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Resumen

Haceya unos afios gueivimos instaurados en la era de los aviones no tripulddioshos son los campos y
aplicaciones que se han visto beneficiados por la aparicion de estos si&ttraasllosla monitorizacion o

vigilancia y el seguiiento,ya sea bien de instalaciorers el ambito civil, o de tropas en el marco milies

uno de los campos que mas favorecidos se han visto, en tanto que la duracion méaxima de los vuelos s6lo es
limitada por el combustible, sin llevar asociadas lagdiriones correspondientes a tener tripulacion.

La configuracion dé\la Volante o Voladordna destacado por su capacidad de vuelo estable, controlable sin
sustentacion distinta a la del ala principal, es decir, sin dadede presentar estabilizadohesizontales

Ademas, ha sido ampliamente defendida como la configuracion éptima del avién desde el punto de vista de la
aerodindmica y el peso estructural.

Por otro ladoja capacidad de despegue y aterrizaje verticdlOL, de sus siglas en inglés, digunos

sistemas autbnomoba supuestain avance importante en las posibilidades de las aeronaves mediante la
incorporacion de unas plataformas de rotores. El control de vuelo mediante el uso de empuje vectorial
proporcionado por estos rotores, vez dalerones, se ha comprobado que da al concepto una serie de claras
ventajas sobre los disefios de ala fija sobre todo en entornos de vuelo restringido por infraestructuras terrestres.

Este Trabajo Fin de Mastpretendeserun primer paso en la investigacion égste nuevo concepto de Alas
Volantes VTOL, enfocandose en el Disefio Estruchosakcomponentede las mismas. Con este objetivo, en
primerlugar,serealizbun disefio conceptubbsado en el estudio depecificacionesadaeronaves similares
En él se deafieronlas caracteristicas deseadas en cuanto a la opepaomade la aeronave, asi como un
primer disefio dimensional de los distintos componentes.

A continuacion, seealizaronlos estudios de Aerodinamica paradacepcion de las superficies tedricas de la
aeronave. Aqui se contempla tanto la seleccioniptelde perfil alar, como caracteristicas asociadas a la
geometria del ala en relagial conjunto de laeronavePara este andlisis aerodinamseaitilizo el software

de cddigo abiert FLR5 v6.38

Por ultimo, sedesarrolb un Disefio PreliminaEstructural delistintos componentes de la aeronave. Partiendo

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

de partes elementales, las cualedisefiarorconsiderando distintas tecnologias y materiales de fabricacion,
asi comasu compatibilidad para el montaje y la instalacion de los distintos sistemas a bordo de la aeronave.
Para el disefio, estimaciongs peso y estudio de cargastructurales se hizaoso del software comercial

CATIA v5r21 desarrollado por Dassault Systémes.

En conclusioneste Trabajo supone un acercamiento al disefio de aeronaves no tripuladas Utiles para misiones
de vigilancia y seguaiiento con las ventajas que ello supong@rgpone la configuracion hibrida de Ala
Volante VTOL como una interesante opcién en la busqueda de la tecnologia mas eficiente para estos fines.
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Abstrac

There is avhile since we are living inmersed in the unmanned aircraftSgenanytechnological aresand
applicationshave been deeply benefited by the appearance of these systeomg them, monitoring and
surveillance, both in civilian and militagpplicatiors, has beermne of the most favored fields terms of
flight operations, only limited by fuel consumption and without the limitscéetsal with carryingrew.

Flying Wingaircraft configuration has stood ooy its capacity of stable flightontrollablewithout more
sustentation thatihe 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/TOL verticaltakeoff and landing technology has meant a remarkable advance in aircraft
capabitties by the incorporation of a multirotor platforflight control using vectorial thrust by these rotors,
instead of ailerondias beerproven to give several advantages over fixed wing designs, specially in flight
environments restrictred by terrestrial infrastructures.

A

This Masterbés Project aims to be a first step in
on Structual Design of its component8o this end, a conceptual deslggsed on the study of similar aircraft
specifications was carried out at first. It defined the desired characteristics in tepagaoaid capacity,
components sizing and aircraft operation.

Aerodynamics studies were then carried toutlefine the aircraft theoretical surfacetere it is considered
both the wing profile selection and several characteristics associated with the wing geometry in relation to the
aircraft. XFLR5 v6.38pen source $wvare was used for this aerodynamic analysis.

Finally, a Prelninary Structural Design dfifferent aircraft components was developed. Based on the Product
Structure of the prototype, it is downgrdds the level of installations, assemblies andassgenblies up to
elemental parts levelyhich were designed considering different manufacturing technolagiesaterials, as

well as their compatibility for the assembly and systems installation on board. For the design, weight
estimation and structural loadtudes, commercial software CATIA v&t was used.

In conclusion, this Project supposes an approach taldbign of unmanned aircrdfir surveillance and
monitoring missions with the advantages that it entails, and this research proposes the Higurdtmomof
Flying Wing VTOL as an interesting option in the search of the most efficient technology for these purposes.
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UAV Vehiculo Aéreo No Tripulado

LORAN Navegacion Aérea de Largo Alcance

CIA Agencia Central de Inteligencia de los EEUU
VTOL Despegue y Aterrizaje Vertical

ATOL Despegue Yy Aterrizaje Automatico

ALM Fabricacié Aditiva

RFP Solicitud de Propuestas

Wro Pesaviaximo (en este caso al despegue)
MFempty Fraccion de Masa (en este caso de vacio)
P/MWeowerpiant Relacion Potenci®eso (en este caso de la planta de potencia)
W/S Carga Alar de la aeronave
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WS Envergadura de la aeronave

Cu Coeficiente de Momento de cabeceo/encabritado
C Coeficiente de Sustentacion
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< Menor o igual

> Mayor o igual

P/N Numero de parte
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1 INTRODUCCION

vehiculos aéreos noipulados sorsi cabe unale los campos de investigacion y deskorgue mas

interés han despertado, hasta tal punto que las compafiias mas importantes del sector aeronautico har
creado en los Ultimos afidseasencaminadas a dar respuesta mminentedemanda dsistemas aéreos no
tripulados tanto en aplicaciones taites como civiles.

Es indiscutible qualesde hace unos afios vivimos énsos en la era de los sisteraagdnomosLos

En Espafia, como en muchos otros passeba empezado a dar los primeros pasos en materia de legislacion
para el uso de drones, como cominmente se conoce a estos sistemas aéreos no tripulados, en los Ultimos afo
Asi, en julio de 2014ue aprobada una ley temporal para regular el uso de drones de menos de 150 kg, y
empieza a contemplarse la aplicacion de estos vehiculos para grabacion, vigilancia, obtencién de mapas, etc.

Entre las distintas configuraciones de aeronda®slas volaes o voladores d&n caracterizadwor permitir

realizar un vuelo estable y controlable sin presencia de un fuselaje claramente diferenciado de las alas ni de
superficies verticales, a excepcion de winglets en la punta de lasusigee este tipo deeonave no ha sido

muy recurridahistbricamente, si ha sido defendida como la configuracién potencialmente mas eficiente desde
el punto de vista de la aeronadinamica y el peso estructural.

Por otra partedentrode la capacidad de despegue y aterrizajécakrdo VTOL de sus siglas en inglés, la
configuracion quadrotor ha destacado por presentar una configuracion simple y un mecanismo menos
complejo que el resto de configuraciones multirr@arsimplicidad estructural, unido a los grandes avances y
desarollos que se han hecho para optimizar el control y estabilidad de esta configuracion inherentemente
inestable dinamicamente hace que sea una propnastguenteresante para dotar a los vehiculos aéreos no
tripuladosde capacidad de vuelo a punto fijo.

1.1 Estado del arte

En esta seccidse recogen los antecedentes en materia de disefio y modelado estructural de drones o vehiculos
aéreos no tripulados, los cuales han servido de inspiracion para el desarrollo de este Trabajo.

1.1.1 Disefoestructural deeronaves

En el disefio estructural de aeronagabe distinguir dos grandes areas: Disefio de Estructuras y Disefio de
Utillaje.

Por disefio de estructuras entendelama@®ncepdn de los distintos conjuntos de piezas metélicas, de material
compuesto, elastoméricas, etoe conforman la aeronave. Basicamesgtecomponen de un entramado de
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cuadernas, costillas, largueros, larguerillos, revestimientos y paneles que se ajustan y dan forma a las
superficies aerodinamicas de la aeronave.

Conviene llegado este punto difereneatre el disefio conceptual de avion, donde se definen las prestaciones
generales que se esperan de la aeronave en relacion a su actuacion y que definirdn a su vez las superficies
aerodindmicas y deflexiones de las superficies de control, y por otrd idef® de todos los componentes

de la estructura.

En referencia al disefio conceptual de aeronmgebbros publicados por J. Roskam [3] y D. Raymer [2]

suponen una fuente inagotable para iniciar el disefio de una aeronave. Inspirados e@Gutidiach publica

en 2012iDesi gning Unmanned Aircraft Al entebaud tras ynha Co mp r
introduccion y categorizacion de los diferentes tipos de UAV que conocemos a dia de hoy, propone unos
primeros pasos para el dingonado, déficion geométrica yerodinAmicapropiedades de masa, estructuras,
sistemas de propulsion, actuaciones, avionica, y sistemas de comunicaciéon y mision. En este Trabajo se siguio
el mismo indice, pero se abordé hasta la definicion de los distintos els@stnbcturales.

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

Por el contrario, el disefio de utillaje se refiere a la concepcion de los distintos comj@imsahtos externos

al avion tiles para salfricacion, montaje, transposteen definitiva, todos aquellos procesos encaminados a
la produccion de las distintas estructuras de la aeronave. Es un campo muyg@rliede abarcar desde un
pequefio Utile medicion a una extensa grada de montaje.

1.1.2 Aeronaves no tripuladas de ala fija y tecnologia VTOL

Una vez introducido el concepto de disefio estructural de aeronaves, conviene referirse a sus ultimos avances
en relacion a las aeronaves no tripuladas o drone

El término UAV como comunmente se denomina a este tipo de sistemas aéreos no tripatzttesdprias

siglas del inglédunmanned Aerial Vehicley el Ministerio de Defensa de los EEUU los define como:
Afagqguell os veh?2cul os mdotunoperadoa ltima)altiiganduerras aedodingdmicasn a b
para generar | a sustentaci-n y que pueden volar a
Trabajo se utiliza el término UAV o drone indistintamente, al ser este segundo el Unico térndiemente

aplicado a este tipo de sistemas aéreos.

Haciendo un poco historia, la idea del avion no tripulado es antigua. A pesar de que actualmente asociamos los
drones a una robdtica militar y tecnologia novedosa, los aviones no tripulados, de unadtoanae han

utilizado durante décadas. Uno de los primeros usos registrados se lerseaastriacos en julio de 1849

cuando pusieron en marcha alrededor de doscientos globos aeroestéaticos no tripulados montados con bombas
en la ciudad de Venecia.

Sin embargo, no es hastas décadas despué&s 1896cuando Samuel P. Langley desarrollé una serie de
aeronaves a vapor, sin pilptpue sobrevolaron con éxito el riot®taac, cercano a Washington D&penas

dos afios después ya se tiene constancia ganaras operaciones de vigilancia y reconocimiento aéreo con
aeronaves no tripuladas. Fue durante la Guerra Higpaiedicana de 1898, cuando militares de EE.UU.
equiparon una camara a una cometa, dando lugar a las primeras fotografias aéreas.
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Durante laPrimera Guerra Mundial, se utiliz6 ampliamente la vigilancia aérea mediante el mismo sistema de
cometas para obtener fotografias y seguir los movimientos del enemigo formando mapas de Aiijacion.
este seria uno de los primeros pasos en la evolucitos é&iones no tripulados. A partir de aqui podemos
distinguir tres periodos en el tiemgande cambia el propdsito y la concepcidn de este tipo de aeronaves.

En pri mer l ugar , | a er a-1950s).| Esta$ mprototipos eram mtdizadiemta lela n ¢ 0 0
entrenamiento de los pilotos de combate, misiles y fuego antiaéreo. Esta tecnologia emergié durante la primera
guerra mundial y desarroll - el que puede |l egar

torpedo lanzado desde railggesarrollado en 1917 por la compafia Daytgight Airplane Company.
Kettering Aerial Torpedo, @ug como originalmente fue conocidera esencialmente un torpedo aéreo no
tripulado y guiado mediante controles preestablecidos

Figural-2Ket t eri ng Aerial Torpedo fABugo, 8(hoa7) d

Durante el periodo de entreguerras y en la Segunda Guerra Mundial, el avién no tripulado también fue
disefiado como una especielaamba volante para ser enviado tras las lineas enemigas, entre los que cabe

menci onar |l a segunda generaci -n @ Bubonba dg plaseb c on
controlada por radio control y usada hasta el final de la Segunda Guerra Mundial
Ensegundo lugar, el avi-n no tri pl990s).cCoincigiemdoconka us a

Guerra Fria, el avion no tripulado fue visto como una plataforma de vigilancia capaz de capturar datos de
inteligencia en areas de dificil acceS. obstante, su aplicacion fue mucho mas extensiva, por ejemplo, en
1962 los aviones no tripulados fueron utilizados para el reconocimiento en Cuba, y en 1963 los zanganos
Ryanl 4 Lighthi ng Bugodo de Ryan Aeronaut i caliettzimdepNoney f ue
Laos y la Republica Popular de China. Algunos de estos aviones, lanzados porl2Qesi€on derribados

sobre China en 1964 y 1965.

ry

/

Figural-3.Ryanl 4 7 fiLi ght ni n grim&asgwones no tripuladbeparh \ogdancia

La guerra de Vietnam es fundamental para entender el desarrollo del avibn de guerra no tripulado
contemporaneo, erone precursor a su vez de los modelos para uso civil. Entre 1964 y 1975, estos Lightning
Bugs realizaron mas de 3.500 misiones de combate en Vietham, ademas de mas de 34.000 misiones de
vigilancia en el sudeste de Asia. En 1972 aviones teledirigidos fueron equipadosnotogie LORAN,



K Introduccién

LOng RangeAir Navigation que mejoraron drasticamentedapacidad operacional de estas aeronaves no
tripuladas gracias a un sitema de ayuda a la naevegacion aérea, la era del avidn robot estaba a las puertas de su
comienzo.

La década de 1970 se definié por una mezcla de inquietud, escepticismo y la espasclleci@rfuturo y la

confianza en las aeronaves sin piloto. Es durante los afios 80 sin embargo cuando se consolida la recnologia
UAV como algo tecnolégicamente fiable y que potencialmente ya podia rendir mas que un avion tripulado,
como puso de manifiestd enfrentamiento homb@8 qui na entre el piloto de 1| a
John Smith, y su-#& Phantom contra un avién no tripulado. En esta década el testigo en el desarrollo de las
aeronaves no tripuladas pasa a Israel, siendo pioneros elizagidii contra las fueras sirias, lo que llevé a

formar la primera corporacion UAV conjunta. La relacion entre el desrrollo en computacion y sistemas de
control electrénico entre los afios 80 y 90, y diversos aspectos legales se materializa en longoe serco

el imperio del Predator.

Figural-4. General Atomics MQL Predator concebidoara reconocimiento aéreo y observacion

Y, en tercer lugar, se | | e-gcwalidad)Mascada poaun aentecindento ne c o
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 & capacidad de vigilancia y la de bombardear objetivos.

No obstante, aun siendo la guerra el motivo del desarrollo de estos vehiculos aéreos, no es el Unico uso que le
podemos asociar a los drones en la actualidad. Sus aplicaciones se han extendideessigiciim,
supervision, salvamento, rescate o busqueda de victimas entre otras.

Las aeronaves no tripuladas en la actualidad se clasifican basicamente en dos grandes conjuntos: UAV de ala
fija y UAV de ala rotatoria.

Como UAV de ala fija consideramasquellos sistemas aéreos que tienen la capacidad de planear,
consiguiendo realizar operaciones de mas distancia, mayor autonomia de vuelo, y que alcanzan velocidades
mucho mayores que las de un multirrotor.

En este sentido, se ha considerado de particutnés para realizar este proyecto las alas volantes, cuyos
antecedentes a nivel de aeronaves no tripuladas destacan en el ambito militar el vehiculo aéreo de alto secreto
de las Fuerzas Aéreas Estadounidenses Lockheed Martlii®R&entinel o el Neurommpeo.

Este tipo de aeronaves de reciente desarrollo e investigacion han resultado ser de bastante interés y no se
descarta la aparicion de nuevos prototipos.
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Figural-5. Lockheed Martin REL70 Sentinefizquierda), Dassault nEURON (derecha)

Mas alla de estos prototipos en el &mbito militar, la configuracion de ala volante también ha sido recurrente en
el ambito del aeromodelismamn prototipos como el Skywalker X8, o el SenseFly eBee aplicaciones
cada vez mas variadas en el ambito profesional y alejandose de su uso mas recreativo.

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

Por otro lado, los UAV de ala rotatoria son conocim®so multicopteros o multirrotores, y se definen como
aquellos helicopteros formados por mas de dos motores. La principal ventaja de estas aeronaves es su
capacidad de mantenerse estaticos en el aire realizando sus operaciones correspondientesical ldeneces
moverse. Entre ellos la configuracién mas extendida es la cuadricéptero o quadrotor.

Figural-7. DJI Phantom (izquierda), DJI Mavic (derecha), dos de los quadrotor més comercialize
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A nivel deinvestigacion muchos son los Trabajos publicados en relacion al disefio de aeronaves no tripuladas
y configuracidé de ala volante. No obstante, a nivel de configuracion hibrida uniendo plataforma multirotor a
un ala volante, Unicamerge encontré un proipb desarrollado por la inglesa VTOL Technologies.

1.1.3 Métodos de fabricacidon de estructuras aeronauticas

Actualmente, méas del 80% de los materiales utilizados en los componentes aeronauticos pertenecen al grupo
de los daominados materiales ligeros: metalgeros, aluminio, plasticos y composites, muy por encima de
otros sectores industriales

La mayoria de los componentes repetitivos que aparecen en la estructura secundaria de una eerasave
estructuras de interiores son fabricados en aluminio nedmacesos tradicionales como el mecanizado,
siendo procesos caros conunas ratiode scrap elevadisimos, en tanto que se puede alcanzar el 90% de
desperdicio de material.

Implementar procesos de fabricacion de materiales compuestos implica una reduccion méas que significativa en
el uso de materias primas por tanto, directamente en el coste de produccién.

La industria aeronautica no es mas que otro sector industrialxiee reateriales compuestos de altas
prestaciones para abordar los nuevos retos tecnoldgataalmente su uso es bastante extendido, alcanzando

la Ultima generacién de aviones, como el Boeing 787 o los Airbus A380 y A350, el 50% de su peso en
estructurasle material compuesto.

Las laminas de composite termoplastico reforzadas con fibra de vidrio o de carbono son una de las opciones
mas prometedoras en el campo de los materiales compuestos. Sin embargo, actualmente, estas tecnologias no
han alcanzado la rdarez suficiente para poder ser integradas en un entorno industrial. Las principales
barreras estan relacionadas con un elevado consumo de recursos, bajos ratios de automatizaciéon y un alto
porcentaje aun de error, lo que incrementa de manera signifdativste de produccion.

Una de las principales amenazas en el uso de los materiales compuestos en los Ultimos afios es un posible
regreso del uso del aluminio, que en los Ultimos afios venia siendo reemplazado por la fibra de carbono. Las
nuevas aleacionef aluminio que se vienen desarrollando son muy competitivas en peso .yQireaiz los

problemas que pueden llegar a mermar el crecimiento en el uso de los composites es la automatizacion de los
procesos de produccién, con una componente manual naug alta de hoy, o la adaptacién de plantas
concebidas en su mayoria para la fabricacion de componentes metalicos.

Y en esteescenario surgen nuevas tecnologias de fabricacion como la Fabricacion AdiddaivelLayered
Manufacturing(ALM), que, a pesate su falta de certificacion para muchos de los materiales mas usados en

el sector aeronautico, es sin duda una fuerte baza en relaciébn a su capacidad de fabricacién de piezas
complejas, ahorro en peso, bajo coste y alto ritmo de produccion.

La aparicionde lafabricacion aditivacomo concepto se remonta al afio 1980, cuando era concebida como una
tecnologia de prototipado rapjdaunque no se patenta hasta el afio 1986. Fue con la tecnologia de
esterelitografigSLA) consistente en la curaciéon de polimegdsticos en polvo mediante el control por laser

de radiacion UV.

En la década de 1990 se empiezan a desarrollar nuevas tecnologias de fabricacién aditiva como son el
modelado por deposicion fundida (FDM), la sinterizacion laser (SLS), la fabricaciomtidalgs balisticas

(BPM), la fabricacion de objetos laminados (LOM) o el curado en base sélida (SGC), entre otras mdltiples
tecnologias centradas en aplicaciones industriales especificas.

En la actualidad, la fabricacion aditiva abarca diferentes apliexien el sector aeroespacial, desde la
fabricacion de objetos sencillos, tales como soportes soportes, a piezas complejas como herrajes o
componentes del motor. Apliaciones tales como impresion de las alas y partes de aviones en condiciones de
microgravelad son prevesibles para el futuro.

Las ventajas principales de la fabricacion aditiva radica eorto tiempo de comercializacién del producto,
construyendo rapidamente prototipos con el ajuste, forma y funcionalidad requeridos, la produccién de piezas
y accesorios con un disefio complejo, dificiles o imposibles de producir con técnicas de mecanizado
tradicionales, y sobre todo el ahorro en coste relativo a la creacion de utillaje y ensayos.

Sin embargo, aunque los beneficios son evidentes, aln guedan numerosos aspectos por mejorar para superar
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las limitaciones de la tecnologia, especialmente en un sector con unos requerimientos tan estrictos como el
aeronautico, y aunque se han realizado mosos avances, aln queda un largo camino por recorrer hasta
llegar a conseguir piezas totalmente certificables para el sector aeronautico.

Figural-8. Herraje aeronauticmecanizaddizquierds), yoptimizac medianteéALM (derecha)

1.2 Motivacion y objetivos

La motivacion clarade este Trabajo Fin de Master radica en la conviccion del @zeara del prometedor
futuro que tienen las aeronaves no tripuladas en misiones de vigilancia de fronteras, y raasia elvil a
la supervision de terrenos agricolas, forestales o en operaciones de salvamento.

El bajo coste de operacion de estos vehiculos frente a una aeronave o helicoptero tradicional, asi como el
suprimir el riesgo que conlleva llevar tripulacidhado en ciertas misiones, hacen de los Ud\plataforma

idonea para estas operaciones. Entre las distintas configuragiendgn irrumpido en el sectdas alas
volantessuponen n desafio en tanto que, a pesar de no ser la configuracion de aerésgpatentada a lo

largo de la historia, ha sido defendida por muchos como la tipologia de aeronave de la fija mas eficiente desde
el punto de vista aerodinamico y de peso estructural.

Por otro lado, la capacidad de vuelo que aporta la tecnologia \éd@blementa a ojos del autor las
caracteristicas operacionales que aporta una configuracién de ala volante en misiones de vigilancia. A unas
especificaciones 6ptimas en cuanto a planeo y ahorro de combustible en vuelos a baja velocidad, se auna 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 hibridly que dota a este Trabajo Fin de Master de interés y que puede sentar unas
bases solidas para la investigacion, el disefio y la fabricacion de este tipo de aeronaves.

Ademas, es un objetivo inherente también a este trabajodelar componentes estruatas en diferentes
tecnologias de fabricacion aeronautica novedosas y que aporten al Trabajo de un matiz tecnolégico importante,
siendo también de interés para el futuro modelado de piezas en el departamento.

1.3 Contenido y organizacion de estamoria

En adéante este documente divide en tres capitulos bien diferenciadestos e correspondenon los

estudios de disefio conceptwsdrodinamicos y estructuralegie llevan a la concepcién a nivel estructural de

la aeronave objeto de este Trabajo. Aspectpertantes como la estabilidad y el control, o la propulsion,
quedan fuera del alcance de este proyecto, en tanto que se ha primado por un acercamiento al disefio en detall
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 d
realizar el disefio de la aeronave, siguiendo el textb Gundlach [1].
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Asi el primer capitulo de Disefio Conceptual de la aeronave, destaca porinoeia seleccion de los
requisitos generales que se requieren de la aeronave, lo que lleva a un dimensionado geométrico, basqueda de
catacteristicas aerodindmicas, motorizaci@ntyaciones previstas de la aeronave.

En elcapitulo de Aerodinamica, se@ita el disefio de las distintas superficies aerodinamicas de la aeronave.
Para ello se realiza un estudio mediante XFLR5 que definira la configuracion geométrica final del ala volante

y reportara las caracteristicas aerodinAmicas de la aeronave pastintas donfiguraciones de vuelo. Este

estudio generara la geometria maestra de la aeronave, cuyas superficies seran utilizadas a la hora de modelar
los distintos componentes estructurales del UAV.

Por dltimo, en el capitulo de Analisis de Estructuras odéfado Estructural, se trata desde los distntos
materiales considerados para las diferentes estructuras del UAV, su tecnologia de fabricacion y restricciones
asociadas, necesidades de montaje, reparacion y accesibilidad, todo ello haciendo uso detisafise

asistido por ordenador CATIAbv
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de la aeronave, ademas se realizaisefio preliminar de la misma basada en aeronaves similares y que
permitirdn a posteriori tener una mejor vistinlas caracteristicas aerodinamicas y estructurales que se
esperan de la aeronave.

En este capitulo sdefinenlos diferentes requisitos en cuanto a actuaciones y prestaciones que ge espera

2.1 Propuesta d&JAV

A modo deRequest For Pposal o RFP, las siguientes capacidadedanlas esperadas del prototipo de
aeronave gue se desarrolla en este Trabajo:

Desarollo deuna aeronave no tripulada en configuracion de Ala volante.

Capacidad de despegue y aterrizaje vertical (VTOL) y automatico (ATOL).

Envergadura total da aeronave de en torno a losétros pono mas de 5 metrake longitud.
Autonomia de vueloehasta 24oras en vuelo de crucero.

No se consideran minimos de altitud ni de velocidad en vuelo de crucero.

Carga maxima d220 kg al despegug 60-80 kg de carga util disponible

Alto porcentajede la estructura en fibras de carbono y vidrio con partdas que se hagan uso de
aleaciones metalicas y plasticos.

f Capacidad de incorporar una cameranografica FLIR VUB PRO(2,26 in x 1,75 in x 1,75 irnje
100gr aprox

= =4 -4 -a-a_a_-°

2.2 Dimensionado inicial

2.2.1 Desglosale pesos

En primer lugar, es conveniente acotar lesgs operativos de la aeronava.carga maxima al despegue, o

Wi, €S un parametro importante de la aeronave que define en gran medida el tipo de vehiculo y la mision
para la cual va a ser requerido. Tiene implicaciones en el coste del ciclo de ddsedméave, su entorno
competitivo y su idoneidad para las diferentes operaciones.

La discusion del dimensionamiento comenzo pues con este pargmeiendo uso de relaciones simples
de dimensionamiento de peso con aeronaves de configuracion gmite seido se han considerado tres
UAV de ala fija para misiones de vigilancia y monitorizacion
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Tabla2i 1. Datos de carga al despegue y carga Util de UAV de vigilancia

Nombre de la aeronave Wro WhpL

Searcher MK 1lI 500 kg 4575 kg
EADS Atlante 520 kg 60-100 kg
Bat UASD 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
Espafa utilizadas en misiones de vigilanci@gonocimiento, aunque Unicamente la Ultima responde a una
configuracion de ala volante. Debido a la escasez de Alas Volantes no tripuladas con las dimensiones y cargas
buscadas, el Bat UAS serdprincipalmente la aeronave tomada como referencia en est®es

Una primefa comparativeen la estimacion dgdeso estimado de nuestro sistemadaleular la fraccion de
masa en vacio y a maxima carga de pago, y posteriormente hacer uso geificzsjue recogen las
estimaciones de estas fracciones de mpasaaeronaves no tripuladas de alg fijmeronaves de despegue y
aterrizaje vertica]VTOL), véanse Figuras2y 2-2.
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Figura2-1. Fraccién de masa en vagionaxima carga Util en comparacion con otros UAV de ala fij:
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Figura2-2. Fraccionde masa en vacio y maxima carga Util en comparacion con otros UAV VTO

A raiz de las gréficas puede notal@® altas exigencias de esta aeronave en fraccion de masa en vacio v,
especialmente de maxima carga util. No obstante, entra dentro de lo eppesiaaieronaves de similar carga

maxima al despegue, por lo que se consideran aceptables los objetivos de pesos requeridos para nuestra
aeronave.
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La carga maxima al despegue debe ser entendida como el sumatorio de todos los grupos que conciben el UAV
en suconjunto:

) 7 W W W W W W (23

donde W es el peso estructural,i:el peso de los distintos subsistemas,V&l peso de los sistemas de
propulsion, Wi, €l peso de avidnica, ¥ye-hace referencia a los pesos de aquellos pequefios sistemas que no
entran dentro de los grupos anteriormente identificadese¥\el peso de la carga de pago como se ha visto
antes, Wenerg €l peso de la energia almacenada a bordo.

Dentro de estos grupos de pesos pueden distinguirse dos categorias: la primera hace referencia a aquello:
grupos de pesos que varian linealmente cay YWa segunda a aquellos pesos fijos que no varian.

El grupo de mayor relevancia en este proyecto, podria ser el relativo a los componentes estructurales de la
aeronave, W entre los que se encontrarian el peso de las alas, fuselaje, carenas, tren de aterrizaje,
plataforma de rotores o motor principde asume como simplificacion en adelante que el pesaastres
proporcional a W y al factor de masa estructural Mz

N .
b0 N (214)

Otro e los grupos de peso de interés para este proyecto debido a su patrticularidad, es el relacionado con la
propulsion, los cuales tienen caracteristicas dimensionantes diferentes. Enlyganegstaria la planta
turbgoropulsora principal, Wwepiane Y POr otro lado la plataforma de rotores con sus hélices y engranajes
asociados, Wopelier

Tal y como sucedia para el caso de los pesos estructurales, los pesos de ptiepalsiGna dependencia
lineal conWro.

W . - . (2i5)

Asi, la potencia es el parametro dimensionante mas importante en los sistemas de propulsion que hacen uso de
propulsores, tales como motores alternativos, hélices motorizadas y turbopropulsores. En este sentido, la
relacion potencia/peso de la aeronave tamlig@ossidera como parametro.

La fraccion de masa de propulsion puede ahora escribirse como:
iy (A (216)
0T 0T

00 Q

donce fisan Cubre un factor de instalacion mecanica y miscelaneos relacionados con los sistemas de
propulsion.

Comparando la relacion potencia/peso de ciertos aviones no tripulados, se puede hacer una estianacion de
relacion potencia/peso esperada de nuestra aeronavdafégaea 23.

A raiz de esta grafica se puede estimar en torno a un 0,10 la relacignde/Nd aeronaveEsta relacion
potencia peso P/W guarda una relacion importante con la carg&/8laomo se detalla en Roskam [3] y
Raymer [2.

No obstante, no es mal punto de partida la comparaciénosoredultados de sistemas madupara la
seleccion de la dimension de propulsion. Por el contrario, la comparacion de un disefio conceptual como este
con otros disefios conceptuales, no proteoesariamente un alto realismo de seleccion de puntos de disefio.
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UA power-to-weight ratio vs takeoff gross weight
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Figura2-3. Relacion denaxima carga Uty relacion potencipeso etJAV sde ala fija

El grupode pesos de los subsistemas, por otro lado, inclute el sistema de energia eléctrica, el sistema de
control ambiental, los sistemas de control de vuelo, sistemas neumatico e hidraulico, y potencialmente el tren
de aterrizaje.

Sin ser excesivamente rigurosss puede asumir una variacion lineal en el peso de este grupo de sistemas con
W+ a efectos de un dimensionado inicial. Esta suposicion da lugar a la siguiente relacion:

(b .
b0 S— o 80 o @7

Por ultimo, la fraccién de masa de energia estéa relacionada con el rendimiento del UAV. Para un disefio en el
cual las eficiencias aerodinamicas y de propulsion son constantes, la fraccion de masa de energia es constante
independietemente del tamafio de la aeronave.

Los dispositivos de almacenamiento tales como depdsitos de combustible, se incluyen tipicamente en el peso

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

o w . . . 2i 8
00O —_— W O w (2r8)

donde Mqergrespondera a:
0O 00 0O (29

donde ME, hace referencia a feaccion demasa dduel y MRz, a la fraccion de masa de las baterias.

Los pesos asociados a la avidnida garga de pago son en genémabriantes durante el vueloa ecuaan
(2-3) puede entonces reescribirse como:

W W W W 00 00 00 00 W (210
O lo que es lo mismo:

o ®  ® ® (2i 11)
p 0O 0O 0O 00

Esta ecuacion tiene una gran trascendencia para los disefiadores de aeronaves y merece un analisis riguroso.
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2.2.2 Estimacién d&a potencia de propulsion necesaria

Una vez hecho el desglose de gese realiza una estimacion de diversos parametros con una importante
trascendencian el disefio de la aeronave. Estas estimaciones se llevaron a cabo haciendo analogia con
aeronaves similares mediante gréaficas nelesgen A. Ollero & J. Martin [4

En primer lugar, se realiza una estimacion de la potencia necesaria a aportar por los motores para la carga
maxima al despegue consideratiiendiendo a la Figura-2la potencia necesaria seria de aproximadamente
45 Watios. Este analisis permitio a pdsigelegir unos motores apropiados para instalar en la aeronave.

0.169x°%%7
0.

Max EnginePower vs Wto Y 0087

1000

Engine Power in Watts
-
Q

1 10 100 1000 10000

Wto = takeoff weight in Kg
Figura2-4. Potencia maxima de los motores frente a carga maxima al despegue

2.2.3 Estimacia del alcance maximo esperado

De manera analoga se estimé el alcance maximo que cabria esperar de la actuacién de la aeronave en funcio
de su carga maxima al despegge, y carga de pago maximéj,. Recordando que se consiales una
carga de pago maxima de 80 kg, el alcance masaperado atendiendo a la Figuwa &s de700 km.
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Figura2-5. Alcance por carga de pago maxima frente a carga maxima al despegue
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2.2.4 Estimacion de la envergadura aproximada
Una primera estimacion de ldsnensiones geométricas de la aeronave se realizd haciendo comparative con

aeonaves similares. Adle la Figura b, para la carga maxima al despegue considerada se puede extraer una
envergadura de la aeronave aproximada de 8,2 metros.

Figura2-6. Envergadura frente a carga maxima al despegue

2.2.5 Estimacion de la longitud aproximada

Una vez obtenido un dato de envergadura orientativa, se puede calcular de forma aproximada la longitud de la
aeronave haciendaavamente comparativa con aeronaves similares.

Tabla2i 2. Datos de longitud y envergadura en aplicacid®¥ de vigilancia

Nombre de la aeronave Wr+o WS L WS/L
Searcher MK 111 500 kg 8,55m 5,85m 1,462
EADS Atlante 520 kg 8m 4,6 m 1,739
Bat UASD 113,3 kg 43 m 2m 2,150

Esto da como resultado una relacion WS/L medib 84 que nos lleva & siguiente formulacian
w"Y (2112
px Wt

Aplicando esta relacionraiestra aeronave, se puede estimar una longitud aproximada de 4,6 metros.

2.3 Particularidadede lasalas volantes

En el caso daeronaves deonfiguracion de ala volante, conviene tener en consideracion algunas restricciones
particulares de este tipo de @maves de caraainar en su diseffinal.

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

numero de piezas a fabricar, transportar y mantener, en comparagignagronave con un disefio mas
convencional



