las baterias seleccionadas para el presente proyecto y sus caracteristicas figu-
ran en la seccién 4.2.5. Una vez conocidos el peso de las baterias, la velocidad
de vuelo, la resistencia aerodindmica y la potencia desarrollada por el motor
es inmediato obtener una estimacion del tiempo de vuelo y la autonomia de la
aeronave. Como estimacién inicial se ha considerado que el peso total de las
baterias es de 1000 kg, un quinto del peso total de la aeronave. Por tanto, el
tiempo de vuelo suponiendo que la aeronave vuela desde el inicio a velocidad
de crucero viene dado por,

(4.2)

Donde,
» Eep, €s la energia especifica de las baterias ( 350 Wh/kg)
» m, es la masa de las baterfas (1000 kg)
» Py es la potencia desarrollada por el motor ( 8.617 10* W)

Por tanto, transportando unas baterias de 1000 kg y empleando un 34 % de
la potencia disponible para mantener la velocidad de crucero, la aeronave es
capaz de volar 4 horas y 4 minutos a 108 km/h (30 m/s) recorriendo una
distancia total de 439 km. Evidentemente esta es una distancia relativamente
pequeiia si la comparamos con la autonomia de una avioneta en la Tierra o un
UAV de reconocimiento, que normalmente rondan los 800-1000 km. Por tanto,
es necesario redisenar el rotor para aumentar el alcance de la aeronave.

4.3.5 Conclusiones del Concepto 1

El analisis de este concepto ha permitido demostrar, al menos de manera te6-
rica, que una aeronave de gran peso con un ala delta de poca superficie alar
es capaz de volar en régimen subsénico propulsdndose con un motor con hé-
lices eléctrico en el satélite Titdn. Evidentemente, los resultados obtenidos no
dejan de ser una aproximacién y las actuaciones de la aeronave podrian verse
afectadas por las condiciones de operacion reales. No se ha tenido en cuenta en
ningtn momento el anélisis de estabilidad o maniobrabilidad de la aeronave,
sin embargo, observando la geometria del modelo 1 analizado, figura 4.8, es
facil deducir que el centro de gravedad va a estar muy por delante del centro
de presiones del ala. Por este motivo, desde un punto de vista dindmico, no
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va a ser viable una aeronave con una distribuciéon de elementos semejante al
modelo 1.

4.4 Generador eléctrico

Uno de los principales problemas que plantea el proyecto es el reabasteci-
miento energético. En la seccion 3.4 del presente proyecto se argumenté esta
problematica y se planted como alternativa viable transportar un generador
termoeléctrico de radioisotopos. El radioisétopo elegido para este generador es
el plutonio 238 por los siguientes motivos:

= Fs el radiois6topo que necesita el menor blindaje de todos los empleados
hasta el momento. Presenta una tasa de emisién de radiacién gamma y
neutroénica extremadamente baja y por tanto no habria inconveniente en
colocar 2 o més generadores de este tipo juntos.

= Tiene un periodo semidesintegracién de 87,7 afios.
» Una densidad energética razonable de 0.54 W/gr

Para este proyecto se ha tomado como referencia el RT'G empleado en la mision
Cassimi-Huygens que empleaba 7.8 kg de Pu238 con una eficiencia de 0.07, es
decir, tan sélo el 7% de la energia térmica es trasformada en energia eléctrica
[20].

El nuevo RTG propuesto esta equipado con 10 kg de plutonio. A continuacion
se muestra una tabla comparativa del RT'G escalado a partir del GPHS-RTG.

Modelo Potencia Potencia Masa
térmica (W) eléctrica (W) dispositivo (kg)
GPHS-RTG 4212 295 55.5
RTG escalado 5400 378 72

Tabla 4.11: Datos comparativos de ambos RTG

Sin embargo con la potencia proporcionada por un solo RT'G, el tiempo de
recarga total de las baterias seria excesivo (alrededor de 40 dias), por este
motivo se ha decidido incluir cuatro RTG acoplados como se muestra en la
imagen 4.13.
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Figura 4.13: Generador de energia térmica y eléctrica de la aeronave

Teniendo en cuenta que cada uno de los RT'G escalados presentan un didmetro
de 0.55 m y una longitud de 1.46, el conjunto puede estar contenido en un
prisma rectangular de 1.1 x 1.1 x 1.46 m con una masa total de 287 kg. El
tiempo de carga total de los 1000 kg de baterias propuestos, se ha estimado
mediante las siguientes ecuaciones,

:PRTG (43)

Ah = 44
‘/bat ( )
Ah
tCarga = T (45)
Carga

Donde,
» Icarga, €8 la intensidad de carga en amperios
» Prrg, es la potencia del generador en vatios (4 x 378 W)
» Viat, s el voltaje de las baterias (580V)
» E.,,, es la energia especifica de las baterias (350 Wh/kg)
= m, es la masa de las baterias (1000 kg)
= Ah, son los amperios-hora disponibles en la bateria

® toarga, €5 €l tiempo de carga de las baterias en horas
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Para esta configuracion, el tiempo de carga resultante es de 9 dias y medio. A
priori, este tiempo podria ser excesivamente largo, por otra parte, mientras la
aeronave se encuentra en tierra recargando sus baterias, el sistema cientifico de
andalisis puede seguir funcionando y procesando datos y mediciones, obteniendo
un anélisis mucho mas completo y preciso que el realizado en unas pocas horas.
Por este motivo, el tiempo de recarga no se convierte en un pardmetro critico
de disefio y se presenta como valido el uso del generador propuesto.

4.5 Concepto 2/Beta - Estimacion de la configuracién y
parametros aerodiniamicos

Una vez se ha comprobado que una aeronave con configuracion en delta gené-
rica puede volar en Titan sin demasiadas dificultades, y se conocen las dimen-
siones de los componentes mas voluminosos: el generador eléctrico, las baterias
v el motor, es posible avanzar al desarrollo del siguiente concepto. En esta sec-
cién se realiza el analisis de un concepto mas avanzado que el anterior donde
todos los elementos han sido integrados en un fuselaje esbelto cuya méxima
area transversal esta determinada por el volumen del generador eléctrico. El la
presente seccién se va a realizar el analisis del nuevo concepto y se comparara
con el concepto analizado en la secciéon 4.3.

4.5.1 Configuracién

Para este concepto se ha tomado como referencia la aeronave Boeing X-37
cuyas caracteristicas estdn expuestas en la secciéon 4.1.2, se ha desarrollado la
aeronave que aparece en la imagen 4.14, dotada con un ala delta media.

Se trata de una aeronave con un fuselaje esbelto circular cuya superficie sus-
tentadora es un ala delta ojival con una cola en V. Las razones por las cuales
se ha desarrollado una aeronave con esta configuracién en particular han sido
discutidas anteriormente en la seccién 4.2 del presente capitulo. Las principales
diferencias con el concepto anterior son,

= Ala media en lugar de ala baja.
= Ala ojival no tan esbelta, con mayor superficie y envergadura.
= Cola en V en lugar de un solo timén de cola.

Las caracteristicas de este diseno se encuentran recogidas en la tabla 4.12.
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o
o2 <

Figura 4.14: Concepto 2

Longitud 99 m
Envergadura 6 m
Altura 2.05 m
Superficie alar 21 m?
Relacién de aspecto 1.71
Flecha promedio 65 °
Area transversal maxima 2
del fuselaje 1.86 m
J
Peso 5000 kg

Tabla 4.12: Especificaciones del concepto 2

4.5.2 Estudio aerodindmico

En el presente apartado se realiza el estudio aerodindmico del concepto 2 con
el objetivo de evaluar sus capacidades. Como en el anterior estudio llevado a
cabo en el presente capitulo, se obtendra una aproximacién de la sustentacién
producida por el ala delta considerando que se trata de una placa plana y
aplicando el procedimiento planteado el Anexo A. En segundo lugar, aplicando
las ecuaciones del Anexo B se calculara la resistencia aerodindmica total de la
aeronave.

Se va a estudiar el comportamiento aerodinamico de la aeronave volando a
500 metros de altura con un angulo de ataque de 2.5, 5, 10 y 15 grados. No
se han evaluado dngulos mayores ya que a partir de 15 una placa plana entra
en pérdida y debido a que Tornado no predice el aumento de sustentacién
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producido por los torbellinos en el borde de ataque que se formarian en un ala
delta si volase a dngulos de ataque elevados.

Cdlculo de la sustentacion

Para el calculo de la sustentacién se ha empleado el software Tornado ejecutado
en Matlab para generar un modelo bidimensional del ala y poder calcular su
sustentacion mediante el Vortex Lattice Method expuesto en el Anexo A.

En la imagen 4.15 se presenta el modelo bidimensional del ala y su correspon-
diente mallado. Como ha ocurrido anteriormente, la herramienta de mallado
de Tornado no permite suavizar la transicién de la malla entre paneles y por
este motivo quedan zonas tan desiguales en el mallado del ala delta ojival.

3D wing and partition layout Side Front

IS0

Aircraft body y-coordinate
o

0 1 2 3 4 5 6 7
Aircraft body x-coordinate

Figura 4.15: Ala mallada en Tornado

En la tabla 4.13 se recogen los coeficientes de sustentacion y las velocidades de
pérdida para los distintos 4ngulos de ataque analizados

Angulo de Velocidad
ataque (grados) L de perdida (m/s)
2.5 0.22 24
5) 0.44 17
10 0.87 12
15 1.25 10

Tabla 4.13: Cr, y velocidades de pérdida para las condiciones de vuelo analizadas

Los resultados obtenidos del coeficiente de sustentacién son ligeramente ma-
yores que en el anterior concepto. El principal motivo de este aumento en el

61



Capitulo 4. Disenio Preliminar

coeficiente de sustentacion es el aumento de la relacion de aspecto del ala. Al
aumentar la relacién de aspecto se reduce la influencia de los vértices de herra-
dura sobre la corriente de aire ya que estos provocan una velocidad inducida
negativa sobre esta (downwash), reduciendo la sustentacion. Por tanto, un ala
delta con mayor relaciéon de aspecto produce mas sustentacién para el mismo
adngulo de ataque que un ala delta con menos relacién de aspecto y con la mis-
ma area. Sin embargo, al aumentar la relaciéon de aspecto, la reduccion de la
influencia de los torbellinos sobre el ala provoca que el angulo para el cual el ala
entra en pérdida sea menor. Esta ultima consecuencia no se puede cuantificar
mediante el uso de Tornado ya que estamos asumiendo flujo potencial.

En la figura 4.16 se pueden observar de manera grafica las diferencias con el
anterior concepto.

15 T T T T
—Concepto 2
——Concepto 1
1 L .
—
Q
0.5 7
0 @ L 1 1 L 1

2 4 6 8 10 12 14 16
« (grados)

Figura 4.16: Curva Cp, frente a «

El anterior grafico muestra que la aeronave puede mantenerse en el aire vo-
lando a menos 2.5 grados de dngulo de ataque en condiciones de crucero. Esta
reduccién del dngulo de ataque tendrd consecuencias en la reduccién de la
resistencia de crucero y por tanto en el aumento de la autonomia.

Cdlculo de la resistencia

Para el calculo de la resistencia se han empleado las ecuaciones recogidas en
el Anexo B. En la tabla 4.14 se presentan los valores de los coeficientes de
resistencia calculados para los dngulos de ataque estudiados.

62



4.5 Concepto 2/Beta - Estimacion de la configuracion y pardmetros aerodindmicos

Angulo de

ataque (grados)y CP  Cpe Cp

2.5 0.0112 0.0114 0.0226
5 0.0112 0.0451 0.0563
10 0.0112 0.1737 0.1849
15 0.0112 0.3675 0.3787

Tabla 4.14: Valores de los coeficientes de resistencia inducida, parésita y total para las
condiciones de vuelo analizadas

El ala del nuevo concepto presenta mejores valores del coeficiente de resistencia
total salvo para el caso de 2.5, a pesar de que el coeficiente de resistencia
parasita se haya casi duplicado. La diferencia es que el Concepto 2 puede volar
con este angulo sin entrar en pérdida en las condiciones de crucero propuestas.
El motivo de esta reduccién en el coeficiente de resistencia total es el aumento
de la relacién de aspecto, que ha provocado que disminuyese la contribucién
de la resistencia dependiente de la sustentacion (Cp,).

En la figura 4.17 se ha representado la evolucion del coeficiente de resistencia
con el &ngulo de ataque de ambos conceptos.

— Concepto 2 / .
— Concepto 1 e

0.4

2 4 6 8 10 12 ” !

« (grados)
Figura 4.17: Curva Cp frente a o
Para un vuelo con un adngulo de ataque de 2.5 grados a la velocidad de diseno,

la aeronave experimenta una resistencia de 1095 Newtons. Recordando el valor
de la resistencia en crucero del Concepto 1 volando a 3.5 grados de dngulo de
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ataque (1674 Newtons), es posible concluir que la resistencia se ha reducido
notablemente y por tanto se ha obtenido un diseno mas eficiente.

4.5.3 Propulsion

Para el presente concepto se va a mantener la geometria de la pala y su perfil.
Sin embargo, a causa de que la resistencia de la aeronave es mucho menor, se va
a requerir reducir el valor de la traccion. Para ello se puede actuar directamente
sobre el niimero de palas, el radio de las palas y la velocidad angular del motor.

Se ha estudiado el efecto de variar el radio del rotor desde 0.65 hasta 0.9
metros para las condiciones de crucero, en las que la aeronave experimenta
1095 newtons de resitencia. Los principales resultados han sido representados
en la figura 4.18.

Estudio paraV = 30 m/s
1250 -

O Casos Estudiados
— Interpolacion

1200 21098 rpm

5.1049 rpm

1150 |- #1176 rpm

1100 - © 1264 rpm

Autonomia {(km)

1050 -

1000 -

@ 1482 rpm

950 | I I I I I 1
0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95

Radio (m)

Figura 4.18: Variacion de la autonomia con el radio del rotor para una velocidad de crucero
de 30 m/s

La figura 4.18 permite demostrar que al aumentar el radio de la pala, se reduce
la velocidad angular necesaria del motor para mantener la velocidad de cru-

64



4.5 Concepto 2/Beta - Estimacion de la configuracion y pardmetros aerodindmicos

cero, provocando una disminucién de la potencia requerida y aumentando la
autonomia de la aeronave. A partir de un radio mayor a R=0.75 m, comienza
a surgir una pequena zona de velocidad inducida negativa en la parte interior
del disco del rotor, que se va agrandando a medida que se incrementa el radio
de la pala. Esta zona de velocidad inducida negativa indica que la pala no es
capaz de introducir energia en el fluido para acelerarlo y se esta consumiendo
potencia tutil del motor para hacer rotar la pala, por este motivo la autonomfia
va decreciendo a medida que esta zona crece. Para el presente proyecto se ha
considerado como nula la traccién generada por estas zonas. En la realidad,
esto se percibe como una disminucion del valor de traccién que analiticamente
se podria aproximar recurriendo al uso de teorias turbillonarias. Estas teorias
se van a evitar por motivos de complejidad.

Una vez seleccionada la geometria de las palas de las hélices, con un rotor de
0.75 m de radio, es necesario establecer el nimero de palas del rotor. A partir
del resultado de resistencia aerodindmica obtenida previamente en la seccion
4.3.2, se ha ajustado la velocidad angular de un rotor de 0.75 metros de radio
de N palas con la geometria de pala vp 140x45 para obtener una tracciéon de
1095 Newtons. Aplicando las mismas ecuaciones del B se han obtenido los
graficos recogidos en la figura 4.19.

1100: 181
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/
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N° palas N° palas
117 12006
18— 1100+ N

09t ~_ 1000 B

Eficiencia Propulsiva
@
Autonomia

0.7 - . . ! 800

N° palas N° palas

Figura 4.19: Evolucion de velocidad angular, potencia empleada y eficiencia propulsiva
para un rotor que produce 1095 Newtons de fuerza
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Como se puede observar en el primer grifico de la figura 4.19, al aumentar
el namero de palas, se reduce la velocidad angular necesaria para alcanzar el
empuje de crucero. Por otra parte se aprecia que al aumentar el nimero de
palas aumenta la potencia empleada y se reducen la eficiencia propulsiva y la
autonomia. Esto se debe a causa del mismo efecto que en analisis anterior. Para
conseguir cierto valor de traccion, este se debe repartir entre el nlimero de palas,
por tanto, a mayor nimero de palas, menor tracciéon por pala. Entonces, para
reducir el empuje por pala se requiere reducir el nimero de revoluciones por
minuto y por tanto se favorece la aparicion de velocidades inducidas negativas
en las palas.

En el analisis realizado no se consideran las interferencias entre palas ya que
se deprecian efectos de viscosidad, turbulencia y estela. Esto es especialmente
notable en rotores de 4 0 més palas y por tanto omitirlo en un rotor de 2 palas
no resulta demasiado grave desde el punto de vista analftico.

Por todo esto, se ha deducido que el mejor radio de rotor para el nuevo concepto
es de 0.75 metros por ser el que mayor autonomia proporciona para las condi-
ciones de vuelo planteadas. Ademas, segtin lo propuesto en la seccion 4.2.6, las
palas se deben extraer junto al motor para realizar el cambio a configuraciéon
subsoénica y no serfa conveniente, desde el punto de vista mecanico, desplazar
demasiado el motor y todos sus componentes. Una pala de 0.75 metros no
supone un gran despliegue.

La tabla 4.15 recoge algunas de las caracteristicas del nuevo rotor.

Autoyomla a 1195 km
velocidad crucero

Velocidad maxima | 216 km/h (60 m/s) a 2200 RPM
Empuje maximo 3210 N a 2150 RPM (estatico)
RelaCfon 047
empuje-peso

Tabla 4.15: Capacidades del nuevo rotor.
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4.5.4 Desglose de pesos

Empleando el método estadistico desarrollado por el doctor Jan Roskam [21]
para el cdlculo de pesos de una aeronave tipo caza de la USN (Armada de
los Estados Unidos), se ha obtenido el siguiente desglose de pesos. Aunque
la aeronave del presente proyecto no estd disenada para su uso militar, la
geometria y distribucién de elementos son muy similares a los de un aeronave
militar o caza, por este motivo, se ha considerado que el método de estimacién
de pesos es el adecuado.

Sistema Peso (kg) Porcentaje (%) Descripcion
Wric 139.60 2.8 Sistema de control de vuelo
Whps 90 1.8 Sistema hidraulico
Wiae 170 3.4 Instrumentos y aviénica
Wels 140.81 2.8 Sistema eléctrico
Weng 50 1 Motor
What 1000 20 Baterias eléctricas
Wrtg 287 5.7 RTG
Wmis 600 12 Equipo de mision

Wtotal 2477.41 49.5 Peso total acumulado
Wres 2522.59 50.5 Peso restante hasta objetivo

Tabla 4.16: Desglose de pesos

4.5.5 Diagrama de maniobras V-n

Para desarrollar el diagrama de maniobras del concepto 2, se ha seguido el
método de Jan Roskam por tratarse de un vehiculo aéreo no tripulado de

exploracion [21].

Para determinar las intensidades de las rafagas se ha recurrido a la referen-
cia [12]. Su intensidad esta fuertemente relacionada con el 4rea geografica del
satélite, concentrdndose las més intensas en el ecuador. Para el diagrama de
maniobras se han considerado unas intensidad de 2, 3 y 5 metros por segundo.
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En la figura 4.20 se presenta el diagrama de maniobras resultante.

Diagrama de maniobras V-n con cargas de rafagas
T T T T I T

—+-5m/s

Factor de carga - n

30 35 40

Velocidad (m/s)

Figura 4.20: Diagrama de maniobras V-n

Donde,
= Vs: Velocidad de pérdida.
= Va: Velocidad de maniobra.
= Vc: Velocidad de crucero.
= Vd: Velocidad maxima de descenso.

Observando el anterior diagrama (figura 4.20), es posible concluir que las ra-
fagas tienen un efecto muy relevante en el factor de carga que experimenta la
aeronave. Esto es principalmente debido a la alta densidad de la atmosfera de
Titan. Exceptuando de las actuaciones realizadas a una velocidad similar a la
velocidad de maniobra, todas las demds actuaciones se veran gravemente afec-
tadas si la aeronave experimenta una rafaga de mas de 5 metros por segundo.
Que se den este tipo de rafagas resulta muy improbable ya que en la superficie
de Titan la atmosfera se encuentra rotando en sentido contrario y por tanto
las velocidades son muy inferiores a las que se podrian dar en zonas mas altas
de la atmosfera.
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4.5.6 Entrada atmosférica

Como ya se ha comentado anteriormente en el presente proyecto, la aeronave
debe ser capaz de resistir las extremas condiciones de una entrada atmosférica
en Titan. En el anexo D se expone el método seguido para obtener los resul-
tados que se exponen en la presente secciéon, basado en el estudio de entradas
atmosféricas de transbordadores espaciales en la Tierra.

A partir de una simulacién numérica, se ha estudiado la variacién del maximo
flujo de calor con el d4ngulo de asiento longitudinal de la aeronave, la tdnica
variable a controlar del presente anélisis. Como se puede observar en la figura
4.21, el incremento del dngulo de asiento longitudinal provoca que se reduzca
el flujo de calor que experimenta la aeronave. Esto ocurre porque al aumentar
el angulo de asiento longitudinal, se incrementa el dngulo de ataque efectivo
y eso permite que, gracias al mayor frenado aerodinamico, se llegue con una
menor velocidad a las zonas donde la densidad del satélite comienza a ser
relativamente “elevada’.

250

N N )

1= o =3

S S S
T T
I I

Maximo Flujo de calor (W/cmz)

133
S

0 Il Il
0 5 10 15
Angulo de asiento lateral, ¢ (grados)

Figura 4.21: Trayectoria vertical y evolucion del niimero de Mach con la altura

Al filo de lo comentado anteriormente, es posible ver como para angulos de
asiento longitudinal mayores de 10 grados el flujo de calor maximo varia muy
poco. Por lo tanto, una entrada en la atmosfera de Titan con un éngulo de
asiento longitudinal constante de 10 grados, que no es un angulo dificil de
alcanzar y manejar con las superficies de control de la aeronave, se podria
realizar de forma controlada.
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En la figura 4.22 se muestran las estimaciones de la trayectoria seguida por la
aeronave y el nimero de Mach durante la fase de descenso.

250 T T T T 250 T T T

200

Altura (km)
Altura (km)

150 -

6 8 10
Mach de Vuelo

100 . . . . . .
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 2 4

Distancia (km)

Figura 4.22: Trayectoria vertical y evolucién del nimero de Mach con la altura para una
entrada con angulo de asiento longitudinal de 10 grados

A partir de las anteriores figuras es posible deducir como se desarrolla la manio-
bra de entrada atmosférica. La aeronave penetra inicialmente en la atmosfera
a 247 km de altura a gran velocidad y comienza a ganar velocidad vertical.
Entonces sobre los 185 km de altura entra en una region donde la densidad
comienza a ser relevante y por tanto efecttia un pequeno rebote a causa de
la gran sustentacién generada por el aumento de la densidad, provocando un
frenado brusco. A partir de este punto, la aeronave se estabiliza en una senda
de planeo hasta llegar a la superficie. No se ha evaluado la entrada al completo
ya que se conoce por experiencia que el mayor calentamiento aerodinémico se
produce durante el régimen hipersénico y por tanto, pasada esta fase del vuelo,
se garantiza la supervivencia de la aeronave.
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En la figura 4.23 se recogen la variacién de la presién dindmica que experimenta
la aeronave y el flujo de calor durante la entrada atmosférica.

250 T T T

200 -

Altura (km)
Altura (km)

100 . . . . . . .
1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 0 5 10 15 20 25

Presion dinamica (Pa) Flujo de calor (W/cm?)

Figura 4.23: Variacion de la presion dindmica y del flujo de calor con la altura para una
entrada con angulo de asiento longitudinal de 10 grados

Observando la anterior figura se puede ver como el valor maximo del flujo de
calor ocurre practicamente en la misma altura donde se efectia el “rebote”
mencionado anteriormente a 185 km de altura. Su valor es de 21,5 W/cm?
vy por tanto es un resultado muy esperanzador. Teniendo en cuenta que los
transbordadores espaciales experimentan flujos de calor maximos de entorno a
60 W/cm? durante la fase de entrada, para una primera aproximacion, obtener
un flujo de calor maximo igual a la tercera parte del valor del correspondiente
a una entrada atmosférica real representa un resultado muy positivo. Por lo
tanto, la maniobra de entrada en la atmoésfera de Titan se puede realizar en

condiciones relativamente seguras.
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Capitulo 5

Diseno Detallado

El objetivo de este capitulo es disenar en detalle el concepto
desarrollado en la fase de disefio preliminar (capitulo /). Se esco-
ge el perfil alar y se determinan las dimensiones de las superficies
sustentadoras y las superficies de control de la aeronave, permi-
tiendo asi poder estudiar su estabilidad. El capitulo finaliza con
una representacion por ordenador de como quedaria lo aeronave y
la seleccion de materiales.

5.1 Selecciéon del perfil alar del ala principal

Para seleccionar el perfil alar 6ptimo para la aeronave se ha recurrido al anélisis
de una base de datos. En el andlisis se han impuesto las mismas condiciones
de crucero que las empleadas en la seccién 4.5 para analizar el concepto 2.
Teniendo en cuenta que el objetivo de la aeronave es maximizar su autonomia,
se han buscado los perfiles con mayor eficiencia aerodinamica, esto es, mayor
S En estas condiciones el perfil alar mas eficiente es el perfil Selig S1223. a

CD . - - .
continuacion se presenta una imagen del mismo.

Figura 5.1: Perfil Selig S1223
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Sin embargo, el perfil presentado ha sido descartado inmediatamente por 2
motivos:

1. El coeficiente de sustentacién que genera es excesivo, incluso cuando el
angulo de ataque es nulo. La aeronave del presente proyecto requiere de un
coeficiente de sustentacion del orden de 0.14 para volar horizontalmente
en crucero, mientras que este perfil genera un coeficiente de sustentacion
de 1.75 en las condiciones estudiadas (en 2D, de momento se desprecian
los efectos tridimensionales).

2. Se pretende incluir el tren de aterrizaje trasero en el ala. Observando
detenidamente la terminacion del perfil es facil deducir que un tren de
aterrizaje no puede ser incluido dentro del ala, esto significa que habria
que modificar la geometria del ala, y por tanto, sus caracteristicas aero-
dindmicas.

Iterando en el proceso de seleccién se decidié que el perfil més apto para el
presente diseno es el perfil NACA M18, en la figura 5.2 se facilita una repre-
sentacion del mismo. Algunos de los perfiles descargados han sido el “goe330”
y el “E420”, entre otros, descartados por las mismas razones que el Selig S1223.

Figura 5.2: Perfil NACA M18

Se trate de un perfil que proporciona un bajo coeficiente de sustentacion para
valores pequenos del d4ngulo de ataque, del orden de 0.2 para un angulo de
ataque nulo en bidimensional. Ademas, gracias a su intradés casi horizontal
y gran espesor, es un perfil ficil de encajar en la estructura de la aeronave y
apto para albergar un tren de aterrizaje en su interior.

5.2 Concepto 3

Una vez se ha seleccionado el perfil alar del ala principal, es momento de
definir las dimensiones del modelo final. Se han definido las geometrias de las
superficies sustentadoras y las superficies de control teniendo como referencia
las dimensiones del concepto 2.
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5.2.1 Ala principal

En la figura 5.3 se presenta la vista de la semiplanta alar y en la tabla 5.1 se
recogen los pardmetros geométricos del ala.

(m)

— Semiala
e
— Aer

— MAC

o Xeagy

1 2 3 4 5 6

Figura 5.3: Semiala principal

En la anterior figura los puntos y lineas son,
= Punto azul: Centro aerodinamico.
» Linea morada: Cuerda media aerodindmica.
= Linea roja: Linea de la cuerda media aerodinamica.

s Linea verde: Linea del cuarto de cuerda aerodindmica.

Cuerda en la raiz 6.75 m
Cuerda en la punta 0.25 m
Envergadura 6 m

Cuerda media

aerodinamica (MAC) 4.275 m
Centro aerodinamico 3.54 m
Superficie alar 21.09 m?
Relaciéon de aspecto 1.71
Flecha del ala 58.39 °
Angulo de dihedro 30
Perfil alar NACA M18

Tabla 5.1: Parametros del ala principal
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5.2.2 ColaenV

En la figura 5.4 se presenta la semiala de la cola de la aeronave y en la tabla
5.2 se recogen parametros de la cola en V.

(m)

15 — AlaenV
Acse
— Az

. 4 — MAC

* Xeagy,

1.0 15

Figura 5.4: Semiala de la cola en V

En la anterior figura los puntos y lineas son,
= Punto azul: Centro aerodindmico.
= Linea morada: Cuerda media aerodinamica.
» Linea roja: Linea de la cuerda media aerodinamica.

= Linea verde: Linea del cuarto de cuerda aerodindmica.

Cuerda en la raiz 2.5 m
Cuerda en la punta 1m
Envergadura 4m

Cuerda media

aerodinamica (MAC) 1.86 m
Centro aerodinamico (X) 1.54m
Centro aerodinamico (Y) 0.86 m

Superficie alar 7 m?
Relacién de aspecto 1.14
Flecha del ala 46.74 °©
Angulo de dihedro 45 °
Perfil alar NACA 0012

Tabla 5.2: Parametros de la cola en V
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5.2.3 Alerones

En la figura 5.5 se presenta el alerén derecho visto desde arriba y en la tabla
5.3 los parametros del alerén.

(m)

— Semiala
— Flaperon
15

— Neis

X CAflapersn

Figura 5.5: Alerén derecho

» Punto cian: Centro aerodinamico.
s Linea morada: Linea del cuarto de cuerda aerodindmica.

= Linea roja: Contorno del alerén.

Cuerda 0.75 m
Y-Inicial 0.75 m
Y-Final 2.5 m
Longitud 1.75 m

Centro aerodinamico (X) 6.1875 m
Centro aerodinadmico (Y) 1.625m

Superficie 1.31 m?
Flecha 0°
Angulo de dihedro 3°

Tabla 5.3: Parametros de los alerones

Teniendo en cuenta que estas superficies de control van a ser empleadas como
flaperones durante el despegue y aterrizaje de la aeronave, el rango de defle-
xi6n maximo debe ser bastante alto. Se propone para este disenio un rango de
deflexién de £40 grados.
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5.2.4 Timones de cola

En la figura 5.6 se presenta el timén de cola derecho y en la tabla 5.4 los
pardmetros del timén de cola..

yimj

15 — AlaenV
— Timén de cola

— Acie

Figura 5.6: Tim6n de cola derecho

» Punto cian: Centro aerodinamico.
s Linea morada: Linea del cuarto de cuerda aerodindmica.

= Linea roja: Contorno del timén de cola.

Cuerda interior 2.2m
Cuerda exterior 1m
Y -Inicial 0.4 m
Y-Final 2 m

Centro aerodinamico (X) 1.79 m
Centro aerodinamico (Y) 1.1m

Superficie 2.56 m?>
Flecha 46.74 °
Angulo de dihedro 45 ©

Tabla 5.4: Parametros del timon de cola

A causa de la reducida distancia entre el timén de cola y el centro de gravedad
(localizado alrededor del centro de la aeronave) se ha decidido que la super-
ficie del timo6n de cola se deflecte completamente para disponer del maximo
momento posible. El rango de deflexién de la cola es de 435 grados.
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5.2.5 Posiciones relativas de los elementos

Para determinar la posiciéon de cada uno de los elementos presentados ante-
riormente es necesario conocer una estimacién de las dimensiones y pesos de
los componentes. En la seccién 4.5.4 ya se hizo una estimacion de los pesos de
cada uno de los equipos de la aeronave. A continuacién se han empleado los
mismos pesos junto a una aproximacién de las dimensiones de cada uno de los
sistemas para establecer el centro de gravedad. Se ha tomado como origen las
alas. Fn la tabla 5.5 se recogen los resultados de la estimacioén.

Componente Peso Longitud Altura Xcdg Zcdg
Sistemas de
Control de Vuelo 139.6 kg 2 0.4 5.39 -0.1
Sistema
Hidraulico 90 kg ) ) ) )
Avidnica 170 kg 1.2 0.4 1.2 0.56
Sistema
eléctrico 140.81 kg ) ) ) )
Equipo de 600 ke 2 0.6 539 0.5
mision
Motor, palas 100 kg 1 0.6 0 0
y reguladores
Baterias 1000 kg 0.95 1.06 2.37 0.21
Generador 287 kg 1.53 1.12 3.615 0.26
Estructura 2472 kg - - - -

Tabla 5.5: Pesos, dimensiones y centros de gravedad de cada componente

Tanto el peso de los sistemas hidraulico y eléctrico, como el peso de la estructu-
ra se consideran uniformemente distribuidos y por tanto su centro de gravedad
estard determinado por el resto de componentes

Con los anteriores datos es posible determinar el centro de gravedad de la
aeronave, localizado en CDG =[3,62, 0, 0,29 | m. Teniendo en cuenta que
los equipos terminan en la posicién X = 6.74 m, se propone situar la cola a 1
metro de estos y a 0.1 m por encima del centro de gravedad, en la posicion |
7.74,0,0.4 | m.
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Con la intencién de que la aeronave vuele lo mas horizontalmente posible, se
pretende ensamblar el ala al fuselaje con un angulo no nulo. Para determinar
este angulo se ha modelado el ala en tornado y asi poder determinar su Cp_ .
El ala modelada se presenta en la figura 5.7.

. S

Figura 5.7: Ala principal modelada en Tornado. El centro de gravedad se encuentra sefialado
mediante un circulo con una cruz en su centro

El C},, del ala analizada en Tornado es de 2.66. El coeficiente de sustentacion
para el vuelo horizontal en crucero viene dado por,

mg

Cp = 1+~
b IaViS,

= 0,139 (5.1)

Por tanto el dngulo del encastre del ala debe ser de 3 grados, sin embargo se
estd despreciando la contribucién de la cola a la sustentacién. Por tanto, el
encastre del ala se va a hacer con un angulo ligeramente menor: 2.5 grados.
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5.8 Andlisis de estabilidad del concepto 3

Ahora es posible modelar completamente la aeronave en tornado para poder
estudiar su estabilidad. En la imagen 5.8 se recogen 4 vistas de la aeronave
donde se aprecian las superficies sustentadoras principales.

Front

IS0

Top

Figura 5.8: Avion completo modelado en Tornado. El centro de gravedad se encuentra
sefialado mediante un circulo con una cruz en su centro

5.3 Analisis de estabilidad del concepto 3

En la presente seccién se analiza la estabilidad longitudinal y lateral-direccional
a fin de validar el concepto. Los desarrollos matemaéticos analizados en esta
secciéon se encuentran recogidos en el anexo E.

5.3.1 FEstabilidad longitudinal

Derivadas Longitudinales

Se ha empleado Tornado para obtener las derivadas longitudinales de la ae-
ronave exceptuando los controles, cuyas derivadas han sido obtenidas a partir
de considerar la cola como 2 flaps planos inclinados y aplicar el procedimiento
expuesto en [22]. Para obtener la equivalencia de los controles de la cola en V
con los de una cola convencional, se ha proyectado la fuerza generada por el
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flap sobre el plano vertical y, tras adimensionalizarla, se han obtenido Crsg v
Cuse-

La tabla 5.6 recoge los valores de las derivadas longitudinales.

Chpo 0.01078
K 0.20474
e 0.91088

CLo | 0.122223
Cuo | 0.005138
CLo | 2.2224
Cha | -0.53279
Crs | 0.825033
Cha | -1.10621
CLy | 34126
Crg | 2312
Crsp | 0.42384
Cuse | -0.5867

Tabla 5.6: Derivadas Longitudinales

Modos Longitudinales

Una vez se han obtenido las derivadas longitudinales es momento de analizar
los modos que pueden a parecer en el sistema:

= El modo corto periodo, representado por una oscilaciéon de frecuencia
elevada y fuertemente amortiguada.

= El modo fugoide, representado por una oscilacién de baja frecuencia y
poco amortiguada.

Para analizar estos modos, se ha calculado la matriz de sensibilidad a partir
del estudio de los valores y vectores propios del sistema longitudinal.
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Los modos longitudinales pueden ser estudiados a través de la matriz de sen-
sibilidad lineal del sistema, presentada en la tabla 5.7. Los modos 1 y 2 co-
rresponden al modo corto periodo y los modos 3 y 4 corresponden al modo
fugoide.

Autovalor Al A2 A3 A\
Parte Real -1.66468 -1.66468  -0.00410145 -0.00410145
Parte Imaginaria 1.58268 -1.58268 0.0562724 -0.0562724
VARIABLE DE ESTADO Modo 1 Modo 2 Modo 3 Modo 4
Au 0.0003259  0.0003259 0.500005 0.500005
Aw 0.491214 0.491214 0.00878568  0.00878568
Aq 0.498028 0.498028 0.00197167  0.00197167
AG 0.000345 0.000345 0.49965 0.49965

Tabla 5.7: Matriz de sensibilidad lineal longitudinal

Observando los valores propios del sistema es posible afirmar que la aeronave
tiene un comportamiento estable longitudinalmente.

En la tabla 5.8 se recogen las frecuencias, amortiguamientos y tiempos carac-
teristicos de cada modo.

Mod Frecuencia Coeficiente de Tiempo
049 " hatural (wg) amortiguamiento ({;) caracteristico (7)
Corto
Periodo 2.297 rad/s 0.725 0.435
Fugoide  0.056 rad/s 0.073 17.72

Tabla 5.8: Frecuencia, coeficiente de amortiguamiento y tiempo caracteristico de cada modo.

5.3.2 FEstabilidad lateral direccional

Derivadas Lateral-Direccionales

Para calcular las derivadas lateral-direccionales se ha empleado el procedimien-
to propuesto por Napolitano [23]|. No se han empleado los resultados de deri-
vadas lateral-direccionales proporcionadas por Tornado ya que estas no tienen
en cuenta la contribucién del fuselaje en la dindmica lateral, el cual no puede
ser despreciado teniendo en cuenta su gran tamano con respecto a las alas.
Adicionalmente, para aplicar el procedimiento de Napolitano se ha obtenido
el timén vertical equivalente a partir de la proyeccién vertical de 4reas de las
alas de la cola en V.
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Las derivadas lateral-direccionales se presentan en la tabla 5.9.

Cys -0.796243 Cj5 -0.271643 Cys  0.672598
Cy, -0.562927 C,, -0.290276 Cy,  -0.0369143

Cy, 177178 C, 0635939 Cy,  -1.39199
Cysa 0 Cisa  0.0106112 Cysa  -0.0000407241
Cysn 0209227 Cisp 0.0851949 Cnsp  -0.20518
Cys 0 Cy; 0 Cs 0

Tabla 5.9: Derivadas lateral-direccionales

Modos Lateral-Direccionales

Con las derivadas lateral-direccionales, es posible realizar estudiar el compor-
tamiento de los modos propios del sistema:

= Fl modo balanceo holandés, se trata de un complejo movimiento oscila-
torio en el que se hallan simultdneamente presentes variables de alabeo |,
guinada y derrape.

= El modo respuesta en alabeo, se trata de un modo de giro sobreamorti-
guado entorno al eje longitudinal del avién.

= Fl modo espiral, se trata de un giro que varia lentamente.

Para analizar estos modos, se ha calculado la matriz de sensibilidad a partir
del estudio de los valores y vectores propios del sistema lateral-direccional.
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Estos modos pueden ser estudiados a través de la matriz de sensibilidad lineal
del sistema, presentada en la tabla 5.10. Los modos 1 y 2 corresponden al
modo balanceo holandés, el modo 3 corresponde al modo alabeo y el modo 4
corresponde al modo espiral.

SENSIBILIDAD LINEAL

Autovalor Al A2 A3 M
Parte Real -1.32014 -1.32014 -2.1697 0.0104941
Parte Imaginaria 3.23981 -3.23981 0 0
VARIABLE DE ESTADO Modo 1 Modo 2 Modo 3 Modo 4
Ap 0.49256 0.49256 0.0128893 0.00199014
Ap 0.0385456  0.0385456  0.918249  0.00465998
Ar 0.469444 0.469444  0.0356616  0.0254501
A¢p 0.0107181 0.0107181 0.0371123 0.941451

Tabla 5.10: Matriz de sensibilidad

Mod Frecuencia Coeficiente de Tiempo
@0 natural (wg) amortiguamiento ({;) caracteristico (7)
Balanceo
holandés 3.498 rad/s 0.377 0.286
Alabeo 2.170 rad/s 1 0.461
Espiral 0.010 rad/s -1 (inestable) 95.29

Tabla 5.11: Frecuencia, coeficiente de amortiguamiento y tiempo caracteristico de cada
modo.

Los anteriores resultados han confirmado que el modo espiral es inestable, sin
embargo, el problema no es demasiado grave grave. Debido a que la constante
de tiempo es suficientemente elevada, es posible corregir ficilmente la desvia-
cién que genera este modo.

5.4 Modelo Final

Una vez se ha obtenido una configuracién con un comportamiento dinadmico
estable y que puede operar en la atmoésfera de Titan, es momento de realizar un
modelo tridimensional de la aeronave para definir su estructura y el ensamblaje
de todos los componentes sobre el fuselaje. En la seccién de Planos, adjunta al
presente proyecto, se recogen los planos de los componentes mostrados en esta
seccion.
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5.4.1 Fuselaje

Para el fuselaje se ha optado por una estructura compuesta por mamparos que
contienen los equipos por secciones. Los mamparos estdn unidos por largueros
en su periferia y por 2 vigas principales en la parte baja, donde se pretende
conectar las alas e instalar en tren de aterrizaje delantero. La cola nace de la
convergencia de los largueros en la parte final del fuselaje.En la figura 5.9 se
presenta una imagen del fuselaje disenado.

Figura 5.9: Diseno del Fuselaje.

5.4.2 Alas

Para el disefio de la estructura de las alas se han seguido las recomendaciones de
Roskam [24] con respecto a la localizacion de las costillas y de los largueros que
conforman el cajon de torsion. Estas se unen a las vigas principales del fuselaje
mediante 3 cilindros indeformables cada una. En la figura 5.10 se presenta una
imagen de las alas disenadas.
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Figura 5.10: Disefio de las alas.

En la figura 5.13 se presenta una imagen de los alerones disenados.

Figura 5.11: Aleron en posiciéon neutra.

Figura 5.12: Alerén deflectado.
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5.4.3 Cola

Para su estructura se han empleado 5 costillas unidas por 3 largueros para
anadir rigidez. En la figura 5.13 se presenta una imagen de la semiala de la

cola en V.

Figura 5.13: Diseno de la cola.

5.4.4 Sistema de propulsion

En la seccién 4.2.6 se expuso como proteger las hélices y el sistema propulsivo
durante la entrada atmosférica. Las siguientes imégenes muestran de forma
mas detallada la geometria y el proceso de despliegue del motor y las hélices.
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e

.

Figura 5.14: Motor y hélices plegadas. Figura 5.15: Extraccion del motor.
k« « ‘
Figura 5.16: Despliegue de las hélices. Figura 5.17: Sistema desplegado.

En la figura 5.14 el motor y las hélices se encuentran recogidos. En la figura
5.15 se observa como los actuadores hidraulicos extraen el motor junto a las
hélices. A continuacion se despliegan las hélices como se muestra en la figura
5.16. Finalmente el conjunto se retrae para situarse en posiciéon de operacién,
quedando el sistema como se muestra en la figura 5.17.

5.4.5 Tren de aterrizaje delantero

El mecanismo del tren de aterrizaje delantero ha sido disenado a partir de las
propuestas de Roskam para el disefio del tren de aterrizaje [22], cuyo método
se basa en una aproximacién de las dimensiones del tren de aterrizaje a partir
del peso y tipo de aeronave. En las figuras 5.18, 5.19 y 5.20 se presenta el tren
de aterrizaje disenado y su ensamblaje en la aeronave.

El tren de aterrizaje y sus anclajes han sido disenados de manera que los
esfuerzos del impacto se transmitan directamente a las vigas principales que
unen la estructura de la aeronave.
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Figura 5.18: Tren de aterrizaje plegado. Figura 5.19: Tren de aterrizaje plegado.

Figura 5.20: Tren de aterrizaje desple-
gado.

5.4.6 Tren de aterrizaje trasero

El tren de aterrizaje trasero esta conformado por 2 cilindros, uno amortiguador
que soporta la fuerza del impacto, y otro actuador que permite el despliegue
del cilindro amortiguador. Se ha seguido el método de diseno expuesto en la
secciéon anterior. En las figuras 5.18, 5.19 y 5.20 se presenta el tren de aterrizaje
disefiado y su ensamblaje en la aeronave.
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Figura 5.21: Tren trasero plegado. Figura 5.22: Tren trasero plegado.

Figura 5.23: Tren trasero
desplegado.

5.4.7 FEnsamblaje completo

A continuacién se presentan 4 vistas de la aeronave en las figuras 5.24, 5.25, 5.26
v 5.27. El bloque morado corresponde al médulo con las comunicaciones y el
ordenador de vuelo. El bloque amarillo corresponde al médulo con las baterias.
El bloque verde corresponde al generador termoeléctrico de radioisétopos. El
bloque rojo corresponde a los equipos de mision.
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Figura 5.24: Vista desde planta.

Figura 5.25: Vista de frente.

Figura 5.26: Vista lateral.

Figura 5.27: Vista inclinada.
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5.4.8 Materiales propuestos para su construccion

A continuacion se proponen los materiales aptos para la construccion de la
estructura, el recubrimiento del fuselaje y el blindaje protector de la aeronave.

FEstructura

La estructura es un componente vital de la aeronave que cumple funciones esen-
ciales como alojar la carga de pago dentro de s{, mantener todos los elementos
constructivos unidos y soportar la amplia mayoria de los esfuerzos producidos
durante la operacién.

Para cumplir estas funciones con éxito, la estructura primaria debe adaptarse
a ciertos requerimientos de caricter estructural, que a su vez determinaran los
materiales y procesos de fabricacién a emplear. Los requerimientos buscados
son:

= Bajo peso Este es un requerimiento esencial en cualquier tipo de aero-
nave ya que la densidad del material condiciona enormemente el volumen
de la estructura y la cantidad de material requerida.

» Resistencia (rigidez) La estructura debe soportar, como se ha mencio-
nado anteriormente, la mayoria de cargas durante la operacién, el lanza-
miento y la entrada atmosférica, lo cual exige un médulo de elasticidad
medio-alto y una tensién de rotura también alta, el material no debe ser
fragil.

= Tenacidad a la fractura Dado que la estructura de la aeronave no puede
ser, obviamente, reparada ni sustituida durante el tiempo de operacioén,
la tenacidad a fractura debe ser alta, no permitiendo la propagacién de
grietas que puedan causar un fallo prematuro fatal para la misién.

= Propiedades criogénicas Dadas las condiciones de operacién a muy
bajas temperaturas y pese al aislamiento térmico, el material no debe
sufrir fragilizacién por baja temperatura en ninguna de las fases de su
operacion.

= Resistencia a la fatiga La estructura debe ser especialmente resisten-
te a la fatiga por los ciclos de operacién y por los gradientes térmicos
continuados a causa del contraste de temperaturas entre el exterior y la
temperatura interna del generador termoeléctrico de radioisétopos.
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= Bajo coeficiente de expansion térmica Para garantizar la integridad
estructural de la aeronave, la estructura debe contar con un bajo coefi-
ciente de expansion (en este caso, contraccion), lo cual garantizara una
respuesta uniforme ante los gradientes térmicos en toda la aeronave.

= Facilidad de mecanizado Los ajustes de los ensamblajes deben ser
muy finos para minimizar fallos, por lo que toda la estructura debe ser
mecanizada con este fin.

Analizando los requisitos, es obvio que el material debe tener una gran versati-
lidad, dado que ciertas caracteristicas suelen ser dificiles de compaginar, como
por ejemplo la rigidez y la tenacidad a fractura. Descartando algunos de los
materiales mas comunes de uso industrial como el acero (gran peso, problemas
con el trabajo a bajas temperaturas) y de uso aeroespacial como el aluminio
(sus aleaciones no combinan las propiedades buscadas).

El titanio es la opcién més realista ya que combina muchas de las caracteristicas
indicadas. Tiene un excelente comportamiento mecanico, buena resistencia a
la corrosion, baja conductividad térmica y bajo coeficiente de dilatacion. En
la tabla 5.12 se recogen las propiedades mecénicas de las aleaciones de titanio
mas empleadas en el sector aeroespacial [25].

Densidad Modulo Elastico Limite elastico Coeficiente de

Titani expansion térmica
e (kg/m®) (N/m?) (N/m?) )
Puro 4500 1.05%10TT 3.77%10°% 9%10~ 0
Ti6A12Zr2Sn2Mo2Cr0.258i 4650 1.23*10 1.07*10° 9*10~
Ti4dAl4Mo2Sn 4600 1.14*10% 1.14*10° 8.8%1076
Tid.5A13V2Mo2Fe 4540 1.10%10'* 9.60%10°% 9*106

Tabla 5.12: Titanios de uso comitn en el sector aeroespacial.

La opcién mas interesante de la anterior tabla es usar el titanio Ti6 Al2Zr2Sn2-
Mo2Cr0.255i para construir la estructura ya que retne las caracteristicas an-
teriormente mencionadas y ha sido anteriormente usado para la estructura de
otros fuselajes en proyectos como el F-22 y el F-35.

Recubrimiento del Fuselaje

Durante cualquier misiéon espacial, debido a las extremas condiciones en las
que se desarrolla, la nave requiere de una proteccién ante los altisimos niveles
de radiacion y las temperaturas extremas (tanto altas como bajas), para mi-
nimizar los problemas derivados de estas circunstancias, como la fragilizacién
de los materiales, la degradacion por la radiaciéon y la destruccion de aparatos
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electronicos, entre otros. Ademaés, la proteccién se debe extender, en el caso
deseable, a los impactos contra objetos durante el viaje espacial.

Generalmente se conoce al aislamiento térmico y contra la radiaciéon como
Multilayer Insulation (Aislamiento Multicapa), ya que, como su propio nom-
bre indica, consta de varias capas que actdan como aislantes de diferentes
tipos. Entre los materiales usados por las agencias y empresas espaciales se
encuentran capas de fibra de vidrio sometida a diferentes tratamientos, fibras
comerciales policristalinas, tereftalato de polietileno o poliimidas, materiales
de alto coste y calidad, muchas veces diseniados exclusivamente para alguna
mision.

En la imagen 5.28 se aprecia un ejemplo del aislamiento multicapa de densidad
media-baja testado por la NASA como candidato para recubrir las sondas
Soyuz rusas.

.~ Beta cloth layer (0.025 g/cm?)

e (0.2mm (0.008%) thick Al 6061-0 plate (0.055 g/cm?) 0.614gfcm’

0.093" 2.4mm thick NP504 fiberglass (0.43

Figura 5.28: Aislamiento multicapa de densidad media-baja testado por la NASA.

Para el presente caso se puede plantear un aislamiento mas sencillo, dado que el
de la imagen debe recubrir una nave tripulada y no disponer de porosidad, para
evitar potenciales pérdidas de aire. Por tanto, el recubrimiento exterior puede
realizarse directamente con tereftalato de polietileno, gran aislante térmico. Se
puede continuar con capas de fibra de vidrio, seguidas de planchas muy finas de
aluminio. De nuevo, se incluirfa una fibra de vidrio, aunque de mayor espesor
en este caso, para terminar con una capa de aislante VIM2 o similar.

Ademas se puede estudiar la idea de dotar de resistencia a los impactos a
toda la estructura. Una posibilidad seria emplear un recubrimiento de fibra
de aramida (o Kevlar, como es conocido comercialmente) que podria incluirse
junto al aislamiento multicapa planteado, en la capa més baja, aumentando
muy poco el peso, pero incrementando enormemente la seguridad.
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Blindaje protector

Para la entrada atmosférica es esencial contar con un blindaje protector o
escudo térmico que soporte el flujo de calor a causa del calentamiento aerodi-
namico. En la tabla 5.13 se presentan los materiales mis comunes en sistemas
de proteccién térmica en misiones espaciales [26]

Densidad Limite

Material Fabricante (kg/m3) (W /cm2)
SLA-561V Lockheed-Martin 256 ~200
FM 5055 Fibercote (formalmente
Carbon Phenolic US Polymeric), Hitco. 1450 ~10000
MX4926N .
Carbon Phenolic Cytec, ATK, Hitco 1450 >10000
PhenCarb-20,24,32 ARA 320-512 ~750
PICA . .
(Phenolic Tmpregnated Flblerfcl\(dFaf\f’[%als’ 265 ~1500
Carbon Ablator)
Avcoat 5026 Textron Systems 513 ~1000
ACC Lockheed-Martin 1890 ~1500

Tabla 5.13: Materiales para la proteccion térmica mas comunes en misiones espaciales.

Con respecto a los materiales presentados en la tabla anterior, se deben desta-
car los siguientes datos,

= SLA-561V: No es viable para casos donde las fuerzas de friccion son ele-
vadas y presenté problemas para su uso en la mision MSL.

s MX4926N Carbon Phenolic: Material empleado en motores cohete, no
como escudo térmico.

= PhenCarb-20,24,32: Nunca se ha probado.
» Avcoat 5026: Creado para vehiculos tripulados de exploracion (CEV).
= ACC: Muy pesado.

El flujo de calor maximo fue aproximado en la seccién 4.5.6 y, dado que no su-
pera los 22 W/cm?, cualquiera de los materiales plantedos anteriormente seria
véalido. Tomando como criterio de seleccion el material mas ligero, y excluyen-
do el material SLA-561V por los motivos planteados anteriormente, el material
més adecuado de los presentados es el PICA (Phenolic Impregnated Carbon
Ablator).
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El PICA [27]| es un material aislante desarrollado por la NASA en los anos
80 y se cataloga como apto para misiones espaciales que puedan experimentar
grandes flujos de calor. Se trata de un escudo térmico compuesto por paneles
que protegen la aeronave del calentamiento aerodinamico. En la figura 5.29 se
presenta el escudo térmico de la capsula “Dragon” de SpaceX, compuesto por

paneles PICA.

Figura 5.29: Escudo térmico de la capsula “Dragon”.

Algunos de los beneficios que aporta el material seleccionado se presentan a
continuacion [27],

= Densidad muy inferior a otros sistemas con carbono impregnado de acido
fenolico.

= Gran capacidad de proteccion frente a elevados flujos de calor.

Adaptabilidad a la superficie de la aeronave.

Posibilidad de densificar la superficie como sea necesario.

= Gran robustez

El escudo térmico de la aeronave ird instalado en la parte baja del fuselaje, en
las alas, en la cola y en el cono del motor.
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Capitulo 6

Actuaclones

El objetivo del presente capitulo es analizar las maniobras bd-
sicas que una aeronave como la disenada debe poder realizar. Las
principales son el despeque, el vuelo en crucero y el aterrizaje. Fi-
nalmente se realizard un estudio bdsico de una mision de recono-
cimiento propuesta y se obtendrdn las conclusiones pertinentes y
problemas que deberd afrontar la aeronave diseriada.

6.1 Despegue

El despegue de la aeronave se realiza en 3 fases;

1. Carrera. La aeronave acelera en tierra hasta una velocidad que le permita
rotar de forma segura a una velocidad Vi antes de despegar.

2. Rotacion. En esta fase la aeronave hace uso de las superficies de control
para girar sobre el tren de aterrizaje trasero y asf aumentar su dngulo de
ataque para despegar.

3. Etapa de transicion. Una vez que la aeronave ha alcanzado su angulo de
despegue, se estabiliza en una senda de ascenso hasta la altura objetivo.

En la presente seccion se analizan cada una de las fases con el objetivo de
determinar la distancia de despegue minima, realizada a la minima velocidad
posible.
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En la figura 6.1 se presenta un esquema simple de cada una de las fases.

‘DEFINIC]ONES APLICABLES AL DESPEGUE ‘

@ @ @ /‘astt

w5 GEn )
Vo=0 Ve=1.2 Vg Vio J

|4‘ Distancin de rodaje en tierra: Ground Rua Distance l—

DISTANCIA DE DESPEGUE: TAKE-OFF DISTANCE I L ]

Figura 6.1: Fases del despegue.

6.1.1 Carrera

Esta fase se inicia con la aeronave totalmente en reposo y velocidad inicial nula
(Vo = 0). A continuacion el motor ejerce la traccion méaxima hasta la velocidad
de rotacién. La velocidad de rotacién se acepta que sea Vi = 1,2Vg;, para
despegar en condiciones seguras. Para calcular la velocidad de pérdida (Vssau)
se ha aplicado la siguiente formula

2mg
Vstal = {| ———— 6.1
Stall 2SCrms (6.1)

Donde Cy,,q. ha sido calculado teniendo en cuenta la contribucién de los ale-
rones empleados como flaperones aplicando el procedimiento de célculo de
Roskam [22]. El Cp.q. de la aeronave es 0.7273 y se da cuando la aeronave se
encuentra volando a 7.5 grados, cerca del angulo de perdida del ala principal,
que entra en pérdida en angulos mayores a 10 grados. Con estos datos se tiene
que Vsian = 13,14m/s y Vg = 15,77m/s.

Como el motor emplea hélices para la propulsién, el empuje maximo que pue-
den desarrollar depende en gran medida de la velocidad de la aeronave y no
serd constante en cada instante de la carrera. Para ello se ha obtenido un mo-
delo de empuje a partir de la interpolacién de los valores maximos de empuje
en diferentes velocidades empleando la teorfa de hélices. La figura 6.2 recoge la
interpolacién mencionada y empleada en el calculo de la carrera de despegue.
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Empuje (Mewtons)

Velocidad(m/s)

10 20 30 40 0 60

(&3]

Figura 6.2: Modelo de empuje méaximo en funcién de la velocidad.

En esta fase se ha tenido tnicamente en cuenta el balance de fuerzas en el eje
longitudinal de la siguiente manera,

Fw - T - DtrenJrflaps - M(W - Lflaps) (62)

Conociendo la fuerza en el eje longitudinal y la masa de la aeronave es posible
calcular la aceleraciéon que sufre la aeronave. Para determinar el coeficiente
de friccion de la pista de despegue (superficie de Titan), se debe tener en
cuenta el tipo de superficie sobre la cual giran las ruedas. En la secciéon 2.2 se
expuso que ciertas regiones de Titan estaban cubiertas por dunas y por tanto
de arena blanda, mientras que otras estaban cubiertas por hielo y pequenas
rocas. Aplicando este sencillo procedimiento de forma iterativa para los 2 tipos
de superficies mas habituales en Titdn, se obtienen las distancias de carrera
recogidas en la tabla 6.1.

Coeficiente de rozamiento Distancia de carrera

Superficie
P (1) (m)
Gravilla 0.04 227.59
Suelo blando/arena 0.1-0.3 247.53 - 365.20

Tabla 6.1: Distancias de la carrera de despegue en funcién de la superficie de la pista.
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6.1.2 Rotacion

Esta etapa tiene lugar inmediatamente después de alcanzar la velocidad de
rotaciéon. Para que la aeronave comience a rotar, se debe cumplir la siguiente
condicién,

1
§pV}%S((XTren - JJPN)(CLO + ALFlaperones) + (xCAt — XTTen>CL5E6E)
- (XTren - xCDG)mg =0 (63)

Dando valores numéricos a las variables, se requiere de una deflexiéon mayor a
0F = 26° en los timones de cola para comenzar a rotar la aeronave. Se trata
de una deflexién elevada pero razonable teniendo en cuenta la corta distancia
de la cola con respecto al tren de aterrizaje.

6.1.3 FEtapa de transicion

Existen multiples opciones para definir esta etapa. Para este caso particular
se va a suponer que la aeronave se estabiliza en la senda de ascenso de 5° a la
velocidad de rotacion (Vg) y tiene que superar un obstaculo de 11 metros (35

pies).

Con el objetivo de evaluar los controles necesarios para mantener la senda de
ascenso se han planteado las ecuaciones E.1, E.3 y E.5 (recogidas en el anexo
E, despreciando los términos temporales. Estas 3 ecuaciones permiten calcular
el balance de fuerzas en los ejes longitudinal y vertical de la aeronave, y los
momentos en el eje lateral. Los resultados se recogen en la tabla 6.2.

oP 0.61
0F | -5.03°
Q 6.54 °

Tabla 6.2: Controles para mantener una senda de ascenso de 5° con una velocidad de
Ve =15,77m/s

Para saber de manera mas exacta el tiempo en el que tarda en superar el
obstaculo y la distancia a la que lo hace, se han planteado las ecuaciones de
Bryan en su forma no lineal y se han integrado numéricamente para obtener
la trayectoria de la aeronave desde que deja de tocar el suelo.
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6.1 Despegue

La trayectoria se presenta en la figura 6.3.

2(m)

60 80

Figura 6.3: Etapa de transicion del despegue.

La aeronave consigue superar el obstaculo propuesto en 4.85 segundos desde
la rotacién, recorriendo una distancia de 75 metros.

6.1.4 D:istancia minima de despegue

La distancia minima de despegue viene dada por la suma de las fases anterior-
mente analizadas. Por tanto,

dDespegue — dCaTrera + dRotacion + dTTansicion ~ dCar'reTa + dTransicion (64)

Al igual que en la carrera, esta distancia viene condicionada por el tipo de
superficie sobre la cual se efectiia el despegue. Los resultados se recogen en la
tabla 6.3.

Distancia de carrera

Superficie
P (m)
Gravilla 302.58
Suelo blando/arena 322.53 - 365.20

Tabla 6.3: My caption
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6.2 Vuelo en crucero

Las condiciones de disefio para el vuelo en crucero eran una velocidad de 30
m/s a una altura de 500 m, como se establecié en la tabla 3.1. Para ello se
plantean las ecuaciones E.1, E.3 y E.5 de Bryan, y tras sustituir las condiciones
de crucero, se obtienen los valores de equilibrio que figuran en la tabla 6.4.

oP | 0.19
0k | 0.12°
o | 0.42°

Tabla 6.4: Controles para mantener el vuelo horizontal con una velocidad de V' = 30m/s

Como se puede observar en la anterior tabla, se ha conseguido que la aeronave
vuele con un angulo de ataque razonable y sin depender casi de la accién de
los timones de cola.

6.3 Giro con ascenso y descenso

Los giros con ascenso o descenso son maniobras comunes que muchas aeronaves
pueden realizar y por tanto es interesante conocer si la aeronave disenada puede
realizarlas de forma segura. Para ello se emplearan las ecuaciones de Bryan y
se analizardn ambos casos.

6.3.1 Giro con ascenso

Para el estudio del giro con ascenso se propone realizar un giro a velocidad
de crucero, con un asiento longitudinal de 5 grados, un asiento lateral de 10
grados y una velocidad angular de ;f; radianes por segundo (una revolucion
cada 10 minutos). Los controles necesarios para mantener la maniobra figuran

en la tabla 6.5.

oP | 0.30

0FE | -3.39°
OR | 8.22°
0A | -243°
a | 425°

Tabla 6.5: Controles para mantener un giro con ascenso a una velocidad de V = 30m/s
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6.3 Giro con ascenso y descenso

Estos resultados confirman que la aeronave puede completar un giro con as-
censo de manera sencilla y sin emplear deflexiones excesivas de los controles
que se salgan de la linearidad.

En la figura 6.4 se presenta una imagen de la trayectoria de ascenso seguida
por la aeronave.

yim) 4UU§L""" |
pe

2000 T

Figura 6.4: Trayectoria de un giro con ascenso.

6.3.2 Giro con descenso

Para el estudio del giro con ascenso se propone realizar un giro a velocidad
ligeramente mayor que la de crucero ( 35 m/s ) con un asiento longitudinal de -5
grados, un asiento lateral de 10 grados y una velocidad angular de ;%5 radianes
por segundo (una revolucion cada 10 minutos). Los controles necesarios para
mantener la maniobra descrita figuran en la tabla 6.6.

opP 0.30

oF | -2.37°
OR | -15.62°
0A | 321°
o 3.13°

Tabla 6.6: Controles para mantener un giro con descenso a una velocidad de V = 35m/s
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En la figura 6.5 se presenta una imagen de la trayectoria de descenso seguida
por la aeronave.

Figura 6.5: Trayectoria de un giro con descenso.

6.4 Aterrizaje

El aterrizaje de la aeronave consta de 3 fases;

1. Aproximacién. La aeronave se estabiliza en una senda de aproximacion
con una velocidad Vigng-

2. Redondeo. Con esta maniobra, la aeronave levanta el morro para perder
velocidad y corregir la trayectoria, situdndose de forma paralela a la pista.

3. Frenado. Una vez la aeronave ha tocado la pista, se emplean los frenos
para perder velocidad y detener la aeronave.

A continuacién se analizan cada una de las fases para determinar la distancia
de aterrizaje con la minima velocidad posible.
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6.4 Aterrizaje

6.4.1 Senda de aproximacion

Para el presente proyecto se asume como valida una senda de aproximacién a
una velocidad de 1,2Vgq;; con una pendiente de descenso de -5 © y desde una
altura igual a la mitad de la altura de crucero, z; = 250 m.

Para establecer la aeronave en una senda de aproximacién de -5°, se plantean
las ecuaciones E.1, E.3 y E.5 de Bryan, y tras sustituir las condiciones de la
aproximacion, se obtienen los valores de equilibrio que figuran en la tabla 6.7.

oP | 0.14
OF | -1.77°
o 2.95°

Tabla 6.7: Controles para mantener la aproximacion a Vigna = 15,77m/s

Tras integrar de forma numérica las ecuaciones de Bryan se obtiene la trayec-
toria que se presenta a en la figura 6.6

200+

100 -

L I I L L L L
500 1000 1500 2000 2500 3000 3500

Figura 6.6: Senda de aproximacion.

6.4.2 Redondeo

La maniobra de redondeo se puede efectuar de diversas formas. El objetivo
es situar a la aeronave lo mas cerca posible a la pista y de forma paralela.
Esta maniobra se inicia con las condiciones de posicién, velocidad y actitud
del caso anterior. Como propuesta, se recomienda realizar el redondeo cuando
la aeronave se encuentra a menos de 10 metros del suelo, en ese momento, se
deberia reducir de manera progresiva el &ngulo de los timones de cola para hacer
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que la aeronave corrija su trayectoria y levante el morro. Entonces cuando se
vaya a tocar la pista, se debe incrementar rapidamente el dngulo de los timones
de cola para hacer bajar el morro.

Mediante la aplicacion de las ecuaciones de Bryan es posible simular una de
estas maniobras. En la figura 6.7 se presenta la variacion de altura con el
tiempo, mientras que en la figura 6.8 se presenta la secuencia de dngulos de los
timones de cola para realizar el redondeo.

=)
o
[}
=)
[}
o[
)
"
=1

Figura 6.7: Redondeo en el aterrizaje.

_5t
Figura 6.8: Posicion de los timones de cola.

Al realizar la maniobra propuesta, la velocidad se reduce de 15.77 m/s a 14.46
m/s, que sigue estando por encima de la velocidad de pérdida.
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6.5 Aterrizaje con fallo en el motor

6.4.3 Frenado

Para el frenado se ha seguido un procedimiento parecido al del célculo de la
carrera de despegue pero a la inversa, es decir, se inicia con la velocidad tras
el redondeo y, sin propulsién, se frena la aeronave con ayuda de los frenos. La
ecuacién del balance de fuerzas en este caso es,

Fx — _Dtren+flaps - /JJFrenos(W - Lflaps) (65>

Para el calculo de esta distancia, se asume que los frenos incrementan el coefi-
ciente de friccion hasta p = 0,40 en todas las superficies. Por tanto, la distancia
de frenado es de aproximadamente 271 metros.

6.5 Aterrizaje con fallo en el motor

El objetivo del presente apartado es estudiar si la aeronave puede llegar a
aterrizar de manera segura en caso de fallo del motor. A partir de ese entonces,
la aeronave quedaria inoperativa como tal pero no los equipos de anélisis, que
podrian seguir funcionando gracias a la energia del generador termoeléctrico.

Las condiciones iniciales de este anélisis son que la aeronave se encuentra ope-
rando en condiciones de crucero y en un momento dado el motor falla y deja
de producir empuje. En ese momento, se pretende que la aeronave siga una
senda de descenso con el maximo angulo de pendiente posible.

Planteando las ecuaciones E1, E3 y E5 de Bryan despreciando el empuje se
tiene que la senda de planeo maxima posible sin propulsién es de -6.75 grados.
Las condiciones para mantener ese vuelo estable se recogen en la tabla 6.8.

V | 21.87 m/s
SE | -331°
o | 420°

Tabla 6.8: Controles para mantener la senda de planeo méaxima con fallo en el motor.

Una vez se ha producido el fallo existen 2 formas de actuar:

= De forma inmediata, es decir deflectar las superficies de control de golpe
al detectar el fallo y mas tarde desplegar parcialmente los flaperones y el
tren de aterrizaje cuando se acerque al suelo
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= De forma progresiva, de manera que los cambios en las fuerzas aerodiné-
micas no afecten demasiado a la trayectoria seguida por la aeronave.

A continuacion se analizan ambos casos suponiendo que los flaperones se des-
pliegan parcialmente al 40 %.

6.5.1 Despliegue inmediato de las superficies de control

En este caso suponemos que el motor falla e inmediatamente se deflectan las
superficies de control con el valor de deflexiéon que figura en la tabla 6.8. Mas
tarde, cuando la aeronave se encuentra aproximadamente a 100 metros del
suelo se despliegan los flaperones al 40 % y el tren de aterrizaje.

En la figura 6.9 se presenta la evolucién de la altura con el tiempo, en la
figura 6.10 se presenta la evolucién de la velocidad con el tiempo y finalmente
en la figura 6.11 la trayectoria. Observando los graficos mencionados se puede
concluir que deflectar de forma inmediata los controles no es la forma 6ptima de
controlar el descenso de la aeronave debido a la respuesta dindmica oscilatoria
que ocasionan.

700+

400f

200

100

100 200 300

Figura 6.9: Aterrizaje con fallo de motor: despliegue inmediato de las superficies de control.
Variacién de la altura con el tiempo

6.5.2 Despliegue progresivo de las superficies de control

Las condiciones iniciales en este caso son las mismas que en el apartado ante-
rior. Para el despliegue progresivo de las superficies de control seria necesario
el empleo de leyes de control que permitan deflectar las superficies de control
para seguir la trayectoria deseada. Esto escapa del objetivo del presente pro-
yecto y se ha propuesto una secuencia de control para los timones de cola, los
flaperones y el tren de aterrizaje.
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6.5 Aterrizaje con fallo en el motor

V(m/s)

30

25

20

100 200 300

Figura 6.10: Aterrizaje con fallo de motor: despliegue inmediato de las superficies de con-
trol. Variacién de la velocidad con el tiempo
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Figura 6.11: Aterrizaje con fallo de motor: despliegue inmediato de las superficies de con-
trol. Trayectoria.

Los timones de cola siguen la secuencia de la figura 6.12, mientras que el

despliegue de los flaperones y tren de aterrizaje siguen la secuencia presentada
en la figura 6.13.
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Figura 6.12: Aterrizaje con fallo de motor: despliegue progresivo de las superficies de
control. Secuencia de deflexién los timones de cola.
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Figura 6.13: Aterrizaje con fallo de motor: despliegue progresivo de las superficies de
control. Secuencia de despliegue de los flaperones y tren de aterrizaje.

En la figura 6.14 se presenta la evolucién de la altura con el tiempo, en la figura
6.15 se presenta la evolucién de la velocidad con el tiempo y finalmente en la
figura 6.16 la trayectoria.

Como se puede observar en las siguientes figuras, el comportamiento de la ae-
ronave es mucho mas suave y fluido en que el caso anterior. Por tanto, un
aterrizaje con fallo de motor controlado mediante algtin tipo de sistema au-
tomatico siempre serd mas eficiente y seguro que simplemente deflectar las
superficies de control necesarias para establecerse en una senda deseada.
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6.5 Aterrizaje con fallo en el motor

40
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Figura 6.14: Aterrizaje con fallo de motor: despliegue progresivo de las superficies de
control. Variaciéon de la altura con el tiempo
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Figura 6.15: Aterrizaje con fallo de motor: despliegue progresivo de las superficies de
control. Variaciéon de la velocidad con el tiempo
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Figura 6.16: Aterrizaje con fallo de motor: despliegue progresivo de las superficies de

control. Trayectoria.
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6.6 Especificaciones

A modo de resumen, se presenta la tabla 6.9 que contiene las caracteristicas
que definen de manera global las prestaciones mas relevantes que ofrece la

aeronave disenada.

Velocidad de
perdida con Cy,,..
Velocidad de crucero
Velocidad maxima
Maxima autonomia
Techo de vuelo
Pendiente de ascenso
maxima
Pendiente de descenso
minima
Méaxima velocidad
vertical de ascenso
Maxima velocidad
vertical de descenso

13.14 m/s

30 m/s
60 m/s
1580 km
19000 m

20.2 °
-11.5°
12.83 m/s

747 m/s

Tabla 6.9: Especificaciones de la aeronave para una altura de 500 metros

Es posible observar que ha habido algunos cambios con respecto al objetivo del
diseno inicial. Sin embargo, en términos globales se puede decir que se ha segui-
do un procedimiento l6gico, acompanado de estudios y decisiones justificadas
que han dado lugar al disenio final de la aeronave de este proyecto.
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6.7 Ejemplo prdctico: mision de reconocimiento

6.7 Ejemplo practico: misién de reconocimiento

Una vez la aeronave ha sido disenada por completo, se va a proponer una mision
de reconocimiento de los lagos de hidrocarburos en la superficie de Titan y se
estudiara su eficacia.

6.7.1 Descripcion de la mision

La misién es sencilla, la aeronave debe despegar, establecerse a la altura y
velocidad de crucero, recorrer la trayectoria designada y aterrizar en una zona
segura. La trayectoria propuesta para la mision se presenta en la figura 6.17.

Mision de reconocimiento

de la

gos

}-'IJ"'_ %

Figura 6.17: Mision de reconocimiento propuesta.

Como se puede apreciar en la anterior imagen, la ruta es relativamente senci-
lla, consta de 3 trayectorias rectas y 2 giros en planos horizontales. Los puntos
blancos y azules en la trayectoria indican el inicio y final de los giros, respecti-
vamente. A continuacion se va a estudiar cada una de las fases de la mision y
se van a establecer los controles minimo y condiciones de vuelo para efectuar
cada uno de los tramos.
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6.7.2 FEstudio por tramos de la mision

Despeque

La aeronave despega desde su punto actual y como se ha demostrado ana-
liticamente en la seccién 6.1, el despegue se realiza en 322.5 metros y tras
establecerse en una senda de ascenso de 5 grados, llega a la altura y velocidad
de crucero a lo largo de 3.48 km (260 segundos).

Primer tramo: vuelo rectilineo en crucero

El primer tramo antes de llegar al primer giro es una senda recta de 146.1 km
que la aeronave puede completar a su velocidad de crucero, es decir, en las
condiciones en las que se analizé el vuelo en la seccién 6.2.

Sequndo tramo: giro horizontal hacia la derecha.

El primer giro se trata de un giro circular de radio 66.56 km con una longitud
de 111.55 km. Suponiendo que la maniobra se efectia a velocidad crucero y
con un angulo de derrape de -2 grados, los controles necesarios para seguir la
trayectoria se presentan en la tabla 6.10.

V | 30m/s
SE | 0.13°
SA | 143°
SR | -6.57°
5P| 0.194
a | 0410

Tabla 6.10: Controles para mantener un giro de radio 66.56 km a una velocidad de 30 m/s.
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6.7 Ejemplo prdctico: mision de reconocimiento

Tercer tramo: vuelo rectilineo en crucero

El tercer tramo vuelve a ser un vuelo rectilineo de 220 km que la aeronave
puede completar como ya se demostréd en la seccion 6.2.

Cuarto tramo: giro horizontal hacia la izquierda.

El segundo giro se trata de un giro circular de radio 53.34 km con una longitud
de 106.7 km. Suponiendo que la maniobra se efectiia a velocidad crucero y con
un angulo de derrape de -2.5 grados, los controles necesarios para seguir la
trayectoria se presentan en la tabla 6.11.

V | 30m/s
SE | 0.12°
SA | -178°
SR | 8.22°
5P| 0.195
a | 0410

Tabla 6.11: Controles para mantener un giro de radio 53.34 km a una velocidad de 30 m/s.

Quinto tramo: vuelo rectilineo con descenso

Este tramo es el dltimo antes del aterrizaje, se trata de un vuelo de 70 km en
los que la aeronave debe ir bajando hasta situarse a la altura de aproximacién
para realizar el aterrizaje segtin la seccién 6.4. Para ello, la pendiente de la
trayectoria debe ser de -0.2 grados a velocidad crucero, en la tabla 6.12 figuran
los controles necesarios para realizar la trayectoria.

0P | 0.186
0F | 0.119°
« 0.42 °
Tabla 6.12: Controles para mantener el vuelo con una pendiente de descenso de v = —0,2

grados
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Aterrizaje

Finalmente tras el anterior tramo, la aeronave llega con velocidad de crucero a
la altura de aproximacioén, por lo que deberé perder velocidad antes de efectuar
la, aproximacién final acorde con lo estudiado en la seccion 6.4.

Resumen de la mision.

En la tabla 6.13 se presenta un breve resumen por tramos de la misiéon que se
ha estudiado.

Fase Distancia Tiempo
(km) (h)
Despegue 3.48 0.072
Primer tramo:

Vuelo rectilineo 146.1 1.353
Sengundo tramo:
Giro a la derecha 111.55 1.033
Tercer tramo:
Vuelo rectilineo 220 2.037
.Cuarto .trarr.lo: L06.7 0087
Giro a la izquierda
Quinto tramo:
Vuelo de descenso 70 0.648
Aterrizaje 3.67 0.071
TOTAL 658.35 6.2

Tabla 6.13: Resumen por tramos de la misién estudiada.

La misién de reconocimiento puede ser llevada a cabo por la aeronave dise-
nada en un tiempo razonable y empleando un poco menos de la autonomia
total disponible. Por tanto, la aeronave es apta para misiones de exploraciéon y
reconocimiento de largo alcance, permitiendo asi un estudio amplio y valioso
sobre el satélite Titan.
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6.8 Posibles problemas.

6.8 Posibles problemas.

A continuacién se comentan posibles problemas a los que debera hacer frente
la aeronave disenada y qué podria hacerse al respecto.

6.8.1 Acoplamiento inercial por alabeo.

Por motivos de disefio, la distribucién de la masa de la aeronave se encuentra
muy concentrada en el fuselaje. De esta manera, el momento de inercia I,
directamente relacionado con el movimiento de giro de alabeo, es relativamente
pequenio en comparacién con I, e I,,.

Este hecho provoca un acoplamiento importante entre las ecuaciones longi-
tudinales y las lateral-direccionales con velocidades de alabeo no nulas, mas
concretamente en las ecuaciones de los momentos y velocidades angulares. La
existencia de dicho acoplamiento hace que la respuesta de la aeronave sea méas
impredecible y se requiera de una extrema coordinaciéon entre los controles
longitudinales y laterales para operar con normalidad.

Este problema debe estudiarse con especial atencién ya que el diagrama de
rafagas obtenido en la seccién 4.5.5 muestra lo perjudiciales que pueden llegar
a ser las rafagas en Titan.

6.8.2 Fvacuacion de calor del GTR.

El generador termoeléctrico de radioisotopos consta de 4 nicleos que generan
energia térmica a partir de energia nuclear y luego esta energia térmica es
transformada en eléctrica mediante termopares. Sin embargo, existe la posibi-
lidad de que los generadores se sobrecalienten y liberen méas energia términa
de la prevista, poniendo en riesgo la integridad de la aeronave.

Por este motivo, se considera que se deberfa realizar un estudio de riesgos para
valorar esta posibilidad y instalar algin tipo de mecanismo de refrigeraciéon o
de intercambio de calor con el exterior como unas persianas o algin tipo de
exclusa que permita liberar el exceso de energia térmica.
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6.8.3 Flameo en la cola.

El componente de la aeronave que més puede tender a sufrir aeroelasticamente,
especialmente durante la fase de entrada atmosférica, es la cola en V. En la
seccién 4.5.6 se hizo un estudio sobre la entrada atmosférica, obteniendo el
maximo valor de presién dindmica que iba a percibir la aeronave, que es del
orden de 6500 Pa. A pesar de que este valor no es muy elevado, es muy probable
que se de el caso de flameo en la cola y como consecuencia se deberé realizar
un estudio aeroelastico que permita asegurar que la estructura de la cola podra
resistir los esfuerzos de la reentrada, o de lo contrario, redisenar la estructura
de la cola.

6.8.4 Proteccion del cono del motor durante la entrada
atmosférica.

Durante la fase de entrada atmosférica en Titan, la nariz de la aeronave es el
componente que méas va a sufrir el calentamiento aerodindmico. A pesar de que
en la seccién 4.5.6 se concluyo de que el maximo flujo de calor que esta parte
de la aeronave iba a percibir no era excesivo, cabe la posibilidad de que en la
realidad el flujo sea mucho mayor. Teniendo en cuenta que tras este componente
se encuentran las hélices y el motor, componentes vitales para la operacién en
la atmoésfera de Titan, es de extrema importancia su supervivencia

Por este motivo, se propone como medida de proteccién adicional, un segundo
recubrimiento cerdmico que pueda ser eyectado mediante microexplosiones u
otro método una vez la aeronave haya alcanzado la superficie de Titan,

6.8.5 FEscasez de Plutonio.

Las reservas de plutonio de la Tierra no son tan elevadas como para dar luz ver-
de a un proyecto que demande la cantidad de plutonio requerida en el presente
proyecto. Se escogi6 el plutonio como fuente energética dada su extensa aplica-
bilidad en proyectos aeroespaciales y misiones de largo periodo. Sin embargo,
no es la unica fuente de energfa atémica empleada en misiones espaciales vy,
dado el creciente interés en explorar el sistema solar y el espacio exterior, exis-
ten numerosas investigaciones para obtener energia aprovechable en sistemas
de exploracién en ubicaciones remotas y lejanas de la Tierra.

Por todo ello, se considera que el problema de abastecimiento energético de-
beria estudiarse méas a fondo de lo que se ha hecho en el presente proyecto y

120



6.8 Posibles problemas.

es muy probable que existan o se estén investigando otras fuentes energéticas
aptas para la misién.
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Capitulo 7

Conclusiones y
viabilidad del proyecto

7.1 Conclusiones

En los dltimos afios el interés por la exploracién espacial ha ido aumentan-
do y con él los esfuerzos por realizar misiones de exploracién para estudiar el
universo. El presente proyecto tenia como objetivo disenar una aeronave que
pueda ser empleada en misiones de reconocimiento transportando equipamien-
to cientifico por un satélite concreto: Titan. Este objetivo ha sido cumplido y
a continuacion se presentan las reflexiones al respecto.

Para disenar la aeronave se han aplicado procedimientos de disefio de aeronaves
a partir del andlisis en varios de los campos de la aeronave: aerodindmica,
propulsién, reabastecimiento energético, estabilidad y actuaciones. Para poder
estudiar los anteriores campos mencionados no tan solo ha sido necesario saber
aplicar practicamente todo lo aprendido a lo largo de la carrera, sino también
saber adaptarse al planteamiento tan particular del presente proyecto. Esto ha
supuesto una mejor integracién y asentamiento de los conocimientos por parte
del alumno que ha realizado el proyecto.
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viabilidad del proyecto

Los principales retos durante el diserio fueron los siguientes,

= Reabastecimiento energético

Las formas de conseguir energia aprovechable en Titan, sin requerir de
una gran infraestructura, son muy escasas. Por ello fue necesario plantear
y analizar todas las opciones posibles, entre las cuales destacan 2: la edlica
y la atémica. Finalmente se opté por emplear la energfa atémica ya que
la edlica no era demasiado fiable debido a que las rachas de viento en
Titdn no son constantes y dependen mucho de la ubicacién geografica.
Ademsis, la inclusion de un generador edlico supondria tener que dedicar
un gran volumen de la aeronave a albergar dicho generador y la aeronave
no dispondria siquiera de una unidad de calor, indispensable para operar
en la gélida atmosfera de Titan. El uso de un generador termoeléctrico de
radioisétopos permite tener, en un volumen reducido, una fuente térmica
y eléctrica de gran duracion, haciendo que esta opcion fuese idonea para
el presente proyecto.

= Diseno de las palas del rotor

El disefio de hélices para una aeronave que opera en una atmosfera tan
densa como la de Titan es especialmente complejo a causa del régimen
de giro en el que se opera, que suele estar alrededor de las 1200 RPM
(menos de la mitad del régimen habitual de giro en aeronaves con hélices
en la Tierra) . Como tan solo se disponia de una base de datos de hélices
empleadas en drones, sus caracteristicas aerodinamicas estan optimizadas
para operar en la atmosfera de la tierra y por tanto el calculo de muchas
de ellas divergia o bien el motor no era capaz de proporcionar la velocidad
rotacional requerida.

= Diseno de la estabilidad y controlabilidad

Una aeronave con una relaciéon de aspecto tan baja, casi toda la masa
centrada en el fuselaje y una cola en V tan cerca del centro de gravedad,
supone un reto a nivel estatico y dindmico importante. La mayor compli-
cacion la supuso el disefio y anélisis de la cola, que tuvo que ser modificado
cuantiosas veces ya que existian problemas para lograr la rotacién en la
fase del despegue.

A partir de los resultados de estabilidad y actuaciones mostrados en los ca-
pitulos 5 y 6, es posible concluir que la aeronave podra cumplir su misién de
manera satisfactoria.
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7.2 Viabilidad

A modo de sintesis, se han obtenido las siguientes conclusiones del trabajo
realizado,

= Titan se trata de un objetivo de estudio muy interesante dada su posi-
cion en el sistema solar exterior y por su atmoésfera tan parecida a la de
la Tierra. Ademés, dada la existencia de recursos naturales aptos para la
propulsion espacial, podria plantearse la posibilidad de establecer en Ti-
tan una base de reaprovisionamiento de combustible para misiones cuyo
objetivo es explorar el espacio mas alla del sistema solar.

= FEl vuelo de aeronaves en régimen subsénico es muy viable en Titdn, pues
en el satélite se combinan condiciones gravitatorias y atmosféricas muy
favorables. El gran inconveniente es hacer frente a las extremas tempera-
turas bajo cero que podrian hacer colapsar los sistemas, pues la superficie
se encuentra a tan solo 93 K de temperatura.

= El empleo de energia atémica es la opcién de reabastecimiento mas fiable
en este tipo de casos donde se requiere una fuente energética de gran
duraciéon que aporte no sélo energia eléctrica, sino también térmica.

= Dadas las caracteristicas masicas y gravitacionales de Tit4n, las operacio-
nes de entrada atmosféricas no resultan tan agresivas ni extremas como
las efectuadas en la Tierra.

7.2 Viabilidad

El presente proyecto afronta diversos retos de diverso indole pero fundamen-
talmente es el econémico. El disenar una aeronave como la propuesta requiere
de una inversién econdémica extraordinaria a la cual se le afiaden los costes de
manufacturacién, prototipado y ensayos. Es muy posible que la construccién
de la aeronave presentada en el trabajo no sea posible con los recursos actuales,
sin embargo, la velocidad de los avances en el campo de la ingenierfa aeroespa-
cial hacen que no sea imposible plantearse la idea enviar un avién planetario
a Titan en un horizonte temporal no muy lejano.

Ademas, existe un interés creciente por este tipo de aeronaves, ya que podrian
ser de gran ayuda para la exploraciéon interplanetaria. De hecho, la NASA,
referente mundial en temas espaciales y de investigacién aerondutica y aeroes-
pacial, tiene en marcha varias lineas de investigacién y desarrollo de aeronaves
planetarias que seran puestas en marcha en los préximos anos.
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Capitulo 8

Trabajos Futuros

Teniendo en cuenta los métodos de diserio empleados en el
desarrollo del proyecto, los resultados obtenidos no dejan de ser una
aproximacion. A continuacion, se presentan una serie de trabajos
futuros que podrian ser necesarios en caso de desear una mayor
precision en los resultados para ast llevar el diseno adelante.

8.1 Estudio CFD.

Un estudio CFD de la aeronave completa es de gran utilidad para conocer de
manera mas precisa el comportamiento aerodinamico de la aeronave. A partir
del mencionado estudio, se pueden obtener todos los coeficientes que definen la
aerodindmica de la aeronave, incluyendo las derivadas longitudinales y lateral-
direccionales. Aunque llevarlo a cabo supondria un gran coste tanto de personal
como computacional, los resultados permitirian confirmar si el estudio realizado
en el presente trabajo es vilido y asumible.

8.2 Estudio estructural y de vibraciones.

Aunque se han seguido procedimientos de disefio estructural presentados en bi-
bliografia de disefio aerondutico, no se ha realizado ningtn estudio estructural
en el presente trabajo. Dadas las condiciones de operacién y las actuaciones
para las que ha sido disenada la aeronave, no se prevé que la estructura de
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la aeronave sufra grandes cargas que puedan provocar su colapso. Sin embar-
go, todo proyecto aerondutico requiere de una validacién a partir del analisis
de cargas estaticas y dindmicas en la estructura. Por este motivo, se plantea
como trabajos futuros los andalisis estructurales y de vibraciones para las dis-
tintas actuaciones de la aeronave, mediante analisis de elementos finitos o el
procedimiento que se considere oportuno.

8.3 Estudio de flujos de calor.

En el presente proyecto los fen6menos de transporte de energia son muy re-
levantes y su estudio es clave para realizacién del proyecto. No so6lo se debe
prestar atencion al flujo de calor generado durante la fase de entrada atmosfé-
rica, sino también al comportamiento térmico del generador termoeléctrico de
radioisétopos y su interaccién con la aeronave y el exterior.

8.4 Reabastecimiento energético.

Ante la posibilidad de que la cantidad de Plutonio-238 propuesta en el proyecto
podria ser excesiva, habria que valorar el poder emplear otro tipo de energfa
para recargar las baterias de la aeronave o, por otra parte, emplear otro com-
puesto radioactivo. En la tabla 8.1 se presentan algunos de los isétopos usados
generadores termoeléctricos.

Periodo de Densidad

Elemento semidesintegracion energética Radiacion
(Ccs‘fi?ﬂ 30 afios 0.42 W/gr v & B
E(Sgioglg)lo 28 afios 0.933 W /gr 8
(C(;jnu—lgzél) 18.1 afios 2.65 W /gr o

Tabla 8.1: Ejemplos de elementos empleados como pilas en generadores termoeléctricos de
radioiso6topos.

Seria necesario realizar un estudio en profundidad para determinar cual de
los elementos es méas dptimo como pila del generador, teniendo en cuenta el
periodo de semidesintegracién, su densidad energética y la interaccion de la
radiacién con el resto de equipos.
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8.5 Prototipado.

8.5 Prototipado.

Si el diseno tedrico cumple con los requisitos de la misién y se ha validado
mediante los analisis mencionados, el dltimo paso antes de realizar la cons-
truccién de la aeronave en escala real es realizar un prototipo a pequefa escala
v realizar pruebas con él, principalmente pruebas en tinel de viento.
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Capitulo 9

Presupuesto

En el presente capitulo se va a hacer un desglose de los costes que ha supuesto el
desarrollo del proyecto. Entre los distintos gastos que conforman el presupuesto
total estan los gastos de sotfware, material, oficina y personal cualificado.

9.1 Calculo de costes

Los precios mostrados a lo largo de esta parte de la memoria corresponden a
tarifas legales actuales, precios del mercado o estimaciones realistas.

Para calcular el coste de amortizaciéon de los bienes utilizados, en euros, se
utilizan las siguientes expresiones:

A —_ — .1

=Y o.1)
A,

t), = e (9.2)

Para calcular el coste horario del personal cualificado se van a dividir el salario
anual bruto entre el total de horas trabajadas en un ano. Para realizar dicha
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estimacion se descuentan las semanas no lectivas. Para calcular el total de
semanas no lectivas se va a suponer que en agosto no se realiza ningtn trabajo
ni tampoco en Navidad ni periodo de Pascua, de modo que suman un total
de 7 semanas no lectivas de 52 semanas que tiene un ano. Ademés, se supone
una jornada laboral de 40 horas a la semana, de modo que el total de horas
trabajadas al afio se obtienen de la siguiente manera:

horas ano (57 —T) % 40

ano ano

= 1800 horas/ano (9.3)

9.2 Costes unitarios

A lo largo de esta seccién se va a realizar un resumen del desglose de costes
unitarios del proyecto, comprendidos por: coste de material y software, coste
de oficina y coste de personal.

9.2.1 Equipo informdtico
Ordenador portatil

El ordenador portatil a utilizar se trata de un Asus F555L del anio 2015, con
las siguientes caracteristicas:

Procesador Intel Core i7-4510U @ 2.6 GHz

Disco duro SSD de 400 GB

s Disco duro de 550 GB
» Memoria RAM de 8 GB
n Graficos NVIDIA GeForce GT 820M

Suponiendo un periodo de amortizacién de 5 afnos, retirarlo en 2020, con un
precio de coste de 800 €y un valor estimado actual de 300 €teniendo en cuenta
las disposiciones del mercado, el coste unitario es el siguiente:

~ 800 — 300

A, = 100 €/ano (9.4)

100
th = m == 0,055 €/h07'a (95)



9.2 Costes unitarios

Estacion de trabajo

La estacion de trabajo del 2007 empleada presenta las siguientes caracteristicas:
» Procesador AMD FX(tm)-8320 de 8 nucleos @ 3.5 GHz
= Disco duro SSD de 240 GB

Disco duro de 300 GB

Memoria RAM de 8 GB

Graficos NVIDIA GeForce GTX 550 Ti

Suponiendo un periodo de amortizacion de 13 anos (retirarlo en 2020), con un
precio de coste de 700 €y un valor estimado actual de 200 €teniendo en cuenta
las disposiciones del mercado, el coste unitario es el siguiente:

700 — 200

A, 5 = 3846 €/aiio (9.6)
38,46
= ! = 2 .
th 1800 0,002 €/hora (9.7)

Material de oficina

A lo largo del trabajo se han utilizado 1 libreta, con un coste unitario apro-
ximado de 3 €, cuatro boligrafos con un coste unitario de 0,20 €y unas 20
fotocopias en blanco y negro con un valor unitario de 0.03 €. En conjunto
asciende a 4.4 €.

Software
= Matlab
El precio anual de la licencia de MATLAB de uso académico es de 500 €.

500
th, = @ = 0,277 €/h07'a (98)

= SOLIDWORKS
El coste anual de la licencia de SOLIDWORKS tiene un coste de 4680 €.
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4680
"= 1800 ,6 €/hora (9.9)

= Wolfram Mathematica
El coste anual de la licencia de Wolfram Mathematica tiene un coste de

1455 €.

1455
i = Jggq = 0808 €/hora (9.10)

= Tornado

La licencia es gratuita.
= Xfoil

La licencia es gratuita.
= Microsoft Office

El coste anual de la licencia de Microsoft Office tiene un coste de 69 €.

69

=—= A1
* = 1300 0,038 €/hora (9.11)

ty

= Latex

La licencia es gratuita.

9.2.2 Coste de oficina

La oficina esta situada en el CMT, dentro de la UPV. Se trata de un despacho
en el que residen 4 investigadores, todos ellos ajenos a este proyecto. El valor
medio de alquiler de las oficinas en la ciudad de Valencia es de 10 €/m?, por
lo que se va a suponer ese el precio del despacho en uso. El despacho tiene
unas medidas aproximadas de 8 metros de largo por 5 metros de ancho, lo que
supone una superficie de 40 m?, que a su vez supone un coste mensual de 400
€.

La duracién del proyecto ha sido aproximadamente de 12 meses, ocupando el
despacho tnicamente la mitad de este tiempo, de modo que sélo se ha usado
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6 meses. Ademas, el alquiler del despacho s6lo corresponde a un tercio, por lo
que mensualmente el despacho supone un coste de 133.33€, en total 800€.

9.2.3 Costle de personal cualificado
Tutores

Segun la misma resolucién de 30 de enero de 2015 del apartado anterior, un
profesor de Universidad agregado o titular con dedicacién exclusiva tenia un
salario mensual de 1910.35 €en el ano 2015. Suponiendo 160 horas de trabajo
mensuales, el coste unitario se calcula de la siguiente manera:

~1910,35
160

= 11,94 €/hora (9.12)

Becario

La funcién en este proyecto es la de becario realizando el Trabajo Final de Gra-
do, con un salario de 0 €, ya que se trata de un trabajo académico de la carrera.
Para presupuestar el trabajo de un becario trabajando como colaborador en el
CMT, se ha tomado como referencia el sueldo de la “CONVOCATORIA DE
BECA/S DE COLABORACION TIPO B PARA ACTIVIDADES DE I+D+i
DE LA UNIVERSITAT POLITECNICA DE VALENCIA” para trabajar en el
CMT, cuyo sueldo mensual es de 1028 €.

1028
—_ — = .1
th 160 6,425 €/hora (9.13)
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9.3 Presupuesto final

Los presupuestos del proyecto figuran de manera desglosada en la tabla 9.1.

Periodo Tasa horaria Importe bruto IVA (21%) Importe

Concepto (h) (€/h) (€) () ()
EQUIPOS Y
SOFTWARE
Ordenador portatil 480 0.052 24.96 5.24 30.20
Estaciéon de trabajo 480 0.050 0.96 0.2016 1.1616
Matlab 300 0.277 83.1 17.451 100.55
Wolfram
Mathematica 200 0.808 161.6 33.936 195.536
SOLIDWORKS 150 2.6 390 81.9 471.9
Microsoft Office 20 0.038 0.76 0.1596 0.9196
Subsotales 661.38 138.89 800.27
PERSONAL
Tutor 10 11.94 119.4 25.074 144.47
Cotutor ) 11.94 59.7 12.54 72.24
Becario 960 6.425 6168 1295.28 7463.28
Subtotales 6168 1295.28 7463.28
OFICINA
Alquiler oficina 661.16 138.84 800.00
Material oficina 4.4 0.924 5.324
Subtotales 665.56 139.764 805.324
COSTE TOTAL
Totales 7494.94 1573.94 9068.88
BENEFICIO 6 % 7944.64 1708.24 9842.72

Tabla 9.1: Presupuestos totales del proyecto

FEl presupuesto del presente proyecto asciende a la cantidad de

NUEVE MIL SESENTA Y OCHO EUROS CON OCHENTA Y
OCHO CENTIMOS

El beneficio estimado del presente proyecto asciende a la cantidad de

NUEVE MIL OCHOCIENTOS CUARENTA Y DOS EUROS
CON SETENTA Y DOS CENTIMOS
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Capitulo 10

Pliego de condiciones

10.1 Condiciones generales

En el presente documento se describen los requisitos necesarios, tanto gene-
rales como técnicos, para la realizacion del trabajo. Segin la Orden de 9 de
Marzo de 1971 por la que se aprueba la Ordenanza General de Seguridad e
Higiene en el Trabajo se deben de cumplir una serie de requisitos en el lugar
de trabajo. Por otro lado, el Decreto 488/1997 de 14 de Abril establece las
disposiciones minimas de seguridad y salud para la utilizacién de equipos por
los trabajadores.

A continuacién se presentan los articulos que afectan al transcurso del presente
trabajo.

13
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Ordenanza General de Seguridad e Higiene en el Trabajo
Articulo 13. Seguridad estructural

Todos los edificios, permanentes o provisionales, seran de construccién segura
) 3

y firme para evitar riesgos de desplome y los derivados de los agentes atmosfé-

ricos.

Los cimientos, pisos y deméas elementos de los edificios ofreceran resistencia
suficiente para sostener y suspender con seguridad las cargas para los que han
sido calculados.

Se indicara por medio de rétulos o inscripciones las cargas que los locales pue-
dan soportar o suspender, quedando prohibido sobrecargar los pisos y plantas
de los edificios.

Articulo 14. Superficie y cubicacion

Los locales de trabajo reuniran las siguientes condiciones minimas:
(a) Tres metros de altura desde el piso al techo.
(b) Dos metros cuadrados de superficie por cada trabajador.
(c) Diez metros ctbicos por cada trabajador.

No obstante, en los estabrniecimientos comperciales, de servicios y locales des-
tinados a oficinas y despachos la altura a que se refiere el apartado a) del
numero anterior podra quedar reducida hasta 2,50 metros, pero respetando la
cubicacion por trabajador que se establece en el apartado c), y siempre que se
renueve el aire suficientemente.

Para el célculo de la superficie y volumen no se tendréd en cuenta los espacios
ocupados por méaquinas, aparatos, instalaciones y materiales.

Articulo 25. Iluminacion

Todos los lugares de trabajo o transito tendran iluminaciéon natural, artifical
o mixta apropiada a las operaciones que se ejecuten.

Siempre que sea posible se emplearé luz natural.

Se intensificara la iluminacién de méquinas peligrosas, lugares de transito con
riesgo de caidas, escaleras y salidas de urgencia.

14
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Se debera graduar la luz en los lugares de acceso a zonas de distinta intensidad
luminosa.

Articulo 30. Ventilacion, temperatura y humedad

En los locales de trabajo y sus anexos se mantendran, por medios naturales o
artificiales, condiciones atmosféricas adecuadas, evitando el aire viciado, exceso
de calor y frio, humedad o sequia y los olores desagradables.

Las emanaciones de polvo, fibras, humos, gases, vapores o neblinas, desprendi-
dos en locales de trabajo, seran extrafdos, en lo posible, en su lugar de origen,
evitando su difusién por la atmosfera.

En ningiin caso el anhidrido carbénico o ambiental podra sobrepasar la pro-
porcion de 50/10.000, y el monoxido de carbono, la de 1,/10.000.

Se prohibe emplear braseros, salamandras, sistemas de calor por fuego libre,
salvo a la intemperie y siempre que no impliquen riesgo de incendio o explosion.

En los locales de trabajo cerrados, el suministro de aire fresco y limpio por hora
y trabajador seréd, al menos, de 30 a 50 metros ciibicos, salvo que se efectiie
una renovaciéon total del aire varias veces por hora, no inferior a seis veces
para trabajos sedentarios ni diez veces para trabajos que exijan esfuerzo fisico
superior al normal.

La circulacién de aire en locales cerrados se acondicionarda de modo que los
trabajadores no estén expuestos a corrientes molestas y que la velocidad del
aire no exceda de 15 metros por minuto con temperatura normal, ni de 45
metros por minuto en ambientes muy calurosos.

En los centros de trabajo expuestos a altas y bajas temperaturas seran evitadas
las variaciones bruscas por el medio mas eficaz. Cuando la temperatura sea
extremadamente distinta entre los lugares de trabajo, deberén existir locales
de paso para que los operarios se adapten gradualmente a unas y otras.

Se fijan como limites normales de temperatura y humedad en locales y para
los distintos trabajos, siempre que el procedimiento de fabricacién lo permita,
los siguientes:

= Para trabajos sedentarios: De 17 a 22 grados centigrados.
= Para trabajos ordinarios: De 15 a 18 grados centigrados.

= Para trabajos que exijan acusado esfuerzo muscular: De 12 a 15 grados
centigrados.

15
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La humedad relativa de la atmosfera oscilard del 40 al 60 por 100, salvo en
instalaciones en que haya peligro por generarse electricidad estatica, que deberé
estar por encima del 50 por 100.

Las instalaciones generadoras de calor o frio se situaran con la debida sepa-
raciéon de los locales de trabajo para evitar en ellos peligros de incendio o
explosion, el desprendimiento de gases nocivos, irradiaciones directas de calor
o frio y las correintes de aire perjudiciales al trabajador.

Todos los trabajadores estardn debidamente protegidos conra las irradiaciones
directas y excesivas de calor.

En los trabajos que hayan de realizarse en locales cerrados con extremado frio
o calor se limitard la permanencia de los operarios estableciendo, en su caso,
los turnos adecuados.

Articulo 38. Abastecimiento de agua

Todo centro de trabajo dispondra de abastecimiento suficiente de agua potable
en proporcion al namero de trabajadores, facilmente accesible a todos ellos y
distribuidos en lugares préximos a los puestos de trabajo.

No se permitira sacar o trasegar agua para la bebida por medios de vasijas,
barriles, cubos u otros recipientes abiertos o cubiertos provisionalmente. Se
prohibe igualmente beber aplicando directamente los labios a los grifos, reco-
mendéandose las fuentes de surtidor.

Se indicard mediante carteles si el agua es o no potable.

No existiran conexiones entre el sistema de abastecimiento de agua potable y
el de agua que no sea apropiada para beber, evitdndose la contaminacién por
porosidad o por contacto.

Articulo 40. Retretes

En todo Centro de trabajo existirdn retretes con descarga automatica de agua
corriente y papel higiénico. Se instalaran con separaciéon por sexos cuando se
empleen més de diez trabajadores.

En los retretes que hayan de ser utilizados por mujeres se instalaran recipientes
especiales y cerrados.

Existira al menos un inodoro por cada 25 hombres y otro por cada 15 mujeres
o fracciones de estas cifras que trabajen la misma jornada.
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Cuando los retretes comuniquen con los lugares de trabajo estaran completa-
mente cerrados y tendran ventilacién al exterior, natural o forzada. Si comuni-
can con cuartos de aseo o pasillos que tengan ventilacién al exterior se podréa
suprimir el techo de cabinas. No tendran comunicacién directa con comedores,
cocinas, dormitorios y cuartos-vestuario.

Las dimensiones minimas de las cabinas seran de 1 metros por 1,20 de superficie
v 2,30 metros de altura. Las puertas impediran totalmente la visibilidad desde
el exterior y estaran provistas de cierre interior y de una percha.

Los inodoros y urinarios se instalaran y conservaran en debidas condiciones de
desinfeccion, desodorizacién y supresion de emanaciones.

Real Decreto 488/1997 de 14 de Abril

1. El presente Real Decreto establece las disposiciones minimas de seguridad
v de salud para la utilizacién por los trabajadores de equipos que incluyan
pantallas de visualizacién.

2. Las disposiciones de la Ley 31/1995. de 8 de noviembre, de Prevencion
de Riesgos Laborales, se aplicardn plenamente al conjunto del ambito
contemplado en el apartado anterior.

3. Quedan excluidos del &mbito de aplicaciéon de este Real Decreto:
(a) Los puestos de conduccion de vehiculos o maquinas.
(b) Los sistemas informéticos embarcados en un medio de transporte.

(c) Los sistemas informaticos destinados prioritariamente a ser utilizados
por el publico.

(d) Los sistemas llamados portatiles, siempre y cuando no se utilicen de
modo continuado en un puesto de trabajo.

(e) Las calculadoras, cajas registradoras y todos aquellos equipos que
tengan un pequeno dispositivo de visualizacién de datos o medidas
necesario para la utilizacién directa de dichos equipos.

(f) Las maquinas de escribir de diseno clasico, conocidas como maquinas
de ventanilla.

Articulo 2. Definiciones
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Capitulo 10. Pliego de condiciones

A efectos de este Real Decreto se entendera por:

1. Pantalla de visualizacién: una pantalla alfanumérica o grafica, indepen-

dientemente del método de representacién visual utilizado.

. Puesto de trabajo: el constituido por un equipo con pantalla de visuali-

zacién provisto, en su caso, de un teclado o dispositivo de adquisicién de
datos, de un programa para la interconexion persona/maquina, de acce-
sorios ofimaticos y de un asiento y mesa o superficie de trabajo, asi como
el entorno laboral inmediato.

. Trabajador: cualquier trabajador que habitualmente y durante una parte

relevante de su trabajo normal utilice un equipo con pantalla de visuali-
zacion.

Articulo 3. Obligaciones generales del empresario

18

1. El empresario adoptara las medidas necesarias para que la utilizacién por

los trabajadores de equipos con pantallas de visualizacién no suponga
riesgos para su seguridad o salud o, si ello no fuera posible, para que tales
riesgos se reduzcan al minimo.

En cualquier caso, los puestos de trabajo a que se refiere el presente
Real Decreto deberan cumplir las disposiciones minimas establecidas en
el anexo del mismo.

. A efectos de lo dispuesto en el primer parrafo del apartado anterior, el

empresario deberd evaluar los riesgos para la seguridad y salud de los
trabajadores, teniendo en cuenta en particular los posibles riesgos para la
vista y los problemas fisicos y de carga mental, as{ como el posible efecto
anadido o combinado de los mismos.

La evaluacion se realizard tomando en consideracién las caracteristicas
propias del puesto de trabajo y las exigencias de la tarea y entre estas,
especialmente, las siguientes:

(a) El tiempo promedio de utilizacion diaria del equipo.

(b) El tiempo maximo de atencion continua a la pantalla requerido por
la tarea habitual.

(c) El grado de atencion que exija dicha tarea.



10.1 Condiciones generales

3. Sila evaluacién pone de manifiesto que la utilizaciéon por los trabajadores
de equipos con pantallas de visualizacién supone o puede suponer un
riesgo para su seguridad o salud, el empresario adoptarad las medidas
técnicas u organizativas necesarias para eliminar o reducir el riesgo al
minimo posible. En particular, deberd reducir la duracién maxima del
trabajo continuado en pantalla, organizando la actividad diaria de forma
que esta tarea se alterne con otras o estableciendo las pausas necesarias
cuando la alternancia de tareas no sea posible o no baste para disminuir
el riesgo suficientemente.

4. En los convenios colectivos podra acordarse la periodicidad, duracién y
condiciones de organizacién de los cambios de actividad y pausas a que
se refiere el apartado anterior.

Articulo 4. Vigilancia de la salud

1. El empresario garantizara el derecho de los trabajadores a una vigilancia
adecuada de su salud, teniendo en cuenta en particular los riesgos para
la vista y los problemas fisicos y de carga mental, el posible efecto ana-
dido o combinado de los mismos, y la eventual patologia acompanante.
Tal vigilancia sera realizada por personal sanitario competente y segin
determinen las autoridades sanitarias en las pautas y protocolos que se
elaboren, de conformidad con lo dispuesto en el apartado 3 del articulo
37 del Real Decreto 39/1997, de 17 de enero, por el que se aprueba el Re-
glamento de los servicios de prevencién. Dicha vigilancia deberd ofrecerse
a los trabajadores en las siguientes ocasiones:

(a) Antes de comenzar a trabajar con una pantalla de visualizacion.

(b) Posteriormente, con una periodicidad ajustada al nivel de riesgo a
juicio del médico responsable.

(c) Cuando aparezcan trastornos que pudieran deberse a este tipo de
trabajo.

2. Cuando los resultados de la vigilancia de la salud a que se refiere el
apartado 1 lo hiciese necesario, los trabajadores tendran derecho a un
reconocimiento oftalmoldgico.

3. El empresario proporcionara gratuitamente a los trabajadores dispositivos
correctores especiales para la proteccién de la vista adecuados al trabajo
con el equipo de que se trate, si los resultados de la vigilancia de la salud
a que se refieren los apartados anteriores demuestran su necesidad y no
pueden utilizarse dispositivos correctores normales.
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Capitulo 10. Pliego de condiciones

Articulo 5. Obligaciones en materia de informacién y formacion.

1. El empresario proporcionara gratuitamente a los trabajadores dispositivos
correctores especiales para la proteccién de la vista adecuados al trabajo
con el equipo de que se trate, si los resultados de la vigilancia de la salud
a que se refieren los apartados anteriores demuestran su necesidad y no
pueden utilizarse dispositivos correctores normales.

2. El empresario deberé informar a los trabajadores sobre todos los aspectos
relacionados con la seguridad y la salud en su puesto de trabajo y sobre las
medidas llevadas a cabo de conformidad con lo dispuesto en los articulos
3 v 4 de este Real Decreto.

3. El empresario deberd garantizar que cada trabajador reciba una forma-
cién adecuada sobre las modalidades de uso de los equipos con pantallas
de visualizacién, antes de comenzar este tipo de trabajo y cada vez que
la organizacién del puesto de trabajo se modifique de manera apreciable.

Articulo 6. Consulta y participacion de los trabajadores

La consulta y participacién de los trabajadores o sus representantes sobre las
cuestiones a que se refiere este Real Decreto se realizardn de conformidad con
lo dispuesto en el apartado 2 del articulo 18 de la Ley de Prevencién de Riesgos
Laborales.

Disposiciéon transitoria unica. Plazo de adaptacion de los equipos que
incluyan pantallas de visualizacion

Los equipos que incluyan pantallas de visualizacién puestos a disposicién de los
trabajadores en la empresa o centro de trabajo con anterioridad a la fecha de
entrada en vigor del presente Real Decreto deberdn ajustarse a los requisitos
establecidos en el anexo en un plazo de doce meses desde la citada entrada en
vigor.

Disposicion final primera. Elaboracion de la Guia Técnica para la
evaluacion y prevencion de riesgos

El Instituto Nacional de Seguridad e Higiene en el Trabajo, de acuerdo con
lo dispuesto en el apartado 3 del articulo 5 del Real Decreto 39/1997, de 17
de enero, por el que se aprueba el Reglamento de los Servicios de Prevencion,
elaborard y mantendra actualizada una Guia Técnica para la evaluacion y
prevenciéon de los riesgos relativos a la utilizacién de equipos que incluyan
pantallas de visualizacion.
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Disposicion final segunda. Habilitacion normativa

Se autoriza al Ministro de Trabajo y Asuntos Sociales para dictar, previo in-
forme de la Comisién Nacional de Seguridad y Salud en el Trabajo, las dispo-
siciones necesarias en desarrollo de este Real Decreto y, especificamente, para
proceder a la modificaciéon del anexo del mismo para aquellas adaptaciones de
caracter estrictamente técnico en funciéon del progreso técnico, de la evolucion
de las normativas o especificaciones internacionales o de los conocimientos en
el area de los equipos que incluyan pantallas de visualizacién.

Dado en Madrid a 14 de Abril de 1997.

JUAN CARLOS R.
El Ministro de Trabajo y Asuntos Sociales.
JAVIER ARENAS BOCANEGRA
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10.2 Condiciones de especificaciones técnicas

10.2 Condiciones de especificaciones técnicas

El fundamento de este trabajo es el uso de software aeronautico. Para ello tni-
camente es necesario un ordenador con hardware adecuado, conexién a Internet
y conocimiento del tema, en este caso, disefio aerondutico. Ademas, también se
necesita acceso a publicaciones relacionadas con el tema a tratar para ampliar
conocimientos y consultar datos. Finalmente también es necesario el apoyo
de personal cualificado para supervisar el desarrollo del proyecto. Todos los
requisitos necesarios se exponen a continuacion.

Especificaciones de materiales y equipos

Hardware

El presente proyecto no requiere de hardware con un gran potencial de calculo,
pues la esencia del proyecto es disenar el aeronave a partir de modelos aerodi-
namicos y software de libre acceso. Por este motivo, una estacién de trabajo
de gama media es mas que suficiente para realizar todos los calculos.

Software
A parte del hardware mencionado, se han utilizado diversos programas,
= Matlab
= SOLIDWORKS
= Wolfram Mathematica
= Tornado
= Xfoil
= Microsoft Office

s Latex
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Capitulo 10. Pliego de condiciones

Conezion a Internet

Para la realizaciéon del proyecto ha sido imprescindible el acceso a Internet,
pues se ha requerido la consulta de numerosas fuentes de informacién y bases
de datos para poder desarrollar el proyecto.

Conocimientos previos

Gran parte del conocimiento de los temas de este proyecto se adquieren durante
la evolucién de este. Sin embargo, el usuario necesita formacion previa en temas
de aerodindmica, propulsién, mecanica de vuelo y calculo de aviones. También
es recomendable la agilidad y adaptabilidad con cédigos y software de libre
acceso, que son de gran ayuda para el diseno aerondutico.

Conocimientos informdticos

Fundamentalmente se necesitan un gran manejo de Matlab y de los cédigos
que se ejecutan en este software. Tanto Tornado, como xfoil, como la teoria de
hélices han sido ejecutados y/o programados en Matlab para poder analizar
una gran cantidad de datos y poder optimizar las elecciones de la manera mas
eficiente posible.

Adicionalmente, se considera oportuno manejar debidamente algin programa
de CAD para poder disenar la estructura y elementos constructivos de la ae-
ronave.

Material adicional

Es necesario un buen nivel de inglés ya que la mayor parte de las publicaciones
de los temas relacionados con el proyecto son en este lenguaje. Ademas, la
biblioteca de la UPV permite el acceso a bastante bibliografia relacionada
con el proyecto que sirve de apoyo. La conexién de la UPV también permite
acceder gratuitamente a portales con articulos que son de pago fuera del &mbito
académico.
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Supervision

El supervisor encargado de la direccién del proyecto deberd tener experiencia
demostrada y contrastada en la ejecucién de proyectos de disefio aeronéuti-
co. Ademas, un porcentaje importante, al menos un 90 % de dichos proyectos
deberan haber sido llevados a cabo de forma satisfactoria tanto en lo que se
refiere a plazos, presupuesto, cumplimiento de especificaciones y aceptacion
por parte del cliente.

10.2.1 Condiciones de calidad

La empresa encargada de la realizacién del proyecto ha de poder garantizar la
calidad del producto final. Por este motivo se tendra en cuenta la calidad de los
proyectos realizados por dicha empresa en ocasiones anteriores. En particular,
se valorard que la empresa disponga del certificado de calidad ISO-9001. La
empresa deberd realizar pruebas intermedias a lo largo del proceso de desarrollo
del proyecto. Durante la programacion se probaran cada una de las funciones
o rutinas para detectar errores de codificacion. Después se realizaran pruebas
para comprobar que cumplen las funciones previstas. Finalmente, se realiza-
ran las pruebas de aceptacién con el sistema completamente integrado. Tanto
el sistema de calidad de la empresa como el proceso de pruebas y sus resul-
tados deberan estar debidamente documentados. Particularmente, se debera
presentar un registro impreso en el que se recojan las pruebas llevadas a ca-
bo, indicando titulo de la prueba, descripcién, entorno y fecha de realizacion,
resultados y valoraciones o comentarios.

10.2.2 Condiciones de garantia y mantenimiento

La empresa contratada para la realizaciéon del proyecto garantiza durante el
periodo de dos afios el producto final, de tal forma que se compromete a sol-
ventar cualquier problema surgido en el uso cotidiano de éste, asi como ofrecer
un servicio de ayuda sobre el manejo del mismo. El plazo de garantia comenza-
rd a ser efectivo desde el momento de la recepcién provisional del sistema. La
garantia quedaré invalidada en el caso que no se hayan seguido las pautas de
uso que se indica en las instrucciones del mismo, asi también como las condi-
ciones que se deben de cumplir para que la garantfa sea valida. En el caso del
presente producto no hara falta un mantenimiento especifico para su uso. Sélo
un uso adecuado, evitando los riesgos explicados en el tutorial de la garantia,
solventa con mayoria el buen funcionamiento del mismo.
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Capitulo 10. Pliego de condiciones

10.2.3 Reclamaciones

Solo se atenderan las reclamaciones formuladas por escrito en un plazo de
quince dias hébiles a partir del momento de la entrega de la herramienta al
contratista. El plazo anteriormente citado se prolongaran por espacio de un
mes en el caso de que la entrega se realice fuera de Espana. En el caso de que
alguna de las mercancias entregadas resulte defectuosa el vendedor iinicamente
se compromete a la sustitucion de las mismas declinando asi cualquier otra res-
ponsabilidad. Ante envios equivocados o la ausencia de los mismos, el vendedor
igualmente Gnicamente se compromete al suministro de la mercancia estipula-
da en las condiciones establecidas por el cliente, siendo ajeno a cualquier otra
responsabilidad.

10.2.4 Condiciones legales y contractuales

En el hipotético caso de que durante la ejecucién del proyecto, el comprador
quisiera extender el contrato a otros suministros, estos serfan objeto de nue-
vo presupuesto. En el caso de modificaciones, variaciones u otras causas que
impliquen la suspensiéon temporal del suministro o retraso en el periodo de
entrega, se podra solicitar una prérroga equivalente del término del ejecutivo
contractual, a condicién de que adelante tan solicitud antes de que el término
haya caducado. Los aumentos o disminuciones que en el suministro tuvieran
que verificarse seran valorados sobre la base de los precios vigentes.

10.2.5 Rewvision de los precios

Los precios que se muestran en el presupuesto son flujos e invariables, cuales-
quiera que sean las variaciones del coste de los materiales o mano de obra.

10.2.6 Fianza

El contratista se compromete a obtener aval bancario a favor del comprador, en
concepto de fianza por el 10 % del valor total del contrato, para responder del
cumplimiento de todas y cada una de las obligaciones previstas en el mismo.
Dicho aval deberd mantenerse desde el inicio del trabajo hasta el término del
periodo de garantia. La fianza serd devuelta al contratista una vez firmada la
recepcién definitiva de la aplicacién.
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10.2.7 Aceptacion

La aceptaciéon, referida a los puntos objeto de la presente compraventa, serd
cumplida mediante el uso de procedimientos de prueba, o programas esta-
blecidos por el vendedor. Cuando la obligacién de instalacién corresponda al
vendedor, como es el caso, por estar incluido este servicio en el precio de los
productos, la aceptacién se producira en el lugar de la instalaciéon al demostrar
el vendedor que, tanto los procedimientos de diagnéstico como los de prueba
funcionan correctamente o que, resulta probado que el producto se encuentra
en condiciones normales de funcionamiento. Si la instalacién fuese programada
o demorada por el comprador méas de treinta dias con posterioridad a la fecha
de entrega, entonces el vendedor considerara que los productos han sido acep-
tados con efectividad del trigésimo primer dia, contado a partir de la fecha de
entrega.

27






ANEXOS

29






Anexo A

Anexo I: Vortex Lattice Method

A continuacion se exponen los fundamentos tedricos de la teo-
ria potencial, de la teoria de la linea de sustentacion de Prandtl
y del Vorter Lattice Method. Este dltimo es el método de cdlculo
empleado en el cdlculo de la sustentacion durante la fase de disefio
preliminar.

A.1 Teoria del flujo potencial

El flujo potencial es un flujo ideal descrito por medio de un potencial de velo-
cidades, siendo este una funcién que depende del espacio y del tiempo.

—

V(CL‘,y,Z,t) ZVQS(:E?yaZat) (Al)

Para que un fluido se considere ideal se deben cumplir las siguientes condicio-
nes,

» Fluido incompresible (p = constante).
= No viscoso (= 0).
= Irrotacional (VaV = 0).

En la naturaleza no existe ningtin fluido que cumpla estas condiciones. Sin
embargo, esta teorfa permite la obtencién del campo de velocidades alrededor
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Anexo A. Anexo I: Vortex Lattice Method

de un cuerpo en ciertas situaciones elementales y bajo la influencia de hip6tesis
asumibles. Por este motivo, la teorfa del flujo potencial es usada enormemente
en disefio y andlisis de aeronaves debido a su simplicidad.

A.2 Teoria de sustentacié de Prandtl

La teoria de la linea de sustentacion de Prandtl es un modelo matemaético que
predice la distribucién de sustentacién sobre un ala tridimensional en funcién
de su geometria. Para ello se sustituye el flujo sobre el cuerpo por una serie
de flujos elementales de la misma naturaleza que el inicial. La razén de poder
aplicar esto ultimo es la siguiente; teniendo en cuenta que el campo de veloci-
dades se deriva de un potencial, el potencial de velocidades puede ser descrito
matematicamente mediante la ecuacién de Laplace, ecuacion A.2.

vy + ¢zz =0 (A.2)

La ecuaciéon de Laplace es una ecuacién lineal, por lo que un conjunto de
soluciones simples pueden resolverla. En esto ultimo radica la utilidad de este
modelo, un flujo complejo puede ser descompuesto en flujos méas simples y
faciles de analizar como las fuentes, los sumideros, los dobletes o los vortices
de herradura. Estos tdltimos son los empleados en la teoria sustentadora de
Prandtl para calcular la fuerza de sustentacién de una superficie alar.

En esta teoria, el ala se modela como un vortice de herradura formado por
un vortice frontal situado en el centro de presiones del ala, dos vortices que
se arrastran desde las puntas de las alas y se cierran por el llamado vortice
inicial, ubicado muy lejos. En la imagen A.1 se puede observar la distribucion
de estos vortices.
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% Free-trailing vortex

Replace finite
wing with
bound vortex

s

Free-trailing vortex

Horseshoe vortex

Finite wing

Figura A.1: Modelado del ala como vortice de herradura

Sin embargo, cuando el ala no es rectangular, la modelizacion de esta mediante
un tnico vértice de herradura no es realista. La solucién inmediata a este
problema fue modelar el ala mediante un gran nimero de vértices de herradura
de tal manera que sus vortices frontales coincidiesen en una tnica linea, la linea
de sustentacion (the lifting line). La imagen A.2 representa las superposiciones
de un niimero finito y de un ntimero infinito de vortices de herradura a lo largo
de la linea de sustentacion.
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Figura A.2: Ejemplos de distribucién vortices de herradura

La ecuacion A.3 se conoce como ecuacion fundamental de la teoria de susten-
tacion de Prandtl. Se trata de una ecuacion integrodiferencial donde la tnica
incognita es la intensidad de la circulacion I'. Al resolver esta ecuacién y obte-
ner I' = I'y, es inmediato obtener la distribucién de sustentacién y resistencia
inducida del caso estudiado [28].

r 1 5 dr'/d
(yo) / /ydy

a(yo) = + ap—o + Ve ), (o — 1)

B 7T‘/;)(:C(yO)

(A.3)
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A.3 Tornado: Vortex Lattice Method

El Vortex Lattice Method (VLM) es un método numérico basado en la teoria
potencial y en la teorfa de sustentacion de Prandtl. Su motivaciéon es extender
el modelo de prediccién de sustentacion de Prandtl en alas no rectangulares o
con baja relacién de aspecto donde el método clasico no proporciona resultados
razonables por motivos geométricos. Con ese fin, la superficie sustentadora
que se desea estudiar es dividida en un enrejado (lattice) o malla de paneles
cuadriliteros y se sitiia un vortice de herradura en cada panel.

<w

p/4 Bound
Vortices

Control
Point

-z
i

control
point

Figura A.4: Esquema de un elemento cuadrilatero que compone la malla

A partir del mallado anterior se resuelven las ecuaciones en cada panel con-
siderando la influencia del resto de paneles en este mediante la aplicaciéon de
la teoria de sustentacion de Prandtl. A pesar de que el VLM emplea simplifi-
caciones que afectan al resultado, como considerar flujo ideal, se han llevado
a cabo estudios que verifican que los resultados obtenidos mediante VLM son
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validos a partir de la comparacion de los resultados experimentales de distintas
superficies sustentadoras [29].

En este proyecto se va a emplear este método numérico a través del software
Tornado ejecutado en Matlab tnicamente para evaluar la sustentacion y las
derivadas longitudinales. No se evalta la resistencia mediante este método ya
que Tornado solo tiene en cuenta la superficie sustentadora por lo que evalda
tan solo la resistencia inducida y no tiene en cuenta la resistencia generada por
efectos de viscosidad y espesor. Conociendo la sustentacién de cada ala de la
aeronave, es posible adimensionalizar dicha fuerza para obtener el coeficiente
de sustentacién respectivo de cada ala y, una vez conocida la posicién del centro
de gravedad de la aeronave, es inmediato obtener el coeficiente de momento.

3D panels, collocation points and normals.

Side Front

IS0

Body z-coordinate

Body y-coordinate -20 Body x—coordinate

Figura A.5: Ejemplo de mallado de una aeronave en Tornado
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Anexo B

Anexo II: Resistencia
Aerodinamica

A continuacion, se exponen los fundamentos tedricos y las
ecuaciones empleadas para la aprorimacion y cdlculo de la resis-
tencia total de una aeronave en la fase de disenio preliminar.

B.1 Resistencia aerodinamica

Por definicién, la resistencia aerodindmica es la fuerza que experimenta un
cuerpo al moverse en un medio fluido. Esta se produce en la direccién contraria
al movimiento ya que se opone al avance del cuerpo. En aeroniutica esta fuerza
se define mediante la ecuacién B.1.

D, es la fuerza de resistencia en Newtons.

Poos €8 la densidad del fluido en kg/m? .

Vo, es la velocidad de la corriente del fluido en m/s.

S, es la superficie del cuerpo en m?.

Cp, es el coeficiente de resistencia.
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El coeficiente de resistencia aerodindamica tiene 2 componentes; una inducida
que se genera debido a la sustentacién y otra parésita que engloba los efec-
tos viscosos, los efectos de presiéon, la contribucién de los elementos que no
participan en la generacion de sustentacién y la resistencia de interferencia.

CD = CDi + CDO (BQ)

B.2 Aproximacion del coeficiente de resistencia inducido Cp,.

La resistencia aerodindmica inducida aparece por el efecto de la componente
horizontal de la fuerza de sustentacién. En la figura B.1 se puede visualizar de
manera sencilla esta componente.

Fuerza de
sustentacion

Cormponente
vertical de la
sustentacion

RFesistencia
inducida

-

— Tt
Flgo de airek_,
—— S

—

Figura B.1: Componente de la resistencia inducida

El valor de esta componente de la resistencia viene dado por la ecuaciéon B.3

2
Cp, = CL

= B.3
‘' 7wARe (B3)

Donde,
s (7, es el coeficiente de sustentacion.
s AR, es la relacion de aspecto del ala.

m ¢, es el factor de eficiencia de Oswald.

38



B.8 Aprozimacion del coeficiente de resistencia pardsito Cp,

B.3 Aproximacién del coeficiente de resistencia parasito Cp,,

El coeficiente de resistencia inducido de una aeronave en régimen subsonico se
puede aproximar mediante la ecuaciéon B.4.

" (Cy FF, FI; Sye.
Zz:l( fi ] : «ta,) + CD

Sala7> misc

CYy,, es el coeficiente de friccién del elemento i.

CD o —

+ CDF&P (B4)

FF;, es el factor de forma del elemento i.

F1I,, es el factor de interferencia del elemento i.

Swet;, €8 la superficie del elemento i en contacto con el fluido.
» Cp, ..., es el coeficiente de resistencia misceldnea.
= Cp,ep, €s €l coeficiente de resistencia debido a fugas y perturbaciones

Para el diseno preliminar se desprecian los dos ultimos coeficientes ya que no
se pueden cuantificar en la presente fase del disefio.

B.3.1 Calculo del coeficiente de friccion Cy

Para calcular el coeficiente de friccién de una superficie se requiere conocer
el estado del flujo sobre la superficie del elemento de estudio. Esto se puede
determinar mediante el cilculo del niimero de Reynolds, cuya férmula figura
en la ecuacién B.5.

_ pooVoolc
Moo

Re (B.5)

Re, es el nimero de Reynolds.

Poo, €s la densidad del fluido en kg/m? .

Vo, es la velocidad de la corriente del fluido en m/s.

l., es la longitud caracteristica en m.

Uoo, s la viscosidad dinamica en Pa/s.
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El nimero de Reynolds que hace de frontera entre régimen laminar y turbu-
lento para problemas de flujo abierto es Re=50000. Asi pues, el coeficiente de
friccién en funcién del ntmero de Reynolds viene dado por las expresiones de
la ecuacion B.6.

% para Re < 50000 (Laminar)

Cp = (B.6)

%12/77 para Re > 50000 (Turbulento)

B.3.2 Calculo del factor de forma FF

La ecuacién para el calculo del factor de forma difiere en funcién del tipo de
elemento que se quiera analizar, por razones geomeétricas. Este factor representa
la contribucién de la resistencia por efectos de presion.

Alas y cola

En primer lugar para el calculo del factor de forma de las alas o la cola se
emplea la ecuacién B.7.

96 %y ot D)) 130 MO Cos(A,)0F (B)

FF as oa: 1
Alas/Col (1+ te'e

Donde,

= ¢, es el grosor del elemento en m
= ¢, es la cuerda del elemento en m
= M, es el numero Mach de vuelo

= A,,, es el angulo de flecha en grados

40



B.8 Aprozimacion del coeficiente de resistencia pardsito Cp,

Fuselaje y nariz
Para el calculo del factor de forma en el fuselaje o en la nariz se emplea la

ecuacién B.8

60 f
FF uselaje/Nariz — 1 ra AN BS

Donde la funcién f viene dada por la ecuacion B.9.

l
(4/7) Amaa

Donde,

s A4z, es el area maxima del elemento en m?2.

B.3.3 Factor de interferencia FI

Este factor representa las interacciones entre los distintos elementos que com-
ponen la aeronave y que, debido a su posicién relativa en esta, contribuyen a
modificar las distribuciones de presién sobre la aeronave afectando directamen-
te al valor de la resistencia aerodinamica. Los valores del factor de interferencia
se encuentran tabulados en la tabla B.1.

FINariz 1
FIFuselaje 1
F1ps 1.25
Flco, 1.02

Tabla B.1: Factores de interferencia para los distintos elementos
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Anexo C

Anexo III: Teoria de hélices

En el presente anexo se exponen los fundamentos tedricos y
las ecuaciones necesarias para calcular la traccion y potencia de
un rotor con hélices a partir de los pardmetros constructivos de los
mismos. Adicionalmente, se presenta el proceso de seleccion de las
hélices empleadas para el proyecto a partir del andlisis de una base
de datos.

C.1 Teoria de la cantidad de movimiento (TCM)

La teoria de la cantidad de movimiento es el modelo aerodindmico mas sim-
ple que se puede encontrar en la literatura de hélices y helicopteros. El rotor
se encuentra modelado por una superficie discontinua donde el flujo de aire
experimenta un salto de velocidades. Se asume flujo estructamente unidimen-
sional, incompresible y cuasi-estacionario. Adicionalmente, se considera que el
numero de Reynolds es lo suficientemente grande como para poder despreciar
los términos viscosos de las ecuaciones. Fn esta teorfa se emplea un volumen
de control como el representado en la figura C.1 para plantear las ecuaciones
de conservacién.

La presion aguas arriba es la atmosférica py y la presion aguas abajo lejos del
rotor vuelve a alcanzar el mismo valor pg. La tnica fuerza que actda sobre
el fluido tiene la misma magnitud que la traccion T generada por el rotor,
pero de sentido contrario. La corriente incide con una velocidad V, y es ins-
tantaneamente acelerada hasta una velocidad V, + v; en el plano del rotor
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Figura C.1: Volumen de control planteado en la teoria de la cantidad de movimiento

hasta alcanzar un valor V, 4+ v;5 en la estela lejana. Se asume que el flujo no
atraviesa las paredes laterales del dominio. Omitiendo su derivacién por su
extension e irrelevancia para el presente proyecto, las expresiones del flujo méa-
sico, la traccién y la potencia vienen dadas por las ecuaciones C.1, C.2 y C.3
respectivamente.

m = pS(V, +v;) (C.1)
T = —pSO‘/ZQUQ = 77'7/()2'2 (02)

1 1 | .
P = (V0,2 = V2) = 5pSa(Va+ v = 5pSoV2 (C3)

z

Referencia [31], paginas 29-37.
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C.2 Teoria del elemento de pala (TCM)

Se trata de un modelo aerodinamico que permite obtener las fuerzas generadas
por el rotor a partir de sus pardmetros constructivos. Esta teorfa parte del
estudio de las fuerzas aerodinamicas en cada secciéon de la pala del rotor. Las
hipotesis asumidas en este modelo son,

» Tratamiento bidimensional de la pala (perfil bidimensional).

» El efecto de la velocidad inducida solo se tiene en cuenta considerando
una modificacon del angulo de ataque en cada seccién de la pala y en la
velocidad relativa.

» Problema axilsimétrico (simetria azimutal).

La figura C.2 muestra el esquema de velocidades relativas al perfil de la pala
y fuerzas producidas por el mismo. Ese mismo esquema es la base para poder
derivar todas las ecuaciones pertinentes a la teoria del elemento de pala.

Figura C.2: Esquema de velocidades relativas al perfil y producidas por este
Como en la seccién anterior, se omite la demostraciéon de las formulas de la

traccion y de la potencia, disponibles en la referencia (ref), por ser irrelevantes
para el desarrollo del presente proyecto. La ecuaciénes que permiten obtener
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las distribuciones de traccién y potencia a lo largo de la pala vienen dadas a

continuacion,
b 2
a7 = 5;)(97’) ca(f + ¢)dr (C4)
dP = dP; + dF, (C.5)
b 2
dP; = in r(V, +v;)e Crdr (C.6)
b s 2
dPy = in r°c Cp rdr (C.7)
Donde,

46

dT es el diferencial de traccion en N/m.

dPes el diferencial de potencia en Watt/m.

dP;es el diferencial de potencia inducida en Watt/m.
dPy,es el diferencial de potencia parasita en Watt/m.
b, es el ntimero de palas.

p, es la densidad del aire en kg/m?®.

2, es la velocidad angular en rad/s.

r, es la posicién radial de la seccién estudiada en m.
¢, es la cuerda local de la seccion estudiada en m.

a, es la pendiente de la curva de sustentacion del perfil estudiado en
radianes™1.

0, es el paso geométrico local de la pala en radianes.
¢, es el angulo de incidencia de la corriente en radianes.
C', es el coeficiente local de sustentacion.

Cp, es el coeficiente local de resistencia.



C.3 Combinacidn de teorias de cantidad de movimiento y elemento pala (TCM y TEP)

Referencia [31], paginas 58-64.

C.3 Combinacién de teorias de cantidad de movimiento y
elemento pala (TCM y TEP)

Revisando las 2 teorfas anteriormente expuestas, se puede observar como la
teoria de la cantidad de movimiento no permite obtener una soluciéon de la
tracciéon a partir de los parametros constructivos del rotor, mientras que la
teoria de elemento de pala no puede aplicarse hasta no conocer la distribucién
de velocidades en cada seccién de la pala, donde la distribuciéon de la velocidad
inducida se mantiene como incégnita en todas las ecuaciones y por tanto no es
posible conocer el dngulo de deflexion de la corriente ¢. Por tanto, se requiere
combinar ambas teorias para poder cerrar el problema.

Las hipétesis aplicadas a este modelo son las mismas que las aplicadas en las
anteriores teorias. El nuevo volumen de control se muestra en la figura C.3. Se
trata de un tubo como el empleado en la teoria de la cantidad de movimiento
pero que esta vez es estudiado aplicando las ecuaciones de conservaciéon de
masa, cantidad de movimiento y energia de manera diferencial combinadas
con la teoria del elemento de pala.

[

Figura C.3: Esquema de tubo de corriente de espesor diferencial

A partir de la teoria de la cantidad de movimiento, el gasto masico a través de
un anillo con radio interior r que se extiende hasta r 4+ dr es,

m = 2mwpr(V, 4+ v;)dr (C.8)
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Por tanto, la traccién producida por cada elemento diferencial viene dada por
la expresion C.9.

dT = 2v;mh = 4dzprv,(V, + v;)dr (C.9)

A continuacién, igualando las expresiones del diferencial de tracciéon obtenidas
a partir de la teoria de la cantidad de movimiento C.9 y de la teoria de elemento
de pala C.4, se tiene que

b
dT = 4mprv,(V, 4+ v;)dr = §p(Qr)2cC’Ldr (C.10)

O bien,

dT = 4mprv,(V, + v;)dr = gp(Qr)zca(G + ¢)dr (C.11)

v;
QR?

v; 1 V. ao V. ac\® aoc [r V.,
QR 2 _(QR+8>+\/(QR+8> +2<R€_QR> (12

Donde se ha definido el pardmetro de solidez a partir de la ecuacién C.13.

Resolviendo la anterior ecuacién para obtenemos la solucion C.12.

bec

== (C.13)

a

La ecuaciéon C.12 permite calcular de la velocidad inducida en cada seccién de
la pala en funcién de los pardmetros constructivos de la misma. Esta ecuacién
puede combinarse con las ecuaciones de la teoria de elemento de pala obte-
niéndose de esta manera un modelo matemético cerrado de anélisis de hélices,
donde dadas la geometria de pala y la velocidad de giro del rotor es posible
obtener unos resultados relativamente precisos.

Referencia [31], paginas 65-67.
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C.4 Seleccidén de las hélices

Debido a que el diseno de este tipo de dispositivos es realmente complejo, se
ha recurrido a la seleccién de unas hélices a partir del andlisis de una base
de datos. La base empleada es la disponible en la péagina web del grupo de
aerodinamica aplicada de la universidad de Illinois [ref].

Cada una de las 131 geometrias de hélices presentes en la base de datos vienen
proporcionadas en archivos de texto donde se recogen tanto la cuerda como el
angulo de torsién geométrica de cada seccién a lo largo del radio en escalones
de 0.05 m. Por ejemplo, en el caso de la hélice apcsf 11x7, la geometria viene
dada en el archivo de texto apcsf_11x7_geom.txt, cuyo contenido se presenta
en la tabla C.1.

r/R ¢/R  Dbeta
0.15 0.114 28.24
0.20 0.134 31.87
0.25 0.157 32.26
0.30 0.177 31.32
0.35 0.194 29.65
0.40 0.208 27.57
0.45 0.218 25.24
0.50 0.225 2297
0.55 0.228 20.94
0.60 0.228 19.19
0.65 0.223 17.69
0.70 0.214 16.31
0.75 0.202 15.07
0.80 0.185 13.94
0.85 0.165 12.89
0.90 0.139 11.86
0.95 0.100 11.04
1.00 0.060 10.23

Tabla C.1: Geometria de las hélices apcsf 11x7
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La imagen C.4 muestra la representacion grafica de la hélice “apcsf 11x7”.
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Figura C.4: Hélices apcsf 11x7

Como criterio de seleccién se han escogido las hélices con la mayor eficiencia
propulsiva para unas condiciones de vuelo de 30 m/s, con una velocidad angular
del rotor de 1400 rpm y una longitud de pala de 0.75 m. La eficiencia propulsiva
viene dada por el ratio entre la potencia que desarrolla la aeronave y la potencia
requerida por el motor para mantener la velocidad de vuelo.

Potenciadevuelo B TV

n (C.14)

PotenciaConsumida Py

El principal motivo de la estimacién de unas velocidades de desplazamiento
y rotacién tan bajas es la densa atmosfera de Titan. Se prevé que las fuerzas
aerodindmicas van a ser muy elevadas debido a la alta densidad de la atmosfera
v se pretende evitar a toda costa la sobrecarga energética y estructural del
motor y las hélices.

Para poder analizar todas las geometrias de hélices se ha desarrollado en
Matlab un script que aplica las ecuaciones presentes en los apartados 2 y 3
del presente anexo en cada uno de los casos. Se asume que el perfil de las hé-
lices se trata de un perfil alar Clark-Y. En la figura C.5 se presentan los datos
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experimentales y la interpolacién de los coeficientes aerodinamicos de un perfil
alar Clark-Y que han sido empleados en el andlisis de las hélices [32].

Clark Y - CL
2
© Datos originales
_ ye-6——8 — Interpolacion
0 2 7 | | | | | |
-10 0 10 20 30 40 50 60
« (Deg)
Clark Y - CD
2
o Datos originales
o — Interpolacion
o 1
0 o is | . sioeoeee 7] | | | |
-10 0 10 20 30 40 50 60
« (Deg)

Figura C.5: Coeficientes aerodinamicos de un perfil alar Clark-Y

La manera de proceder en el analisis es la siguiente,

1. En primer lugar, se carga la geometria de las hélices y se divide en vectores
sus pardmetros constructivos (cuerda y angulo de torsion 6) a lo largo de
la pala.

2. Se obtiene el pardametro de solidez promedio o mediante C.13.

3. En segundo lugar, la pala se divide en pequenios escalones para poder
aplicar las ecuaciones correspondientes a cada elemento diferencial.

4. Mediante un bucle “for” se aplican las siguientes ecuaciones a cada seccién
en el orden correspondiente,

V4 P 2z ao 2 ao 2 ao T 2z
a) QR_;|:_(§‘Z/R+8)+\/(S‘2/R+8) +7(E9_s‘z/R

)

P; = 2pQ%r(V, +v;)e Crdr

2

)
)
d) dT = Lp(r)2cCyrdr
)
)

Py = LpQ*r?c Cp rdr

ol
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g) dP = dP; + dF,

5. Una vez se han calculado las anteriores ecuaciones a lo largo de la pala
se pueden integrar numéricamente los valores de la traccién y la potencia
mediante la integral del punto medio.

6. Se define la eficiencia de las hélices mediante la ecuaciéon C.14 y se guarda
su valor en un vector.

Una vez finalizado el analisis de todas las geometrias, se selecciona del vector
eficiencias el mayor valor correspondiente a las hélices mas eficientes para las
condiciones de vuelo dadas. En el presente anélisis, se ha concluido que las
hélices mas apropiadas para el presente proyecto son las vp 140x45. El la figura
C.6 se presenta la geometria de estas hélices.

Distribucion adimensional de la pala
T T T

01 02 03 04 05 06 0.7 08 09 1 )
Radio Adimensional

Figura C.6: Hélices vp 140x45

C.5 Validaciéon del modelo propulsivo

Con el objetivo de validar los resultados del modelo de calculo propulsivo
expuesto en el presente anexo, se ha realizado una comparacién con un estudio
experimental del empuje de 3 avionetas llevado a cabo por un miembro del
instituto de diseflo e investigacion de aeronaves de Shanghai [33].

En el documento se presentan los didmetros de las palas de cada avioneta,
las condiciones del ensayo y los resultados de empuje estdtico en funcion de
la velocidad rotacional del motor. Como se desconoce la distribuciéon de los
parametros constructivos de la pala, se va a asumir que las 3 avionetas emplean
hélices apcsf 11x3.8 con un perfil alar Clark-Y. En la tablas que se presentan a
continuacion, se puede apreciar la comparacion del modelo propuesto con los
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ensayos de 3 avionetas distintas cuando se aplica una velocidad rotacional de
1500, 2000 y 2300 RPM en el motor.

. Resultados Resultados
Avioneta experimentales (N) analiticos (N) Error (%)
Jabiru 304.11 328.92 7.54
Cesna 150 539.55 576.19 6.36
Cesna 172 765.18 804.61 4.90

Tabla C.2: Comparacién de los resultados de empuje estatico obtenidos experimentalmente
y analiticamente a 1500 RPM.

Resultados Resultados

Avioneta experimentales (N) analiticos (N) Error (%)
Jabiru 539.55 595.14 9.34

Cesna 150 981 1039.96 5.67

Cesna 172 1373.4 1450.32 5.30

Tabla C.3: Comparacion de los resultados de empuje estatico obtenidos experimentalmente
y analiticamente a 2000 RPM.

Resultados Resultados

Avioneta experimentales (N) analiticos (N) Error (%)
Jabiru 765.18 792.36 3.43

Cesna 150 1324.35 1383.29 4.26

Cesna 172 1912.95 1928.17 0.79

Tabla C.4: Comparacion de los resultados de empuje estatico obtenidos experimentalmente
y analiticamente a 2300 RPM.

Como se puede observar en las anteriores tablas, el error en los 3 casos es
inferior al 10 %, sobre prediciendo por los resultados en todos los casos. A pesar
de ello, se verifica que el modelo de calculo de empuje propuesto proporciona
resultados razonables teniendo en cuenta que se desconocen la distribucion de
los pardmetros geométricos de las palas y el perfil de la pala.

No se ha podido realizar una comparacién para validar el modelo de potencia
por falta de resultados experimentales.
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Anexo D

Anexo IV: Entrada Atmosférica

En el presente anexo se exponen los fundamentos tedricos y
las ecuaciones necesarias para estimar el flujo de calor durante la
entrada en la atmdsfera de Titdn desde el espacio.

D.1 Condiciones de entrada

En primer lugar, es necesario conocer de manera aproximada la altura a la
que la aeronave penetra en la atmosfera y con que velocidad lo hace. Para
determinar la altura, se ha usado como referencia la densidad de la linea de
Kalman, situada a 100 km de la superficie terrestre, donde la densidad es de
1/2200000 veces la densidad a nivel del mar. Su valor es de 5,568 10~ "kg/m?® y
se considera que es el valor minimo a partir del cual los efectos aerodindmicos
no son despreciables. En la atmésfera de Titan el valor de esta densidad se
encuentra a 247 km de la superficie y por lo tanto serd el punto de entrada
seleccionado (hg = 247km).

El siguiente paso es determinar la velocidad de entrada, V5. De manera sencilla
se puede plantear que la aeronave se aproxima hacia Titan siguiendo una 6rbita
parabolica desde el infinito hasta hy y por lo tanto la energia mecénica inicial
es nula. Asi pues, de la ecuacion D.1 es inmediato despejar la velocidad.

G MTitan 1 2
Emec =0=- -V D.1
RTit(m + hO * 2 0 ( )

5%)
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El valor de la velocidad de la aeronave en el momento de la entrada en la
atmosfera de Titan (a 247 km de altura) es de 2522.2 m/s (Mach 9.26), por
tanto el régimen de vuelo durante la fase de descenso va a ser claramente
hipersénico (Mach > 3).

D.2 Modelo aerodinamico

Se ha desarrollado un modelo aerodinamico simplificado asumiendo que tan
solo el ala participa en la generacién de sustentacién y resistencia y que la
trayectoria de descenso esta contenida en el plano vertical. En la figura D.1, se
presenta un esquema de las fuerzas que actian sobre la dindmica longitudinal
de la aeronave.

Eje Zb ()

Figura D.1: Esquema de las fuerzas sobre la aeronave

Observando la figura D.1, es inmediato obtener los equilibrios de fuerzas en los
ejes X v 7,

E, = L sin(y) — D cos(v) (D.2)

F, =L cos(y) + D sin(y) = W (D.3)
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Por lo tanto, las aceleraciones que sufre la aeronave en las 2 componentes del
plano vertical son,

0, — L sin(y) D cos(7) (D.A)

o — Lcos(y) D sin(y) g (D.5)

m m

Donde 7 se puede aproximar como v ~ ArcTan(“f—j). El angulo 0 es el angulo de
asiento lateral con respecto del horizonte que mantendra la aeronave durante
la fase de descenso. Para obtener los coeficientes de resistencia y sustentacion
se ha empleado la teoria de impacto de Newton por sus resultados analiticos
relativamente precisos en régimen hipersonico. Estos coeficientes vienen dados
por las expresiones

Cp = 2 sin(a)?cos(a) (D.6)

Cp = 2 sin(a)? (D.7)

Con las condiciones iniciales de entrada, el modelo planteado y los datos de la
aeronaves sencillo realizar una estimacién de la trayectoria que va a seguir la
aeronave durante la fase de entrada en la atmoésfera de Titan.

D.3 Modelo aerotermodinamico

Para calcular el flujo de calor que experimenta la aeronave durante la fase de
entrada se ha seguido el método expuesto en la referencia [30]. En el mencio-
nado articulo se presenta el modelo aerotermodindmico particularizado para
transbordadores espaciales en la Tierra y se compara con resultados reales.
A pesar de ello, teniendo en cuenta que la composicion fisica y quimica de
la atmoésfera de Titdn y la Tierra son muy similares, es aceptable aplicar las
mismas ecuaciones en ambos casos.

Para analizar la supervivencia de la aeronave durante la fase de entrada es
logico centrarse en el punto que mas calentamiento aerodindmico va a expe-
rimentar, este punto es el punto de parada y se localiza en la nariz de la
aeronave.
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La ecuacién D.8 proporciona el valor del flujo de calor que experimenta el
punto de parada en W/cm?.

q= % = COpNvM (D.8)
Donde,
» C'=1,83(10"%)rY2(1 — g,)
= N=0,5
« M =3

Las constantes r,, y g, son, respectivamente, el radio de la nariz (r,, = 0,3m)
y la relacion entre la entalpia de la pared y la entalpia total (se asume nula en
régimen hipersonico). Las variables p y V son la densidad en kg/m? y velocidad
en m/s instantaneas de la aeronave durante la fase de entrada en la atmosfera.
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Anexo E

Anexo V: Mecanica de Vuelo

En el presente anexo se exponen las ecuaciones empleadas para
el cdlculo de las actuaciones y los sistemas matriciales analizados
para determinar los modos longitudinales y lateral-direccionales de
la aeronave. Los contenidos del presente anexo se encuentran desa-
rrollado de forma mas amplia en los apuntes de la asignatura “Am-
pliacion de Mecdanica de Vuelo” (11901).

E.1 Sistema de ecuaciones de Bryan.
E.1.1 Fuerzas

m V =T cos(f)cos(a) — D cos(B) +Y sin(B) —mg sin(y) (E.1)

mV r, =T sin(B)cos(a) + D sin(B) +Y cos(8) +mg cos(v)sin(u) (E.2)

mV q, =T sin(a) +mg cos(y)cos(i) (E.3)
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Anexo E. Anexo V: Mecanica de Vuelo

Donde,
D = 1pV2S(Cpo + k(Cro + Croa+ Cr, . 0F + Cp, 58 + C’Ld%)2)
Y = %pVQS(CY5A6A+CyéR(SR%Cyﬁﬁﬁ»CY +CY37‘;+CYZT)

B

L=21pV2S(Cro+ Croa+Cp,,0E+Cp 52+ CL. 55)

E.1.2 Momentos

o L. I Los(Inw — I,y + ..) L.(I, —I.)-I?
_ 12z ﬁN zz\dxx Yy zz zz\1tyy zz Tz E 4
p=—l+ N+ " paq+ 1 rq (E4)
M I I
g= Ly Lt By (®5)
Iyy Iyy Iyy
oI L. Lo(L. —1,,) +I2 L.(I,, — L. —1..)
:ﬂN :rzl zx\lzx vy Tz zz\Lyy TT 2z E.
7 " + 1 + 1 pq+ 1 rq (E.6)
Donde,

= 2pV25b(C’lM5A + Cl(;R(;R + Clﬂﬁ + Clp v + Cl + Clﬁ 2\/)
M = %pVQSC(CMO + CMaOé + CMéEéE + CMQ%‘;I + CMQ%)
= 2pV2Sb(Cy, ,6A+ Cn, ,6R+ Cn, B+ COn, 5% + Cn, 55 + Cl, b2y

A=1,,1.—1%

E.1.3 Ecuaciones del Movimiento Angular Relativo en Ejes
Cuerpo p,q,r respecto a Ejes Viento pw,qw,rw

Pw = p cos(a)cos(B) + sin(5)(qg — &) + rsin(a)cos(B) (E.7)

qw = —(p cos(a)) +r sin(a))sin(B) + (¢ — &)cos(B) (E.8)
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E.2 Dindamica Longitudinal

ro = B —p sin(a) + 1 cos(a) (E.9)

E.1.4 Velocidades angulares pw, qw, rw relacionadas con
i, ¥y x(Relaciones de Euler)

fr = pw + tan(y)sin(p) qu + tan(y)cos(u) (E.10)
g = cos(p) qu — sin(p) T (E.11)
X = sec(y)sin(p) g, + sec(y)cos(p) Ty (E.12)

E.1.5 FEcuaciones cinemdticas

& =V cos(y)cos(x) (E.13)
y =V cos(y)sin(x) (E.14)
2=V sin(7) (E.15)

E.2 Dinadmica Longitudinal

Au Au

Aw Aw Aéb

aq| =12y | (2] {Mﬂ (F.16)
AO AG
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Anexo E. Anexo V: Mecanica de Vuelo

Matriz [A] (matriz del sistema homogéneo),

Xuw
m

X
m
Zu Zw
m—Zy m— Ly,
M, M M.,
(Iyy + Iyy(m*Zw)) (Iyy

E.3 Dinamica Lateral-Direccional

Matriz [A] (matriz del sistema homogéneo),

PVoSw
2m CYB

VESwbw Iua
PO Zae (CNg +
0

62

M, (m Vo+Zq)

—g cos(by)
—g m sin(6p)
m—2Zy
—g m sin(6g My)
Iyy(m—2Zy)

Iz

2
PVs Swbw I,
5 Z(Cip + 7=

(E.17)

(E.18)

(E.19)

pSwb g cos(6p)
Spweoyn -1 e
Vo Sy b
ST O 4 22O 0
Vo Sw b
£oWw Loz (Ony + $22Cir) 0
tan(6o) 0
(E.20)



E.3 Dindmica Lateral-Direccional

Matriz [B| (matriz de control),

pVoSW /)VOSW
VZSwb am CY&A V2 Swb om CY&R
PVoowow I, Iyz PVo Swow I, Iy
3 7(016,; + ZCNEA) 3 7(0163, + ZCNSR) (E.21)
PVESwbw I.. I PVESwbw I, I.. :
0 22 (Csy, + mcw,;) 0 2 (Cyspy + ECMR)
0 0
2
A=1,1,., — I, (E.22)
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