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Resumen 

Hace ya unos años que vivimos instaurados en la era de los aviones no tripulados. Muchos son los campos y 

aplicaciones que se han visto beneficiados por la aparición de estos sistemas. Entre ellos la monitorización o 

vigilancia y el seguimiento, ya sea bien de instalaciones en el ámbito civil, o de tropas en el marco militar, es 

uno de los campos que más favorecidos se han visto, en tanto que la duración máxima de los vuelos sólo es 

limitada por el combustible, sin llevar asociadas las limitaciones correspondientes a tener tripulación. 

La configuración de Ala Volante o Voladora ha destacado por su capacidad de vuelo estable, controlable sin 

sustentación distinta a la del ala principal, es decir, sin necesidad de presentar estabilizadores horizontales. 

Además, ha sido ampliamente defendida como la configuración óptima del avión desde el punto de vista de la 

aerodinámica y el peso estructural. 

Por otro lado, la capacidad de despegue y aterrizaje vertical o VTOL, de sus siglas en inglés, de algunos 

sistemas autónomos, ha supuesto un avance importante en las posibilidades de las aeronaves mediante la 

incorporación de unas plataformas de rotores. El control de vuelo mediante el uso de empuje vectorial 

proporcionado por estos rotores, en vez de alerones, se ha comprobado que da al concepto una serie de claras 

ventajas sobre los diseños de ala fija sobre todo en entornos de vuelo restringido por infraestructuras terrestres. 

Este Trabajo Fin de Máster pretende ser un primer paso en la investigación de este nuevo concepto de Alas 

Volantes VTOL, enfocándose en el Diseño Estructural por componentes de las mismas. Con este objetivo, en 

primer lugar, se realizó un diseño conceptual basado en el estudio de especificaciones de aeronaves similares. 

En él se definieron las características deseadas en cuanto a la operación propia de la aeronave, así como un 

primer diseño dimensional de los distintos componentes. 

A continuación, se realizaron los estudios de Aerodinámica para la concepción de las superficies teóricas de la 

aeronave. Aquí se contempla tanto la selección del tipo de perfil alar, como características asociadas a la 

geometría del ala en relación al conjunto de la aeronave. Para este análisis aerodinámico se utilizó el software 

de código abierto XFLR5 v6.38. 

Por último, se desarrolló un Diseño Preliminar Estructural de distintos componentes de la aeronave. Partiendo 

de la Estructura de Producto del prototipo, se cascadea a nivel de conjuntos y subconjuntos hasta llegar a nivel 

de partes elementales, las cuales se diseñaron considerando distintas tecnologías y materiales de fabricación, 

así como su compatibilidad para el montaje y la instalación de los distintos sistemas a bordo de la aeronave. 

Para el diseño, estimaciones de peso y estudio de cargas estructurales se hizo uso del software comercial 

CATIA v5r21 desarrollado por Dassault Systèmes. 

En conclusión, este Trabajo supone un acercamiento al diseño de aeronaves no tripuladas útiles para misiones 

de vigilancia y seguimiento con las ventajas que ello supone, y propone la configuración híbrida de Ala 

Volante VTOL como una interesante opción en la búsqueda de la tecnología más eficiente para estos fines. 
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Abstract 

There is a while since we are living inmersed in the unmanned aircraft age. So many technological areas and 

applications have been deeply benefited by the appearance of these systems. Among them, monitoring and 

surveillance, both in civilian and military applications, has been one of the most favored fields in terms of 

flight operations, only limited by fuel consumption and without the limits associated with carrying crew. 

Flying Wing aircraft configuration has stood out by its capacity of stable flight, controllable without more 

sustentation than the one provided by the main wing, that means, without the need of horizontal stabilizers. In 

addition, it has been widely advocated as the optimal aircraft configuration in terms of aerodynamics loads and 

structural weight. 

On the other hand, VTOL vertical take-off and landing technology has meant a remarkable advance in aircraft 

capabilities by the incorporation of a multirotor platform. Flight control using vectorial thrust by these rotors, 

instead of ailerons, has been proven to give several advantages over fixed wing designs, specially in flight 

environments restrictred by terrestrial infrastructures. 

This Masterôs Project aims to be a first step in the research of this new Flying Wing VTOL concept, focusing 

on Structural Design of its components. To this end, a conceptual design based on the study of similar aircraft 

specifications was carried out at first. It defined the desired characteristics in terms of payload capacity, 

components sizing and aircraft operation. 

Aerodynamics studies were then carried out to define the aircraft theoretical surfaces. Here it is considered 

both the wing profile selection and several characteristics associated with the wing geometry in relation to the 

aircraft. XFLR5 v6.38 open source software was used for this aerodynamic analysis. 

Finally, a Preliminary Structural Design of different aircraft components was developed. Based on the Product 

Structure of the prototype, it is downgraded at the level of installations, assemblies and sub-assemblies up to 

elemental parts level, which were designed considering different manufacturing technologies and materials, as 

well as their compatibility for the assembly and systems installation on board. For the design, weight 

estimation and structural loads studies, commercial software CATIA v5r21 was used. 

In conclusion, this Project supposes an approach to the design of unmanned aircraft for surveillance and 

monitoring missions with the advantages that it entails, and this research proposes the hybrid configuration of 

Flying Wing VTOL as an interesting option in the search of the most efficient technology for these purposes. 
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Notaci·n 

UAV Vehículo Aéreo No Tripulado 

LORAN Navegación Aérea de Largo Alcance 

CIA Agencia Central de Inteligencia de los EEUU 

VTOL Despegue y Aterrizaje Vertical 

ATOL Despegue y Aterrizaje Automático 

ALM  Fabricación Aditiva 

RFP Solicitud de Propuestas 

WTO Peso Máximo (en este caso al despegue) 

MFEmpty Fracción de Masa (en este caso de vacío) 

P/WPowerplant Relación Potencia-Peso (en este caso de la planta de potencia) 

W/S Carga Alar de la aeronave 

L Longitud de la aeronave 

WS Envergadura de la aeronave 

CM Coeficiente de Momento de cabeceo/encabritado 

CL Coeficiente de Sustentación 

CD Coeficiente de Resistencia Aerodinámica 

CG Centro de Gravedad 

M Número de Mach 

Re Número de Reynolds 

L Sustentación Aerodinámica 

D Resistencia Aerodinámica 

L/D Eficiencia Aerodinámica 

a Ángulo de Ataque 

Mo Momento de Cabeceo/Encabritado 

sen Función seno 

tg Función tangente 

arctg Función arco tangente 

sen Función seno 

< Menor o igual 

> Mayor o igual 

P/N Número de parte 
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s indiscutible que desde hace unos años vivimos inmersos en la era de los sistemas autónomos. Los 

vehículos aéreos no tripulados son si cabe uno de los campos de investigación y desarrollo que más 

interés han despertado, hasta tal punto que las compañías más importantes del sector aeronáutico han 

creado en los últimos años áreas encaminadas a dar respuesta a la inminente demanda de sistemas aéreos no 

tripulados tanto en aplicaciones militares como civiles. 

En España, como en muchos otros países, se ha empezado a dar los primeros pasos en materia de legislación 

para el uso de drones, como comúnmente se conoce a estos sistemas aéreos no tripulados, en los últimos años. 

Así, en julio de 2014 fue aprobada una ley temporal para regular el uso de drones de menos de 150 kg, y 

empieza a contemplarse la aplicación de estos vehículos para grabación, vigilancia, obtención de mapas, etc. 

Entre las distintas configuraciones de aeronaves, las alas volantes o voladores se han caracterizado por permitir 

realizar un vuelo estable y controlable sin presencia de un fuselaje claramente diferenciado de las alas ni de 

superficies verticales, a excepción de winglets en la punta de las alas. Aunque este tipo de aeronave no ha sido 

muy recurrida históricamente, sí ha sido defendida como la configuración potencialmente más eficiente desde 

el punto de vista de la aeronadinámica y el peso estructural. 

Por otra parte, dentro de la capacidad de despegue y aterrizaje vertical, o VTOL de sus siglas en inglés, la 

configuración quadrotor ha destacado por presentar una configuración simple y un mecanismo menos 

complejo que el resto de configuraciones multirrotor. Su simplicidad estructural, unido a los grandes avances y 

desarrollos que se han hecho para optimizar el control y estabilidad de esta configuración inherentemente 

inestable dinámicamente hace que sea una propuesta más que interesante para dotar a los vehículos aéreos no 

tripulados de capacidad de vuelo a punto fijo. 

1.1 Estado del arte 

En esta sección se recogen los antecedentes en materia de diseño y modelado estructural de drones o vehículos 

aéreos no tripulados, los cuales han servido de inspiración para el desarrollo de este Trabajo. 

1.1.1 Diseño estructural de aeronaves 

En el diseño estructural de aeronaves cabe distinguir dos grandes áreas: Diseño de Estructuras y Diseño de 

Utillaje. 

Por diseño de estructuras entendemos la concepción de los distintos conjuntos de piezas metálicas, de material 

compuesto, elastoméricas, etc. que conforman la aeronave. Básicamente se componen de un entramado de 
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ñCuando todo parezca estar en tu contra, recuerda que 

los aviones despegan con el aire encontra, no a favorò 
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cuadernas, costillas, largueros, larguerillos, revestimientos y paneles que se ajustan y dan forma a las 

superficies aerodinámicas de la aeronave. 

Conviene llegado este punto diferenciar entre el diseño conceptual de avión, donde se definen las prestaciones 

generales que se esperan de la aeronave en relación a su actuación y que definirán a su vez las superficies 

aerodinámicas y deflexiones de las superficies de control, y por otro lado el diseño de todos los componentes 

de la estructura. 

En referencia al diseño conceptual de aeronaves los libros publicados por J. Roskam [3] y D. Raymer [2], 

suponen una fuente inagotable para iniciar el diseño de una aeronave. Inspirados en ellos, J. Gundlach publica 

en 2012 ñDesigning Unmanned Aircraft Systems: A Comprehensive Approachò [1], en el cuál tras una 

introducción y categorización de los diferentes tipos de UAV que conocemos a día de hoy, propone unos 

primeros pasos para el dimensionado, definición geométrica y aerodinámica, propiedades de masa, estructuras, 

sistemas de propulsión, actuaciones, aviónica, y sistemas de comunicación y misión. En este Trabajo se siguió 

el mismo índice, pero se abordó hasta la definición de los distintos elementos estructurales. 

Figura 1-1. Capturas CAD de estructuras de fuselaje (izquierda) y utillaje de un ala (derecha) 

Por el contrario, el diseño de utillaje se refiere a la concepción de los distintos conjuntos de elementos externos 

al avión útiles para su fabricación, montaje, transporte y, en definitiva, todos aquellos procesos encaminados a 

la producción de las distintas estructuras de la aeronave. Es un campo muy amplio que puede abarcar desde un 

pequeño útil de medición a una extensa grada de montaje. 

1.1.2 Aeronaves no tripuladas de ala fija y tecnología VTOL 

Una vez introducido el concepto de diseño estructural de aeronaves, conviene referirse a sus últimos avances 

en relación a las aeronaves no tripuladas o drones. 

El término UAV como comúnmente se denomina a este tipo de sistemas aéreos no tripulados, procede de las 

siglás del inglés Unmanned Aerial Vehicle, y el Ministerio de Defensa de los EEUU los define como: 

ñaquellos veh²culos motorizados que no llevan a bordo un operador humano, utilizan fuerzas aerodinámicas 

para generar la sustentaci·n y que pueden volar aut·nomomante o ser tripulado de forma remotaò. En este 

Trabajo se utiliza el término UAV o drone indistintamente, al ser este segundo el único término mundialmente 

aplicado a este tipo de sistemas aéreos. 

Haciendo un poco historia, la idea del avión no tripulado es antigua. A pesar de que actualmente asociamos los 

drones a una robótica militar y tecnología novedosa, los aviones no tripulados, de una forma u otra, se han 

utilizado durante décadas. Uno de los primeros usos registrados se le asocia unos austriacos en julio de 1849 

cuando pusieron en marcha alrededor de doscientos globos aeroestáticos no tripulados montados con bombas 

en la ciudad de Venecia.  

Sin embargo, no es hasta dos décadas después, en 1896 cuando Samuel P. Langley desarrolló una serie de 

aeronaves a vapor, sin piloto, que sobrevolaron con éxito el río Potomac, cercano a Washington DC. Apenas 

dos años después ya se tiene constancia de las primeras operaciones de vigilancia y reconocimiento aéreo con 

aeronaves no tripuladas. Fue durante la Guerra Hispano-Americana de 1898, cuando militares de EE.UU. 

equiparon una cámara a una cometa, dando lugar a las primeras fotografías aéreas. 
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Durante la Primera Guerra Mundial, se utilizó ampliamente la vigilancia aérea mediante el mismo sistema de 

cometas para obtener fotografías y seguir los movimientos del enemigo formando mapas de situación. Así, 

este sería uno de los primeros pasos en la evolución de los aviones no tripulados. A partir de aquí podemos 

distinguir tres períodos en el tiempo donde cambia el propósito y la concepción de este tipo de aeronaves. 

En primer lugar, la era del drone como ñblancoò (1910s-1950s). Estos prototipos eran utilizados para el 

entrenamiento de los pilotos de combate, misiles y fuego antiaéreo. Esta tecnología emergió durante la primera 

guerra mundial y desarroll· el que puede llegar a considerarse como el ñabueloò de los drones, en esencia un 

torpedo lanzado desde raíles y desarrollado en 1917 por la compañía Dayton-Wright Airplane Company. 

Kettering Aerial Torpedo, o Bug como originalmente fue conocido, era esencialmente un torpedo aéreo no 

tripulado y guiado mediante controles preestablecidos. 

 

Figura 1-2. Kettering Aerial Torpedo ñBugò, uno de los primeros sistemas aer®os no tripulados (1917) 

Durante el período de entreguerras y en la Segunda Guerra Mundial, el avión no tripulado también fue 

diseñado como una especie de bomba volante para ser enviado tras las líneas enemigas, entre los que cabe 

mencionar la segunda generaci·n ñBugò, y el conocido como ñBatò, en esencia una bomba de planeo 

controlada por radio control y usada hasta el final de la Segunda Guerra Mundial. 

En segundo lugar, el avi·n no tripulado pas· a usarse a modo de ñsensorò (1960s-1990s). Coincidiendo con la 

Guerra Fría, el avión no tripulado fue visto como una plataforma de vigilancia capaz de capturar datos de 

inteligencia en áreas de difícil acceso. No obstante, su aplicación fue mucho más extensiva, por ejemplo, en 

1962 los aviones no tripulados fueron utilizados para el reconocimiento en Cuba, y en 1963 los zánganos 

Ryan-147 ñLightning Bugò de Ryan Aeronautical Company fueron utilizados para espiar a Vietnam del Norte, 

Laos y la República Popular de China. Algunos de estos aviones, lanzados por naves C-130, fueron derribados 

sobre China en 1964 y 1965. 

  

Figura 1-3. Ryan-147 ñLightning Bugò, uno de los primeros aviones no tripulados para vigilancia 

La guerra de Vietnam es fundamental para entender el desarrollo del avión de guerra no tripulado 

contemporáneo, el drone, precursor a su vez de los modelos para uso civil. Entre 1964 y 1975, estos Lightning 

Bugs realizaron más de 3.500 misiones de combate en Vietnam, además de más de 34.000 misiones de 

vigilancia en el sudeste de Asia. En 1972 aviones teledirigidos fueron equipados con tecnología LORAN, 
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LOng Range Air Navigation, que mejoraron drásticamente la capacidad operacional de estas aeronaves no 

tripuladas gracias a un sitema de ayuda a la naevegación aérea, la era del avión robot estaba a las puertas de su 

comienzo. 

La década de 1970 se definió por una mezcla de inquietud, escepticismo y la especulación sobre el futuro y la 

confianza en las aeronaves sin piloto. Es durante los años 80 sin embargo cuando se consolida la recnología 

UAV como algo tecnológicamente fiable y que potencialmente ya podía rendir más que un avión tripulado, 

como puso de manifiesto el enfrentamiento hombre-m§quina entre el piloto de la unidad de ®lite ñTop Gunò, 

John Smith, y su F-4 Phantom contra un avión no tripulado. En esta década el testigo en el desarrollo de las 

aeronaves no tripuladas pasa a Israel, siendo pioneros en su utilización contra las fueras sirias, lo que llevó a 

formar la primera corporación UAV conjunta. La relación entre el desrrollo en computación y sistemas de 

control electrónico entre los años 80 y 90, y diversos aspectos legales se materializa en lo que se conoce como 

el imperio del Predator. 

 

Figura 1-4. General Atomics MQ-1 Predator concebido para reconocimiento aéreo y observación 

Y, en tercer lugar, se llega a la era del drone como ñarmaò (2000s-actualidad). Marcada por un acontecimiento 

en febrero de 2002, en el cual la CIA usara por primera vez el drone Predator para eliminar un objetivo de 

inteligencia. En la guerra contra el terrorismo, los aviones no tripulados se han convertido en un arma que 

fusiona la capacidad de vigilancia y la de bombardear objetivos. 

No obstante, aún siendo la guerra el motivo del desarrollo de estos vehículos aéreos, no es el único uso que le 

podemos asociar a los drones en la actualidad. Sus aplicaciones se han extendido a la investigación, 

supervisión, salvamento, rescate o búsqueda de víctimas entre otras. 

Las aeronaves no tripuladas en la actualidad se clasifican básicamente en dos grandes conjuntos: UAV de ala 

fija y UAV de ala rotatoria. 

Como UAV de ala fija consideramos aquellos sistemas aéreos que tienen la capacidad de planear, 

consiguiendo realizar operaciones de más distancia, mayor autonomía de vuelo, y que alcanzan velocidades 

mucho mayores que las de un multirrotor. 

En este sentido, se ha considerado de particular interés para realizar este proyecto las alas volantes, cuyos 

antecedentes a nivel de aeronaves no tripuladas destacan en el ámbito militar el vehículo aéreo de alto secreto 

de las Fuerzas Aéreas Estadounidenses Lockheed Martin RQ-170 Sentinel o el Neuron europeo.  

Este tipo de aeronaves de reciente desarrollo e investigación han resultado ser de bastante interés y no se 

descarta la aparición de nuevos prototipos. 
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Figura 1-5. Lockheed Martin RQ-170 Sentinel (izquierda), Dassault nEUROn (derecha) 

Más allá de estos prototipos en el ámbito militar, la configuración de ala volante también ha sido recurrente en 

el ámbito del aeromodelismo con prototipos como el Skywalker X8, o el SenseFly eBee, con aplicaciones 

cada vez más variadas en el ámbito profesional y alejándose de su uso más recreativo. 

 

Figura 1-6. Skywaker X8 (izquierda), SenseFly eBee (derecha) 

Por otro lado, los UAV de ala rotatoria son conocidos como multicópteros o multirrotores, y se definen como 

aquellos helicópteros formados por más de dos motores. La principal ventaja de estas aeronaves es su 

capacidad de mantenerse estáticos en el aire realizando sus operaciones correspondientes sin la necesidad de 

moverse. Entre ellos la configuración más extendida es la cuadricóptero o quadrotor.  

 

Figura 1-7. DJI Phantom (izquierda), DJI Mavic (derecha), dos de los quadrotor más comercializados 
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A nivel de investigación muchos son los Trabajos publicados en relación al diseño de aeronaves no tripuladas 

y configuración de ala volante. No obstante, a nivel de configuración híbrida uniendo plataforma multirotor a 

un ala volante, únicamente se encontró un prototipo desarrollado por la inglesa VTOL Technologies. 

1.1.3 Métodos de fabricación de estructuras aeronáuticas 

Actualmente, más del 80% de los materiales utilizados en los componentes aeronáuticos pertenecen al grupo 

de los denominados materiales ligeros: metales ligeros, aluminio, plásticos y composites, muy por encima de 

otros sectores industriales. 

La mayoría de los componentes repetitivos que aparecen en la estructura secundaria de una aeronave o en las 

estructuras de interiores son fabricados en aluminio mediante procesos tradicionales como el mecanizado, 

siendo procesos caros, y con unas ratios de scrap elevadísimos, en tanto que se puede alcanzar el 90% de 

desperdicio de material. 

Implementar procesos de fabricación de materiales compuestos implica una reducción más que significativa en 

el uso de materias primas, y, por tanto, directamente en el coste de producción. 

La industria aeronáutica no es más que otro sector industrial que exige materiales compuestos de altas 

prestaciones para abordar los nuevos retos tecnológicos. Actualmente su uso es bastante extendido, alcanzando 

la última generación de aviones, como el Boeing 787 o los Airbus A380 y A350, el 50% de su peso en 

estructuras de material compuesto. 

Las láminas de composite termoplástico reforzadas con fibra de vidrio o de carbono son una de las opciones 

más prometedoras en el campo de los materiales compuestos. Sin embargo, actualmente, estas tecnologías no 

han alcanzado la madurez suficiente para poder ser integradas en un entorno industrial. Las principales 

barreras están relacionadas con un elevado consumo de recursos, bajos ratios de automatización y un alto 

porcentaje aún de error, lo que incrementa de manera significativa el coste de producción. 

Una de las principales amenazas en el uso de los materiales compuestos en los últimos años es un posible 

regreso del uso del aluminio, que en los últimos años venía siendo reemplazado por la fibra de carbono. Las 

nuevas aleaciones de aluminio que se vienen desarrollando son muy competitivas en peso y precio. Otro de los 

problemas que pueden llegar a mermar el crecimiento en el uso de los composites es la automatización de los 

procesos de producción, con una componente manual muy alta a día de hoy, o la adaptación de plantas 

concebidas en su mayoría para la fabricación de componentes metálicos. 

Y en este escenario surgen nuevas tecnologías de fabricación como la Fabricación Aditiva, o Additive Layered 

Manufacturing (ALM),  que, a pesar de su falta de certificación para muchos de los materiales más usados en 

el sector aeronáutico, es sin duda una fuerte baza en relación a su capacidad de fabricación de piezas 

complejas, ahorro en peso, bajo coste y alto ritmo de producción. 

La aparición de la fabricación aditiva como concepto se remonta al año 1980, cuando era concebida como una 

tecnología de prototipado rápido, aunque no se patenta hasta el año 1986. Fue con la tecnología de 

esterelitografia (SLA) consistente en la curación de polímeros plásticos en polvo mediante el control por láser 

de radiación UV. 

En la década de 1990 se empiezan a desarrollar nuevas tecnologías de fabricación aditiva como son el 

modelado por deposición fundida (FDM), la sinterización láser (SLS), la fabricación de partículas balísticas 

(BPM), la fabricación de objetos laminados (LOM) o el curado en base sólida (SGC), entre otras múltiples 

tecnologías centradas en aplicaciones industriales específicas. 

En la actualidad, la fabricación aditiva abarca diferentes aplicaciones en el sector aeroespacial, desde la 

fabricación de objetos sencillos, tales como soportes soportes, a piezas complejas como herrajes o 

componentes del motor. Apliaciones tales como impresión de las alas y partes de aviones en condiciones de 

microgravedad son prevesibles para el futuro. 

Las ventajas principales de la fabricación aditiva radican en el corto tiempo de comercialización del producto, 

construyendo rápidamente prototipos con el ajuste, forma y funcionalidad requeridos, la producción de piezas 

y accesorios con un diseño complejo, difíciles o imposibles de producir con técnicas de mecanizado 

tradicionales, y sobre todo el ahorro en coste relativo a la creación de utillaje y ensayos. 

Sin embargo, aunque los beneficios son evidentes, aún quedan numerosos aspectos por mejorar para superar 
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las limitaciones de la tecnología, especialmente en un sector con unos requerimientos tan estrictos como el 

aeronáutico, y aunque se han realizado numerosos avances, aún queda un largo camino por recorrer hasta 

llegar a conseguir piezas totalmente certificables para el sector aeronáutico. 

Figura 1-8. Herraje aeronáutico mecanizado (izquierda), y optimizado mediante ALM  (derecha) 

1.2 Motivación y objetivos 

La motivación clara de este Trabajo Fin de Máster radica en la convicción del autor acerca del prometedor 

futuro que tienen las aeronaves no tripuladas en misiones de vigilancia de fronteras, y más en el ámbito civil a 

la supervision de terrenos agrícolas, forestales o en operaciones de salvamento. 

El bajo coste de operación de estos vehículos frente a una aeronave o helicóptero tradicional, así como el 

suprimir el riesgo que conlleva llevar tripulación a bordo en ciertas misiones, hacen de los UAV la plataforma 

idónea para estas operaciones. Entre las distintas configuraciones que han irrumpido en el sector, las alas 

volantes suponen un desafío en tanto que, a pesar de no ser la configuración de aeronave más patentada a lo 

largo de la historia, ha sido defendida por muchos como la tipología de aeronave de la fija más eficiente desde 

el punto de vista aerodinámico y de peso estructural. 

Por otro lado, la capacidad de vuelo que aporta la tecnología VTOL complementa a ojos del autor las 

características operacionales que aporta una configuración de ala volante en misiones de vigilancia. A unas 

especificaciones óptimas en cuanto a planeo y ahorro de combustible en vuelos a baja velocidad, se aúna la 

inherente capacidad de despegue, aterrizaje y vuelo controlado a un punto fijo que permite una plataforma 

propulsora multirrotor. 

En definitiva, son las posibilidades operacionales que aporta una aeronave no tripulada con esta doble 

plataforma propulsora híbrida, lo que dota a este Trabajo Fin de Máster de interés y que puede sentar unas 

bases sólidas para la investigación, el diseño y la fabricación de este tipo de aeronaves. 

Además, es un objetivo inherente también a este trabajo el modelar componentes estructurales en diferentes 

tecnologías de fabricación aeronáutica novedosas y que aporten al Trabajo de un matiz tecnológico importante, 

siendo también de interés para el futuro modelado de piezas en el departamento. 

1.3 Contenido y organización de esta memoria 

En adelante este documento se divide en tres capítulos bien diferenciados. Estos se corresponden con los 

estudios de diseño conceptual, aerodinámicos y estructurales, que llevan a la concepción a nivel estructural de 

la aeronave objeto de este Trabajo. Aspectos importantes como la estabilidad y el control, o la propulsión, 

quedan fuera del alcance de este proyecto, en tanto que se ha primado por un acercamiento al diseño en detalle 

de los diferentes componentes que forman las estructuras internas de las aeronaves. 

Esta memoria pretende recoger todos los pasos que se han ido considerando y llevando a cabo a la hora de 

realizar el diseño de la aeronave, siguiendo el texto de J. Gundlach [1]. 
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Así el primer capítulo de Diseño Conceptual de la aeronave, destaca por una primera selección de los 

requisitos generales que se requieren de la aeronave, lo que lleva a un dimensionado geométrico, búsqueda de 

catacterísticas aerodinámicas, motorización y actuaciones previstas de la aeronave. 

En el capítulo de Aerodinámica, se afronta el diseño de las distintas superficies aerodinámicas de la aeronave. 

Para ello se realiza un estudio mediante XFLR5 que definirá la configuración geométrica final del ala volante 

y reportará las características aerodinámicas de la aeronave para las distintas configuraciones de vuelo. Este 

estudio generará la geometría maestra de la aeronave, cuyas superficies serán utilizadas a la hora de modelar 

los distintos componentes estructurales del UAV. 

Por último, en el capítulo de Análisis de Estructuras y Modelado Estructural, se trata desde los distntos 

materiales considerados para las diferentes estructuras del UAV, su tecnología de fabricación y restricciones 

asociadas, necesidades de montaje, reparación y accesibilidad, todo ello haciendo uso del software de diseño 

asistido por ordenador CATIA v5. 
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n este capítulo se definen los diferentes requisitos en cuanto a actuaciones y prestaciones que se esperan 

de la aeronave, además se realiza un diseño preliminar de la misma basada en aeronaves similares y que 

permitirán a posteriori tener una mejor visión de las características aerodinámicas y estructurales que se 

esperan de la aeronave.  

2.1 Propuesta de UAV 

A modo de Request For Proposal, o RFP, las siguientes capacidades serían las esperadas del prototipo de 

aeronave que se desarrolla en este Trabajo: 

¶ Desarrollo de una aeronave no tripulada en configuración de Ala volante. 

¶ Capacidad de despegue y aterrizaje vertical (VTOL) y automático (ATOL). 

¶ Envergadura total de la aeronave de en torno a los 6 metros por no más de 5 metros de longitud. 

¶ Autonomía de vuelo de hasta 24 horas en vuelo de crucero. 

¶ No se consideran mínimos de altitud ni de velocidad en vuelo de crucero. 

¶ Carga máxima de 220 kg al despegue y 60-80 kg de carga útil disponible. 

¶ Alto porcentaje de la estructura en fibras de carbono y vidrio con partes en las que se hagan uso de 

aleaciones metálicas y plásticos. 

¶ Capacidad de incorporar una cámara termográfica FLIR VUEÓ PRO (2,26 in x 1,75 in x 1,75 in) de 

100 gr aprox. 

2.2 Dimensionado inicial 

2.2.1 Desglose de pesos 

En primer lugar, es conveniente acotar los pesos operativos de la aeronave. La carga máxima al despegue, o 

WTO , es un parámetro importante de la aeronave que define en gran medida el tipo de vehículo y la misión 

para la cual va a ser requerido. Tiene implicaciones en el coste del ciclo de vida de la aeronave, su entorno 

competitivo y su idoneidad para las diferentes operaciones. 

La discusión del dimensionamiento comenzó pues con este parámetro, y haciendo uso de relaciones simples 

de dimensionamiento de peso con aeronaves de configuración similar. En este sentido se han considerado tres 

UAV de ala fija para misiones de vigilancia y monitorización: 

E 

 

ñEl avi·n es solamente una m§quina, pero qu® invento 

tan maravilloso, qué magnífico instrumento de análisis 

nos descubre la verdadera faz de la Tierraò 

- Antoine de Saint-Exupéry - 
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Tabla 2ï1. Datos de carga al despegue y carga útil de UAV de vigilancia 

Nombre de la aeronave WTO WPL 

Searcher MK III 500 kg 45-75 kg 

EADS Atlante 520 kg 60-100 kg 

Bat UASÓ 113,3 kg 30-40 kg 

Las dos primeras son aeronaves no tripuladas de la tabla anterior son utilizadas por el Ejército de Tierra de 

España utilizadas en misiones de vigilancia y reconocimiento, aunque únicamente la última responde a una 

configuración de ala volante. Debido a la escasez de Alas Volantes no tripuladas con las dimensiones y cargas 

buscadas, el Bat UASÓ será principalmente la aeronave tomada como referencia en este estudio. 

Una primera comparativa en la estimación del peso estimado de nuestro sistema fue calcular la fracción de 

masa en vacío y a máxima carga de pago, y posteriormente hacer uso de unas gráficas que recogen las 

estimaciones de estas fracciones de masa para aeronaves no tripuladas de ala fija, y aeronaves de despegue y 

aterrizaje vertical (VTOL), véanse Figuras 2-1 y 2-2. 

ὓὊ
ὡ

ὡ
 

(2ï1) 

ὓὊ ȟ

ὡ ȟ

ὡ
 

(2ï2) 

 

Figura 2-1. Fracción de masa en vacío y máxima carga útil en comparación con otros UAV de ala fija 

 

Figura 2-2. Fracción de masa en vacío y máxima carga útil en comparación con otros UAV VTOL 

A raíz de las gráficas puede notarse las altas exigencias de esta aeronave en fracción de masa en vacío y, 

especialmente de máxima carga útil. No obstante, entra dentro de lo esperado para aeronaves de similar carga 

máxima al despegue, por lo que se consideran aceptables los objetivos de pesos requeridos para nuestra 

aeronave. 
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La carga máxima al despegue debe ser entendida como el sumatorio de todos los grupos que conciben el UAV 

en su conjunto: 

ὡ 7 ὡ ὡ ὡ ὡ ὡ ὡ  (2ï3) 

donde WStruct es el peso estructural, WSubs el peso de los distintos subsistemas, WProp el peso de los sistemas de 

propulsión, WAvio el peso de aviónica, WOther hace referencia a los pesos de aquellos pequeños sistemas que no 

entran dentro de los grupos anteriormente identificados, WPL es el peso de la carga de pago como se ha visto 

antes, y WEnergy el peso de la energía almacenada a bordo. 

Dentro de estos grupos de pesos pueden distinguirse dos categorías: la primera hace referencia a aquellos 

grupos de pesos que varían linealmente con WTO, y la segunda a aquellos pesos fijos que no varían. 

El grupo de mayor relevancia en este proyecto, podría ser el relativo a los componentes estructurales de la 

aeronave, WStruct, entre los que se encontrarían el peso de las alas, fuselaje, carenas, tren de aterrizaje, 

plataforma de rotores o motor principal. Se asume como simplificación en adelante que el peso estructural es 

proporcional a WTO y al factor de masa estructural MFStruct. 

ὓὊ
ὡ

ὡ
ὡ ὓὊ ὡ  

(2ï4) 

Otro de los grupos de peso de interés para este proyecto debido a su particularidad, es el relacionado con la 

propulsión, los cuales tienen características dimensionantes diferentes. En primer lugar, estaría la planta 

turbopropulsora principal, WPowerplant, y por otro lado la plataforma de rotores con sus hélices y engranajes 

asociados, WPropeller. 

Tal y como sucedía para el caso de los pesos estructurales, los pesos de propulsión tienen una dependencia 

lineal con WTO. 

ὓὊ
ὡ

ὡ
ὡ ὓὊ ὡ  

(2ï5) 

Así, la potencia es el parámetro dimensionante más importante en los sistemas de propulsión que hacen uso de 

propulsores, tales como motores alternativos, hélices motorizadas y turbopropulsores. En este sentido, la 

relación potencia/peso de la aeronave también se considera como parámetro.  

La fracción de masa de propulsión puede ahora escribirse como: 

ὓὊ Ὢ
ὖȾὡ  

ὖȾὡ ὖȾὡ
 

(2ï6) 

donde fInstall cubre un factor de instalación mecánica y misceláneos relacionados con los sistemas de 

propulsión. 

Comparando la relación potencia/peso de ciertos aviones no tripulados, se puede hacer una estimación de la 

relación potencia/peso esperada de nuestra aeronave, véase la Figura 2-3.  

A raíz de esta gráfica se puede estimar en torno a un 0,10 la relación P/WTO de la aeronave. Esta relación 

potencia peso P/W guarda una relación importante con la carga alar W/S como se detalla en Roskam [3] y 

Raymer [2].  

No obstante, no es mal punto de partida la comparación con los resultados de sistemas maduros para la 

selección de la dimensión de propulsión. Por el contrario, la comparación de un diseño conceptual como este 

con otros diseños conceptuales, no produce necesariamente un alto realismo de selección de puntos de diseño. 
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Figura 2-3. Relación de máxima carga útil y relación potencia-peso en UAVs de ala fija 

El grupo de pesos de los subsistemas, por otro lado, inclute el sistema de energía eléctrica, el sistema de 

control ambiental, los sistemas de control de vuelo, sistemas neumático e hidráulico, y potencialmente el tren 

de aterrizaje. 

Sin ser excesivamente rigurosos, se puede asumir una variación lineal en el peso de este grupo de sistemas con 

WTO a efectos de un dimensionado inicial. Esta suposición da lugar a la siguiente relación: 

ὓὊ
ὡ

ὡ
ὡ ὓὊ ὡ  

(2ï7) 

Por último, la fracción de masa de energía está relacionada con el rendimiento del UAV. Para un diseño en el 

cual las eficiencias aerodinámicas y de propulsión son constantes, la fracción de masa de energía es constante 

independientemente del tamaño de la aeronave. 

Los dispositivos de almacenamiento tales como depósitos de combustible, se incluyen típicamente en el peso 

de los subsistemas, por lo que en este caso particular de aeronave el peso del grupo energético se puede 

entender como: 

ὓὊ
ὡ

ὡ
ὡ ὓὊ ὡ  

(2ï8) 

donde MFEnergy responderá a: 

ὓὊ ὓὊ ὓὊ  (2ï9) 

donde MFFuel hace referencia a la fracción de masa de fuel y MFBatt a la fracción de masa de las baterías. 

Los pesos asociados a la aviónica y la carga de pago son en general invariantes durante el vuelo. La ecuación 

(2-3) puede entonces reescribirse como: 

ὡ ὡ ὡ ὡ ὓὊ ὓὊ ὓὊ ὓὊ ὡ  (2ï10) 

O lo que es lo mismo: 

ὡ
ὡ ὡ ὡ

ρ ὓὊ ὓὊ ὓὊ ὓὊ
 

(2ï11) 

Esta ecuación tiene una gran trascendencia para los diseñadores de aeronaves y merece un análisis riguroso. 
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2.2.2 Estimación de la potencia de propulsión necesaria 

Una vez hecho el desglose de pesos, se realiza una estimación de diversos parámetros con una importante 

trascendencia en el diseño de la aeronave. Estas estimaciones se llevaron a cabo haciendo analogía con 

aeronaves similares mediante gráficas recogidas en A. Ollero & J. Martín [4]. 

En primer lugar, se realiza una estimación de la potencia necesaria a aportar por los motores para la carga 

máxima al despegue considerada. Atendiendo a la Figura 2-4 la potencia necesaria sería de aproximadamente 

45 Watios. Este análisis permitió a posteriori elegir unos motores apropiados para instalar en la aeronave.  

 

Figura 2-4. Potencia máxima de los motores frente a carga máxima al despegue 

2.2.3 Estimación del alcance máximo esperado 

De manera análoga se estimó el alcance máximo que cabría esperar de la actuación de la aeronave en función 

de su carga máxima al despegue, WTO, y carga de pago máxima, WPL. Recordando que se consideraba una 

carga de pago máxima de 80 kg, el alcance máximo esperado atendiendo a la Figura 2-5 es de 700 km. 

 

Figura 2-5. Alcance por carga de pago máxima frente a carga máxima al despegue 
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2.2.4 Estimación de la envergadura aproximada 

Una primera estimación de las dimensiones geométricas de la aeronave se realizó haciendo comparative con 

aeronaves similares. Así, de la Figura 2-6, para la carga máxima al despegue considerada se puede extraer una 

envergadura de la aeronave aproximada de 8,2 metros. 

 

Figura 2-6. Envergadura frente a carga máxima al despegue 

2.2.5 Estimación de la longitud aproximada 

Una vez obtenido un dato de envergadura orientativa, se puede calcular de forma aproximada la longitud de la 

aeronave haciendo nuevamente comparativa con aeronaves similares. 

Tabla 2ï2. Datos de longitud y envergadura en aplicaciones UAV de vigilancia 

Nombre de la aeronave WTO WS L WS/L 

Searcher MK III 500 kg 8,55 m 5,85 m 1,462 

EADS Atlante 520 kg 8 m 4,6 m 1,739 

Bat UASÓ 113,3 kg 4,3 m 2 m 2,150 

Esto da como resultado una relación WS/L media de 1,784, que nos lleva a la siguiente formulación: 

ὒ
ὡὛ

ρȟχψτ
 

(2ï12) 

Aplicando esta relación a nuestra aeronave, se puede estimar una longitud aproximada de 4,6 metros. 

2.3 Particularidades de las alas volantes 

En el caso de aeronaves de configuración de ala volante, conviene tener en consideración algunas restricciones 

particulares de este tipo de aeronaves de cara a afinar en su diseño final. 

Una de las motivaciones principales de las alas volantes es su simplicidad; están compuestas de un menor 

número de piezas a fabricar, transportar y mantener, en comparación a una aeronave con un diseño más 

convencional. 


