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RESUMEN

El proposito de este trabajo es disefar dos misiles tierra-aire que sean capaces
alcanzar un objetivo con una velocidad maxima de Mach 1, a 200 kilometros de
distancia del punto de lanzamiento y 20 kildmetros de altura desde el nivel del
mar.

Cada uno de los misiles se propulsara de manera diferente. Uno de ellos lo hara
Unicamente mediante motor cohete mientras que el otro sera propulsado con
un estatorreactor. De esta manera se podra observar como se integra cada
sistema propulsivo dentro del misil, como afecta a sus prestaciones y qué
ventajas o limitaciones presenta cada uno. Ademas se detallara el disefo de los
diferentes subsistemas que componen ambos misiles, adecuandolos a sus
necesidades.

Los resultados del trabajo son que las dimensiones del misil que utiliza el
estatorreactor son mucho menores y es capaz de alcanzar el objetivo mas
rapido. Este misil alcanza el objetivo en 190 segundos y cuenta con un peso de
976 kilogramos y una longitud de 5.1 metros, mientras que el misil que utiliza
solo motor cohete (gracias a sus dos etapas de propulsante solido) alcanza el
objetivo en 219 segundos, su peso es de 2214 kilogramos y su longitud, 8 metros.
Ambos misiles tienen un diametro de 0.5 metros, para facilitar su comparacion.
El techo de vuelo del misil propulsado por motor cohete es de 32 kilometros,
mientras que el techo del estatorreactor es de 20 kilometros, limitado por las
caracteristicas de este tipo de motor.

Ambos misiles han sido comparados con otros misiles similares ya fabricados
para asegurar un disefio lo mas realista posible. El resultado de la comparacion
es positivo, ya que ambos diseios estan dentro de lo esperado.
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ABSTRACT:

The purpose of this project is to design two surface-to-air missiles able to
intercept a target moving at a maximum speed of Mach 1, 200 kilometers away
from the launch point and 20 kilometers above sea level.

Each one will be powered differently. One of them will use only rocket motors
while the other will be powered by a ramjet so it will be possible to observe
how each propulsive system is integrated into the missile, how it affects its
performance and what advantages or limitations each one has. Furthermore,
the design of the different subsystems that shape the missile will be detailed,
adapting it to the needs of both missiles.

The ramjet missile turns out to be faster, and its dimensions are much smaller.
This missile intercepts the target in 190 seconds, its weight is 976 kilograms,
and its length is 5.1 meters. The rocket missile, thanks to its two solid propellant
stages, is able to intercept the target in 219 seconds. Its weight is 2214
kilograms, and its length is 8 meters. Both missiles have a diameter of 0.5 meters
to facilitate their comparison.

The rocket motor missile’s flight ceiling is 32 kilometers, while the ramjet
missile has a ceiling of 20 kilometers, limited by its own propulsive
characteristics.

Both missiles have been compared with other similar missiles already on use to
ensure the most realistic design possible. The result of the comparison is
positive, as both designs are within expectations.
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Glosario de términos

ASALM — Advanced Strategic Air Launched Missile.

ATA — Air-To-Air. (Misil Aire-Aire).

ATS — Air-To-Surface. (Misil Aire-Tierra).

BATES — Ballistic Test and Evaluation System. (Tipo de geometria del grano).
Blunted — Redondeado.

Boost — Aceleracion.

BTT — Bank-To-Turn (Forma de maniobrar).

CEP — Circular Error Probable (Medida de precision de un arma).

Climb - Ascenso

Coast — Vuelo no propulsado

Cruise — Vuelo de crucero.

Drag — Resistencia aerodinamica.

EE. UU - Estados Unidos.

FOS — Factor Of Safety. (Factor de seguridad).

Glint — Destello.

GPS — Global Positioning System (Sistema de Posicionamiento Global).
Head-On — De frente

Hinge moment — Momento en la bisagra. (La bisagra es el punto de giro de la cola).
HMX — High Melting eXplosive. (Carga explosiva de la cabeza de guerra).
ICBM — Intercontinental Ballistic Missile. (Misil balistico intercontinental).

INS — Inertial Navigation System. (Sistema de navegacion inercial).

IR — Infrared. (Infrarrojo).

IRR — Integrated Rocket-Ramjet. (Configuracién del motor del segundo misil).
ISA — International Standard Atmosphere. (Atmosfera estandard internacional).
KE — Kinetic Energy. (Energia cinética).

Lift — Fuerza de sustentacion.

LOS - Line Of Sight. (Linea de vision)
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MEOP - Maximum Effective Operative Pressure. (Presion operativa efectiva
maxima)

Miss distance — Distancia de fallo.

Ramjet — Estatorreactor.

RCS — Radar Cross Section. (Mide lo detectable que es el misil por un radar).
RF — Radiofrequency. (Radiofrecuencia).

RJC — Reaction Jet Control. (Tipo de control no convencional).

Rocket — Motor cohete.

SM-3 — Standard Missile-3.

SOTA - State Of The Art. (Estado del arte).

STA — Surface-To-Air. (Misil tierra-aire).

STS — Surface-To-Surface. (Misil tierra-tierra).

Sustain — Vuelo sostenido.

Trim — Ajuste de fuerzas aerodinamicas.

TTT — Time-to-target (Tiempo que tarda en alcanzar el objetivo).

Turn — Giro.

TVC — Thrust Vector Control. (Tipo de control no convencional).

TVM — Track-Via-Missile. (Sistema de guiado).

Apex — Punta del morro del misil.
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1. Introduccion

Un misil es un proyectil autopropulsado, por lo general guiado electronicamente [1].

Los misiles se pueden clasificar como tacticos o estratégicos. Algunas de las
caracteristicas que diferencian a los misiles tacticos (que son los que se estudiaran

en este trabajo) de los estratégicos son:

- Son usados con frecuencia en guerras y combates, mayoritariamente para
defenderse de un ataque ya iniciado, pero también para causar dafos en el
enemigo. Los misiles estratégicos son mas destructivos y se espera no tener
gue llegar a usarlos.

- El'nimero de misiles tacticos de los que se dispone supera enormemente la
cantidad de misiles estratégicos de los que dispone un pais. En EE. UU. el
99.6% de los misiles fabricados (de un total de mas de 1 millon de unidades)
son tacticos. [2]

- El coste, tamafio y rango efectivo de los misiles tacticos es menor.

- Montan cabezas de guerra convencionales (confeccionadas a partir de
explosivos) pero no cabezas de guerra nucleares.

- Son mas versétiles, pueden cumplir varios tipos de misién, y cuentan con

una mayor maniobrabilidad.

Otra de las clasificaciones empleadas con frecuencia es en funcion de la misién a
realizar por el misil. Dependiendo de desde donde se lanzan y cual es su objetivo,

los misiles se dividen en:

- Tierra—Tierra. (STS)
- Tierra— Aire. (STA)

- Aire —Tierra. (ATS)

- Aire — Aire. (ATA)

Los misiles en los que se centrara este trabajo son de la categoria Tierra-Aire.

El disefio conceptual de un misil y los subsistemas que lo componen es un proceso
altamente creativo e iterativo, en el que hay que realizar evaluaciones constantes

del disefio para asegurarse de que haya un “balance” entre todos los sistemas que
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forman el misil y que éste es capaz de cumplir la misiéon para la que ha sido

disenado.

Lo mas probable es que el primer disefio no sea capaz de satisfacer los

requerimientos, por lo que una serie de iteraciones de este seran necesarias.

Por lo general, no suele haber una solucién de disefio mejor que otras, si no que
una mejora en alguna de las especificaciones del misil suele conllevar que otra
especificacion se vuelva peor, por lo que es necesario encontrar un “compromiso”
entre todas, sin perder de vista la mision final para la que esta disefiado el misil. Lo
mejor sera contar con varias alternativas durante el disefio y evaluar sus ventajas,
inconvenientes y cual se adecla mejor a lo que pretendemos conseguir para

implementarlo.

De acuerdo con Fleeman [3], el disefio conceptual de un misil debe seguir la

siguiente hoja de ruta:

- Establecer los requisitos de la mision que debe satisfacer el misil.

- Elegir una linea base a partir de otro misil ya disefiado que nos permita
agilizar el disefio del nuestro.

- Calcular los parametros aerodinamicos del misil.

- Disenar el sistema propulsivo del misil.

- Disefiar los diferentes subsistemas necesarios del misil.

- Estimar el peso y el centro de gravedad del misil.

- Calcular la trayectoria que se planea que siga el misil.

- Evaluar sus actuaciones y rendimientos y decidir si se sigue adelante con el
disefio o hay que iterar sobre alguno de los puntos interiores.

- Sise sigue adelante, se evaluaran otras caracteristicas que es deseable que
posea el misil (measures of merit) y las restricciones que hay que aplicarle.

- Sitodo converge correctamente hacia los requerimientos que se esperaban
al inicio, el disefio esta acabado. Si no lo hace, habra que iterar y realizar
cambios sobre los puntos anteriores hasta que se pueda satisfacer la mision.
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Figura 1.1 Diagrama de flujo del disefio conceptual tipico de un misil [3]

Este diagrama serd el utilizado durante este trabajo para desarrollar los misiles. Sin
embargo, en la practica, aunque un apartado se encuentre por encima de otro, no

tiene por qué significar que su importancia sea mayor.

Por poner un ejemplo sobre esta disyuntiva, un morro con una mayor longitud nos
proporciona mejores caracteristicas aerodinamicas, pero Si imponemos una
restriccion en el tamafio del misil, esto nos dejard menos espacio para el sistema

propulsivo, con lo que serd menos potente, impidiéndonos cumplir la mision.

Ademas, puede que para calcular algun pardmetro dentro de un bloque

necesitemos informacion de otro bloque aguas abajo en el diagrama.

Los misiles que se desarrollaran en este trabajo seran tierra-aire y de larga
distancia. El estado del arte (SOTA) de este tipo de misiles se centra en la altitud y
la velocidad que este tipo de misiles pueden alcanzar [3], por lo que se pondra

especial atencion en ambos parametros.
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Objetivos del trabajo

Los objetivos que pretende alcanzar este trabajo son los siguientes:

Disefiar dos misiles tierra-aire de larga distancia capaces de cumplir con la
mision que se expondrd en este capitulo, pero que utilizaran diferentes
sistemas propulsivos para conseguirlo.
o El primero serd un misil balistico propulsado mediante un motor
cohete.
o El segundo sera un misil de crucero, propulsado mediante un
estatorreactor (ramjet).
Mostrar cuales son los subsistemas que forman parte de un misil y como
funcionan o por qué se caracterizan.
Comparar los misiles disefiados con otros misiles similares (ya fabricados),
gue cumplan una misién parecida, con el fin de comprobar que las
ecuaciones teoricas con las que han sido modelados corresponden (con
cierta precision) a los modelos reales y que el disefio realizado no esta lejos
de la realidad y por tanto, bien hecho.
Comparar ambos misiles disefiados para ver qué ventajas e inconvenientes
ofrece cada sistema propulsivo, cuales son sus diferencias, qué prestaciones

tiene cada uno...

2.1 ESTABLECIMIENTO DE LA MISION

Antes de realizar cualquier disefio debe existir una motivacién que lo propicie, ya

gue, de no haberla, el disefio no se llevaria a cabo.

En nuestro caso, lo primero es declarar la misidon que se pretende conseguir y por

la que se disefian los misiles. La mision sera la parte mas importante y sera ella la

gue conduzca el disefio para garantizar que se cumplen los requerimientos

propuestos.

Para este trabajo se pide disefiar un misil, que sera lanzado desde una plataforma

(movil o no) terrestre, y que debe derribar un avion de combate enemigo, a una
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distancia de 200 km desde el punto de lanzamiento y a una altura de 20 km sobre

el nivel del mar.

Alrededor de 20 km sobre el nivel del mar tienen su techo de vuelo aviones de

combate como: [4]

- Lockheed Martin F-22 Raptor. (20 000 m).

- McDonnell Douglas F-15 Eagle. (20 000 m).
- Sukhoi Su-57. (20 000 m).

- Eurofighter Typhoon. (19 812 m).

- Sukhoi Su-27. (19 000 m).

Con el fin de interceptar el avién de combate, la velocidad en el punto de impacto
de nuestro misil debe ser superior a la velocidad que tenga el objetivo por lo que se

marcara que el misil debe tener una velocidad de impacto de al menos Mach 1.5.

Lo recomendado es que la velocidad del misil sea al menos un 50% superior a la
del objetivo, por lo que Mach 1.5 permitiria interceptar aviones en crucero a Mach
1 o inferior. Por lo tanto, los aviones de combate anteriormente citados son

demasiado rapidos como para ser interceptados en estas condiciones.

Sila velocidad del objetivo fuera supersoénica, podrian ser interceptados, pero a una

distancia menor, por lo que el alcance del misil ya no seria de 200 km.
Por lo tanto, nuestras condiciones de disefio seran:

- Alcance efectivo: 200 km.
- Techo de vuelo: > 20 km.

- Velocidad de impacto en esas condiciones: ~ Mach 1.5.
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3. Sistemas semejantes. Estado
del arte.

A la hora de iniciar el disefio de un nuevo producto, es util contar con informacion
de productos similares desarrollados anteriormente. Lo mismo ocurre en el disefio

de un misil.

Usar otro misil anteriormente producido como base nos permite realizar un disefio
conceptual méas rapido y preciso, ya que, al disponer de las caracteristicas de un
misil real, testado y probado en combate, las iteraciones que se necesitan para

desarrollar uno nuevo, son mucho menores.

De hecho, uno de los procesos mas utilizados para desarrollar un nuevo misil es

mejorar y adaptar un misil ya producido a una nueva mision.

Para que un misil pueda ser utilizado de base de referencia en el disefio de otro, el
sistema propulsivo debe de ser del mismo tipo (no mezclar motores cohete con
aerorreactores, por ejemplo). Ademas, la misién que deben llevar a cabo, asi como

sus prestaciones, deben ser similares.

Sin embargo, el misil de referencia solo debe considerarse como una ayuda en el
disefio. Deben seguir aportandose alternativas creativas en el disefio del nuevo

misil, porque si no se aporta nada nuevo, no seria necesario crear otro misil.

Para el desarrollo del misil propulsado mediante motor cohete, se comenzé

utilizando como misil de referencia el “MIM-104C (PAC-2) Patriot” estadounidense.
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Figura 3.1 Lanzamiento del misil MIM-104C (PAC-2) Patriot!

Las caracteristicas de este misil se muestran en la tabla 3.1.

Tabla 3.1 Especificaciones del misil MIM-104C (PAC-2) Patriot [5], [6]

Pais EE. UU.
Afo de entrada en servicio 1984
Longitud 531 m
Diametro 0.41m
Envergadura 0.87m
Alcance efectivo 80 - 160 km
Peso 912 kg
Techo de vuelo 24 km
Velocidad maxima Mach 5.0

Sistema propulsivo

Motor cohete de propulsante sélido
10900 kg de empuje

Cabeza de guerra

200 Ib (91 kg). Explosion -

Fragmentacion

Sistema de guiado

Radio guiado / Semiactivo / TVM

Probabilidad de impacto

0.8/ 0.4-0.6 combate

! Fotografia tomada por Anthony Sweeney. U.S. Army.
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El lanzamiento de este misil se produce desde la plataforma de lanzamiento M901
estadounidense, que cuenta con cuatro contenedores de misiles Patriot. Cada caja

contenedora mide 6.1 metros de largo, 1.09 metros de ancho y 0.99 metros de alto
[7].

Como se verd mas adelante, las medidas de ancho y alto de esta plataforma se
estableceran como restriccion de los misiles, con el objetivo de realizar un disefio

mas realista.

Este misil nos sirve de base de referencia, ya que es similar a lo que se pretende
conseguir con este trabajo y una gran cantidad de informacién sobre este esta

disponible.

Varios de los subsistemas de los misiles se disefiaran en base al MIM-104C, sin
embargo, como se pretende mejorar las prestaciones de este misil, sobre todo en
relacion con su alcance maximo, utilizaremos también como linea de referencia el
misil ruso “48N6E2”, lanzado por el sistema de misiles ruso “S-300PMU2 Favorit” y

gue cuenta con un alcance efectivo de 200 km.

Figura 3.2 Misil 48N6E2 en su tubo de lanzamiento. Cola doblada. [8]

Las caracteristicas de este misil se muestran en la tabla 3.2.

David Doncel del Amo



Pagina 24 de 256

Tabla 3.2 Especificaciones del misil 48N6E2 [9]-[11]

Pais Rusia
Afo de entrada en servicio 1996
Longitud 7.5m
Diametro 0.519m
Envergadura 1.134m
Alcance efectivo 200 km
Peso 1835 kg
Techo de vuelo 27-30 km
Velocidad maxima < Mach 7

Sistema propulsivo

Motor cohete de propulsante solido

Cabeza de guerra

397.4 |b (180 kg). Explosién -

Fragmentacion

Sistema de guiado

Radio guiado / Semiactivo / TVM

Para tener un mejor contexto de las dimensiones que tienen este tipo de misiles, se

han escogido varios misiles con alcances similares al que se pretende conseguir y

se ha elaborado la figura 3.3, que muestra el peso que tienen los diferentes misiles

en funcion de su alcance. Ademas, servira para comparar las dimensiones del misil

disefiado con el resto de los misiles.

Aunque puede que realicen misiones completamente diferentes y puede que

tengan una o varias etapas, todos los misiles elegidos para la comparacion son del

tipo tierra-aire y se propulsan mediante motor cohete. Sus datos se han obtenido

de la referencia [5] y se muestran en la tabla 3.3.

Tabla 3.3 Especificaciones de misiles tierra-aire y propulsados con motor cohete

NOMBRE ALCANCE (km) PESO (kg)
MIM-104 Patriot PAC-2 160 912
MIM-14 Nike Hercules 155 4850

Rheinbote Rh-Z-61/9 220 1656
S-200 Angara 250 2800
S-300 PMU-1 150 1500
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S-300V 100 1500

THAAD 200 900
XLIM-49A Nike Zeus 320 4980

48N6E2 200 1835

Misiles tierra-aire con motor cohete

& 5000 @
=
E 4000
E 3000
S
o 2000 °
et [ ]
& 1000 °
0
50 100 150 200 250 300 350
Alcance (km)
Patriot Nike Hercules ® Rheinbote Angara ® PMU-1
S-300V ® THAAD ® Nike Zeus ® 48N6E2

Figura 3.3 Peso en funcion del alcance. Motor cohete.

Para el disefio del misil propulsado mediante estatorreactor se han elegido como
base de referencia principal el misil estadounidense “ASALM” (Advanced Strategic
Air Launched Missile) pero también se ha obtenido informacion del misil indio-ruso
‘BrahMos”.

Este ultimo solo se ha tenido en cuenta a nivel de tecnologia, pues al ser un misil
tierra-tierra difiere en gran medida de la misién que este trabajo pretende llevar a

cabo.

La mayoria de los misiles propulsados por estatorreactor realizan su crucero a una
menor altitud que la que se pretende conseguir con este misil debido a las
limitaciones de este sistema propulsivo, ya que dependen del gasto de aire que
puedan conseguir para obtener una fuerza de empuje, por lo que en zonas de la
atmosfera poco densas, estos misiles experimentaran dificultades a la hora de

producir un empuje suficiente para acelerar o mantener el vuelo.
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El misil ASALM, aunque usado como misil aire-tierra (ademas de su uso aire-aire),
y con un mayor alcance efectivo que el que se necesita para este trabajo, sirve para
obtener una idea de las tecnologias que se emplean en misiles de crucero y de su

funcionamiento.

El disefio del misil ramjet serd mas diferente de su base de referencia que el misil
propulsado mediante motor cohete, pero eso no quiere decir que la base no sea un

buen punto de partida para su disefio.

Ademas, en el disefio del misil de crucero se tomaran tecnologias disefiadas para
el primer misil, con el objetivo de poder comparar con una mayor precision ambos

sistemas propulsivos.

Figura 3.4 Misil ASALM [12]

Las caracteristicas de este misil se muestran en la tabla 3.4.

Tabla 3.4 Especificaciones del ASALM [13]

Pais EE. UU
Afo de entrada en servicio 1980
Longitud 4.3 m
Diametro 0.54m
Alcance efectivo 480 km
Peso 1225 kg
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Techo de vuelo

12 km

Velocidad méaxima

Mach 4.5 tedrico (Alcanzé Mach 5.5)

Sistema propulsivo

IRR (Motor cohete — Estatorreactor

integrado)

Cabeza de guerra

Termonuclear. W69. 200 kt

Sistema de guiado

Sistema de navegacion inercial.
Buscador IR — RF

Igual que antes, se han elegido una lista de misiles para obtener una mejor

percepcion de las dimensiones de los misiles existentes propulsados por

estatorreactor con el fin de compararlos con el misil disefio una vez esté terminado.

No hay demasiados misiles tierra-aire que utilicen estatorreactor, por lo que, para

aumentar la muestra de datos se han escogido también algunos misiles tierra-tierra

(ya que este tipo de propulsion es muy utilizada en este tipo de misiones) y dos

misiles lanzados desde el aire pero con caracteristicas similares a lo que se busca.

Los datos de los misiles de ejemplo se han obtenido de la referencia [5] y se

muestran en la tabla 3.5.

Tabla 3.5 Especificaciones de misiles propulsados con estatorreactor

NOMBRE ALCANCE (km) PESO (kg)
Bloodhound MK-2 160 2270
ASALM 480 1225
RIM-8 Talos 120 1990
ASN 300 1500
Kh-41 250 3950
ANNG 180 920
C-201 200 1950
P-800 Onix 250 3000
PJ-10 BrahMos 300 3000
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Misiles propulsados con estatorreactor
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Figura 3.5 Peso en funcién del alcance. Motor cohete.
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4. Consideraciones
aerodinamicas

Antes de comenzar con el desarrollo de los misiles, hay una serie de
consideraciones aerodinamicas y formulas que aplican a ambos misiles y tienen

una gran importancia.

4.1 RESISTENCIA AERODINAMICA

La resistencia aerodinamica (drag), denotada como "D" es la fuerza que sufre un
cuerpo al moverse a través del aire, en direccion de su velocidad relativa con el aire

y en sentido contrario, por lo que se opone al avance del cuerpo.

Es uno de los parametros mas importantes a la hora de disefiar un misil, y, por

tanto, hay que conocerlo. La forma de calcular el drag es la siguiente:

D=Cp-q-Sres (4.1)

siendo Cp, el coeficiente de resistencia del misil, g la presion dinamica (que depende
de la velocidad del cuerpo "v"y de la densidad del aire del punto en el que se
encuentre el cuerpo "p") y S, la superficie de referencia (que en misiles, depende

del diametro de este).

q=0.5-p-v? 4.2)
Syep = 0.25 -1 - d? (4.3)

Cp a su vez es la suma de dos coeficientes, Cp, (coeficiente de resistencia parasita,
o zero-lift drag coefficient en inglés) y Cp; (coeficiente de resistencia inducida). El
primer término no depende de la fuerza de sustentacion, sin embargo, el segundo
término se produce ya que, al existir un determinado angulo de ataque "a", la fuerza
de sustentacion que se genera no es totalmente perpendicular a la resistencia
aerodindmica y por eso, se induce una resistencia mayor. En la figura 4.1 se puede

apreciar perfectamente:
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Figura 4.1 Resistencia inducida

Una de las partes del misil que genera drag es el cuerpo del misil. Este drag es la
suma de la resistencia base del cuerpo, la resistencia generada por friccion con el

aire y la resistencia generada por las ondas de choque. [3]
(CDO)Body = (CDO)Base + (CDO)Body,Friction + (CDO)Body,Wave (4-4)

(Cpo)pase depende Unicamente del Mach si el vuelo del misil no es propulsado
(coast flight), pero si lo es, depende del Mach y el area de la salida de la tobera

"A,". Las ecuaciones para calcularlo son: [3]

C =0.25/M,siM>1
Coast ( DO)Base - (4.5)
(Cpo)pase = (0.12 + 0.13M3?),siM < 1

(Cpo)gase = (1 —Ae/sref)(O.ZS/M), siM>1
Powered _ (4.6)
(Cpo)Base = (1 — Ae/Srer)(0.12 + 0.13M?), siM < 1

(Cpo) Body,Friction depende de la presion dinamica, el Mach de vuelo, y la longitud y

el diametro del misil. Jerger [14] indica como calcular este coeficiente:
(CDO)Body,Friction =0.053-(l/d) - [M / (ql)]o'z (4.7)

(Cpo) Body,wave depende del Mach de vuelo, el diametro del misil y la longitud del

morro. Como es el drag que producen las ondas de choque, solo sera distinto de 0

si el vuelo es supersonico. Bonney [15] indica cdmo calcular este coeficiente:

(CDO)Body,Wave,Sharp = (1.586 + 1-834‘/M2) : {tan_1[0.5 / (lN / d)]}1'69 (4.8)
(CDO)Body,Wave,Hemisphere = 0.665 - (1.586 + 1-834/M2)' (4.9)
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Si el morro del misil es afilado, solo se utiliza la ecuacién (4.8), pero, si tiene la

punta redondeada (blunted), se calcula utilizando la siguiente ecuacion:

(CDO)Body,Wave,Blunted
= (CDO)Body,Wave,Sharp ' (Sref - SNosetip)/Sref (4.10)

+ (CDO)Body,Wave,Hemisphere ' (SNosetip)/Sref-

Ademas de la resistencia generada por el cuerpo, hay que tener en cuenta el drag
que generan las superficies que se acoplan a él (canard, alas, colas...) y que se

calcularan a continuacion.

A este coeficiente de resistencia se le denotara como (Cpo)surrace Y S€ra la suma

de la resistencia generada por la friccion entre la superficie y el aire y la resistencia

generada por las ondas de choque.
(CDO)Surface = (CDO)Surface,Friction + (CDO)Surface,Wave (4-11)

(Cpo) surfaceFriction depende del numero de superficies que existan "ng,, rqc." y de
la superficie de una de ellas "S- fqc.". Ademas, dependera del Mach de vuelo, la

presion dinamica "q" y la cuerda media aerodinamica de la superficie "c;qc". Su

ecuacioén, formulada por Jerger [14] es la siguiente:

255urface> (4 12)

(CDO)Surface,Friction = nsurface{0-0133[M/(q ' Cmac)]0'2}< Srer
re

La ecuacion que calcula (Cpo)surfacewave €St basada en teoria Newtoniana

descrita en [16]. Depende del Mach de vuelo, el coeficiente de dilatacion adiabatica

"y", y un gran numero de parametros de la superficie, como su NUMero "Ny, race"

su angulo de flecha "A;;", el maximo grosor de la cuerda aerodinamica media
"tmac ' SU €nvergadura "b" y el angulo que tenga la seccién del borde de ataque de

la superficie "6, 5".
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Figura 4.2 Parametros de las superficies planas [3]

Para facilitar la notacién en la siguiente ecuacion se utilizara My, . = M - cos(Ayg)

(CDO)Surface,Wave

= Ngursace[2 / (YMas D {{IG + DM, 2] / 2}

A+ D/[2yM,,,* - (v — DYV — 1} - sen?8;g

 COSALE * tmac * b/Sref-

y/(r-1)

(4.13)

Una vez calculados los coeficientes de resistencia parasita del cuerpo del misil y
las superficies que tenga, se suman para obtener Cp,. Se desprecian las

interferencias cuerpo-superficies.

En la siguiente figura se puede observar como varia Cp, con el Mach de vuelo, si el
resto de las variables se mantienen constantes. De la grafica se pueden sacar las
conclusiones de que la resistencia parasita es mas alta en valores cercanos a Mach
1 (sobre todo porque empiezan a generarse ondas de choque), y que, cuando

propulsamos el vuelo tenemos una menor resistencia que si realizamos un coast.

David Doncel del Amo



Pagina 33 de 256

= —

[
I
1
I
1
]
I
1
1
1
1
1
|
T

0.1 ‘ f

0 1 2 3 4 5
M, Mach Number
| ——(CDO)Coast — — (CDO)Power |

Figura 4.3 Gréfica Cpo [3]
Para calcular la resistencia inducida, basta con calcular la proyeccion de la fuerza
de sustentacion sobre la direccion del vector velocidad del misil. (Ver figura 4.1).

Cp = (CDO)Body + Z(CDO)Surfaces + Cp;- (4.14)

Una vez calculado el coeficiente de resistencia del misil, se podréa calcular el drag

mediante la ecuacién (4.1).

4.2 FUERZA DE SUSTENTACION

La fuerza de sustentacion (lift), denotada como "L" es la fuerza que ejerce un fluido

sobre un cuerpo en direccidén perpendicular a la direccion del vector velocidad.

Esta fuerza se puede obtener calculando la fuerza normal "N" que ejerce el fluido
sobre un cuerpo y proyectandola. La fuerza normal no es perpendicular al vector
velocidad como el lift, sino que es perpendicular al eje longitudinal del cuerpo. Al
igual que en otras fuerzas como el drag visto anteriormente, se calcula a través de

coeficientes.
N =Cy-q- Spep- (4.15)

En la figura 4.4 se puede observar claramente la relacion que hay entre la fuerza

normal y el lift:
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Figura 4.4 Relacion geométrica entre fuerzas aerodinamicas

Al igual que antes, el objetivo sera calcular Cy. Para ello se dividira el misil en

cuerpo y superficies (canard, alas, colas...).
Cy = CN_Body + Z CN_Surfaces- (4.16)

Teniendo en cuenta que la seccién transversal de ambos misiles disefiados para
este trabajo es circular y no eliptica, la ecuacion que modela el coeficiente de fuerza
normal del cuerpo del misil, basada en la teoria de cuerpos esbeltos [17]

(perfectamente aplicable para angulos de ataque no muy grandes) es la siguiente:

|Cy Boay| = [Isen(2a) cos(a/2)| + 1.3(1/d)sen?a] (4.17)

depende del angulo de ataque "a" y de la relacion entre la longitud y el didmetro del
cuerpo del misil. Al ser el cuerpo del misil una superficie axisimétrica, este

coeficiente sera positivo siempre que « lo sea, y viceversa.

Aunque los misiles con una seccion eliptica u de otro tipo que favorezca la
sustentacion consiguen valores mucho més altos de Cy (con las ventajas que eso
conlleva), la mayoria de los misiles tienen una seccion transversal circular, debido

a que los hace mucho mas sencillos de disefiar y por tanto, el coste es menor.
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Figura 4.5 Variacion de Cn dependiendo de la seccién del misil [3]

Un parametro muy importante, que debe conocerse pues se usara mas tarde, es la
derivada del coeficiente de fuerza normal del cuerpo (variando a). Como antes,

para a« no demasiado grandes y una seccion transversal circular:

(Cna)Boay = 2 per rad. (4.18)

Una vez calculado el coeficiente de la fuerza normal del cuerpo, se pasara a

estudiar las superficies externas, este estudio sera un poco mas complicado.

Estas superficies también son simétricas y van a depender del angulo de ataque
gue tengan respecto a la corriente de aire. Sin embargo, este angulo no siempre
sera el mismo que el angulo de ataque del misil, marcado por el misil. Por lo tanto,
el angulo de ataque real de la superficie se denotara como "a'", angulo de ataque

efectivo de la superficie.

Ambos misiles disefiados poseen un control de cola. Este tipo de control tiene las

siguientes ventajas:

- La colocacion de los actuadores es eficiente, ya que se colocan en el hueco
gue existe alrededor de la tobera.

- El'momento en la bisagra, y por tanto, el torque de los actuadores es menor,
por lo que no necesitan tanta potencia, lo que resulta en un menor peso de
los mismos.

- Momento de cabeceo mas bajo, debido a que los vértices generados por la

cola se producen detras del misil.
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- Buena eficiencia cuando el angulo de ataque es elevado, ya que el panel no
entra en pérdida tan rapido, debido a que el angulo de ataque efectivo es

menor.

Sin embargo, este tipo de control también tiene sus inconvenientes (para un misil

estaticamente estable):

- La fuerza de sustentacion que se genera es menor, debido al sentido de la
deflexion de la cola.
- Ladireccion inicial del movimiento tiene el sentido contrario, por lo que tarda

mas en realizar una maniobra.

En la figura 4.6 se puede observar un esquema del control de cola de un misil y de

cémo el angulo de ataque efectivo se calcula a’ = a — §.

C

N Trim
d statically stable) , Ch@s=o0
( assumed statically stable ) ! + Assumed static stability

« Control surface local
angle of attack o’ = - &
» Panel not stalled at high o

Negative & Tail Control

Figura 4.6 Control de cola [3]

Conocido a' ya se puede calcular el coeficiente de fuerza normal de la superficie.
Para ello se utilizaran dos teorias: teoria lineal (linear wing theory) [18] y teoria de
cuerpos esbeltos (slender wing theory) [17]. Esto se debe a que, al variar el Mach
de vuelo, este coeficiente cambia, y los datos reales se parecen mas a una

prediccién u otra dependiendo del Mach.

Se puede afirmar que la teoria lineal tiene una mayor precision de prediccion si:
M > {1+ [8/(mA)]?}°> (4.19)

siendo A la relacion de aspecto de la superficie.

Por lo tanto, si el Mach es superior a ese valor, se utilizara la teoria linear, y si es

inferior, la teoria de cuerpos esbeltos.
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Dependiendo de la teoria elegida, se utilizaran las siguientes ecuaciones para

calcular el coeficiente de fuerza normal de la superficie:

Linear |Cn_surface| = [4lsen a’ cos a'|/(M? — 1)°5
) (4.20)
+ 2sen? CZ’] ) (SSurface/SRef)
Slender |Cx surface] = [(TA/2) - |sen a’ cos a'| + 2sen? a'] -
} (4.21)
(SSurface/SRef)-

Igual que con el cuerpo del misil, es importante conocer la derivada de este

coeficiente (utilizando a como variable independiente):

Linear (Cva)surface = [4/(M?* —1)°>] per rad (4.22)

Slender (Cna)surface = (TA/2) per rad (4.23)

una vez calculados los valores:
CNa' = (CNa)Body + Z(CNa)Surface ' (SSurface/SRef)- (4-24)

Sin embargo, Cy no varia solamente debido a una variacién de a. Las superficies
aerodindmicas, dependen de a' = a — § , en el que esta implicada la deflexion de
la superficie §, por lo tanto, también se puede calcular la derivada de Cy usando 6

como variable independiente:
CN(S = _(CNa)Surface_Mobile : (SSurface/SRef)- (4-25)

Observando la figura (4.4), se puede obtener facilmente la fuerza de sustentacion

y también la resistencia inducida, de la que se hablé en el apartado anterior.

Un parametro muy importante (sobre todo para el vuelo en crucero) es la eficiencia
aerodindmica, que no es mas que la relacién entre la fuerza de sustentacién y la

resistencia aerodinamica (L/D). Una vez mas, teniendo presente la figura (4.4):

C, Cycosa— Cpgsena

L— 4.26
D= (4.26)

Cp Cysena + Cpycosa’

Usando los datos del segundo misil disefiado, que realizara una fase de crucero,
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se puede observar cémo varia la eficiencia aerodinamica en funcién del angulo de

ataque del misil:

Eficiencia Aerodinamica (L/D)

2.5

1.5

L/D

0 20 40 60 20 100
-0.5 :
Angulo de ataque

Figura 4.7 Eficiencia aerodindmica misil ramjet

La eficiencia aerodindmica méaxima se obtiene en angulos de ataque ~ 10 grados
(exactamente, en este caso, 13 grados). Sin embargo, el valor mdximo no es muy
elevado L/D = 2.44 . Este valor podria incrementarse utilizando una seccion
transversal eliptica, que permitiera conseguir una fuerza normal mayor para el

mismo angulo de ataque.

4.3 MOMENTOS Y ESTABILIDAD ESTATICA

El centro de gravedad del misil "cdg" se estudiara en concreto para cada misil en
posteriores capitulos. Es de suma importancia, ya que es el punto en el que se
aplica la resultante de todos los pesos del misil. Ademas, sera el punto sobre el que

se tomen momentos para estudiar la estabilidad estatica del misil.

La fuerza normal, que es la que produce momentos sobre el misil al tener una
direccion perpendicular al eje longitudinal de este, ya ha sido estudiada en el

apartado exterior.

El punto en el que se aplica esta fuerza se conoce como centro aerodinamico "ac"
y sera necesario conocer su posicion para saber la distancia (entre el ac y el cdg)

que provoca el momento.

David Doncel del Amo



Pagina 39 de 256

Se empezara calculando el centro aerodinamico del cuerpo del misil, este depende
del angulo de ataque "a", la longitud del morro del misil "Iy" y la longitud del cuerpo

del misil, sin contar con el morro "lz". Utilizando la teoria de cuerpos esbeltos: [17]

(*ac)Boay/In = 0.63(1 — sen®a) + 0.5(Iz/ly)sen’a. (4.27)

La prediccidn de la localizacion del centro aerodindmico de las superficies, basada
en la teoria lineal [18], depende de la relacion de aspecto de la superficie "A", del
Mach de vuelo y de la longitud de la cuerda media aerodinamica "c,,,." de la

superficie:
(xAC)Surface/Cmac = [A(MZ - 1)0'5 - 0-67]/[2A(M2 - 1)0'5 —1]. (4.28)
En la figura 4.8 se puede observar como el centro aerodinamico de una superficie

se sitla en el 25% de la c,,,. cuando el Mach de vuelo es subsoénico y se desplaza

hasta el 50% cuando el Mach es muy elevado:
05 1
04

03 1

02 ¢ mA=2
' 1A=3

0.1 -

Xac ! Cac, Surface Non-dimensional
Aerodynamic Center

M, Mach Number

Figura 4.8 Situacién del centro aerodinamico de una superficie plana [3]

Los dos misiles disefiados estdn compuestos por cuerpo y cola, por lo que

tendremos una fuerza normal por delante del cdg y otra por detras.

Para que el misil sea estaticamente estable, el centro aerodinamico resultante de
los dos elementos debe situarse por detras del centro de gravedad. Esto provocara
gue un aumento (no deseado) del angulo de ataque provoque un momento de
cabeceo negativo que empuje el morro hacia abajo y vuelva a colocar el misil en la

posicién deseada. Sin embargo, el misil no puede ser demasiado estable, ya que
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su maniobrabilidad se veria afectada, y podria provocar que no se pudiese

Fra Fving Faopv FNose
h "w
el

interceptar el objetivo.

di 1 Car Caw [
-I/ E ™ |-
I M h
= PN
Crr - w g
o

Figura 4.9 Situacion de fuerzas y centros aerodinamicos en un misil con control de
cola [19]

Aunque en la figura anterior estan presentes méas fuerzas, para este trabajo solo

sera necesario estudiar las contribuciones de la superficie de control que posee el

misil y su cuerpo, siguiendo las ecuaciones de Fleeman [3]

La distancia entre el centro aerodinamico y el centro de gravedad se denomina
margen estatico, y se suele adimensionalizar dividiendo la distancia entre el
diametro del misil. [3]

XAC - Xcdg _

Margen Estatico = 7

Xeag — Xacg, Xeag — Xacr,0) | (Stai
_{(CNa)Body ( il d de) +(CNa)Tail {( £ d ACTall)} (SZZ}[>} (4-29)

Y
[(Cndsody + Cnalrai (SE22)]

siendo X,c Yy Xcqq4 la distancia entre la punta del morro del misil y el centro

aerodinamico y el centro de gravedad, respectivamente.
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Si el misil es estaticamente estable, la pendiente del coeficiente de momento de
cabeceo (), al variar a es negativa. Calculamos esta derivada teniendo en cuenta

las contribuciones del cuerpo y la cola del misil:

(Xcag = Xacgoay) (Xeag = Xacran) <STail

Cva = (CNa)Body d + (Cna)Tail d ) (4.30)

SRef
También serd necesario calcular la pendiente del coeficiente de momento de
cabeceo al variar la deflexion de la cola §, teniendo en cuenta que, en el control de
cola, el angulo de ataque efectivo que recibe la cola es a — §. Derivando C,, con

respecto a §, se obtiene que:

(X d _XAC ai)
Cus = =(Cnadran 3= (Stait/Srer): (4.31)

Ademas de que C,, Sea negativo, debe cumplirse que:

|Cpal < [Cusl

esto significa que el momento de cabeceo generado por un cambio en el angulo de
ataque debe ser menor que el momento de cabeceo generado por un cambio en la

deflexion de la superficie, para poder controlar adecuadamente el misil.
Con estas dos ultimas derivadas se puede calcular el coeficiente de momentos.

este coeficiente debe ser nulo cuando el misil estd en equilibrio. La condicion en la

gue se produce el equilibrio se conoce como “trim” del misil.

Se introduce entonces el parametro de “efectividad del control”. Este nos dice qué
deflexién debe producirse en la cola para estabilizar el misil en un angulo de ataque

concreto.

el médulo de este valor, teniendo en cuenta que se necesita que |Cp| < |Cysls

deberia ser mayor que 1.
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El limite en el angulo de ataque en el que se puede estabilizar un misil lo marca en
este caso la deflexion de la cola. La mayoria de las superficies de control de un

misil tienen sus limites de deflexién en + 30 grados. [3]

Por poner un ejemplo sencillo, si el misil, en un cierto momento, cuenta con un
a/é = 1.5, si se pudiera deflectar la cola 30°, podriamos “trimar” el misil (mantenerlo
en equilibrio), hasta un angulo de ataque de 45°. Hay que tener en cuenta también
gue la superficie de control no debe entrar en pérdida, aunque, en el caso del control

de cola, esta situacion es poco probable.

Cuanto mayor sea el margen estatico del misil, menor sera la efectividad del control,

por lo que, una vez mas, no interesa que sea demasiado grande.

Si el centro de gravedad y el centro aerodinamico del misil coincidieran en el mismo

punto, el margen estatico seria nulo (misil neutralmente estable) y a/§ = oo.
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4.4 MODELADO DE LA ATMOSFERA

Con el objetivo de ser capaces de predecir las fuerzas que actian sobre el misil en
el punto en el que se encuentre, hay que conocer las condiciones del fluido que le
rodea en cada momento, pues de él dependeran parametros tan importantes como

la fuerza de sustentacién o la resistencia aerodinamica.

Para ello, se utilizard el modelo de Atmésfera Estandar Internacional (ISA, por sus
siglas en inglés) de 1976. [20]

Este modelo permitird obtener la presion p, temperatura T y densidad del aire p en

cualquier punto.

Como la altura maxima que alcanza uno de los misiles del trabajo es casi 32 km,

sélo se analizara el modelo hasta esa altura.

100 - Thermosphere

80

60

H(km)

40

Stratosphere

20 -

Tropopause
"‘*..! Troposphere
0 11| I | | I | I | | I 11

-100 -80 60 -40 -20 0 20
T(°C)

Figura 4.10 Capas de la ISA. Perfil de temperaturas. [21]

Las formulas a continuacion serviran para calcular las temperaturas en grados
Kelvin, las presiones en Pascales, y las densidades en kilogramos por metro cubico.

Las alturas se introduciran en metros.

Los valores de la fuerza de la gravedad y de la constante individual del aire son,

2
respectivamente: g = 9.81m/s?,R = 287 ST—K
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La primera capa de la atmdsfera es la troposfera. Esta abarca desde el nivel del

mar hasta una altura de 11 km. En esta capa:

T(h) = 288.15 — 0.0065 - (h — 0) (4.34)
-9

_ ( ) —0.0065-R 435

p(h) = 101325 (288_15> (4.35)

T(h) 155065 R (4.36)

La siguiente capa es la tropopausa, que abarca desde una altura de 11 km hasta

los 20 km de altura sobre el nivel del mar. En esta capa:

T(h) = 216.65 (4.37)
p(h) = 22632 - eRr (11000 (4.38)
p(h) = 0.3639 - eRr (1=11000) (4.39)

La ultima capa que se estudiaréa es la troposfera, concretamente la parte de ella que

va desde los 20 km a los 32 km de altura. En esta capa:

T(h) = 216.65 + 0.0001 - (h — 20000) (4.40)
_ -9
(h) 0.0001-R (4 41)
p(h) = 5474.9 <216.65
T(h) ~1-55001R
_o. | (4.42)
p(h) = 0.088 (216.65)

Por ultimo, presentara la forma de calcular la velocidad del sonido "a", ya que es
uno de los parametros mas importantes teniendo en cuenta que Mach =V, /a.

Siendo V,, la velocidad de vuelo del misil.
Y- p/p (4.43)

siendo y el coeficiente de dilatacion adiabatica y que se tomard como:

y=14
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5. Ecuaciones del movimiento

En este capitulo se estudiaran las ecuaciones que modelan el movimiento del misil.
En este capitulo, se utilizardn una serie de parametros que se deben conocer:

- Fuerza de empuje T.

- Resistencia aerodinamica D.

- Fuerza de sustentacion L.

- PesoW.

- Fuerza de la gravedad g..

- Rango o alcance R.

- Tiempo t.

- Velocidad V.

- Angulo de ataque a.

- Deflexion de la superficie de control §.
- Angulo de la trayectoria o angulo de asiento y.
- Impulso especifico Igp.

- Superficie de referencia S,..

- Presion dinamica q.

- Densidad del aire p.

- Momento de inercia I,,.

- Diametro del misil d.

5.1 VUELO PROPULSADO ACELERADO. “BOOST".

Este tipo de vuelo es caracteristico de los motores cohete, en los que, al quemar el
propulsante suelen producir un empuje mucho mayor a la resistencia aerodinamica
del misil y por lo tanto se produce una aceleracion que aumenta la velocidad de
este. Sin embargo, no solo se aplica a motores cohete, si no a cualquier movimiento

acelerado.

Durante el vuelo propulsado de aceleracion se considera que el &ngulo de ataque
es a = 0, que el angulo de asiento y (angulo que forma el vector movimiento con el

horizonte) es constante, y que T > Wsen(y).
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El incremento de velocidad que se produce por la combustion del propulsante,

derivada de la ecuacién del cohete de Tsiolkovski, es:

Wseny Wpropulsante
chSP [ T Winicial ( )

El alcance que se consigue durante el “boost” es

R = (V; + AV /2)tgurm: (5.2)

5.2 VUELO NO PROPULSADO. “COAST”.

Los misiles balisticos que montan un motor cohete no son propulsados desde que
se lanzan hasta que llegan al objetivo, si no que aprovechan la velocidad
conseguida durante el boost para después volar sin ser propulsado (se pierde

velocidad) hasta llegar al objetivo.
Se basa en la ecuacion del movimiento de 1 DOF asumiendo y = cte, a = 0.

dy _gcCDOSrefq
== - 53
" W gcseny (5.3)

integrando esta ecuacion se consigue la velocidad del misil durante el coast.

- [5]

V J—
14 {gcpCDOSrer} ¢ (5-4)

2W

integrando la velocidad se puede hallar el alcance del coast.

l 2w l In [1 Ic pCDO ref

gcpCDOSreri}
= —t
gcpCDOSref

— (5.5)

l(en}/)t2 {

5.3 GIRO. “TURN”.

El giro del misil se realizar4 Unicamente mediante control aerodinamico, ya que

ninguno de los misiles disefiados posee algin mecanismo de TVC o RJC.

Una deflexion en la cola del misil provoca una aceleracion angular 6 sobre el cuerpo

del misil. Asumiendo que 6 = &, la rotacion del cuerpo es:
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L0 = 1,d = qSyerdCaa + qSrerdCisd (5.6)
esta rotacion consigue que |a| sea mas grande, por lo que favorecera el giro del
misil.

La ecuacion que describe el cambio del angulo de asiento (y = 4y / At) es:

W/g)Vy = qSrefCna + quefCN(gS + Tsena — Wcosy (5.7)

ademas, durante el giro del misil se produce un cambio en la velocidad de este:

(W/gc)v =T - CAquef - CNaaquref — Wseny (5.8)

siendo C, el coeficiente de la fuerza axial del misil, C, = Cp,.
Por ultimo, el radio de giro en cada instante es:

Rr=V/y (5.9)

5.4 VUELO DE CRUCERO. “CRUISE”.

Esta condicion de vuelo se produce cuando el misil esta en equilibrio.

Estas condiciones no pueden ser mantenidas facilmente por misiles propulsados
por motor cohete, sin embargo, si que suelen mantenerse en aerorreactores, ya
gue pueden variar el empuje controlando el consumo de combustible. El empuje

necesario para mantener el equilibrio de fuerzas y por tanto, el vuelo de crucero es:

T =W/(L/D) (5.10)

considerando que V,(L/D),Isp son constantes, se puede utilizar la ecuacion de

Breguet para calcular el alcance que tiene el misil durante el vuelo de crucero:

W
R = (VIgp)(L/D)In Inicial (5.11)
Wlnicial - WCombustible
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6. Diseiio del misil propulsado
por motor cohete

El primer misil que se comenzé a disefar para este trabajo fue el misil propulsado

mediante motor cohete.

La filosofia que se utiliz6 en un primer momento para disefarlo fue la de crear un
misil, parecido al Patriot, con una mayor longitud y algo mas de didmetro (para alojar
mas propulsante) pero usando la limitacion de envergadura que proporcionaba el

tubo de lanzamiento.

Este misil contaba con una configuracion sencilla cuerpo-cola. Durante los
comienzos del disefio, contaba con un ala por detras del centro de gravedad con el
fin de proporcionar mayor estabilidad y, por tanto, requeria una cola de menor
tamano, facilitando la integracion del misil con la plataforma de lanzamiento. Sin
embargo, esta idea fue prontamente descartada, ya que habia otras
configuraciones de cola que servian para mantener la estabilidad del misil y se
integraban perfectamente con la plataforma. Ademas, la existencia de un ala
aumentaba el coeficiente de resistencia parasito (Coo) Y, por tanto, el alcance del
misil se veia gravemente afectado, siendo este el parametro mas importante del

disefo.

En la figura 6.1 se puede observar como acabé el primer disefio:

19,69
36,69

—
—

228,35

Figura 6.1 Misil motor cohete v1.0

Las lineas negras simbolizan las separaciones entre subsistemas, ademas de
delinear el exterior del misil; las lineas de color cian simbolizan el grosor de la

estructura; de color rojo se representa el sistema propulsivo, con el espacio que
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ocupa el propulsante de color amarillo y las superficies de control (en este caso la

cola, cruciforme), de color azul oscuro.

Como se puede observar en la figura, este misil contaba con un diametro de 19.69
in (0.5 m) y una longitud de 228.35 in (5.8 m). La envergadura era de 36.69 in (0.98

m).

Este misil no cumplia las expectativas de la mision, por lo que fue descartado
rapidamente. Esto se debia principalmente a que se le redonded la punta del morro
mas de lo necesario (por o que aumentaba su resistencia) y a que el grosor de la

estructura era demasiado grueso y aumentaba mucho el peso.

Al final, este misil, que pretendia ser un Patriot mas grande para incrementar su
alcance, acabo teniendo una menor relacion entre el peso de propulsante y el peso

inicial (Wp/ Wi) que el propio Patriot.

Se procedi6 entonces a modificar el disefio. La longitud del misil aumentd una gran
cantidad y se redujo el grosor de la estructura (sin comprometer su integridad) y el
redondeo del morro para que dejaran de lastrar el disefio.

En este punto el misil se parecia mas al misil ruso 48N6E2. Para mejorar su
eficiencia se propuso un disefio novedoso que consistia en utilizar 2 etapas, por lo
gue habria que duplicar el sistema propulsivo. Esto suponia un aumento en el peso

inicial, pero proporcionaba un gran aumento del alcance.

La primera etapa, siguiendo el ejemplo del misil estadounidense “RIM-161 Standard
Missile-3” (SM-3) se disefié con cuatro toberas de menor tamafio en vez de una de
mayor tamafo, con lo que se consigue que la tobera tenga una menor longitud y
por tanto, se pueda introducir mas propulsante en el motor cohete sin tener que

aumentar sus dimensiones.

En la siguiente imagen se puede observar la configuraciéon del SM-3 y su primera

etapa, formada por el “MK 72 Booster” con multiples toberas:
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= ISsi Stagin,
SM-3 Blk IA Missile s ety MK 72
Booster

Guidance TSRM
Nosecone Section

il v\ControI Surfaces
Kinetic

Warhead Strake
Harness & Covers

Dorsal Harness
Fins

Staging

SM-3 Blk IB Missile
MK 136 Assembly

Guidance MK 104
Section TSRM DTRM

\

MK 72
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Nosecone

™ Control Surfaces

Kinetic

Warhead Strake Dorsal Harness
Harness & Covers & Fins
TSRM — Third Stage Rocket Motor Common with SM-3 Block IA
DTRM - Dual Thrust Rocket Motor Changed for SM-3 Block IB

SCS - Steering/Control Section

Figura 6.2 Configuracion del misil SM-3 [22]

Como el misil solo dispone de control aerodinamico y no de TVC o RJC, la superficie
de control (cola trapezoidal, cruciforme) debe ir situada en la segunda etapa, para
poder controlar el vuelo a lo largo de toda la trayectoria, por lo tanto, ya no podria
estar en la parte final del misil y no quedaba mas remedio que posicionarla cerca

del centro de gravedad del misil (un poco retrasada con respecto del centro).

Esto generaba grandes problemas de estabilidad, ya que para mantener el misil
estaticamente estable se necesitaria una cola enorme. Esta situacion no era
practica ni 6ptima para el disefio, por lo que se opté por montar una superficie fija
en la primera etapa que ayudara en la estabilizacion del misil. Después de varios
estudios se decidi6é colocar una superficie triangular en la parte mas retrasada del
misil debido a que la forma era dptima para conseguir estabilidad estéatica utilizando

una superficie lo mas pequefa posible para no reducir demasiado el alcance.
En la figura 6.3 se observa como acabo el segundo disefio:

— ==

27,52

|

25591 98,43

Figura 6.3 Perfil del misil motor cohete v2.0 y situacion de las toberas

La figura sigue los mismos esquemas de color que (Figura 6.1).
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Este misil contaba con el mismo didmetro y envergadura que la versién 1.0, sin
embargo, la longitud era de 354.34 in (9 m). Ademas, el sistema propulsivo era

realmente complicado debido a los tres pulsos de la segunda etapa.

Este disefio era valido, ya que cumplia los requerimientos de la mision, pero sus
dimensiones se alejaban considerablemente de las dimensiones del “48N6E2” por
lo que no es un disefio Optimo. Estas diferencias se producian debido a que se
habia mantenido el techo de vuelo en 24 km, que era el techo de vuelo del Patriot.

Sin embargo, el misil ruso tiene un techo de vuelo mucho mas alto.

Una de las mayores ventajas de un motor cohete (sobre un aerorreactor) es que no
depende del gasto de aire que pueda introducir y, por tanto, a nivel propulsivo, la
altura no supone ningun problema. De hecho, al depender el empuje de la velocidad
de los gases de salida, el no tener aire alrededor de la salida de la tobera (que sera
desplazado por los gases de escape) permite que la velocidad de salida sea mayor
y, por tanto, el empuje sera mayor. De esta manera, los motores cohete son mas

eficientes en una altura elevada que a nivel del mar.

Un ejemplo de esto es el anteriormente citado “RIM-161 Standard Missile-3” que

tiene un techo de vuelo superior a los 160 km [23].

Sin embargo, al no disponer de TVC o RJC, el control aerodinamico del misil es lo

gue limita el techo de vuelo.

Para el siguiente (y definitivo) disefio del misil propulsado mediante motor cohete,
se subio el techo de vuelo de 24 km a casi 32 km, razonable teniendo en cuenta el
techo de vuelo del “48N6EZ2”, y suficiente para optimizar las dimensiones y la

trayectoria del misil.

Otro cambio, aunque menos notorio, fue el cambio en la relacién de aspecto de la

cola del misil para mantener la envergadura dentro de los limites establecidos.

A continuacién, se mostrara un esquema de la tercera version del misil:
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39.37 423 19.69 115,18

8

@752

19,69
33,60
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A

218,54 98,43

Figura 6.4 Perfil del misil motor cohete v3.0 (Final) y situacién de las toberas.
Esta figura sigue los mismos esquemas de color que la figura anterior.

Este misil cuenta con un diametro de 19.69 in (0.5 m), una envergadura de 37.29
in (0.947 m), por debajo del maximo establecido de 0.95 m para ser integrado en
una plataforma de lanzamiento de al menos 1 m de didmetro, o una caja de 1 m de

ancho x 1 m de alto, similar a la que monta el M901 del Patriot.

La longitud total del misil es de 314.97 in (8 m), siendo la longitud de la segunda
etapa (aquella que llega a interceptar el avion de combate enemigo) 216.54 in (5.5

m)

También se encuentran en la figura las medidas (en pulgadas) de los diferentes
subsistemas que forman el misil y cuyo calculo se explicara a lo largo de este

capitulo.

De izquierda a derecha (empezando desde el morro del misil), estos subsistemas

son:

- Radomo, nariz o0 morro del misil.

- Sistema de guiado y control del misil.

- Cabeza de guerra.

- Sistema propulsivo de la segunda etapa del misil.

- Superficies moviles de control (colas trapezoidales).
- Sistema propulsivo de la primera etapa del misil.

- Superficies fijas (aletas triangulares).
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6.1 RADOMO

El radomo influye en gran medida en la resistencia aerodinamica o drag del misil
cuando este se encuentra en régimen supersoénico. Esta influencia es claramente

visible en la ecuacion (4.8).

También influye en la distorsion electromagnética que produce su forma, pero este

aspecto sera menos importante para la realizacion de este trabajo.

Un parametro muy importante que caracteriza el radomo es la finura del radomo,

gue consiste en dividir la longitud del radomo entre el diametro del misil.

Iy/d

Lo ideal seria contar con un valor muy alto de este parametro (en torno a 5), para
reducir lo maximo posible la resistencia aerodinamica del misil y asi conseguir un
mayor alcance. Sin embargo, esto provocaria que la longitud del radomo fuera
demasiado grande, dejando poco espacio a los demdas subsistemas o

sobredimensionando el misil.

. l .. .z
Por lo tanto, se ha elegido una EN = 2 para el misil, ya que es usualmente, la relacion
mas empleada.

Segun Fleeman [3], las ecuaciones que permiten modelar el drag supersénico son

mas sensibles a la finura del radomo que a su forma.

Se ha elegido la forma de ojiva tangente para el radomo del primer misil, gracias a
su bajo drag supersonico, bajo RCS, y bajo coste de fabricaciéon, a cambio de tener

una distorsion oOptica y electromagnética mayor que otras formas.

Ademas, la punta del radomo se redondeara minimamente para reducir tensiones

y calentamientos localizados en ese punto.
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xt, yt = Tangency Point

...... rm = Nose
: . Radius

rho

Figura 6.5 Perfil de la forma de ojiva tangente con punta redondeada

A la hora de elegir el material se opto6 por la piroceramica y la silice fundida. Ambos
materiales son perfectamente viables, pero tras estudiar ambas opciones, se

decidio utilizar piroceramica.

Tabla 6.1 Propiedades de la piroceramica

Densidad (p) 2.55 g/lcm?®
Constante dieléctrica 5.8
Tension de rotura 25000 psi
Expansién Térmica 3:10°/°F
Temperatura maxima / Corta 2200 °F
duracioén

Aunque la densidad de la piroceramica es un poco superior a la de la silice fundida,
su constante dieléctrica es mejor, por lo que el grosor del radomo que se necesita

€S menor y, por tanto, menor sera su peso.

Para calcular el grosor necesario del radomo se utilizara la ecuacion proporcionada

por Klein [24] que indica cual debe ser el grosor para una transmision optima:
topt trans = 0.5 1+ Ao/ (e — sen?6;)"> (6.1)

siendo n un numero entero y positivo cualquiera, 4, la longitud de onda del
buscador en el aire, ¢ la constante dieléctrica del material y 6; el angulo de

incidencia de la sefial radar con la superficie del radomo.
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Figura 6.6 Angulo de incidencia de la sefial radar [3]

Atendiendo a la figura, si el radomo tiene una longitud [ = 39.37 in, un diametro d =

19.69 in y el buscador estd mirando hacia delante § = 0
0, =m/2—86—60=90—-0—tan"[(d/2)/l] = 1.32582 rad = 75.964 deg

Utilizando ahora la constante dieléctrica de la pirocerdmica € = 5.8, la longitud de
onda del buscador 4 = 0.00315m, y n = 16 (por razones estructurales), utilizando

la ecuacion (6.1), el grosor 6ptimo del radomo seria:

topt trans = 0.5+ 16 - 0.00315/(5.8 — sen2(1.32582))0'5 =0.0114 m.

Un grosor de 11.4 mm es muy similar a los 14 mm con los que cuenta el misil Patriot

y podra resistir las cargas sin problema.

El siguiente paso es calcular la superficie del radomo, para ello, hay que saber que

se ha elegido poner un 1% de redondeo en la punta.
Haciendo uso de la figura 5.5, R = 0.25m,L = 1 m,r,, = 0.0025 m.

El radio de la ojiva (p), el punto de tangencia entre la ojiva y la semiesfera y el punto

donde comienza el radomo (apex) se calculan asi:

R? + 12
= =212 ) 6.2
p R 5m (6.2)
xo =L —+/(p—1,)2 — (p — R?) = 0.00532355 m. (6.3)
T —R
b =28 =R) 00220848 m. (6.4)
p—T
Xp = Xg — ’rnz —y2 =10.00415196 m. (6.5)
Xq = X9 — T, = 0.00282355 m. (6.6)
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Una vez obtenido estos parametros, utilizaremos las ecuaciones que parametrizan

la ojiva la circunferencia:

Yojiva = p?— (L —x)>+R —p. (6.7)

Ycircunferencia = \/7‘112 —(x - xo)z- (6.8)

La superficie del radomo del misil resulta de la suma de las superficies de revolucion
de ambas figuras geométricas teniendo en cuenta los limites inferiores y superiores

de ambas como se puede observar en la figura 5.5.

El &rea de una superficie de revolucion se calcula:

b
S=2n j FEOVTF I OTPdx (6.9)

tras realizar las integrales con ayuda de MATLAB y sumarlas, se obtiene que la

superficie del radomo es: S,,.; = 1.0859 m?

Con estos datos ya se puede calcular el peso del radomo, utilizando:

Wradomo = Pmaterial * Swet : tOpt trans (6-10)

lo que da un valor de W,440mo = 2550 - 1.0859 - 0.0114 = 31.657 kg = 69.791 [b.

También ser& necesario conocer el centro de gravedad del radomo, para ello, se

utilizara la siguiente ecuacion: [25]

T

= DI - DY (P - DR 61D

siendo 7 la distancia entre el centro de gravedad de la ojiva y su base.

Para hallar z necesitamos los parametros f, 2y el volumen de la ojiva. De la misma

referencia, se puede obtener:

5= (77 =52) 1= = ¢ = Dsen @/ 612

f=p/R (6.13)
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A=.2f -1 (6.14)

introduciendo los datos en las ecuaciones, obtenemos:

2.125 %4
f=m=8.5,ﬂ=\/2>(8.5— =4,E=6.8205,Z_=0.3167m.

Con el fin de simplificar calculos posteriores, usaremos el parametro z,;40m, COMO

la distancia entre el centro de gravedad del radomo y la punta de este.

Zradomo = L —Z =1—0.3167 = 0.6833 m = 26.9 in
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6.2 SUBSISTEMA DE CONTROL Y GUIADO

Una de las partes mas importantes de un misil es poder guiarlo, desde la plataforma
de lanzamiento hasta el objetivo. Si esto no fuera posible, no tendria sentido hablar

de misiles.
Dentro del guiado de un misil de larga distancia se distinguen tres fases:

- Fase de lanzamiento: Se programa el misil para que este se separe de la

plataforma de lanzamiento sin provocar un accidente. En algunos misiles
esta fase alcanza hasta que el propulsante del misil se agota, y puede ser
guiada, pero lo normal es que se programe para que no haya cambios en el
sistema y las superficies de control.

- Fase intermedia: Comienza con los primeros comandos para dirigir el misil

hacia el objetivo y acaba cuando el buscador localiza y rastrea el objetivo.
Con frecuencia es la fase mas larga (tanto en distancia como en tiempo).
Aunque el objetivo aun se encuentra lejos, es conveniente que esta fase
tenga una alta precision para disminuir los requerimientos del buscador que
actuard en la siguiente fase, ya que es uno de los elementos de mayor coste
dentro del misil.

- Fase terminal: Esta fase debe ser de alta precision. Para ello, el misil debe

tener una rapida respuesta a las sefiales de guiado. Este es el punto critico
de la operacion del misil, ya que decidird si su lanzamiento ha sido efectivo

0 no dependiendo de si se logra interceptar el objetivo.

El misil, para la fase intermedia, utilizara un sistema GPS/INS para proporcionar la

informacion necesaria al misil y acercarlo al objetivo.

Para la fase terminal, el misil empleara la técnica de guiado TVM “Track-Via-
Missile”, que combina caracteristicas del guiado por localizacion semiactiva y del

guiado mediante comandos. [26]

Esta técnica de guiado ha sido muy utilizada en misiles tierra-aire de largo alcance
(ambos sistemas elegidos como base de referencia para este misil utilizan esta
técnica) debido a que reune las ventajas del guiado por comandos (reduce el peso
del misil al colocar la mayoria del sistema de guiado en el punto de lanzamiento) y

la mayor precision del guiado por localizacién.
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El principio de funcionamiento de esta técnica es el siguiente:

2. Homing Semi- -_______4_-———*—-——-*—?\*"::‘

Active Seeker e S ,,’:-3-.."-' 4
Guidance -~ T

En

- Un buscador radar semiactivo montado en el misil determina la posicion del
objetivo y transmite la informacion al sistema de control de tiro que se
encarga del misil.

- Este, mediante la informacion recibida del buscador, la informacion que
produce €l mismo rastreando el objetivo, o una mezcla de ambas,
proporciona al misil la informacién necesaria para realizar el cambio de
direccion adecuado en cada momento.

Semi-Active Seeker

S

A‘ nch / Midcourse Gui cjance’%// ; Target Reflected Energy

.‘g _t}::’lgire Control System Tracks Target

Figura 6.7 Funcionamiento del buscador semiactivo [3]

la figura 6.8 se puede observar como funciona el guiado del misil Patriot y

cuantos elementos son necesarios para llevar a cabo el guiado.

Patriot Air & Missile Defense System: How Patriot Works
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object is found, the radar monitor threats, and be made ready to fire in guided to a target with capabilities.
helps determing if itis a prioritize targets, but the  less than 9 seconds. The help from the control Length: 17.4 ft,
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missile, or a remotely working autonomously.  located from the radar, its own homing sensors.  Speed: Mach 5+

piloted vehicle.
Copyright © 2002 Raytheon Company

Figura 6.8 Funcionamiento del sistema de guiado del Patriot [27]
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El buscador radar trabajara a una frecuencia de 94 GHz. Por lo tanto, su longitud
de onda serd de 3.15 mm. Esta frecuencia se utiliza frecuentemente con fines

militares para detectar y perseguir objetivos.

El buscador, por tanto, serd de onda milimétrica. Este tipo de buscadores, al
disponer de una longitud de onda menor que los buscadores de onda centimétrica,
estan dotados de una mayor resolucién y su rendimiento es mayor en condiciones
meteorologicas adversas. Ademas, el peso y el tamafio es menor, a la vez que

posee un ancho de banda mucho mayor.

Sin embargo, no son todo ventajas, ya que su alcance y la potencia maxima que

pueden transmitir es menor que la de los buscadores de onda centimétrica.

A nivel estructural, con el objetivo de hallar unos valores realistas del peso y el
espacio que ocupa el sistema de control y guiado que se encuentra en el interior
del misil, se consulté un estudio realizado por Nowell [28] en la Naval Postgraduate

School, en Monterey, California.

En este estudio se recogieron datos sobre el peso de los diferentes subsistemas de
varios misiles estadounidenses y se realizaron varios analisis de regresion sobre
ellos, clasificandolos en funcion de la mision realizada por el misil y el alcance para
el que estaban fabricados para asi poder disponer de los datos en posteriores

disefios conceptuales o en la fase de disefio preliminar.

TWO LINK ANTE

MODULAR MIDCOURSE FUZE FOUR FUZE AN1
PACKAGE NAVIGATION

PROPULS

SUBSYSTEM ARMING &
FIRING UN

SEEKER | "
FUSED ASSEMBLY WARHEAD a
SILICA TERMINAL DEV
CERAMIC GUIDANCE MODULAR INERTIAL
RADOME PACKAGE MIDCOURSE  SENSOR

PACKAGE ELECTRONICS

Figura 6.9 Elementos que conforman el subsistema de control y guiado del misil
[29]

David Doncel del Amo



Pagina 61 de 256

A continuacion, se adjuntara la tabla A-18 del estudio [28], en la que se muestran
las especificaciones de los diferentes sistemas de control y guiado de los misiles

tierra-aire sobre los que se recabo informacion.

TABLE A-18: SAM GUIDANCE/CONTROL SUBSECTION SPECIFICATIONS

NAME G/C
LEN

SM2MR 5.64 1.13 | 242 5.66 42.77 OFESS 1983
BLKII

SM2ER 6.10 1 4.13 | 200 6.12 32569 0.061 1980
BLKII

STINGER | 1.19 | 0.23 14 0.05 283.17 0.400 1977

SM1ER S22 1.13 | 200 527 37.91 0.067 1970
BLKV

SEA 4.13 0.70 134 159 84.56 0.265 1980
SPARROW

TARTAR 6.52 | 1.13 | 320 6.53 47.41 0.233 1960

SM1MR 5726 113 200 5.27 3791 0.147 1870
BLKIV

SM2MR 5.50 | 1.13 | 200 552 41.75 0.166 1983
BLKI

CHAPP 2.54 0.42 28 0.35 7957 0.147 1976
ARRAL

RAM 1.22 0.42 29 0.27 108.35 0.176 1984

HAWK 6.47 120 215 732 29,38 0.154 1969
PATRIOT | 6.07 1.33 257 8.43 30.48 0117 1979
AVERAGE | 4.72 0.92 172 4.37 TLke33 0.174

Figura 6.10 Tabla de especificaciones de sistemas de control y guiado [28]

De esta tabla, los misiles tierra-aire que desarrollan misiones similares a las del
misil que se pretende disefiar son: “SM2MR BLKII”, “SM2ER BLKII", “SM2MR BLKI”
y “PATRIOT”.

Atendiendo a los datos de estos misiles, se puede ver que el peso de este

subsistema (cuarta columna) no varia demasiado de uno a otro, situAndose siempre
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entre 200 y 257 Ibs. Debido a su corta variacion, se eligié el parametro del peso

como valor impuesto para el disefio.

Utilizando una solucién conservativa, se establecié un peso para el misil disefiado
de W; /¢ = 250 lbs = 113.4 kg.

Una vez se ha establecido un peso para el subsistema, se procedid a calcular
cuanto volumen ocupaba. Para ello, se buscé la ecuacion que mejor relacionaba el
peso del subsistema con el volumen que ocupaba en los misiles de la anterior
figura. La ecuacion numero 58 del estudio [28], de la tabla 18, con un “R-Squared”
(medida que nos indica lo bien que se ajusta el modelo de regresion a los datos
reales) de 96.74%. Esta ecuacion es:

We /e = 74.6 - Volg e (6.15)

haciendo uso de esta ecuacion, es posible calcular el volumen que ocuparé el

subsistema. Para este caso, Volg/c = 7.032 ft3.

La forma del volumen que ocupa es un cilindro. Teniendo en cuenta que el diametro
exterior del misiles d = 0.5 m y que el grosor de la estructura del misil (se mostraran
los calculos mas adelante en este capitulo) es t = 0.28 in = 7.112 mm, el diametro
interior del misilserad; =d —2-t=0.5—-2-0.0071 = 0.485776 m = 1.59375 ft.

Siendo el volumen de un cilindro V,;; = m - 0.25d? - L, se hallara la longitud que

ocupa el subsistema de control y guiado dentro del misil.

Lgsc = Volgc/(m - 0.25d;%) = 7.032/(m - 0.25 - 1.59375%) = 3.525 ft = 1.0744 m
= 42.3in.

Por altimo, y aunque no se encuentra situado entre el radomo y la cabeza de guerra,

también forman parte de este subsistema los actuadores de la cola.

Los actuadores seran electromagnéticos, debido a su ligero peso y su gran

fiabilidad. Este tipo de actuadores no presentan ninguna desventaja notable.

El peso por par de parada de este tipo de actuadores es de W, = 0.0025% [3].

Este valor estda calculado para un conjunto de 4 actuadores (superficies

cruciformes).
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El par de parada de disefio para el actuador es T, = 1.5(HM). Siendo HM el
momento maximo de la bisagra (hinge moment) que se produce al mover la cola en

cualquier punto de la trayectoria.

Se ha comprobado que el punto de la trayectoria en el que se produce un mayor

momento es el inicio del primer giro del misil.

En ese punto, en el que se pretende deflectar la cola un angulo § = 25 deg, la
velocidad es de Mach = 4.3, lo que provoca que el centro aerodinamico de la cola
(Xacrq;) S€ €ncuentre en el 45.74% de la cuerda media aerodinamica (cpqc)- La
bisagra (xy;), en este caso, se situa en el 25% de la cuerda media aerodinamica.

Como se vera mas adelante, la longitud de la ¢;;,q. = 29.53288 in.

Es importante que la bisagra esté en el mismo punto o por delante del centro
aerodindmico de la cola.

Teniendo el misil angulo de ataque nulo, el angulo deflectado en la cola es el angulo
de ataque efectivo que recibe la cola. Por tanto, si a' = 25 deg, haciendo uso de la
ecuacion (5.20), Cy,,, = 1.218.

Siendo la presiéon dindmica en esa situacion g = 1700 psf y la superficie de
referencia del misil S,y = m - 0.25 - d* = 0.19635 m? = 2.113489 ft?

La fuerza normal total en los dos paneles que forman la cola se calcula mediante:

Ntall = CNtail ) q ) Sref- (6.16)

El momento en la bisagra se calcula multiplicando esta fuerza por la distancia entre

el centro aerodinamico de la cola y el punto en el que se sitla la bisagra.

X X
HM = N, - (ﬂ _ ~HL )  Cmac (6.17)

mac Cmac

resolviendo las dos anteriores ecuaciones, se obtiene:
Nigiy = 1.218 - 1700 - 2.1135 = 4377.31 Ib.

HM = 4377.31-(0.4574 — 0.25) - 29.53288 = 26816 in - lb.
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Este momento es el generado por los dos paneles que forman una cola, por lo que
HM g ctuador = HM/2 = 13408 in - Ib.

Por lo tanto, el par de parada de un actuador es T, = 1.5(HM) = 20112 in-lb y el
peso del sistema de actuadores es de:

Woacruadores = Wi - Ts = 0.0025 - 20112 = 50.28 lbs = 22.8 kg.
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6.3 CABEZA DE GUERRA

La cabeza de guerra es el subsistema que se encarga, una vez se encuentra el

misil cerca del avion de combate enemigo, destruirlo (0 al menos intentarlo).

En misiles se utilizan principalmente dos tipos de cabezas de guerra: explosivas o
cinéticas. En las cabezas de guerra cinéticas no existe detonacion, por lo que el
misil debe impactar en el objetivo, por eso son denominadas “hit-to-kill”.

El misil disefiado monta una cabeza de guerra de explosién-fragmentaciéon. Esto
significa que, cuando el misil est4 cerca del objetivo, se detona, por lo que se
produce un aumento de presion enorme que puede destruir el objetivo. Ademas,
esta construida de tal forma que la parte que rodea la cabeza de guerra, cuando se
produce la detonacion, se rompe en multitud de trozos, que salen despedidos a una
gran velocidad y pretenden impactar sobre el objetivo, aumentando la probabilidad

de destruccion.

Por la facilidad de construccion se ha optado por una cabeza de guerra cilindrica.
Es la forma mas comun debido a que, el radio de explosién es mucho mayor (los
fragmentos poseen una energia cinética mucho mayor) al tener una direccion mas
especifica que las cabezas de guerra esféricas. Sin embargo, es méas exigente con
el sistema de control y guiado y con la espoleta de proximidad (el elemento
encargado de producir la detonacion en el momento exacto), ya que deben contar
con una precision mucho mayor debido a que solo se disparan fragmentos en

direccién radial.

~3D Spherical /) E) L,,_J_H
(Isotropic ) WA , inger
Smooth Case Liner

2D Cylindrical 17 Mica E) AA10 @ Roland

( Directional ) h\ ‘\ # Pre-formed Continuous Multi-P
W / Fragments Rod Charge

Figura 6.11 Diferencias entre cabezas de guerra cilindricas y esfeéricas [30]

En la figura 6.11 se puede ver el radio de explosion de cada cabeza de guerra e

incluso la disposicion de los fragmentos prefabricados.
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Se ha elegido que la cabeza de guerra del misil disefiado tenga una longitud Ly, 5y =
0.5m =19.685in. Y un peso total de Wy = 200 lbs = 90.72 kg como la que
monta el “MIM-104 Patriot”.

El peso de la cabeza de guerra es la suma del peso de explosivo "W p4rg." que

hayay el peso del recubrimiento metélico con los fragmentos preformados "W,,.ta1”-

Con el objetivo de optimizar la cabeza de guerra, se escogera una relacion de
M s . , . g
masas —2%° = /2 = 1.414 . Esto permitird maximizar la energia cinética con la
metal

gue se lanzan los fragmentos como se puede ver en la siguiente figura.

04 1

KE ! (M, E; ), Non-dimensional Kinetic
o Energyo
N

0.1 1 2
M./ M., Charge-to-Metal Ratio

Figura 6.12 Energia cinética en funcion de la relacion “charge-to-metal” [30]

Si la relacion es mucho mayor que 1.414, la sobrepresion que produce la cabeza
de guerra pasa a ser el mecanismo principal de destruccién del objeto. Esto es util
cuando se necesita reducir el dafio colateral causado, ya que, al aumentar la masa
del explosivo, se reduce la del metal y, por tanto, la cantidad de fragmentos

lanzados.

La masa de la cabeza de guerra se calcula dividiendo el peso entre la fuerza de la

gravedad, cuyo valor es g, = 32.174 ft/s? = 9.81 m/s?.

My = Wywn/9c (6.18)

20— 6217 slugs.

por lo tanto, My, = 2173

Se calculara ahora la masa de metal y de explosivo que forman la cabeza de guerra:
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Mpetar = My /(1 + Mcharge/Mmetal) (619)
Mcharge = My — Mpetar (6.20)
usando las ecuaciones (6.19) y (6.20), M,,otq; = %; = 2.575 slugs, Mcparge =

6.217 — 2.575 = 3.642 slugs.

La parte de metal sera de acero, con una densidad p4..,-, = 0.278 Ib/in3. Esto esta
hecho a propésito pues, cuanto mas densos son los fragmentos, menos

deceleracion sufren, por lo que llegan al objetivo con una velocidad mayor.

Como explosivo se utilizard el HMX (High Melting eXplosive), debido a que es uno
de los explosivos quimicos mas potentes debido a su alto peso molecular
(C,HgNg0Og). Su energia explosiva por masa de explosivo es E,. = 52.3 - 10°ft?/s?

y su densidad pyyx = 1.91 g/cm?.

Para calcular la sobrepresion que produce la explosidon se puede utilizar la

correlacion de escalado de onda expansiva que se puede encontrar en [31]:

Ap/po = 37.95/(zpo/?) + 154.9/(zpy*/3)? + 203.4/(zp,/?)3

(6.21)
+403.9/(zpy/?)*

siendo 4p la sobrepresion que se produce, p, la presion del aire del lugar en el que
se produce la explosion (en psi), y z un parametro de escalado (z = r/Wcharge1/3).
r es la distancia entre el punto de la explosion y en el que se pretende medir la
presion (en ft).

También se puede utilizar la teoria de ondas expansivas de Taylor [32]:

Ap = 0.155 - Meparge - Ee/ T°. (6.22)

La teoria de escalado es mas precisa cuando los explosivos no tienen una alta
energia, y las sobrepresiones y la altura no son demasiado elevadas. Como no
cumplen las condiciones del misil, se utilizara la teoria de Taylor para los calculos.

Sin embargo, se compararan ambas teorias, a modo de ejemplo.
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Scaling vs Taylor Blast Wave Theory
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Distancia a la explosion (ft)

Figura 6.13 Comparacidon entre ambas teorias de ondas expansivas

Se han utilizado los datos de masas de la cabeza de guerra vistas anteriormente y

la presion del aire a 20000m segun la atmdésfera ISA para la confeccion del gréfico.

Como se puede observar, los valores de ambas son bastante similares desde 10 ft

a 25 ft, por lo que son perfectamente aplicables ambas teorias en ese rango.

Como se vera mas adelante, la miss distance, es decir, el radio del circulo alrededor
del objetivo en el que es probable que se produzca el impacto del misil, es
o =17.39 ft.

A esa distancia, la teoria de escalado predice una sobrepresion Ap = 34.05psi y la
teoria de Taylor Ap = 38.99 psi. Ambos valores muy alejados de los 4Ap = 330 psi
fijados por Taylor [32] que son necesarios para conseguir una probabilidad de
destruccion de un avion de combate de un 50%, por lo que parece muy improbable
y casi imposible que el mecanismo de destruccion de la cabeza de guerra sea la

explosion.

Utilizando la ecuacion de Taylor (6.22), el radio destructivo de la onda expansiva
(4p = 330 psi = 47520 psf) es de:

r = {0.155 - 3.642 - (52.3 - 106)/47520}'/3 = 8.53 ft

Por lo tanto, el principal mecanismo que tiene la cabeza de guerra para destruir el

objetivo es el impacto de los fragmentos provocados por la explosion.
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Estos fragmentos salen despedidos en direccion radial, como se vio anteriormente,
aungue se les suele dar un pequefio angulo 8 de desfase sobre la vertical, para
aumentar el &rea en el que los fragmentos son dispersados, aumentando la
probabilidad de producir un impacto con el objetivo. Sin embargo, este angulo no

puede ser elevado, ya que reduce el radio letal de la cabeza de guerra.

l+rsin®

Figura 6.14 Area de los fragmentos disparados desde el misil [3]

La energia cinética total de los fragmentos despedidos es calculada mediante la
ecuacion de Gurney, mostrada en [30]:

KE = 0.5 - Myetqr - VFragmentos2 = chargeEc/(l-S + 0-5Mcharge/Mmetal) (6.23)
utilizando esta ecuacion, la energia cinética es:

KE = 3.642 - (52.3-10%)/(1.5 + 0.5 - v2) = 83.3 - 106 ft - Ib.

Despejando de la anterior ecuacion, se puede obtener la velocidad de los

fragmentos:
Vragmentos = (2E)Y?[(Mcharge/Mmeta)/ (1.5 + 0.5Mcnarge/Mmetat)1"/?  (6.24)
introduciendo los datos en la ecuacion:
Veragmentos = (2(52.3 - 109))Y/2[V2/(1.5 + 0.5V2]*/2 = 8186.75 ft/s.

Segun Gurney [30], para conseguir una probabilidad de destruir del objetivo del
50% mediante el impacto de los fragmentos se necesita una densidad de energia
cinética (KE /Asprqay = 130000 ft - Ib/ft?).
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El area de dispersion de los fragmentos se calcula facilmente a través la figura
(6.14):

2T

Aspray = f (Il +rsenfB)d¢p = 2nr(l + rsend) (6.25)
0

siendo [ la longitud de la cabeza de guerral = 0.5 m = 1.64 ft,r la distancia entre
el misil y el objetivo y 8 el angulo de dispersién vertical, que se ha marcado como
6 =5deg = 0.0873 rad.

Utilizando la “miss distance” como distancia entre el misil y el blanco, junto con la

energia cinética calculada anteriormente, se obtiene:

KE 83.3-10°
Aspray 2w -17.39 - (1.64 + 17.39 - 5en(0.0873))

= 241589.65 ft - Ib/ft2.

Al ser superior que el valor marcado por Gurney, este mecanismo si podria ser
capaz de interceptar el blanco. La mayor distancia capaz de ser letal en un 50% se
halla tras resolver la ecuacion utilizando como valor de KE/Ag,,q, = 130000 £t -

Ib/ft?). Esta distancia es r = 26.07 ft.
A continuacién, se verad como afecta la distancia letal cuando se varia el &ngulo 6:

Distancia letal para Pkill = 0.5

Distancia (ft)
(] w b w =] =]
[=] (=] (=] (=] (=] (=]

[
o

[=]

] 10 20 30 40 50 60
Angulo ©

Figura 6.15 Distancia maxima entre el misil y el objetivo

Se puede observar que, si este angulo es demasiado elevado, los fragmentos se
esparcen mucho mas vy, por tanto, disminuyen la letalidad de la cabeza de guerra

para una distancia dada, sin embargo, muchos mas fragmentos impactaran sobre
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el objetivo, por lo que pueden dafarlo. (La probabilidad de impacto con la que se

ha confeccionado la grafica es del 50%).

Fleeman [3] dice que el peso adecuado de un fragmento que se usard para

interceptar un avién de combate es Wg,,, = 3.2 g = 0.0022 lbs y que la superficie

de un avion que ve el misil suele ser Ap = 20 ft2.
El nimero de impactos que se pueden conseguir sobre un objetivo es:

Nyits = Nrrag * {AP/[ZH(SenQ)O-Z]} (6.26)

en esta ecuacion, o es la miss distance.
Se calculara ahora el niumero de impactos que se producirian:

Nprag = WMetal/WFrag = Myetar gc/WFrag = 2.575-32.174/0.0022
= 37658 fragmentos

Nyits = 37658 - {20/[2m(sen 0.0873)17.39%]} = 4547 impactos.

La probabilidad tedrica de que se produzca la destruccién del objetivo Py,;;; depende
el numero de impactos que reciba el blanco y de la relacidén entre el area vulnerable

del objetivo y el area del objetivo vista por el misil Ay, /Ap.
Pgiy =1— (1 — Ay /Ap)"Hits

Sea cual sea el area vulnerable del avion de combate enemigo, la teoria dice que
con un numero tan alto de impactos, que se produciran si el misil es capaz de
explotar en las condiciones descritas en este apartado, y con un error maximo en

la posicion de 17.39 ft, Pg;;; = 1.

Ademas de tener una cabeza de guerra con una gran letalidad, el misil debe contar
con una espoleta de proximidad fiable, que permita detonar la cabeza de guerra en

el lugar y momento exacto para mejorar la efectividad de esta.

La espoleta detecta el objetivo y provoca un retraso en la explosion que depende
de la velocidad del misil y la del objetivo. Después de la explosion, los fragmentos
todavia deben desplazarse hacia el objetivo, por lo que tardara un tiempo en llegar

al mismo y destruirlo.
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tpeiay FUZing Tme Delay
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Target Impact
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Figura 6.16 Funcionamiento de la espoleta de proximidad. Etapas. [3]

Lo primero que hay que considerar es el angulo de barrido de la espoleta, que
detectard el objetivo y determinard el instante t = 0. Sabiendo la distancia maxima
a la que se puede encontrar el objetivo (miss distance) es o = 17.39 ft, que el misil
tiene una velocidad de Mach 1.53 (a 20000 m de altura, la velocidad es V, =
451.46 m/s = 1481.17fps. Suponiendo un Mach maximo en el que deberia volar el
objetivo de Mach 1, V), = 295.07 m/s = 968.08 fps, la velocidad de acercamiento

teniendo en cuenta los angulos) es V. = 720.07 = = 2362.43 fps y la velocidad de
S

los fragmentos disparados es Vg,q, = 8186.75 ft/s.
Se puede calcular el angulo de barrido minimo necesario de la espoleta:

Omin = tan_l{o-/[VC ) tFrag]} (6.27)

siendo tr.q4 €l tiempo que tardan en llegar los fragmentos al objetivo, esta ecuacion

se puede escribir como:
Omin = tan_l{VFrag/VC}
Oin = tan~1{8186.75/2362.43} = 73.90 deg.

Este valor podria variar si las velocidades del misil y el objetivo no son las
calculadas, por lo que muchos misiles optan por poner espoletas de proximidad con

angulos de barrido variable, para aumentar la letalidad.
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Asumiendo que el impacto deseado se produce en la mitad del avion de combate
(ver figura 6.16) y que un avion de estas caracteristicas suele tener una longitud de
50 fts,

Xpit = 0.5+ Lygrger = 0.5+ 50 = 25 ft.

El tiempo de retraso que debe tener la espoleta, desde que detecta el objetivo hasta
que explota la cabeza de guerra, es:

tpetay = [0/ (V¢ - tan®)][1 — tanO (V¢ /Verag)] + Xuic/Ve (6.28)

introduciendo los valores en la ecuacion:

. _ 17.39
belay = 12362.43 - tan(73.9 deg)

= 0.0106 s = 10.6 ms.

2362.43)] 25

] ' [1 — tan(73.9 deg) (8186.75 t 236243
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6.4 ESTRUCTURA DEL MISIL

Debido a que la seccién transversal del misil es circular, la estructura del misil sera
muy sencilla, consistird en un anillo circular de un determinado grosor, que se

denotara en este apartado como grosor"t".

t

Figura 6.17 Seccion transversal. Estructura del misil

El grosor de la estructura del misil debe ser lo suficientemente grande como para
soportar todas las cargas que se apliquen sobre él, pero lo mas pequefio posible
(es decir, no sobredimensionar la estructura) con el fin de que el peso sea el minimo

posible.

Con el fin de garantizar la integridad del misil, a los calculos de tensiones que se
realicen se les aplicara un factor de seguridad “FOS” de 1.5. Esto protegera al misil
de situaciones imprevistas y condiciones que no se hayan planteado durante su

disefio, si llegaran a ocurrir durante su trayectoria.

El material elegido para la fabricacién de la estructura fue el Titanio 6Al-4V. El acero
es un material muy resistente, por lo que es perfectamente utilizable para la
estructura de un misil, sin embargo, su densidad es demasiado alta, por lo que hay
opciones mejores. Otra de las alternativas que se propuso durante el inicio del
disefio fue la de utilizar aluminio al ser un material excepcionalmente ligero, pero
esta idea fue rapidamente desechada debido a que el largo tiempo de vuelo que
realiza el misil, junto con las altas velocidades que alcanza, provoca unas
temperaturas excesivas para mantener las propiedades resistivas del aluminio, y

esto podria generar una serie de problemas.

El titanio reine ambas condiciones, es un material muy resistente y ligero. El punto

negativo del titanio es su alto coste (en comparacion con el aluminio o el acero), sin
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embargo, dando mas importancia en este disefio a las actuaciones que se pueden

obtener del misil y no teniendo en cuenta su precio, el titanio era la mejor opcion.

En realidad, si hubiera que fabricar el misil, el precio no seria un asunto de menor
importancia, ya que hay que recordar que los misiles estan fabricados para ser
utilizados y destruidos, con lo que deben tener el minimo coste posible que permita
llevar a cabo la misién para la que estan disefiados. El coste del Titanio 6AIl-4V se
sitia en unos 20€ por kilo de material.

El Titanio 6Al-4V es una aleacion formada por: [33]

- Titanio (87.725 — 91 %).
- Aluminio (5.5 - 6.75 %).
- Vanadio (3.5 - 4.5 %).

- Hierro (< 0.4 %).

- Carbono (< 0.08 %).

- Hidrégeno (< 0.015 %).
- Nitrégeno (< 0.03 %).

- Oxigeno (< 0.2 %).

- Oftros (< 0.3 %).

Las propiedades del Titanio 6AI-4V se muestran en la tabla 6.2.

Tabla 6.2 Propiedades Titanio 6AI-4V [33]

Densidad 0.16 Ib/in® (4.43 g/cm?3)
Tension de rotura 138000 psi (950 MPa)
Limite elastico 128000 psi (880 MPa)
Mddulo de elasticidad 16500 ksi (113.8 GPa)

La temperatura maxima de trabajo de este material es de 427°C, como se vera
durante el andlisis térmico, esta temperatura no sera rebasada en ningin momento

de la trayectoria, por lo que es perfecto para fabricar la estructura del misil.

Una vez se ha elegido el material, se analizara el grosor de la estructura que se

requiere. Se aplican varias condiciones de disefio que debe cumplir el grosor.
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Los parametros de entrada en el andlisis del grosor de la estructura y que se

utilizaran en este apartado son:

- Diametro exterior del misil d = 19.685 in = 0.5 m Radio exterior del misil r =
9.842 in = 0.25m.

- Longitud de la estructura [ = 263.7 in = 6.7 m. Es la longitud total del misil
sin contar el radomo y las toberas de la primera etapa.

- Presion exterior de mecanizado p,,; = 10 psi.

- Mddulo de elasticidad del titanio E = 16500000 psi.

- Tensioén de rotura del titanio oz = 138000 psi.

- Empuje maximo T = 213000 N = 47882 lbs.

- Presién maxima de la camara p. = 2900 psi.

Estos parametros no son variables. A continuacion, se procedera a hallar tres

parametros de entrada que hay que calcular mediante iteraciones.
El primero de ellos es el momento de flexion M.

Mg = Nl/c (6.29)

N es la carga aplicada y c es el tipo de carga aplicada.

Se asume una carga maxima de 30 g en el lanzamiento aplicada uniformemente
sobre el misil (¢ = 8). Este parametro es iterativo, ya que el momento influira sobre
el grosor de la estructura, y un mayor grosor provocara un mayor peso del misil y
por tanto un mayor momento de flexién. Si el misil en el lanzamiento tiene un peso

W = 4881.05 lb, el momento de flexion sera:
Mp = 30-4881.05 - 263.7/8 = 4826758.2 in - lb.

Los otros dos son la tension que produce sobre el misil debido a una compresion
axial oy,iq; Y debido a la flexion oenging- EStos dos parametros son iterativos, ya
gue se usan para calcular el grosor de la estructura, pero para calcularlos es
necesario introducir el grosor. ¢ = F / S, y como el grosor influye sobre la superficie

sobre la que se aplica la fuerza, se produce una variacién en la tension.

Por ello hay que suponer un grosor, calcular las tensiones, ver cudal seria el grosor

necesario con esas tensiones y converger el grosor.
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Tras calcularlo, el grosor es t = 0.28 in. (Mas adelante se explicaran los calculos)

por lo que:

Giciar = FOS - T/(270 - £) (6.30)
Oending = FOS - Mg/(m - 7% - t) (6.31)

sustituyendo los valores:
Onviar = 1.5 - 47882 /(2m - 0.28) = 40824.95 psi.
OBending = 1.5+ 4826758.2 /(7 - 9.8422 - 0.28) = 84962.31 psi.

Se puede observar que ambas tensiones estan por debajo del limite elastico del

material.

Una vez calculados todos los pardmetros de entrada se pueden calcular las

condiciones de disefo.

La primera condicion es que el material debe ser lo suficientemente resistente para

resistir su mecanizado. El grosor minimo para satisfacer esta condicion:
tManufacturing = 0-7d[(pext/E)l/d]0'4 (6.32)
tManufacturing = 0.7 - 19.685 - [(10/16500000)263.7/19.685]%* = 0.127 in.

La segunda condicién es que el grosor debe ser suficiente para evitar el pandeo

localizado debido a la flexion:
UBuckling_Bending = 2-9TUBending/E (6.33)
tBuckling Bending = 2.9 - 9.842 - 84962.31/16500000 = 0.147 in.

La tercera condicion es que el grosor debe ser suficiente para evitar el pandeo

localizado debido a una fuerza de compresion axial:
UBuckling_Axial = 4royxial/E (6.34)
tpuckling axial = 4 + 9.842 - 40824.95/16500000 = 0.097 in.

La cuarta condicidn es que el grosor debe ser suficiente para resistir la fuerza de

empuje maxima:
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UThrust = T/(Znanialr) (6-35)

trnruse = 47882/(2m - 40824.95 - 9.842) = 0.019 in.

La quinta condicion es que el grosor debe ser suficiente para resistir el momento de

flexion maximo:
tBending = MB/(nUBendingrz) (6.36)
tpending = 4826758.2 /(m - 84962.31 - 9.8422) = 0.187 in.

La sexta y dltima condicién es que el grosor debe ser suficiente para resistir la

presion interior maxima provocar la rotura de la estructura:
tpressure = PcT/OR (6.37)

tpressure = 2900 - 9.842/138000 = 0.207 in.

Una vez analizadas las seis condiciones de disefio, hay que decidir cual sera el

grosor final de la estructura. Para ello, es posible utilizar tres enfoques distintos

- El primer enfoque consiste en utilizar el grosor que resulta de aplicar el FOS
a la condicion mas critica

- El segundo enfoque, mas conservativo, consiste en aplicar el FOS a la raiz
de la suma de los cuadrados de todas las condiciones.

- El tercer enfoque, que en muchas ocasiones acaba sobredimensionando la
estructura, consiste en aplicar el FOS a la suma de todas las condiciones de

disefo.

Durante los inicios del disefio se optd por el segundo enfoque. Sin embargo, el
resultado era muy pesado y el grosor parecia ser demasiado grande en

comparacion con el de otros misiles, por lo que se optd por el primer enfoque.

Una vez elegido el enfoque, se elige la condicion més critica. Puede parecer que
esta es la condicion de soportar la presion interna, ya que se necesita un grosor de
0.207 in. Sin embargo, la presion se genera dentro de la camara de combustion,

fabricada de un material méas resistente y con un grosor de 0.27 in.

Por lo tanto, el grosor de la estructura sera:
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tairframe = FOS * tgenaing = 1.5-0.187 = 0.28 in = 7.11 mm. EI misil por tanto,

tendré una relacion:
t/r = 0.28/9.842 = 0.02845.

Es una medida realista, ya que en los misiles reales este valor suele estar entre
0.003y 0.03. [3]

Se calculara ahora el peso de la estructura tubular:

WAirframe = Pri " VAirframe =Pri* SAirframe /
, (6.38)
=Pri T (rz - (T‘ - tAirframe) ) -1

sustituyendo los valores en la ecuacion:
Woirframe = 0.16 - 1(9.842% — (9.842 — 0.28)?) - 263.7 = 720.20 Ib.

Es conveniente separar estos valores en el peso de la estructura de cada etapa. La
estructura de la primera etapa tiene una longitud de 2.2 metros, y la segunda etapa

4.5 metros.

Wairframe, = 236.34 Lb.

Wair frame, = 483.86 Lb.
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6.5 SISTEMA PROPULSIVO

Este misil posee dos etapas. Cada etapa estara propulsada por un motor cohete de
propulsante solido, aunque seran diferentes entre si, ajustandose a las necesidades

del misil en cada momento.

Un motor cohete de propulsante sélido esta formado por una camara de combustion
(normalmente cilindrica, cerrada en su parte anterior por el domo) y con una
apertura en la parte posterior por la que salen los productos de la combustion hacia
la tobera, en la que, los gases de la combustion de la cAmara, a una gran presion,
son acelerados y expulsados a la atmosfera por detras del cohete, provocando una
fuerza de reaccion opuesta (empuje) que desplaza el vehiculo hacia delante.

Son sistemas de propulsion que no dependen de las condiciones atmosféricas,
pues son capaces de producir empuje a cualquier altitud (por eso, los misiles
propulsados por motor cohete suelen trazar trayectorias balisticas, llegando hasta
alturas mas elevadas que las del punto de impacto, reduciendo la resistencia
aerodindmica durante parte del vuelo). Ademés, pueden producir empuje
independientemente de la velocidad de vuelo, algo que otros sistemas como los
estatorreactores no pueden lograr ya que estos, para poder producir una fuerza de
empuje, deben tener una velocidad de salida de gases mayor que la velocidad de

vuelo.

Aunque el impulso especifico de los motores cohete suele ser muy bajo (~ 250 s),
pueden producir empujes mucho mas grandes que los aerorreactores y, por tanto,
pueden acelerar mucho mas rapido). Son el sistema propulsivo con la mayor
relacion empuje-peso debido a que la velocidad de salida es independiente de la

velocidad de vuelo y muy alta, en torno a 2000 m/s.
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opening device

Figura 6.18 Esquema de un motor cohete de combustible sélido

Dentro de la cAmara de combustion se integra el propulsante sélido. Este adopta la
forma de la camara de combustion y suele tener un agujero central (con una forma
determinada) que permite obtener una superficie de combustiéon mayor que si solo
se utilizara la seccion transversal de la camara de combustion. Ademas,
dependiendo de la geometria del agujero, se pueden crear distintos perfiles de

empuje, que pueden adecuarse mejor a las necesidades de la mision.

La tobera es el Unico lugar por el que los gases de escape de la camara de
combustién pueden salir. Es un conducto convergente-divergente que acelera los

gases de combustion debido al descenso de presion que se produce.

_——1==Pe; | Flujo Subsénico

Flujo Subsonico
(onda de choque)

Flujo Supersonico

Flujo Supersonico

.| | Flujo Subsénico
(onda de choque)

Flujo Subsanico

Figura 6.19 Regimenes de flujo en tobera C-D. Evoluciéon de presion y velocidad a
lo largo de la tobera. [34]
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Utilizando P, para representar la presiéon de los gases en la salida y P, para
representar la presion del aire de la atmodsfera en la que se encuentre el misil, se
estudiaran los diferentes regimenes que pueden presentarse utilizando la anterior

figura:

El rendimiento sera 6ptimo cuando la tobera se encuentre en su condicion critica
(P, = Py). Tobera critica o adaptada. En este régimen se obtendra el impulso

especifico maximo y, por tanto, el empuje maximo obtenible.

Si (P, > P,) se dice que la tobera se encuentra subexpandida. Se producen ondas
de expansion a la salida que aceleran el flujo y disminuyen su presion. Se

desperdicia presion que podria convertirse en empuije.

Si (P; < P,) se dice que la tobera se encuentra sobreexpandida. Se producen ondas
de choque oblicuas en la salida de la tobera que compensan la excesiva expansion
de los gases en la tobera. Hay que tener cuidado con los desprendimientos que

pueden producirse.

Lo ideal seria contar con una tobera adaptada en cada momento, sin embargo, las
condiciones cambiantes del misil a lo largo de la trayectoria, sumadas a que no se
posee una tobera de geometria variable, hacen que conseguir esta condicién sea

muy dificil.

Ademas, en la mayoria de los misiles la tobera es subexpandida, debido a que,
para lograr esta condicién, no son necesarias largas toberas, y la pérdida de
rendimiento provocada por la diferencia de presiones se compensa con un aumento

del volumen de propulsante disponible gracias a una tobera de menor longitud.

Se comenzara el estudio del sistema propulsivo del misil conociendo el propulsante

gue se utilizara.

6.5.1 Eleccién del propulsante

A la hora de elegir un propulsante para el motor cohete hay muchas opciones. Se

suelen dividir en tres tipos en funcion de los observables que produzcan:

- Los propulsantes de mayor rendimiento estan formados mediante la unidn

de un combustible metélico con un oxidante. Utilizar un metal produce que
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se deje un gran rastro de humo (High smoke) detras del misil, por lo que
puede ser detectado mas facilmente, pero tiene las siguientes ventajas:
o Mayor temperatura de combustion, por lo que se consigue un impulso
especifico mayor.
o Mayor densidad del propulsante, por lo que aumenta la eficiencia
volumétrica.
o Mejor estabilidad de combustion.
Propulsantes que dejan un menor rastro de humo (reduced smoke) se
fabrican reemplazando el combustible metalico por compuestos poliméricos
de unién. Son mas dificiles de rastrear, pero su rendimiento es menor.
El dltimo tipo de propulsantes son los que dejan un rastro minimo de humo
(minimum smoke). Estos, ademas de eliminar los combustibles metalicos,
eliminan todos los componentes que puedan dejar rastros de cloruro de
hidrégeno. Sin embargo, su rendimiento no es comparable a los demas tipos

de propulsantes.

Como se trata de un misil de largo alcance, en el que las distintas combustiones del

propulsante se realizan a una distancia muy grande del objetivo, la mejor solucién

serd utilizar un propulsante que dé el maximo rendimiento sin importar el rastro que

deje el misil. (Primer tipo de propulsantes).

Un buen propulsante debe reunir las siguientes caracteristicas:

Alto rendimiento (alto impulso especifico).

El exponente de tasa de combustion y el coeficiente de temperatura deben
ser pequefios para que las variaciones en el empuje o la presion en la
camara sean minimas.

La fuerza de unién entre ingredientes debe ser adecuada a lo largo de un
gran rango de temperaturas de trabajo.

Alta densidad.

Baja absorcion de humedad.

Debe permitir una fabricacién y manipulacion segura de este y los materiales
utilizados en su fabricacion deben ser abundantes.

No debe producir gases toxicos.

Su combustién debe ser estable.
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El propulsante elegido esta constituido por una mezcla:

- 70 % de perclorato amonico (NH,Cl0,), que tiene una densidad de 1.95
g/cm?y que actuara como oxidante.

- 15 % de aluminio en polvo (Al), que tiene una densidad de 2.7 g/cm®y que
actuard como combustible.

- 15 % de “polibutadieno terminado en hidroxilo” (HTPB), que tiene una

densidad de 0.913 g/cm?®y que actuara como binder (unién).
Por lo tanto, la densidad del propulsante sera:
Pprop = 0.7 -1.95 4 0.15 - 2.7 + 0.15 - 0.913 = 1.91 g/cm® = 0.069 lb/in®
Sutton [35] brinda mas informacion sobre este propulsante:

Tabla 6.3 Caracteristicas del HTPB/AP/AI

Impulso especifico 260 — 265 s
Temperatura de llama 3440 K
Tasa de combustién @ 1000 psi 0.25-0.3in/s
Exponente de presion @ 1000 psi 0.4

La velocidad caracteristica de un propulsante c*, es una medida del rendimiento
obtenido de la combustion de un propulsante sin tener en cuenta las caracteristicas

de la tobera. Por lo tanto, es Gtil para comparar diferentes propulsantes entre si.

Otro de los parametros importantes que deben conocerse para calcular las
actuaciones del motor cohete es el coeficiente de dilatacion adiabatica de los
productos de la combustién del propulsante y.

Utilizando los datos del Fleeman [3], para el propulsante empleado,

*_pc'AT
c = ;

= 5298 ft/s
y =1.217

6.5.2 Material y estructura del motor
Las cAmaras de combustidn de los motores cohete empleados en misiles se suelen
fabricar de acero, debido a que es un componente critico y debe utilizarse un

material muy resistente.
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Se ha elegido el “Acero PH 15-7 Mo”, muy utilizado en cAmaras de combustion de

alta presion, gracias a su gran resistencia. En la tabla 6.4 se recogeran las

caracteristicas de este acero:

Tabla 6.4 Propiedades Acero PH 15-7 Mo [36]

Densidad

0.278 Ib/in® (7.7 g/lcm?3)

Tensién de rotura

220000 psi (1517 MPa)

Limite elastico

190000 psi (1310 MPa)

Médulo de elasticidad

29000 ksi (200 GPa)

El Acero PH 15-7 Mo es una aleacion formada por: [36]

- Hierro (69.58 — 76.75 %).
- Cromo (14 — 16 %).

- Niquel (6.5 — 7.75 %).

- Molibdeno (2 — 3 %).

- Aluminio (0.75 — 1.5 %).
- Manganeso (< 1 %).

- Silicio (< 1 %).

- Carbono (< 0.09 %).

- Azufre (< 0.04 %).

- Fo6sforo (< 0.04 %).

De este acero se fabricaréa la cAmara de combustion, el domo de cierre de la cAmara

y la tobera del motor.

Para maximizar el propulsante del misil, el domo, en vez de ser hemisférico sera un

elipsoide, con una relacion entre ejes a/b = 2, para que ocupe una longitud menor

(dejando mas espacio para la camara de combustién) y reduciendo el coste y

dificultad de fabricacion igualando el grosor necesario entre el domo y la camara.

El dimensionado de la estructura del motor seréa similar al dimensionado de la

estructura del misil, habra que hallar el grosor necesario que permita soportar las

fuerzas existentes, pero sin sobredimensionar la estructura causando un

incremento innecesario del peso del misil.
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La carga dominante que tiene que resistir el motor cohete es la presion interna que

se produce durante la combustion del propulsante.

En la figura 6.20 se muestran estas fuerzas, en forma de aro en la parte cilindrica

de la camara de combustion y longitudinal en la parte del domo.

. Motor Case
( ﬁ Cylinder
Hoop -
- Stress
Nozzle b
Case Dome Motor Dome r—.‘
\. Ellipsoid 5
& Longitudinal ?
Stress

Case Cylinder

Figura 6.20 Presion interna de la camara de combustion. [3]

La tension en la parte cilindrica y en la parte del domo se calculan, respectivamente,

mediante:

(at)Hoop = pr/t. (6.39)
(O-t)Longitudinal = paZ/(th)_ (6.40)

Si, como se avanz6 antes, la relacion entre ejes del domo es b = a/2,
— 2 — — —
(at)Longitudinal =pa“/(at) = pa/t =pr/t = (Ut)Hoop
para calcular el grosor del motor, se siguen los siguientes pasos:

Primero se calcula la presién operativa efectiva maxima (MEOP), para ello, se
necesita el my del propulsante, que indica la sensibilidad de la presion de

combustiéon a un cambio en la temperatura ambiente. Normalmente
nx = (Ap/p)/AT = 0.0014.

También es necesario el aumento de temperatura producido en un dia de calor.

Usualmente se emplea en los célculos Tpig normat = 70°F Y Tpia caturoso = 160°2F.
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Con estos valores y la presion maxima en la camara p, ya se puede calcular la
MEOP: [3]

Pmeop = Dc - €K7, (6.41)

Ademas de tener en cuenta la MEOP, hay otras incertidumbres como pueden ser
puntos calientes, fallos en la soldadura... que requieren que el disefio se realice

sobre una presion ain mayor para evitar accidentes.

La presion interna sobre la que se disefiara el motor sera: [3]
Purst = Pc * ®Pmeop/P)™1<n <3 (6.42)
normalmente, como es un parametro muy importante, se suele utilizar n = 3.

6.5.3 Actuaciones generales del motor cohete

En este capitulo, se utilizaran una serie de parametros que se deben conocer:

- Tasa de combustion del propulsante r.

- Presion en la camara de combustion p,.

- Presion en la salida de la tobera p,.

- Presioén atmosférica p,.

- Area de combustion Ag.

- Area de la garganta de la tobera A4,.

- Area de la salida de la tobera A;.

- Velocidad caracteristica del propulsante c*.
- Flujo masico w,,. (Peso).

- Relacion de expansién de la tobera e.

- Impulso especifico Igp.

- Coeficiente de dilatacion adiabéatica de los gases de combustion y.
- Fuerza de empuje T.

- Velocidad de salida de los gases v

- Velocidad de salida efectiva c.

El estudio de las actuaciones de este sistema propulsivo comienza con la

combustion del propulsante. Como se vio anteriormente, no todos los propulsantes
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se gueman al mismo ritmo. Ademas, dependiendo de la presion que haya en la

camara de combustion, el propulsante se quemarda a un ritmo diferente.

La tasa de combustion del propulsante se puede calcular de la siguiente manera:
T = T@1000psi * (pc/l()OO)n (643)

en esta formula, el valor de p. obligatoriamente tiene que ir en psi. Los valores
restantes de la formula (para el propulsante utilizado) son conocidos gracias a
Sutton [35]. (Ver tabla 6.3):

T@1000psi = 0.3 in/s, n=04

La combustion se produce (normalmente) en el agujero que se deja en el centro del
propulsante, ya que es ahi donde se encuentra el encendedor. Una vez se provoca
el encendido, se quema toda la superficie del agujero, realizando una combustion

por capas hasta llegar a la superficie metélica de la camara de combustion.

El area de combustible que se estd quemando en cada momento es:
Ap = gcpcAt/(pPropC*r)' (6.44)

Una vez se conoce la tasa y el area de combustidén, se puede conocer cuanto
propulsante se esta quemando en cada instante (y que por tanto debe estar
saliendo de la camara de combustion por la garganta de la tobera). Esto se conoce
como flujo masico y es un parametro fundamental para estudiar las actuaciones de

un motor cohete.

En la practica de este trabajo, se utilizara el programa “openMotor” [37] que, una
vez introducidas las caracteristicas del propulsante y la geometria y dimensiones
del grano del propulsante, realiza una integracion numérica sobre el area de

combustién en cada momento y calcula en cada instante el flujo masico.

Esto es muy util a la hora de realizar un analisis preciso, ya que lo mas probable es
gue el area de combustibn en cada instante sea diferente, sobre todo con
geometrias de grano complicadas, y los célculos del programa permiten calcular las

actuaciones del motor de manera mas realista.
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Conocido el flujo masico, y fijado el area de la tobera (luego podra iterarse si no se

cumplen los requisitos de la mision), es posible calcular la presion en la camara.

. *
WpC

gcAr

pe = (6.45)

El &rea de la garganta de la tobera es otro de los parametros fundamentales en el
estudio de las actuaciones del motor cohete. Hay que buscar un compromiso en su
disefio, ya que un area muy pequefia permitira obtener grandes empujes, pero la
presion en la cAmara sera tan grande que hard que se necesite una camara de

combustién muy gruesa y pesada para resistir esa presion.

Como se necesita una gran relacién de expansion para obtener altos valores de
impulso especifico, lo ideal es que el area de salida sea lo mas grande posible, pero
sin sobresalir del cuerpo del misil. Ademas, como se vio anteriormente, tiene un
gran impacto positivo sobre el drag del misil durante el vuelo propulsado. Hay que
tener en cuenta que, manteniendo el semidngulo de la seccion divergente
constante, la tobera tendra una longitud mayor cuanto mayor sea la relacion de
expansion (para un area de tobera fijada), por lo que una vez mas hay que buscar
un compromiso entre el volumen de propulsante que se puede instalar y las

condiciones éptimas de tobera.

Conociendo el area de garganta y salida de la tobera, se puede calcular la presion
en la salida de la tobera resolviendo la siguiente formula: [3]

y—171/2

L 1/2 1 y-1
e=As _ [ 2 ]H- =t (Be)-{1-(2)” (6.46)
4 |ly+1 y+1 Pc Pe '

Una vez conocida la relacion p./p. del motor, se puede calcular el impulso

especifico.

El impulso especifico puede definirse como el periodo durante el cual 1 kg de masa
de propulsante producira un empuje de 1kg de fuerza o lo que es lo mismo, como
el impulso total por peso de propulsante. Es una de las caracteristicas mas
importantes de los propulsantes, cuanto mayor sea el nimero, mayor sera su

eficiencia. Se calcula: [3]
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1
2 y+1i y=11)2 .
2y 2 - Pe\ v Pe Po c
SARRER | 21| 21 A WA | QA VAR WAL 2
¢ ¢ ¢ ¢ (6.47)
_[Fat
WProp

cy €s el coeficiente de descarga, que suele tomar valores en torno a c; ~ 0.96.

De esta ecuacion se puede sacar la conclusidn de que el impulso especifico
aumenta cuanto mayor sea la altura de vuelo (ya que p, serd menor) y, por tanto,
el empuje también aumentard, ya que ambos parametros son proporcionales. El

empuje maximo se daria en el vacio (p, = 0).

El empuje es la fuerza que provoca el movimiento hacia adelante del misil, por lo

gue tiene una gran importancia. La ecuacion que permite calcular el empuje es:

. 9
T = ISP . Wp = ISP . C_’f *Pc At' (648)
Otros parametros que pueden ser de interés son la velocidad de salida de gases
(es necesaria para calcular el Isp (ya esta integrada en la formula (7.47)) y la

velocidad de salida efectiva: [35]

vs = T/, = RT, - + v,2 (6.49)

-1

c=vs+ (pe - pO)As/mp (650)

en la ecuacién (6.49), que muestra la velocidad de salida de gases en toberas
isentropicas, la velocidad en la camara de combustion suele ser v, = 0 por lo que
la temperatura en la cAmara de combustién T, se aproxima a la temperatura en el

punto de remanso.

6.5.4 Dimensionado del motor cohete de la primera etapa del misil
Este motor ocupa desde el final de la segunda etapa hasta el final del misil.

Luotor 1 = 8 — 5.5 = 2.5m = 98.425 in.

El diametro disponible para el motor seré:
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dyotor 1 = d — 2 * tairframe = 0.5 — 2+ 0.007112 = 0.486 m = 19.125 in.
Por lo que el radio del motor sera ryoror 1 = % = 9.5625 in = 0.243 m.

Teniendo en cuenta la figura (7.20), la longitud del domo b sabiendo que a =r =
2b es:

LDomo_1 =b= rMotorl/Z =478in =0.1215m.

La superficie del domo con forma de elipsoide tiene una superficie de Spomo 1 =

396.49 in?.

El centro de gravedad del domo se encuentra a una distancia z de la base de este:

4b
Zpomo = 73— = 2.029 in. (6.51)

En esta primera etapa, se utilizan 4 toberas multiples con el objetivo de obtener el
area de salida mas grande posible y un area de garganta suficientemente pequefo
para obtener un alto empuje sin ocupar gran parte de la longitud L., 1 Y @si poder

introducir mas propulsante dentro de esta etapa.

Como la combustién de esta etapa se realiza al inicio de vuelo, a muy baja altura,
con una atmosfera muy densa, no es necesario expandir tanto los gases de la

combustién por lo que el sistema de toberas multiples es ideal en estas condiciones.

21,8

Figura 6.21 Toberas mdltiples de la primera etapa
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Como se puede observar en la figura, las dimensiones de cada tobera son las

siguientes:

- Diametro de salida dy; = 7.52 in. Area de salida Ay, = 44.415 in?.

- Diametro de garganta d,, = 1.8 in. Area de garganta A,; = 2.545 in?.

La garganta se disefid en funcion del empuje que se pretendia conseguir, y la salida
de la tobera es la mayor que podia lograrse introduciendo 4 toberas y sin que

sobresaliera del cuerpo, para no generar una mayor resistencia aerodinamica.

Para estimar la longitud de las toberas, se modelaron como un conducto cénico
convergente desde el final de la camara de combustion hasta la garganta, con un
semiangulo de convergencia 6. = 65 deg y un conducto conico divergente, con un

semiangulo de divergencia 6,; = 15 deg.

| WS

1,89

51

Figura 6.22 Medidas de las toberas multiples
Por tanto, Lroperas 1 = 11.89 in = 0.3 m.

La superficie de una tobera se estimarda en un principio como la suma de las
superficies de las paredes de los 2 troncos de cono que forman la tobera

convergente-divergente. Siendo esta superficie:
SLateral_Tronco_Cono =mn-a(R; +Ry) (6.52)

siendo a la longitud de la generatriz del tronco de cono y R;, R, los radios de ambas

bases del tronco de cono.

Tras realizar los calculos, entre las cuatro toberas tienen una superficie Sroperqs 1 =

810.49 in?.
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El centro de gravedad de las toberas se calcula de manera similar, modelando cada
tobera como la suma de 2 troncos de cono. El centro de gravedad de un tronco de

cono se encuentra a una distancia z de la base del tronco:

_ h(R? + 2Ra + 3a?)

ZTronco_Cono — 4(R? + Ra + a?) (6.53)

siendo h la altura del tronco de cono, R el radio de la base mayor del tronco de cono

y a la longitud de la generatriz del tronco de cono.

Como cada tobera se divide en dos cuerpos, para calcular el centro de gravedad
total se ponderaran los centros de gravedad de cada tronco de cono en funcion de

su superficie.

Tras realizar los calculos oportunos, el centro de gravedad de las toberas de esta

etapa se encuentra a una distancia de la punta del morro zryperqs 1 = 307.59 in.
La parte cilindrica de la camara tendra una longitud de:

LCémara_l - LMOtOT_l - LD0m01 - LTobera51 = 98425 - 4‘78 - 1189 = 8175 ln
= 2.077 m.

La longitud del propulsante (a partir de ahora se llamara “grano”) sera similar a
Lcamara 1 dejando un pequefio espacio entre el final del grano y el inicio de la tobera

para que el flujo de gases circule adecuadamente.

Lo siguiente que habra que calcular es el grosor de la estructura del motor. Cuando

se estudien las actuaciones del motor se vera que la presibn maxima es:
Pc 1 = 2840 psi.
Haciendo uso de las ecuaciones (6.41) y (6.42), la presion de disefio sera:
Pueop = Pc - €"KAT = 2840 - 0001490 = 3221.36 psi.
Peurst = Pe - Purop/Pc)™ = 2840 - (3221.36/2840)3 = 4144.59 psi.

Utilizando esta presion y la ecuacion (6.39), el grosor que la estructura deberé tener

al menos:
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tmotor 1 = FOS * Dpurst * 7/ Orotura = 1.5 - 4144.59 - 9.5625/220000 = 0.27 in
= 6.86 mm.

Por lo tanto, se podra calcular el peso del motor como:

WMotorl = WDomo_l + WToberas_l + WCémara_l

= Pacero tMotor_l : (SDomo_l + SToberas_l) + Pacero 0.257

2 2
' (dMotor1 - (dMotor1 - 2tMotor_l) ) ' LCémara_l
sustituyendo los valores en la formula, el peso del motor es:

Witorors = 0.278 - 0.27 - (396.49 + 810.49) + 0.278 - 0.257
- (19.1252 — (19.125 — 2 - 0.27)2) - 81.75 = 454.08 lbs = 204.34 kg.

Lo siguiente sera estudiar el grano integrado en el motor de la primera etapa. Sus

dimensiones son las siguientes:
LGT'anO_l = LCémaral = 81.75 iTl.
dGrano_l = dMOtOT_l — ZtMotor_l = 19125 —-2-:0.27 = 18585 in.

El grano de este motor tiene dos geometrias. Partiendo desde el domo hacia la

tobera, estas geometrias son:

- Geometria de estrella de 8 puntas.

o Longitud: 21.75 in.

o Ancho de la base: 1.5in.

o Longitud del centro al extremo de la estrella: 4.5 in.
- BATES (Ballistic Test and Evaluation System).

o Longitud: 60 in.

o Diametro del ndcleo hueco: 6 in.
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Figura 6.23 Geometria del grano del motor cohete de la primera etapa.

Esta geometria ofrece un perfil de empuje muy constante, ademas de un porcentaje

de volumen ocupado (eficiencia volumétrica) del 90.42%.

2
dGrano_l)

Werop .1 = Pprop * Vgrano = Pprop * 0.9042 « Lgrano 1 - - ( >

18.585

2
=0.069-0.9042-81.75 1 - ( ) = 1371.751b = 617.287 kg.

6.5.5 Dimensionado del motor cohete de la segunda etapa del misil
El motor cohete de esta etapa se diferenciara del motor de la primera etapa debido
a que solo dispondra de una tobera convergente-divergente.

Ademas, algo que hace especial a esta etapa del motor es que es un motor cohete
de dos pulsos. Este sistema, utilizado por misiles como el “AGM-69 SRAM” o la
tercera etapa del “SM-3 Standard Missile”, utiliza una barrera para separar dos
granos, con lo que puede provocarse un pseudo-reencendido durante el vuelo
gracias a dos encendedores, uno para el primer pulso colocado cerca de la zona
de la tobera y otro para el segundo pulso colocado en el domo de la cAmara de

combustion.

Este sistema, aunque mas costoso, tiene la ventaja de que puede conseguir un
mayor alcance, mayor duracién de vuelo si es necesario, y menor calentamiento
aerodinamico (ya que las velocidades seran menores, aunque mas constantes y

prolongadas en el tiempo).
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MISSILE SUPPORT LUGS PROPELLANT CUP INSULATION

CHAMBER iNSULATION
RACEWAY WIRING

SECOND-PULSE
PROPELLANT

SECOND PULSE IGNITER

FIRST PULSE PROPELLANT
NOZZLE CLOSURE
FIRST PULSE IGNITER

Figura 6.24 Sistema de motor de pulsos del AGM-69 SRAM. [38]

El dimensionado de este motor seguira los mismos pasos que el dimensionado del

motor de la primera etapa. (Apartado 6.5.4).
El espacio que ocupa este motor es el espacio que sobra en la segunda etapa.
Luotor 2 = 5.5 = Lragomo — Le/c — Lwn = 5.5 —1—1.07 — 0.5 = 2.93m = 11535 in.
El diametro disponible para el motor seré:

dmotor 2 = d — 2 * tairframe = 0.5 — 2+ 0.007112 = 0.486 m = 19.125 in.
Por lo que el radio del motor sera ryoror 2 = % = 9.5625in = 0.243 m.
La longitud del domo b sabiendo que a = r = 2b es:

Lpomo_2 = b = Tmotor,/2 = 4.78 in = 0.1215m

La superficie del domo con forma de elipsoide tiene una superficie de Spomo 2 =

396.49 in?.

El centro de gravedad del domo se encuentra a una distancia z de la base de este:

Zbomo = 7 = 2.029 in.

Las dimensiones de la tobera son las siguientes:

- Diametro de salida d,, = 18 in. Area de salida A, = 254.469 in?.

- Diametro de garganta d,, = 4 in. Area de garganta 4,, = 12.566 in?.

David Doncel del Amo



Pagina 97 de 256

Para estimar la longitud de la tobera, se model6 como un conducto coénico
convergente desde el final de la camara de combustion hasta la garganta, con un
semiangulo de convergencia 6. = 65 deg y un conducto conico divergente, con un

semiangulo de divergencia 6; = 15 deg.
Por lo tanto, la longitud de la tobera sera:

dyotor2 _drz  dsz _ dpz
2 2 2 2

+ = 3.48 + 26.12
tan 6, tan 6,

LTobera_Z = LConvergente + LDivergente =

= 29.6in =0.752m.

La superficie y el centro de gravedad de la tobera se calcularan del mismo modo

gue las de la etapa anterior. Ver apartado 6.5.4.
Después de realizar los calculos, Sropera 2 = 1230.86 in%. Zroperq 2 = 198.08 in.

En la tobera se colocara un recubrimiento exterior de fibra de vidrio que servira
como aislante térmico de proteccion para los actuadores de cola. La fibra de vidrio
tiene una densidad priprq viario = 0.094 Ib/in®. El grosor del aislante sera
taisiante = 0.25 in. Y se considerara, para simplificar los calculos, que la superficie

es la misma que la superficie de la tobera Sy;g;gnre = 1230.86 in?.
La parte cilindrica de la cAmara tendra una longitud de:

Lesmara.z = Lutotor 2 = Lpomo, = Lrobera, = 115.35 — 4.78 — 29.6 = 80.97 in
= 2.057 m.

Lo siguiente que habra que calcular es el grosor de la estructura del motor. Cuando

se estudien las actuaciones del motor se vera que la presién maxima es:
Pc 2 = 1000 psi.
Haciendo uso de las ecuaciones (6.41) y (6.42), la presion de disefio sera:
Pueop = Pc - €™KAT = 1000 - 9001490 = 1134.28 psi.
Dourst = Pe - Pmeop/Pe)™ = 1000 - (1134.28/1000)3 = 1459.36 psi.

Utilizando esta presion y la ecuacion (6.39), el grosor que la estructura debera tener

al menos:
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tuotor 2 = FOS - Dpurse * T/0rotura = 1.5 - 1459.36 - 9.5625/220000 = 0.095 in

~ 0.1in = 2.54 mm.

Por lo tanto, se podra calcular el peso del motor como:

WMotorl = WDomo_Z + WTobera_Z + WAislante + WCémara_Z

= P4cero tMotor_z ' (SDomo_Z + STobera_Z) + PFibra_vidrio Laistante
2 2
' SAislante + Pacero * 0.25m - (dMotor_Z - (dMotor_Z - 2tMotor_Z) )

) LCémara_z
sustituyendo los valores en la férmula, el peso del motor es:

Whiotors = 0.278 - 0.1 - (396.49 + 1230.86) + 0.094 - 0.25 - 1230.86 + 0.278 - 0.257
-(19.125% — (19.125 — 2 - 0.1)?) - 80.97 = 210.02 lbs = 94.51 kg.

Lo siguiente sera estudiar los dos granos integrados en el motor de la segunda

etapa. Sus dimensiones son las siguientes:

LGrano_Z = LGrano_Za + LGrano_Zb

LGrano_Za =45in, LGrano_Zb = 35.3 in.

En este caso, la longitud de la suma de ambos granos no es igual que la longitud
de la cdmara de combustion, ya que hay que dejar un espacio para colocar la

barrera que los separa.

dGrano_l = dMOtOT‘_l - ZtMOtOT‘z = 19125 —-2:01= 18925 in.

Los dos granos de este motor tienen la misma geometria, lo Unico que varia es la
longitud de cada grano, pues se han confeccionado teniendo en cuenta el momento

en el que seran quemados.

Esta geometria es conocida como “Finocyl 2D”. Consiste en un taladro central sobre
el que se hacen unas estrias rectangulares con el fin de conseguir un perfil de

empuje mas constante.

- Geometria Finocyl.
o Longitud del grano 1: 45 in.
o Longitud del grano 2: 35.9 in.
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o NuUmero de estrias: 6
o Ancho de la estria: 1.3 in.
o Longitud de la estria: 2 in.

o Diametro del nudcleo hueco: 3.35 in.

Figura 6.25 Geometria del grano de los dos pulsos del motor de la segunda etapa.
Esta geometria ofrece un perfil de empuje relativamente constante, ademas de un
porcentaje de volumen ocupado (eficiencia volumétrica) del 90.96%.

2
dGrano_Za)

WProp_Za = Pprrop ° I(grano = Pprrop * 0.9096 - LGrano_Za "I < 2

18.925

2
= 0.069 - 0.9096 - 45 - 1 - ( ) =792.81b = 356.76 kg.

dgrano 2\’
WPTOP_Zb ~ Pprop” Vgrano = Pprop ° 0.9096 - Lgrano2p - T - (%)

18.925

2
=0.069-0.9096-35.3 -7 - ( ) =621.911b = 279.86 kg.

6.5.6 Analisis de las actuaciones del motor cohete de la primera etapa

El motor de la primera etapa se encarga de la etapa de boost del misil. En ella, se
gueman 1371.75 Ibs de propulsante en 8.63 segundos. Para realizar el estudio de
las actuaciones se sustituyen las cuatro toberas de las que dispone por una Unica
tobera equivalente, con las mismas areas de garganta y salida que la suma de las

cuatro toberas reales.

- Area de salida equivalente As,, =4 A1 = 177.66 in2.
- Area de garganta equivalente At,, =4 A =10.18 in?.

- Relacion de expansion € = 17.454.
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- Coeficiente de descarga cp, = 0.96.
La fraccion masica de propulsante en el inicio de la combustién de este motor es:

Wyrop 137175

= = 0.281
M/inicial 4881.05

(=
No es muy elevada, pero servira para dotar de velocidad al misil en sus primeros
instantes.

El flujo mésico medio de este motor es:

 Wyrep 137175
Yo T T 863

= 158.951b/s = 71.52 kg/s

Sin embargo, el area de combustion no es constante, por lo que se utilizaran los

00

datos de flujo masico de openMotor.

000

t=0s t=1s t=2s
t=4s t =6s t=8s

Figura 6.26 Evolucion de la superficie del grano a lo largo del tiempo.

Esta configuracion funciona muy bien debido a que la superficie en el grano de la
estrella es mayor es mayor al inicio y decrece con el tiempo, y la geometria BATES
funciona al contrario, la superficie de combustion crece con el tiempo. Mediante el

empleo de ambas se consigue un perfil de empuje casi constante.

El flujo masico y la presidén en cada instante es:
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Flujo masico y presion de la cdmara de combustion
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Presion en la camara

Flujo masico

Figura 6.27 Flujo méasico y presion en la cAmara del motor de la primera etapa

Se puede observar en la ecuacion (6.45) que ambos parametros son
proporcionales. De esta grafica se obtiene la presibn maxima de 2840 psi, que se

utilizé para dimensionar la estructura del motor.

El impulso especifico en cada instante se muestra en la siguiente grafica:

Impulso especifico

272.5
272
271.5
271
270.5
270
269.5
269
268.5
268

Impulso especifico (s)

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
Tiempo de combustion (s)

Figura 6.28 Impulso especifico del motor de la primera etapa
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Como se puede observar, el impulso especifico varia muy poco a lo largo del tiempo
de combustion. Como presion en la camara se mantiene casi constante a lo largo
del tiempo, el impulso tiende a subir con el incremento de la altura de vuelo. El
descenso se produce cuando se acaba el propulsante del primer grano, por lo que

desciende la presion en la camara.
Resolviendo la ecuacion (6.46), se obtiene una relacion:

Pe _ 0.00572544.

Pc

Una gréfica muy interesante es la que relacion la presion a la salida de la tobera

con la presion atmosférica que rodea al misil en cada momento.

Estudio de condicion de tobera

1.5
1.4
1.3
1.2
11

0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9

Tiempo de combustion (s)

Presion de salida / Presion atmosférica

Figura 6.29 PsaLipa / Patmosrerica en el motor de la primera etapa

Al ser la presion de salida mayor que la presién atmosférica, la tobera se encuentra

subexpandida.

Por ultimo, se presenta el perfil de empuje de este motor, la garganta de la tobera
fue disefiada para que el valor de la fuerza de empuje fuera elevado, con el fin de
acelerar lo antes posible el misil y “escapar” cuanto antes de la zona mas densa de
la atmésfera. Se pretendia conseguir un empuje sobre 200000 N. ElI empuje
méaximo que se consiguid en la practica fue 213000 N.
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Perfil de empuje del motor

220000
210000
p 1010 1o | J P ——
190000
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Fuerza de empuje (N)

Figura 6.30 Perfil de empuje del motor de la primera etapa

6.5.7 Analisis de las actuaciones del motor cohete de la segunda etapa.

Este motor se encarga de las etapas de las trayectorias que luego se expresaran
como “Sustain 1” y “Sustain 2” (esta formado por 2 pulsos). Sustain significa vuelo
sostenido, en el que la fuerza de empuje serd mas o menos similar a la resistencia
aerodinamica. Esto no cumplird para el misil, sin embargo, estas partes de la
trayectoria decidieron llamarse asi por comodidad para diferenciarlas del boost, que

tiene un empuje mucho mayor.

- En el primer pulso del motor se queman 792.8 |b de propulsante en 12.79 s.
- En el segundo pulso se queman 621.91 |b de propulsante en 17.01 s.

Se recuerdan las caracteristicas de la tobera de esta etapa:

- Area de salida A, = 254.47 in?.
- Area de garganta A,, = 12.57 in?.
- Relacion de expansion € = 20.25.

- Coeficiente de descarga cp = 0.96.

La fraccién mésica de propulsante en el inicio de la combustién de cada pulso de

este motor es:
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w 792.8
g = —2rop2e _ — 0.284
Winieiar  2791.76

- Wprop.2p 62191
2" Winiciaz  1998.96

=0.311

El flujo masico medio de cada pulso de este motor es:

W, 792.8
. prop_2a
= = =61991b/s =2789k
Wp.2a teurna 1279 /s g/s

W, 621.91
. prop_2b
= = = 36.561b/s = 1645k .
Wp_Za tBuTn_b 17.01 /S g/S

Sin embargo, el area de combustion no es constante, por lo que se utilizaran los

datos de flujo masico de openMotor.

0000
¢10/0/@

Figura 6.31 Evolucion de la superficie del grano de geometria Finocyl a lo largo
del tiempo
Esta geometria, como luego se vera, es mas simple que la utilizada en la primera
etapa, y aungue el empuje no es tan constante, sigue siendo muy buena opcion

para la geometria del grano.

Hay que tener en cuenta también que una vez producido el encendido, la llama
guema toda la superficie disponible, por lo que no solo se quema el taladro interior

si no también las secciones transversales.

Esto, ademas de que provocara un cambio en la presion de la camara (y por tanto,
la tasa de combustién del propulsante cambiard) hace que, aunque la geometria de

ambos pulsos sea la misma, las actuaciones no lo seran.
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A continuacioén se estudiard cada parametro de interés, comparando ambos pulsos

entre si.

El flujo masico de cada pulso en cada instante es:

Flujo masico de cada pulso del motor
80
70

— |

60 \_/
50 \
40
30

20
10

Flujo masico (Ib/s)

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Tiempo de combustion (s)

=———Pulsol =——Pulso2

Figura 6.32 Flujo méasico de ambos pulsos del motor de la segunda etapa.

Aqui se puede observar claramente que al quemar menos propulsante, la presion
es menor, por lo que la tasa de combustion es menor y el segundo pulso, aunque

dispone de menos masa de propulsante, tarda mas en quemarse.

Este flujo méasico permite calcular la presién en la camara:

Presion en la camara de cada pulso del motor
1200
1000
800

600 \

400

200

Presién en la camara (psi)

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Tiempo de combustion (s)

Pulso 1

Pulso 2

Figura 6.33 Presion en la camara de cada pulso en el motor de la segunda etapa.
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En esta gréfica se puede observar como el primer pulso es el mas critico a la hora

de dimensionar la estructura del motor.

El impulso especifico de cada pulso en cada instante es:

Impulso especifico de cada pulso del motor

290
280
270
260
250
240
230
220
210
200

Impulso es pecifico (s)

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Tiempo de combustion (s)

= Pulso 1 Pulso 2

Figura 6.34 Impulso especifico de cada pulso del motor de la segunda etapa.

En esta gréafica se puede observar como el impulso especifico del segundo pulso
es mayor debido a que la fase del vuelo en la que se emplea se produce a una
altura mayor. Ademas, como no varia la altura de vuelo en el Sustain 2, su valor es
mucho mas constante que en el primer pulso (que al encontrarse el misil

ascendiendo, aumenta su valor mucho).

Cuando se produce la caida del impulso especifico es porque se esta acabando el
propulsante y se reduce el area de combustion, por lo que la presion en la camara

cae rapidamente.
Resolviendo la ecuacién (6.46), se obtiene una relacion:

Pe _ 0.0047139

Pc

Una grafica muy interesante es la que relacion la presion a la salida de la tobera

con la presion atmosférica que rodea al misil en cada momento.
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Estudio de condicion de tobera
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Figura 6.35 PsaLipa / Patmosrerica en el motor de la segunda etapa.

En esta gréfica, el pulso 1 (azul) sigue el eje vertical de la izquierda, y el pulso 2

(naranja) sigue el eje vertical de la derecha.

Durante el primer pulso, la tobera se encuentra ligeramente sobreexpandida en el
inicio de vuelo y acaba siendo subexpandida al final (antes de que caiga la presion
en la cAmara) debido a que se encuentra en vuelo de ascenso. Los valores no se

alejan demasiado de la unidad por lo que no suponen ningun problema resefiable.

Sin embargo, el segundo pulso se utiliza durante el vuelo a nivel en el techo de
vuelo, esto hace que la presion atmosférica sea muy pequefa (segun la ISA, a casi
32 km de altura, p, = 0.126 psi = 872 Pa) y la tobera, cuyas dimensiones estan
limitadas por el cuerpo del misil, no es capaz de expandir tanto el fluido.

En este caso la tobera se encuentra muy subexpandida, por lo que se esta
desperdiciando presion que podria convertirse en empuje. Sin embargo, la tobera
no puede disefiarse para ser mas grande (no hay mas espacio) por lo que hay que

asumir esta diferencia con respecto a la condicion ideal de p; = p,.

Por ultimo, se presentara el perfil de empuje de ambos pulsos:
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Perfil de empuje de cada pulso del motor
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Figura 6.36 Perfil de empuje del motor de la segunda etapa.

Se puede observar que los empujes producidos son mucho menores que el mpuje
de la fase de boost, sin embargo, estos empujes consiguen acelerar el misil mucho
mas, debido a que el misil tiene un menor peso (no tiene que cargar con la primera
etapa) y la fase se produce a una altura mucho mayor, por lo que apenas hay

resistencia aerodinamica, en comparacion con la fase inicial de vuelo.
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6.6 SUPERFICIES DE CONTROL Y SUPERFICIES FIJAS

Las superficies planas que se acoplan al cuerpo del misil pueden usarse para dotar
de una mayor fuerza de sustentacion al misil, estabilizarlo si estas se colocan por

detras del centro de gravedad, controlarlo si son superficies moviles...

Como se vio en la introduccién, este misil posee una cola movil trapezoidal al final
de la segunda etapa y una superficie fija triangular al final de la primera etapa del

misil. Por comodidad, esta superficie se llamara “ala”.

Ambas superficies estdn formadas por cuatro semipaneles, por lo que podria
decirse que hay dos alas y dos colas (cruciformes). Se colocan en linea con el

objetivo de reducir la resistencia aerodinamica y el “RCS”.

En el siguiente esquema (que no es mas que una ampliacion del misil en la zona

de las superficies) se puede ver la forma de estas:

Figura 6.37 Superficies planas del misil

Antes de comenzar con las dimensiones de las superficies, hay unos conceptos
sobre su geometria que se deben conocer. Para explicarlas, se utilizara la figura

mostrada a continuacion.

/| E[”
Croot /4

Figura 6.38 Parametros geométricos de las superficies planas [3]
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Ctip €S lalongitud de la cuerda en la punta de la superficie.

Croot €S la longitud de la cuerda en el encastre de la superficie.

Cmac €S la cuerda media aerodindmica. Se define como la cuerda de una
superficie rectangular equivalente (misma area, misma fuerza
aerodinamica...)

b es la distancia entre puntas de los dos semiplanos de una superficie
(envergadura).

Yep €S la distancia entre el encastre y la c,q¢, ya que el centro aerodinamico
de la superficie se encuentra sobre ella.

A g es el angulo de flecha que tiene el borde de ataque de la superficie.

6. €s el &ngulo total de la seccidn de la superficie en el borde de ataque.
tmac €S €l grosor maximo de la cuerda media aerodinamica. Las superficies

tienen un mayor grosor cuanto mayor sea la longitud de la cuerda.

Dos parametros muy importantes que dan forma a las superficies son

La relacion de aspecto (Aspect Ratio) A.

El estrechamiento (Taper Ratio) A.

Estos dos parametros se calculan de la siguiente manera:

A= bplanformz/splanform- (6.54)
A= Ctip/croot- (6.55)

Una vez conocidos todos los parametros de las superficies planas, se estudiaran

las que forman parte del misil, comenzando con la cola.

Una de las principales restricciones que se establecieron sobre el misil era que su

envergadura total debia ser menor de 0.95 m, por lo que la envergadura de las

superficies debia ser como maximo b = 0.45m = 17.72 in.

Como no es un valor muy elevado, se necesita una cola con baja relacion de

aspecto para lograr la estabilidad del misil. Se eligié una forma trapezoidal (muy

usada por misiles) por su gran efectividad en el control, buen drag supersoénico y

bajo RCS. No presenta ninguna desventaja notable.
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La cola se disefi6 con el objetivo de tener un area de cola S;,;; lo suficientemente
grande para mantener la estabilidad estatica del misil desde que se separa la
primera etapa hasta que se intercepta el objetivo, pero no sobredimensionarla para

mantener el margen estéatico lo mas pequefio posible.

El area de cola que se necesita para que el misil sea neutralmente estable se
calculara con la siguiente formula [3]. Si el area de la cola es mayor que el valor

calculado, el misil sera estaticamente estable:

(Xeas = Xacpoay)
Stait = {(CNa)Body d >

(Xcdg - XACWing) SWing (6-56)
+ (CNa)Wing d SR £ }
e

d
{(XACTail _ Xcdg)} Ref/( Na)Tall

si se evalla la estabilidad una vez la primera etapa ya no forma parte del misil, los

coeficientes del ala seran nulos.
En la préactica, el dimensionado de la cola se realiz6 de la siguiente manera:

- Se fijan los pardmetros de la cola: A = 0.6,4 = 0.75.

- Se identifica el instante limitante de la trayectoria a nivel de estabilidad
estatica.

- Se fija una semienvergadura de la cola b/2

- Como habra dos colas, se calcula 2 - Sy4;; = 2 - (b%/A)
- Usando b/2 se calcula ¢,y = 4 - g/(l + A)/A

- Secalcula cyp = A+ Croor

- Secalcula cpge =27+ (1+ A+ 42)/(1+ 1)

- Se calcula el punto en el que se sitla X,¢, ., mediante la ecuacion (4.28) y
estableciendo que la cola se situard lo mas retrasada posible para
proporcionar una mayor estabilidad.

- Se calcula S;,;; necesaria para que el misil sea neutralmente estable y se

compara con la superficie de cola del paso 4.
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- Es necesario que la superficie de cola con la que se realiza la iteracion sea
mas grande que la que se requiere, si no lo es, elegir un b/2 mas grande y

volver a realizar la iteracion hasta que lo cumpla.
A continuacién, se recogeran en una tabla las dimensiones de la cola del misil.

Tabla 6.5 Dimensiones de la cola

Relacién de aspecto 0.6
Estrechamiento 0.75
Superficie de cola (1) 516.267 in?

b/2 8.81in
Croot 33.524 in
Crip 25.143 in
Ap 44 deg
Cimac 29.533in
Yep 4.19in
Numero de colas 2
o1 8 deg
t/c 0.04
Borde de ataque de la cola 183.012 in

El ala se disefi6 para aportar estabilidad durante la primera fase de boost. Se queria
una superficie con A=1y A =0 (triangular). Realizando los calculos de la
estabilidad del misil en cada momento, se disefi6 un ala lo mas pequefia posible
(para minimizar el drag y el peso de la superficie) con esta forma que pudiera

estabilizar el misil.
Después de realizar el estudio, estas fueron las dimensiones:

Tabla 6.6 Dimensiones del ala

Relacién de aspecto 1
Estrechamiento 0
Superficie de ala (1) 196 in?

b/2 7in
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Croot 28 1in
Ctip 0in
Apg 76 deg
Cmac 18.667 in
Yep 2.331n
Numero de alas 2
81 8 deg
t/c 0.04
Borde de ataque del ala 275.071 in

Se calculara el volumen de cada superficie para conocer el peso de estas. Para ello

se modelaran las superficies como piramides truncadas con extremos paralelos:

[39]
Vsemipanel = ﬁ " Ssuperficie * ’#:};ZZ- (6.57)

Las superficies se fabricaran de fibra de carbono para minimizar su peso, la

densidad de este material €s pgjprq = 0.065 Ib/in3.

Utilizando un factor k, = 0.95, recomendado por los autores de la ecuacion, y

sustituyendo los valores, se obtiene:

Wran = Nogi - 2+ V. —0065-2.2. 22 00 16067, [210207
Tail PFibra Tail Semipanel : 1+0.75 . 0.6

= 113.1 lbs.
0.95-0.04 196
WWing = Pribra " NWing 2 VSemipanel =0.065-2-2- ﬁ 196 - T

= 27.11 lbs.

Por ultimo, se adjuntaréd una tabla resumen del analisis de la estabilidad, en ella se
indicara el Mach de vuelo de cada momento calculado, el punto a lo largo del eje
longitudinal en el que se sitla el centro de gravedad en ese momento, el area de

cola necesaria para que el misil sea neutralmente estable y la diferencia entre el
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area necesaria y la real (si es positiva significa que el misil dispone de una cola mas

grande de lo necesario por lo que el misil es estaticamente estable).

Se hatenido en cuenta la ecuacion (4.19), que dice cuando se debe aplicar la teoria
lineal y cuando se debe aplicar la teoria de cuerpos esbeltos. El Mach de transicion
de una teoria a otra en la cola es M = 4.36. Este valor se supera durante el vuelo.
Para el ala, el Mach de transicion es M = 2.74. Este valor no es superado en ningun

momento en el que el ala forma parte del misil.

Tabla 6.7 Anélisis de estabilidad

AREA DE COLA =1032.534 in?

Mach de vuelo Xcg (in) SrEoUERIDA (iN?) &Superficie (in?)
Fase — Boost
1 180.575 938.29 +94.244
2 166.752 314.64 +717.894
251 159.96 11.88 +1020.654
Fase — Sustain 1
2.75 133.085 1025.379 +7.155
3 130.792 993.78 +38.754
4 126.589 890.7 +141.834
5* 120.808 895.387 +137.147
5.09* 120.224 899.79 +132.744
Fase — Turn 1 (a=-36°)
4.3 120.224 535.56 +496.974
Fase — Sustain 2
5.946* 118.619 1016.5 +16.034
Fase — Coast 3
2.45 118.606 755.72 +276.814
2.25 118.606 761.016 +271.518
2 118.606 771.84 +260.694
1.75 118.606 794.983 +237.551
1.53 118.606 869.05 +163.484

La condicion critica se ha subrayado dentro de la tabla.
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En el punto de impacto, el misil tiene un Mach de vuelo M = 1.53. Utilizando x4, =
118.606 in. Y calculando el centro aerodinamico del cuerpo y la cola, mediante las
ecuaciones (5.27) y (5.28), sumando la localizacion de la cola en el misil, se obtiene

xAc_Tail = 188.88 in.

Como el centro aerodinamico del cuerpo depende del angulo de ataque del misil,
se calcula el margen estatico (ecuacion (4.29)) del misil en el punto de impacto en

funcién del angulo de ataque:

Margen estatico del misil en el punto de impacto

0.9
0.8

0.7
0.6
05
0.4

Margen estdtico

0.3

0.2
0.1

-15 -10 -5 0 5 10 15 20 25 30 35
Angulo de ataque (deg)

Figura 6.39 Margen estatico final del primer misil

Se puede observar que, al no haber sobredimensionado excesivamente la cola, el
margen estatico no es muy grande, por lo que la maniobrabilidad del misil en el

momento mas necesario sera éptima.

Por ultimo, cabe anotar que el centro de gravedad de las alas y las colas, al estar
constituidas por secciones simétricas, se considerara situado en el 50% de la

cuerda media aerodindmica de la superficie en cuestion.

En el siguiente apartado se recogeran los valores.
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6.7 ESTIMACION DEL PESO Y CENTRO DE GRAVEDAD

Una vez disefiado el misil por completo, es atil recoger todos los pesos de los

diferentes subsistemas para poder calcular el centro de gravedad en cada momento

y poder realizar un andlisis correcto de las actuaciones de vuelo del misil.

La ecuacion que permite calcular el centro de gravedad del misil a través de la suma

de los pesos y centros de gravedad de los diferentes subsistemas es:

Xedg = Z(xSubsistemal *Wsubsistema1 + Xsubsistemaz * Wsubsistemaz

+ "')/WTotal-

(6.58)

En las siguientes tablas se recogeran los pesos y centros de gravedad del misil en

las condiciones mas importantes de su vuelo.

Tabla 6.8 Resumen de pesos y centro de gravedad. Lanzamiento

TEM PESO (Ib) XcG Subsistema

Radomo 69.79 26.903
Guiado y control 250 60.52

Cabeza de guerra 200 91.515
Estructura 1# etapa 236.34 259.79
Estructura 2A etapa 483.86 129.23
Domo c.c. 1* etapa 29.76 219.285
C. Combustién 14 etapa 363.49 262.19
Domo c.c. 2* etapa 11.02 105.105
C. Combustién 2* etapa 135.85 146.53
Toberas 1# etapa 60.84 307.59
Tobera 24 etapa 34.22 198.078
Propulsante Boost 1371.75 262.19
Propulsante Sustain 1 792.8 165.51
Propulsante Sustain 2 621.91 123.785
Recubrimiento tobera 28.92 198.078
Actuadores de cola 50.28 194.38
Alas 27.11 290.98
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Colas

113.10

196.86

Wroral = 4881.05 lbs = 2214 kgs

Xcqg = 188.686 in = 4.79 m

xcdg = 5991%

Werop/Wrotar = 2786.46/4481.05 = 0.6218

Tabla 6.9 Resumen de pesos y centro de gravedad. Final del boost

ITEM PESO (Ib) XcG Subsistema

Radomo 69.79 26.903
Guiado y control 250 60.52

Cabeza de guerra 200 91.515
Estructura 2A etapa 483.86 129.23
Domo c.c. 2* etapa 11.02 105.105
C. Combustién 24 etapa 135.85 146.53
Tobera 24 etapa 34.22 198.078
Propulsante Sustain 1 792.8 165.51
Propulsante Sustain 2 621.91 123.785
Recubrimiento tobera 28.92 198.078
Actuadores de cola 50.28 194.38
Colas 113.10 196.86

Wrorar = 2791.76 lbs = 1266.32 kgs

Xcag = 133.079 in = 3.38 m

xCdg = 61.46%

Werop/Wrotar = 1414.71/2791.76 = 0.5067

Tabla 6.10 Resumen de pesos y centro de gravedad. Final del sustain 1.

TEM PESO (Ib) XcG subsistema
Radomo 69.79 26.903
Guiado y control 250 60.52
Cabeza de guerra 200 91.515
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Estructura 2* etapa 483.86 129.23
Domo c.c. 2* etapa 11.02 105.105
C. Combustién 2 etapa 135.85 146.53
Tobera 24 etapa 34.22 198.078
Propulsante Sustain 2 621.91 123.785
Recubrimiento tobera 28.92 198.078
Actuadores de cola 50.28 194.38
Colas 113.10 196.86

Wrorar = 1998.96 lbs = 906.71 kgs

Xcag = 120217 in = 3.05m

Xeag = 55.51%

Werop/Wrotar = 621.91/1998.96 = 0.3111

Tabla 6.11 Resumen de pesos y centro de gravedad. Burnout.

ITEM PESO (Ib) XcG subsistema

Radomo 69.79 26.903
Guiado y control 250 60.52

Cabeza de guerra 200 91.515
Estructura 2* etapa 483.86 129.23
Domo c.c. 2* etapa 11.02 105.105
C. Combustién 2* etapa 135.85 146.53
Tobera 24 etapa 34.22 198.078
Recubrimiento tobera 28.92 198.078
Actuadores de cola 50.28 194.38
Colas 113.10 196.86

Wrorar = 1377.05 lbs = 624.62 kgs

Xeqg = 118.606 in = 3.01m

xcdg = 5477%
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6.8 TRAYECTORIA DEL MISIL

En este apartado se describira el vuelo que realiza el misil desde que se lanza hasta
gue llega al punto de impacto, situado a 200 km de distancia y a 20 km de altura

con respecto al punto de lanzamiento, que se encuentra a nivel del mar.

Se establecerd un sistema de coordenadas cartesianas con origen en el punto de
lanzamiento. Los valores de las coordenadas (x,y) se daran en metros de distancia

al punto de lanzamiento.
La trayectoria de este primer misil se divide en 9 partes.

- Lanzamiento.

- Vuelo propulsado acelerado por la 12 etapa del misil. “Boost”.

- Vuelo propulsado acelerado por el primer pulso de la 22 etapa del misil.
“Sustain 1”.

- Vuelo no propulsado de ascenso. “Coast 1”.

- Giro no propulsado hasta alcanzar el techo de vuelo. “Turn 1”.

- Vuelo propulsado acelerado por el segundo pulso de la 22 etapa del misil.
“Sustain 2”.

- Vuelo no propulsado en el techo de vuelo. “Coast 2.

- Giro no propulsado hasta alcanzar el rumbo necesario. “Turn 2”.

- Vuelo no propulsado hasta alcanzar el objetivo. “Coast 3”.

Con el objetivo de obtener un mayor realismo y una precision mucho mas alta en la
trayectoria del misil, se ha realizado una integracion numérica de las ecuaciones
del movimiento del Capitulo 5 de cada etapa de la trayectoria, a intervalos de tiempo
muy pequefios (0.01s — 0.1s) para evitar el uso de valores medios de fuerzas,
pesos, o condiciones atmosféricas ya que los rangos de variacion, tanto de posicion
como de velocidad, a lo largo de una etapa son demasiado grandes y el uso de
valores medios (entendidos como la media entre el valor inicial y final de etapa) es

inaceptable.

El misil parte desde una posicion de reposo en el punto (0,0) dentro del tubo de

lanzamiento, que tiene una longitud de s;  yncn = 8 m.

Al ser lanzado, se le aplica una aceleracion n = 30 g.
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La velocidad del misil, al final del lanzamiento es: [40]

Viaunch = (2 gc * " Spauncn)®® = (2-9.81 - 30 - 8)*° = 68.62 m/s.
El tiempo que tarda el misil en salir del tubo de lanzamiento es:

trift—orr = (2 Spauncn/(9c - 1))*° = (2-8/(9.81-30))%° = 0.233 s.

El angulo de lanzamiento que se utilizara es y = 60 deg. Este angulo es muy
importante, debe ser elevado porque el misil debe abandonar la capa mas densa
de la atmésfera lo mas rapido posible, por lo que cuanto mas cerca de la vertical se
lance, menos resistencia aerodindmica tendra el misil. En el inicio del disefio se
pretendia lanza el misil con un angulo y = 90 deg, sin embargo, luego se comprobd
gue a la hora de girar el misil se perdia mucha velocidad al tener que realizar un
giro mayor, por lo que se decidié operar con un angulo de 60° mucho mas 6ptimo.

La posicién del misil al final de lanzamiento, y el punto en el que empieza su

trayectoria es:
Xraunch = (Lmisit + Sraunch) COSY = (8 +8) - cos(60 deg) =8m
Yiaunch = (Luisit + Srauncn) seny = (8 + 8) - sen(60 deg) = 13.86 m

Con la velocidad de lanzamiento y la velocidad del sonido (calculada con las
ecuaciones del Capitulo 4) a la altura de final de lanzamiento, el Mach de

lanzamiento es:
MLaunch =0.2

La segunda etapa de la trayectoria es el “boost” generado por la combustion del
propulsante de la primera etapa del misil. El &ngulo y es de 60° al igual que el de

lanzamiento.

- Posicion (8, 13.86) — (1964, 3402)

- Velocidad (68.62 m/s — 821.47 m/s)

- Mach (0.2 - 2.51)

- Tiempo (0s - 8.635s)

- Peso (4881.05 Ib —» 3509.3 Ib (antes de separacion de la 12 etapa))
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La tercera etapa es un vuelo propulsado acelerado. El misil consiste solo en la

segunda etapa, pues la primera se desprendio al terminar el boost.

Se coloca otra aceleracion después del boost para seguir consiguiendo velocidad y
poder escapar de la zona méas densa de la atmésfera antes. El angulo de asiento

sigue siendo 60°.

La aceleracion de esta etapa es producida por el primer pulso del motor cohete. El

propulsante arde durante 12.79 s

- Posicion (1964, 3402) — (9321, 16146)
- Velocidad (821.47 m/s - 1503.39 m/s)
- Mach (2.51- 5.09)

- Tiempo (8.63 s —21.42 s)

- Peso (2791.76 Ib —» 1998.96 Ib)

La cuarta etapa es un pequefio coast con el mismo angulo de asiento que sirve
para incrementar un poco la altura, de tal forma que al acabar el siguiente giro el

misil se encuentre en el techo de vuelo. Su duraciéon es de 2.5 s.

- Posicion (9321, 16146) — (11039, 19120)
- Velocidad (1503.39 m/s - 1269.84 m/s)
- Mach (5.09- 4.3)

- Tiempo (21.42 s - 23.92 s)

La quinta etapa es el primer giro del misil. El objetivo es que, una vez acabado el

giro, el misil se encuentre en el techo de vuelo y con y = 0.

Para ayudar a realizar el giro, la cola se deflecta al médximo hasta lograr que el misil
tenga un angulo de ataque a = —36 deg. Una vez ha llegado al angulo de ataque

deseado, la cola debe estabilizarlo.

Calculando los coeficientes de momentos con las ecuaciones (4.30) y (4.31), se
halla que la efectividad de control se encuentra, durante todo el giro en valores

entre:

208 < a/8 <210
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(Se produce una variacion porque el angulo de atague tan elevado provoca una
gran resistencia aerodinamica, por lo que la velocidad cae durante el giro, y los

centros aerodinamicos varian su posicion)

Por lo que la deflexidn de cola para estabilizar el angulo de ataque del giro esta en
torno a § = —17.15deg, un valor que entra dentro de los margenes maximos de

deflexion.

Esto representa que se podria girar mas rapido, sin embargo, esto no es necesario
porque se cumple el objetivo del giro y un giro mas rapido haria que el techo del

misil no fuera tan alto, ademas de generar un mayor drag.

- Posicion (11039, 19120) — (39965, 31960)
- Velocidad (1269.84 m/s —» 862.64 m/s)

- Mach (4.3 - 2.85)

- Tiempo (23.92 s - 57.52 s)

- Angulo y (60°- 0°)

La sexta etapa es otra aceleracion, provocada por la combustion del segundo pulso
del motor cohete. Una vez el misil esta situado en el techo de vuelo, su misién es
acelerar lo maximo posible el misil (ya que es la zona en la que menos drag tendra
el misil y por tanto, se podra extraer mucho mas rendimiento del motor). Esta etapa
durard 17.01 segundos. El angulo de asiento sera 0, para mantener el misil sobre
el techo de vuelo.

- Posicion (39965, 31960) — (63294.5, 31960)
- Velocidad (862.64 m/s — 1778.95 m/s)

- Mach (2.85 - 5.87)

- Tiempo (57.52 s - 74.53 s)

- Peso (1998.96 Ib — 1377.05 Ib)

En esta etapa se puede observar como, aunque se intenta acelerar el misil, cuando
llega a casi Mach 5.95, el empuje que proporciona el motor no es suficiente para (al
menos) igualar el drag y se produce una deceleracion.

La séptima etapa es otro coast cuyo objetivo es mantener el misil el mayor tiempo
posible de la trayectoria en el techo de vuelo, ya que reducir la altura supondria
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perder mas velocidad cada segundo y el misil no llegaria al objetivo con la velocidad

deseada. La duraciéon es de 89.5 s.

- Posicion (63294.5, 31960) — (165331, 31960)
- Velocidad (1778.95 m/s —» 748.15 m/s)

- Mach (5.87- 2.47)

- Tiempo (74.53 s - 164.03 s)

La octava etapa de la trayectoria es el segundo giro del misil, motivado por la

necesidad de reducir su altura para interceptar al objetivo.

Al igual que antes se deflecta al maximo la cola hasta conseguir un angulo de
ataque a = —36 deg y se procede a estabilizar ese angulo. Esta vez la efectividad
de controles a / § = 2.13, por lo que el angulo que estabiliza el misil en esa posicion
esde § = —16.9deg.

El giro se continuara hasta que el misil tenga el rumbo correcto para llegar al punto
de impacto e interceptar el objetivo. (35.2 s después de realizar la integracion).

- Posicién (165331, 31960) — (190124, 26006)
- Velocidad (748.15 m/s — 732.28 m/s)

- Mach (2.47 - 2.45)

- Tiempo (164.03 s — 199.23 s)

- Angulo y (0°- -31.25°)

La novena y ultima etapa es el coast final que conduce al misil hasta el punto de

impacto. El misil tarda 19.4 s en llegar.

- Posicion (190124, 26006) — (200000, 20000)
- Velocidad (732.28 m/s - 450.84 m/s)

- Mach (2.45 — 1.53)

- Tiempo (199.23 s — 218.63 s)

Cabe destacar que esta trayectoria se ha iterado un gran nimero de veces para
buscar las alternativas mas eficientes y confeccionar una trayectoria lo 6ptima
posible. Las dimensiones del misil han sido redisefiadas en varias ocasiones para
satisfacer las necesidades de la mision si al integrar la trayectoria no se cumplian

los requisitos.

David Doncel del Amo



Pagina 124 de 256

A continuacion, se mostrara una gréfica de la trayectoria que sigue el misil y del
perfil de velocidades a lo largo del tiempo, sobre los que se puede ver en un instante

las diferentes etapas del vuelo del misil.

Trayectoria del misil
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N
[
o
o
o

20000

15000
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Altura de vuelo (m)
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0 50000 100000 150000 200000
Distancia (m)

Figura 6.40 Trayectoria del primer misil

Mach de vuelo del misil

Mach
w F=Y

0 50 100 150 200

Tiempo (s)

Figura 6.41 Mach de vuelo del primer misil a lo largo del tiempo.
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También es interesante observar el estudio de la resistencia aerodinamica del misil.
Para ello se han realizado dos graficas, la primera compara el drag con la altura de

vuelo y la segunda con la presion dinamica.

Mediante estas graficas se puede concluir que, en el vuelo a baja altura, la densidad
de la atmosfera es muy grande (y se alcanzan valores maximos de presion
dindmica) por lo que se incrementa el drag. Ademas, durante los giros, al tener un

angulo de atague tan grande, el drag es poderosamente elevado.

En el vuelo que realiza el misil en la estratosfera, el drag alcanza valores minimos,
gue varian con la velocidad del misil, pero en ningun caso la presion dindmica se
acercara a los valores del inicio del vuelo, debido a que la densidad de la atmdsfera

en la estratosfera es escasa. Por lo tanto, el drag no sera muy elevado.

Estudio de la resistencia aerodinamica
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Resistencia aerodinamica (N) Altura de vuelo

Figura 6.42 Resistencia aerodindmica y altura de vuelo en funcién del tiempo
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Estudio de |la resistencia aerodinamica 2
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Figura 6.43 Resistencia aerodindmica y presion dindmica en funcion del tiempo
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6.9 FASE TERMINAL. IMPACTO

Dentro de este apartado se estudiaran los errores de precision que pueden suceder

a la hora de la intercepcién del objetivo.

Este error se conoce como distancia de fallo (miss distance) y durante el disefio
conceptual de un misil se suele utilizar este término y el CEP intercambiablemente,

porque, aungue no son exactamente lo mismo, se aproximan.

El CEP (Circular Error Probable) es una medida de lo preciso que es un arma (en
este caso, el misil). Se define como el radio del circulo (con centro en el objetivo
gue se pretende destruir) en el que se espera que dentro de él se encuentren el
50% de los disparos (en este caso, quiere decir que en 50 de cada 100

lanzamientos del misil acabarian dentro de ese circulo).

_
/ Circular Error Probable ( 50% of shots
Extreme .

. within circle )
Trajectory

1o Miss Distance ( 68% of shots
/ within circle for a normal
distribution of error )

Median
Trajectory

[T Presented Target Area

Extreme

Trajectory For a 1D normal distribution of error:

1o miss distance = 68% probability ( average confidence )

2o miss distance = 95% probability ( good confidence )

3o miss distance = 99.7% probability ( high confidence )

Hypothetical Plane
Through Target

Figura 6.44 CEP e intervalos de confianza de la distancia de fallo [41]

Al ser un misil guiado a través de un sistema GPS/INS/Data link y con un buscador
integrado en el misil, la precision con la que el sistema de guiado muestra la
posicion del misil sera de unos 3 metros, sin embargo, limitaciones en la
maniobrabilidad del misil, o en las caracteristicas del buscador (por ejemplo) haran

gue la distancia de fallo sea mayor.

Durante la fase terminal del vuelo, el misil no sigue al objetivo, si no que predice
donde se producira el punto de impacto y se dirige hacia alli. EI angulo entre la
trayectoria que sigue el misil y la linea de vision (LOS), que une directamente el

misil y el objetivo, se conoce como L (line-of-sight angle) y el angulo entre la
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trayectoria del objetivo y la LOS se conoce como A (target aspect angle). En el
disefio conceptual de misiles, la distancia de fallo se basa en la suposicion de que
se utilizara el guiado proporcional. Métodos mas modernos y precisos pueden

reducir posteriormente la distancia de fallo.

t1 ) h
t A (L0S)=(LOS ),
° AL Seeker Line-of-Sight A

Missile Target

Figura 6.45 Guiado proporcional. Angulos. [3]

La relacion de navegacion del guiado proporcional N se define como el cambio en
el &ngulo de la trayectoria entre el cambio en la linea de vision. Su ecuacion es: [14]

_ (dy/adt)

= (LD (6.59)

si se tienen en cuenta las velocidades del misil V,,, la del objetivo V; y los angulos
L, A, explicados anteriormente, se puede calcular la relacion de navegacion efectiva
N', cuyo uso en la retroalimentacion del sistema de guiado puede hacer que la miss

distance sea menor. Su ecuacion es la siguiente: [14]
N’ = N[VycosL/(VycosL + VycosA)]. (6.60)

En el caso del misil disefiado, durante la fase terminal de la trayectoria parte desde
las coordenadas “(distancia al punto de lanzamiento, altura sobre el nivel del mar)”
(190.1 km, 26 km) y llega hasta el punto de impacto situado en (200 km, 20 km) en
19.4 segundos. El avion objetivo por su parte comienza en la coordenada (205.72
km, 20 km) para acabar en el punto de impacto en el mismo instante que el misil.

Por lo tanto, las caracteristicas del impacto seran:

Vy = 451.46 m/s (Mach 1.53),V; = 295.07 m/s (Mach 1).
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L=10deg = 0.1745rad,A = 21 deg = 0.3665 rad.

Asumiendo una relacion de navegacion efectiva N' = 3, (que como se vera mas
tarde, es la que minima necesaria para no superar el limite de una aceleracion de

30 G en el misil), la relacion de navegacion, utilizando la ecuacioén (7.60) sera:

N N 451.46 - cos(0.1745) _ 4859
B /451.46-cos(0.1745)+295.07-cos(0.3665) S

Los misiles actuales suelen tener una relacion de navegacion efectiva entre 3y 5
[3].

Se procedera ahora a realizar el estudio de la constante de tiempo del misil "t".
Esta es una medida de la agilidad que tiene el misil para responder a los cambios
en la condicion del objetivo (trayectoria, aceleracion...). La constante de tiempo es
el tiempo que transcurre desde que se ordena una maniobra hasta que completa el
63% (1 —e~1) de esta.

100%
Input
0 Time
Output 100%
63% [---- :
0 |  Time
T

Figura 6.46 Constante de tiempo. Respuesta no instantanea.
En la constante de tiempo contribuyen:

- La efectividad del control de vuelo ().

- Lavelocidad de giro que es capaz de producir el actuador sobre la superficie
de control de vuelo (t3).

- Elfiltrado del error producido en el buscador debido al radomo (rDome_Filter).
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- Otros filtrados del sistema de guiado y control, funcionamiento de
acelerometros, latencia de procesado, errores de resolucion... Estos son
menos importantes (influyen menos) y por tanto no se tendran en cuenta.

T =Ts + T5 + Tpome Filter- (6-61)

A continuacién, se estudiard cada uno de los pardmetros contribuyentes.

La contribucibn mas importante suele ser la que realiza el margen estético y la
efectividad del control. ElI misil, mediante una deflexion de cola, provoca que el
angulo de ataque. Integrando la ecuacién de la aceleracion del cambio de angulo

de ataque @, vista anteriormente, se puede obtener que: [3]
Ts = [8Iy(“max/gmax)/(pvzsrefdeé‘)]1/2 (6.62)

I,, es el momento de inercia del misil, la forma de calcularlo es la siguiente:

2
Iy = Z[ (Iy_Subl)local + WSubl(xSubl - xcg) /gc + (Iy_SubZ)local (6 63)

2
+ WSubZ(xSubZ - xcg) /gc + ]

siendo I, s, €l momento de inercia de cada subsistema, Ws,;, €l peso de cada
subsistema, xg,, €l centro de gravedad de cada subsistema, x., €l centro de

gravedad del misil y g, la fuerza de la gravedad.

En el momento del impacto, el misil se puede modelar mediante la suma de dos
subsistemas, un cono, formado por el morro del misil, y un cilindro, formado por el

resto del cuerpo.

El momento de inercia local de un cono y de un cilindro, respectivamente, son:

(Iy_cono)local = [Wdz/gc] [3/80 + (3/80)(l/d)2] (6-64)
(Iy_cilindro)local = [Wdz/gc][1/16] + (1/12)(l/d)2] (6-65)

en el momento del impacto, el cono tiene un peso W,,,, = 69.79 lb y su centro de
gravedad se encuentra en x.yn, = 26.9 in = 2.2417 ft. Su longitud es l.ono =
39.37 in = 3.28 ft.
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El cilindro tiene un peso de W, jjinaro = 1307.26 b y su centro de gravedad se
encuentra en Xgjinaro = 127.95 in = 10.6625 ft. Su longitud es I ijindro = Lnisit —
leono = 177.165 in = 14.764 ft

Si el diametro del misil es d = 19.685 in = 1.64 ft, introduciendo los datos en las
ecuaciones (6.64) y (6.65), se obtiene:

(L cono)iocar = [69.79 - 1.64 2/32.174][3/80 + (3/80)(3.28/1.64 )?]
= 1.0945 slug - ft2.

(L citinaro)iocar = [1307.26 - 1.64%/32.174][1/16] + (1/12)(14.764/1.64)?]
= 744.859 slug - ft>.

Sabiendo que el centro de gravedad del misil esta situado en x., = 118.60 in =

9.88 ft, utilizando la ecuacion (6.63):

I, = 1.0945 + 69.79 (2.2417 — 9.88)%/ 32.174 + 744.859
+1307.26(10.6625 — 9.88)2/ 32.174 = 897.266 slug - ft>.

Realizando el cambio a unidades del Sl:

32.1741b 0.4536 kg 1m?

7.2 — ft* x X 8
897.266 slug — ft* x = 11b 10.764 ft?

= 1216.54 kg - m?,
Volviendo a la ecuacion (6.62), &,,,x = 30 deg, ya que es el maximo valor posible
de deflexion.

En el punto de impacto, mediante las ecuaciones (4.27) y (4.28) se hallan x4¢ rqi; =
188.88in Y x4 poay = 24.8031in. Se puede hallar entonces, utilizando las

ecuaciones (4.30 y 4.31),
Cya = —1.884,Cys = 11.415
Por lo tanto, a/6 = —Cys/Cyq = 6.058.

El angulo de ataque efectivo maximo que puede tener la cola del misil lo establece
la entrada en pérdida de la superficie. Como se puede observar en la siguiente

figura, este angulo es a’ = 0.7854 rad = 45 deg.
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Grafica CL_TAILVS o
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Figura 6.47 Grafica CL_taL vs o’
Por lo tanto, el angulo de ataque maximo del misil es: [3]
Apax = Ayax/11 +1/(a/8)] = 45/[1 + 1/6.058] = 38.6241 deg.

La densidad del aire a 20000 m sobre el nivel del mar segun la ISA es p =
0.088 kg/m3.

Sustituyendo los datos dentro de la ecuacién (7.62):

75 = [8- 1216.54 - (38.6241/30)/(0.088 - 451.46% - 0.1963 - 0.5 - 11.415)]*/2
= 0.78942 s.

Otra de las contribuciones a la constante de tiempo es la que realizan los
componentes dinamicos del sistema de control y guiado. El actuador de la superficie

de control suele ser el elemento critico, por ser el mas lento.

Asumiendo que el actuador sea capaz de proporcionar velocidad maxima de

rotacion de cola 6,,4, = 360 deg/s, se calcula la contribucion como: [3]
T5 = 2 Omax/Omax (6.66)
sustituyendo los valores:
75 =2-30/360 = 0.167 s
Para poder utilizar la férmula (6.66), debe cumplirse el siguiente criterio:

Smax/gmax <15/2
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en este caso se cumple, por lo que se puede utilizar la formula:

30 < 0.78942
360

— 0.0833 < 0.39471.

La tercera contribucion a la constante de tiempo se debe a que cuando el misil rota,
hay un movimiento relativo entre la antena del buscador y el radomo, que genera
un error en los calculos del buscador, este error hay que filtrarlo y se tarda un cierto
tiempo en hacerlo.

Apparent Target
~EN l

Actual Target

Seeker gl

Radome
Figura 6.48 Error en la percepcion del buscador [3]
La magnitud de la pendiente de este error se calcula con la siguiente ecuacion: [3]

IR| = |4e / Abseerer| = 0.05(ly/d = 0.5)[1 + 15(4f/)]/(d/2) (6.67)

Af /f se conoce como “frequency bandwidth fraction”. En este misil, se supondra

Af/f = 0.02.

Utilizando la longitud de onda del buscador A = 0.00315 m, calculamos |R|:
IR| = 0.05(2 — 0.5)[1 + 15 - 0.02]/(0.5/0.00315) = 0.00061425 deg/deg.

La estabilidad en el bucle de retroalimentacion del sistema de guiado y control es
dada por el criterio de Routh. El tiempo que tarda en filtrarse el error para asegurar
la estabilidad en el bucle debe ser: [3]

Tpome_Filter — N'(Ve/ViDIR|(a/7) (6.68)
la velocidad de acercamiento V, se calcula como:

Ve = VycosL + VrcosA (6.69)
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por lo tanto, V. =451.46-cos(10deg) + 295.07 - cos(21 deg) = 720.07 m/s =
2362.43 ft/s.

La sensibilidad del &ngulo de ataque al cambio en la velocidad de giro es: [3]
a/y =aW/gc) Vu/{qSref[Cna + Cns/(a/6)]} (6.70)

si se sustituye la ecuacion (6.70) en la ecuacion (6.68), se obtiene la ecuacion que

permite calcular la contribucién a la constante de tiempo: [3]
Tpome_Filter = NlWVClRl/{gchref [Cne + Cns/(a/8)]} (6.71)

los coeficientes Cy,, Cys S€ calculan mediante las ecuaciones (4.24) y (4.25). En el

momento del impacto:
Cyg = 51975,  Cys = —3.1975.
Utilizando q = 187.39 psf, Syef = 2.1135 ft:

Tpome ritter = 3 - 1377.05 - 2362.43 - 0.00061425/{32.174 - 187.39 - 2.1135
-[5.1975 — 3.1975/6.058]} = 0.1 s.

El resultado es un valor muy bajo ya que el buscador trabaja con ondas milimétricas.
Si, por ejemplo, la longitud de onda fuera 10 veces mayor, Tpome riter también seria

10 veces mayor.
Por lo tanto, utilizando la ecuacién (6.61):
T =15+ Ts+ Tpome ritter = 0.78942 + 0.167 + 0.1 = 1.057 s.

Una vez calculada la constante de tiempo del misil en ese punto, se pasara a

estudiar la “miss distance”.

Anteriormente se comentd que el alcance de los buscadores de onda milimétrica
no era demasiado grande. El buscador del misil fijara el blanco a una distancia
Ryock—on = 300 m. El error méximo en la posicién del objetivo que puede haber en

ese momento es de 3 m, gracias a la alta precision del sistema GPS/INS/Data link.

El error de rumbo del misil maximo que puede existir en el momento de fijar el

blanco es:
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yu = error/Riock—on = 3/300 = 0.01 rad
El tiempo que tiene el misil para corregir el error se denotara como
to = Riock—on/Ve = 300/720.07 = 0.4167 s.

La aceleracion requerida por el misil para corregir un error inicial en el rumbo,

basada en guiado proporcional para un misil ideal con T = 0 es: [3]
ay = VuymN'/t)(1 = t/tg)" 2 (6.72)

siendo t el tiempo que pasa desde el punto inicial del lock-on vy
adimensionalizandolo con el tiempo en el que se produce el impacto t,, utilizando
la ecuacién se puede obtener la grafica 6.49:

Aceleracion necesaria para corregir un error inicial
en el rumbo

w
w

2.5

1.5

0.5

Aceleracion del misil (G)

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2

t/t0 -> Tiempo adimensionalizado

Figura 6.49 Aceleracidn necesaria para compensar un error en el rumbo.

Con la relacién de navegacion utilizada, la aceleracion a lo largo del tiempo es
lineal. Se puede observar que la méxima aceleracion necesaria se produce en el
instante t = 0. El valor exacto es:

ay = (451.46 - 0.01-3/0.4167) = 32.508 m/s? = 3.314 g.

Este valor es muy pequefio, el misil puede resistirlo y por tanto no supone ningun
problema.

La distancia de fallo provocada por el error inicial en el rumbo del misil se calcula
por el método de las adjuntas comentado en [19]:
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N'-1 ,
e = Viyare /0 ) (N = D) [=(to/DV /G = DIV =
]:

(6.73)
- D1}
resolviendo para N’ = 3, la distancia de fallo es:
oue = Vuymre ™ C/D[(to/T) — (to/7)?/2] (6.74)

sustituyendo los valores, obtenemos la distancia de fallo debida al error inicial en el

rumbo del misil:

0-4167) B (01%015677)2
2

1057 =1.018 m.

Oyg = 451.46 - 0.01 - 1.057 - ¢~ (0:4167/1057) (

Lo méas probable es que el avibn de combate enemigo, al darse cuenta de que
pretenden destruirlo, inicie una maniobra para intentar evadir el misil. (Es un
ejemplo, no se tiene en cuenta el uso de contramedidas). Para interceptar un avion
de combate altamente maniobrable (por ejemplo, un caso extremo en el que realice
una maniobra de 9 g, siendo éste el limite soportable por el piloto), el misil debera

realizar una maniobra mucho mayor.

Una de las ventajas de un valor mayor de relacion de navegacion efectiva, es que
se necesita menos aceleracion para realizar la intercepcién, por lo que el misil

soportara fuerzas menores. Esto se puede apreciar en la figura 6.50:

7= 2 o0
__ Assumptions: T
6 Target Step Maneuver
=0 . N'=25
V> Vs Example:
t=0,N'=3,t/t;=1
O B ! 3
] = ny/ng=
n M HT
T S e e A 3 A
Missile-to-Target 4!
Acceleration 2 [~ o
Ratio !
0 | | | | |
0 0.2 04 0.6 0.8 1.(

t/t,, Non-Dimensional Time
Intercept

Figura 6.50 Relacion de aceleracion necesaria dependiendo de N'.
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La aceleracion necesaria del misil para contrarrestar una maniobra es: [3]
ny = np[N'/(N' = 2)][1 - (1 — t/to)¥ 2] (6.75)
realizando la grafica teniendo en cuenta solo el N’ del misil:

Relacion de aceleracion requerida vs maniobra

/n_target

n_misil
=

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2

t/t0 -> Tiempo adimensionalizado

Figura 6.51 Relacidn nmisi / Ntarget.

Se puede observar que sigue la prediccion de la figura (6.50). El valor maximo de
aceleracion requerida se produce en el momento del impacto, en el que la
aceleracion del misil debe ser 3 veces superior a la del objetivo. Si, como se declaré
antes, el avion esta realizando una maniobra constante de 9 g, el misil tendra que

realizar una maniobra de;:

Nnisit = 27 .

La distancia de fallo se calcula, al igual que antes, por el método de las adjuntas
comentado en [19]:

OManiobra = gnTTze_(tO/T) Z ) ; {(N, - 3)! [_(tO/T)]j/[(i —2)! (N, —J
j=

(6.76)
= D!}
resolviendo para N' = 3, la distancia de fallo es:
OManiobra = gnTTZe_(tO/T) [(tO/T)Z/z] (6-77)

dependiendo de t,/7, la distancia de fallo puede ser:
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"o" provocada por maniobra del objetivo

Miss distance (m)
[d it =] M L
[¥)] (=] [¥)] (=] Ln =

=]

0 2 4 6 ] 10 12

t0/t -> Tiempo adimensionalizado

Figura 6.52 Miss distance en funcion de to/t

En el caso concreto de la situaciéon del misil, la distancia de fallo, utilizando la

ecuacion (6.77), es:
Omaniobra = 9.81 -9 - 1.0572¢~(0:4167/1.0571(0.4167 /1.057)% /2] = 5.168 m.

Otra de las contribuciones que provocan un incremento en la distancia de fallo del
misil es conocida como “glint”. Son fluctuaciones en el angulo de llegada de las
ondas electromagnéticas al buscador. Esto se produce porque las ondas de cada
punto del objetivo interfieren unas con otras en la llegada al receptor, por lo que se
produce un centelleo o “destello” en amplitud de la sefial de retorno, que produce

errores de seguimiento del objetivo.

En muchos misiles suele ser uno de los aspectos criticos de la distancia de fallo,
sin embargo, los buscadores de onda milimétrica no suelen tener grandes

problemas debido a que poseen una gran resolucion.

El método de las adjuntas detallado en [42] para calcular la distancia de fallo debida

al “destello” es:
Ogtine = Ky' (W /1)1 (6.78)
en esta ecuacion, t es la constante de tiempo del misil, K, se calcula:

Ky = 0.5(2Ky_,)V /*
Kyrey = 1.206

(6.79)
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por lo tanto, Ky = 0.9677.

W es la densidad espectral del ruido del destello, se calcula de la siguiente manera:
W = (br)ges /(3°B) (6.80)

en esta ecuacion, (by)g.s €s la resolucién que tiene el buscador de la envergadura
del objetivo, y B es la sefial de ruido de banda ancha, tipicamente, si el objetivo es
un avién de combate, B = 2 Hz. Como envergadura del avion se utilizara un valor
mas o menos razonable de br = 37.5 ft = 11.43 m, tipico de los aviones de

combate modernos.

La resolucion angular 84, 4.4 del buscador esta limitada por la anchura del haz de

ondas del buscador 65 45, la relacion sefal-ruido S/N y el nUmero de pulsos n que

estan integrados en el haz de ondas: [43]
QAngular =03 dB/{[Zn(S/N)]l/Z} (6.81)

sin embargo, utilizar 84,4y COMO resolucion del buscador contra objetivos
moviles de alta velocidad puede ser contraproductorio, por lo que una solucion

conservativa sera la de utilizar 65 ;5 como resolucion del buscador.

0545 = 1.021/d = 1.02 - 0.00315/0.5 = 0.0064 rad = 0.368 deg (6.82)

con lo cual, el ancho de resolucidn del buscador sera
Rpling - tan(05 45) = V. - 7 - tan(05 45) = 720.07 - 1.057 - tan(0.0064) = 4.89 m.

Por lo tanto, la resolucion del buscador sobre la envergadura del objetivo sera el

minimo entre el ancho de resolucion del buscador y la propia envergadura del avion.
(br)res = Min(Rpiing - tan(03 qg) , br) = 4.89 m.
Utilizando la ecuacién (6.80), se calcula W:
W = 4.892/(3n2 - 2) = 0.404 m?/Hz.
Por ultimo, se calcula la distancia de fallo provocada por el “destello”:
Oglint = 0.9677 - (0.404/1.057)%° = 0.5982 m.

La distancia de fallo “miss distance” total del misil es:
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[(045)? + Oraniopra)? + (crine)?]/? = [1.0182 + 5.166240.5982]%5 = 5.2994 m =
17.386 ft.

David Doncel del Amo



Pégina 141 de 256

6.10 ANALISIS TERMICO

Se realizara por ultimo un breve analisis térmico que permita asegurarse de que las
temperaturas que soporta el misil durante su trayectoria no supondran un problema,
tanto para la estructura como otras partes como la electronica del avion, en las que

una temperatura muy elevada puede provocar fallos o su inutilizacion.
Se comenzara con el analisis de temperatura de la estructura de titanio del misil.

Esta estructura se considerard como un material “térmicamente fino” (al ser una
estructura metalica, conduce bien el calor) por lo que la temperatura a lo largo de

todo el grosor sera constante.
Antes de comenzar, se necesitan los siguientes parametros:

- Grosor de la estructura z = 0.28 in = 0.0233 ft.
- Calor especifico del titanio ¢ = 0.1258 BTU/lbm/R.
- Densidad del titanio p = 276.48 Ib/f t3.

Se pueden calcular las variaciones en la temperatura de un cuerpo mediante la

siguiente formula, propuesta por Jerger [14].

dT
i (T — Th/(cp2) (6.83)

siendo T; la temperatura inicial del cuerpo, T, la recovery temperature, o

temperatura de estancamiento y h el coeficiente de conveccion.
Para resolver la ecuacioén, lo primero sera calcular el nimero de Reynolds:

_ PoVox
Ho

Re (6.84)

en esta ecuacion, p,, Vo, 1o son la densidad, velocidad y viscosidad dinamica del

fluido y x es la distancia entre el punto de célculo y la punta del misil.

La densidad y la velocidad se extraeran de los datos obtenidos durante la
trayectoria. Para calcular la viscosidad se utilizara la formula propuesta por
Sutherland: [20]
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ﬁ . T3/2

= 6.85
Ho T+s ( )
siendo T la temperatura del fluido (en grados Kelvin), 8 = 1.458 - 107° kg AL
s m-K2

constante de Sutherland S = 110.4 K, calculada empiricamente.
Una vez calculado el nimero de Reynolds, se calculara el nimero de Nusselt: [14]

Ny, =~ 0.0271 - (Re)°8. (6.86)

Después se calcula la conductividad del aire, que es funcién de la temperatura (en
Rankine) del aire [14]

ko = 3.58 - 107 - [717/(T, + 225)](T,/492)3/2 (6.87)

para obtener todos los datos necesarios del calculo del coeficiente de conveccion

del aire.
h = ko . NNu/X (688)
El dltimo dato que falta del a ecuacién (6.83) es T, . La temperatura de

estancamiento para una capa limite turbulenta (r =0.9) es funcion de la

temperatura ambiente y el Mach de vuelo:

T, = To(1 + 0.2rM?) (6.89)

integrando la ecuacién (6.83), la ecuacion de transmision de calor en 1D debido al

calentamiento aerodinamico es:

T =T, — [T, —T;] - e "t/(cP?) (6.90)

como anteriormente se realizo una integracion numeérica para calcular la posicion y
velocidad de la aeronave en cada instante, los parametros vistos dentro de este
apartado se podran calcular también, y asi obtener la temperatura de la estructura

del misil en cada instante.
Se han elegido los siguientes puntos de calculo (distancia a la punta del misil):

- x =1m - Final del radomo, inicio del sistema de guiado y control.

- x=15m
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- x = 2.07m - Inicio de la cabeza de guerra

- x = 2.57 m - Inicio del sistema propulsivo

- x=3m
- x=4m
- x=5m

x = 5.5 m — Final del misil.

Los resultados del analisis de la temperatura del misil a lo largo del tiempo que dura

su vuelo se reflejan en la grafica 6.53.

Temperatura de la estructura del misil

400
o 350 —
2. 300 ———
S 250
3
E 200
¢ 150
£ 100
Q
F 50
0
0 50 100 150 200 250
Tiempo de vuelo (s)
—X=1m —X=1.5m X=2.07m X=2.57m
—X=3m m—X=A4m —X=5m —X=5.5m

Figura 6.53 Temperatura de la estructura del misil

De esta gréfica se pueden sacar dos conclusiones, la primera es que la temperatura
sera mas elevada cuanto mas cerca de la punta del misil. La segunda es que el
titanio en este caso es perfectamente utilizable, debido a que su temperatura
siempre estard por debajo de su temperatura de trabajo, por lo que no sera

necesario emplear ningan recubrimiento aislante exterior.
Se pasara a realizar el andlisis térmico del radomo, fabricado de piroceramica.

- Conductividad térmica k = 0.000596 BTU /s/ft.
- Difusividad térmica a = 1.49 - 1075 ft?/s.
- Grosor z =0.45in = 0.0375 ft.
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Este es un material que se considerara “térmicamente grueso”, debido a que no es

un material que conduzca bien el calor.

Sin embargo, puede gue en la realidad, al tener un tiempo de vuelo tan largo, no

puedan aplicarse estas ecuaciones con precision.

En este tipo de superficies, se considera que no todos los puntos a lo largo del

grosor estan a la misma temperatura, por lo que el estudio térmico se complica.

Se estudiara el punto x = 1m, que es el punto en el que acaba el radomo y se

utilizaran los coeficientes de conveccién calculados antes.
La ecuacién que predice la temperatura a lo largo del grosor, formulada por Jerger

[14] es la siguiente:

—“’f;;? ;JT L erfeta /2o - et on ey (a0 690)

+ h(at)2/k).

Por ejemplo, la temperatura de la superficie (z = 0) seria:

LTy i o gty 2k

En la ecuacion, (erfc) es la funcidn error complementaria, relacionada con la funcién

error de Gauss. [44]

erfc(x) =1—erf (x) = % . fooe_tzdt (6.92)
T Jx

soluciones aproximadas de la funcion se dan en la tabla 6.12:

Tabla 6.12 Soluciones aproximadas de la funcién error complementaria

x<0.1 erfc(x) ~1—1.128x
0.1<x<2 erfc(x) ~ (1 +0.2784x + 0.2304x?
+ 0.000972x3
+0.07811x%)~*

x> 2 erfc(x) ~ e ™" /(2VT)
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Tras realizar los calculos, se obtiene que la superficie interior del radomo se
mantiene casi a la misma temperatura durante todo el vuelo, sin embargo, como se

puede ver en la grafica 6.54, la temperatura de la superficie exterior si aumenta.

Temperatura superficie exterior del radomo
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545
540
535
530
525
520

Temperatura (Rankine)
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0 50 100 150 200 250

Tiempo de vuelo (s)

Figura 6.54 Temperatura de la superficie exterior del radomo

Por lo tanto, las temperaturas, al final del vuelo son:

Tinterior = 518.51 R = 14.91 C
- Teeterior = 553.19 R = 34.18 °C.

La diferencia de temperaturas entre el exterior y el interior del radomo es de 34.68
R. Que las temperaturas no sean iguales en ambos extremos provoca un estrés

térmico sobre el radomo.

La pirocerdmica tiene un coeficiente de expansion térmica a« = 3-107%/R y un

modulo de elasticidad E = 13 - 10° psi.
Por tanto, el estrés térmico que se produce en el radomo es de:

ors = aEAT =3-107%-13-10° - (553.19 — 518.51) = 1352.52 psi.
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Esta tensién esta lejos de los 25000 psi de la tension de rotura de la piroceramica,
por lo que no existe ningun problema. Sin embargo, esta tensién se suma a las

cargas estructurales que soporta el radomo, asi que es importante conocerla.

Uno de los puntos criticos del misil y sobre el que es obligado realizar un analisis
térmico es la punta del morro del misil. Como ya se ha afirmado en varias ocasiones,
se ha redondeado un poco la punta para evitar calentamientos excesivos (y por
tanto, un estrés térmico elevado). Ahora se vera qué temperaturas alcanza la punta

con el redondeo de disefo.

La temperatura alcanzada dependera del coeficiente de conveccion, como ya se

vio anteriormente.

Allen y Eggers [45] desarrollaron la siguiente ecuacion que determinaba este

coeficiente para una capa limite de aire alrededor de un morro redondeado:
h, = Ny, - kAire_Remanso/dNose tip (6-94)

El didmetro de la punta del morro, como ya se vio durante el disefio del radomo, es
dpyosetip = 0.005. (Tiene un redondeo del 1%).

Basado también en la referencia [45] el nUmero de Nusselt se puede calcular de la

siguiente manera

Nyu = 1321 Reg yose rip + Pro4 (6.95)

en este analisis se utiliza dy,s. +i, Para calcular el nimero de Reynolds.

El nimero de Prandtl se calcula con la siguiente férmula:

Pr =cpu/k (6.96)

siendo c¢p el calor especifico a presion constante del aire. La viscosidad y

conductividad del aire se calculan a partir de las ecuaciones (6.85) y (6.87).

La correlacion que permite calcular ¢, en funcién de la temperatura (en Rankine)

€es:

cp = 0.122 - TO109, (6.97)
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Ademas, en este caso, como es un punto de remanso, el factor de recuperacion
pasa aser (r = 1) y latemperatura de remanso pasa a ser igual que la temperatura

total en ese punto. Usando y = 1.4:

T, = Ty(1 + 0.2M2). (6.98)

A partir de aqui, al igual que en el analisis del radomo, se realiza un estudio sobre
la temperatura en la superficie exterior de un material térmicamente grueso. Para

ello se utilizara la ecuacion (6.91).

La diferencia sera que en este caso, el coeficiente de convecciéon del aire en el
punto de remanso (ecuacion 6.94) y la temperatura de recuperacion tendran un

valor mayor, por lo que en el punto de remanso se produce un mayor calentamiento.

Sustituyendo los valores de h, y T, en la ecuacién (6.91), se obtiene la gréfica 6.55:

Temperatura de la punta del radomo
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560
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540
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Temperatura (Rankine)

520

510
0 50 100 150 200 250

Tiempo de vuelo (s)

Figura 6.55 Temperatura de la punta del radomo.
Se puede observar que la temperatura final en la punta del radomo es
Texterior = 577.01 R = 47.41°C.

La temperatura que se alcanza en la punta del misil es un 38.7% mayor que la

temperatura del punto anteriormente calculado.
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Sin embargo, no supone ningun problema, ya que el estrés térmico que se produce
en la punta, utilizando la ecuacion (6.93) y suponiendo que la temperatura en el

interior de la superficie es la temperatura inicial es:
ors = aEAT =3-107%-13-10°-(577.01 — 518.51) = 2281.5 psi.

Es un estrés térmico un 68.68% mayor que el que existe en el punto calculado
anteriormente pero su valor se aleja de la tension de rotura de la piroceramica, por

lo que no supone ningun problema.

La conclusion que se puede sacar de este andlisis es que, el redondeo de 5 mm
gue se ha aplicado sobre la punta del radomo es mas que suficiente y no es

necesario aplicar un redondeo mayor (con las desventajas que eso supondria).

Por ultimo, se analizara qué grosor de aislante interior hay que colocar en los
primeros subsistemas del misil. El sistema propulsivo, al estar fabricado de acero,
no sufre ningun problema por estar en contacto con una superficie de titanio a
400°C, sin embargo, siguiendo las recomendaciones de Fleeman [3], los aparatos
electrénicos, propios del sistema de control y guiado, deben estar a una

temperatura inferior a 160°F (71°C) para evitar su fallo.

Para ello se colocara una pelicula de Min-K (térmicamente grueso) de un
determinado grosor justo debajo de la estructura del avién en la zona del sistema

de control y guiado del misil.
Las propiedades de este material se pueden observar en la tabla 6.13:

Tabla 6.13 Propiedades del Min-K [3]

Temperatura maxima 2000 °F
Conductividad térmica k 0.0000051 BTU/s/ft/°F
Capacidad térmica c 0.24 BTU/Ibm/°F

Densidad p 0.012 Ibm/in®
Difusividad térmica a 0.00000106 ft?/s

Carslaw [46] indica cudl es la temperatura de un aislante detrds de la estructura

metalica del misil:
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[T(Z' t) - Tl]

g =] = ¢/l @l z/2)erfelz/ [2(a0) ) (6.99)

donde T(z,t) es la temperatura interior del aislante (la que tendran los sistemas
electronicos y T(0,t) es la temperatura exterior del aislante, que sera la
temperatura de la estructura metélica en cada momento (calculada en la figura 6.53,
a 1 metro de la punta del misil).

Mediante un proceso iterativo, se consiguioé obtener una temperatura final (la mas

alta) de 160 °F con un grosor de aislante z,;5;qnte = 0.65 in = 16.5 mm.

En la figura 6.56 se pueden observar la temperatura de la estructura del misil (o
temperatura exterior del aislante) y la temperatura interior del aislante en funcion

del grosor que se coloque de este:

Temperatura de la estructura vs Temperatura del

sistema G/C

800

— 700
% 600
S 500
® 400
8 300
£ 200
~ 100
0

0 50 100 150 200 250

Tiempo de vuelo (s)

—— Airframe z=0.4in z=0.45 in z=0.51in

—z=0.55in z=0.61in z=0.65 in

Figura 6.56 Diferencia de temperatura gracias al uso de un aislante.
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/. Diseno del misil propulsado
por estatorreactor

El segundo misil disefiado para este trabajo fue el misil propulsado mediante un

estatorreactor.

Con la ayuda de haber disefiado un misil ya, se pretendia disefiar un misil similar
al primero para poder compararlos, incorporando las tecnologias propias de un

aerorreactor.

Entonces, se comenzo el disefio de un misil con un diametro circular de 0.5 my una
configuracion cuerpo-cola. La longitud que tendria el misil estaria marcada por la

capacidad de este para tener un alcance efectivo de 200 km.

En los inicios del disefio de la trayectoria se optd por una trayectoria “climb-cruise-
glide” muy similar a la del anterior misil, con un techo de vuelo de 24 km. Sin
embargo, fue rdpidamente cambiada porque la aceleracion a esa altura era muy
lenta y la velocidad (una de las mayores ventajas de este sistema propulsivo) se
veia afectada. Al final se optd por una trayectoria formada por un ascenso y un
crucero a 20 km (que es la altura a la que se intercepta el objetivo) mucho mas
eficiente.

Aunque luego se contardA méas en detalle, los estatorreactores dependen
Unicamente de la compresion del difusor (ya que no disponen de compresor) para
conseguir una presion en la camara suficientemente alta como para permitir la
combustion de la mezcla aire-combustible, por lo que no pueden producir empujes
desde un Mach 0.

Los misiles de este tipo que son lanzados desde un avion en movimiento pueden
aprovechar la velocidad inicial del mismo para obtener una presion mayor que
permita producir empuje (aunque pueden necesitar de un pequefio motor cohete
para acelerarlo primero). Si el misil se lanza desde tierra, no queda mas remedio
gue acelerar el misil mediante un motor cohete hasta un Mach que permita dos

condiciones:
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- La velocidad debe ser suficiente como para provocar el inicio de
funcionamiento estable de la entrada de aire.
- La velocidad debe ser suficiente como para producir una fuerza de empuje

al menos igual a la resistencia aerodinamica del misil.

Los estatorreactores suelen ser eficientes entre Mach 2.5 y Mach 5. Estan limitados
por la alta temperatura que puede soportar el aislante de la cAmara de combustién.
En este misil, se fij6 una velocidad de disefio de Mach 4 durante el crucero, y sera

la maxima velocidad que podra alcanzar el misil.

4,000

3,000 F

Liquid Hydrocarbon or Solid Fuel Ramjet: Igp at high Mach typically

2,000
constrained by combustor insulation temperature limit

L Liquid Hydrocarbon Fuel Scramjet:

7 ///// == Isp at low Mach typically constrained
/ ///// by thermal choking and combustor

insulation at high Mach
'7///4’/, Z?} Solid Propellant Rocket: |5 typically

{&—=="__constrained by safet

1,000

Ise, Specific Impulse, Thrust / ( Fuel or Propellant
Weight Flow Rate ), s

Mach Number

Figura 7.1 Mach de vuelo éptimo de los diferentes sistemas propulsivos [3]

Por tanto, el misil disefiado tendra un motor cohete de propulsante solido que
permita acelerar el misil hasta la velocidad necesaria. Como es la parte que mas
pesa del misil, sera esencial conseguir un motor que permita alcanzar la velocidad
necesaria, pero no una mayor, pues se estaria aumentando el peso
innecesariamente. Siempre sera mejor (cuando sea posible) acelerar el misil
mediante el uso del combustible liquido del que dispone, por lo que durante el
disefio se itero el disefio del motor cohete siempre que se realizé algin cambio en

la estructura del misil para obtener la velocidad estrictamente necesaria.

Una vez se acabe el propulsante sélido del motor cohete se utilizara la camara de

combustién vacia para quemar la mezcla aire-combustible.
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Otro de los aspectos criticos del disefio era la entrada de aire. Inicialmente se
pretendia colocar cuatro entradas de aire en la parte posterior del misil, cerca de la
camara de combustion, tal como las tiene el misil “SS-N-22 Sunburn”, que se

mostrara a continuacion:

Figura 7.2 Misil soviético “SS-N-22 Sunburn” [3]

Esta configuracion ofrece una recuperacion de presién bastante buena, un peso
adicional adecuado al empezar cerca de la camara de combustion y una resistencia
adicional aceptable. Sin embargo, esta configuracion, al realizar los calculos de

disero fue descartada.

El Sunburn es un misil cuya mision es destruir barcos, por lo que su altura de vuelo
es muy baja. Esto significa que se pueden conseguir grandes gastos de aire con
areas de captura muy pequefias debido a la gran densidad de la atmésfera en estas

alturas.

En el disefio del misil que ocupa este trabajo, al volar el misil a una altura muy
elevada, para conseguir un empuje aceptable se necesita un area de captura muy
grande. Para conseguir estas areas de captura mediante esta configuracion no
guedaba méas remedio que utilizar grandes entradas de aire, con alturas

comparables al tamafio del cuerpo del misil, por lo que no era un disefio viable.

Se opt6 entonces por disefio final de la entrada de aire en forma de “barbilla”, como

la que posee la base de referencia del misil, el misil ASALM.

Esta configuracién, ademas de que se beneficia de la forma del radomo para
obtener una recuperacion de presion superior al resto de configuraciones, permite

conseguir grandes areas de captura con pequefias alturas de la barbilla. Es
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eficiente en angulos de ataque grandes (por ejemplo, si la configuracion de la
entrada de aire fuera anular alrededor del radomo, cuando el misil obtiene un angulo
de ataque, parte de la entrada no recibe aire. Esto no sucede en la configuracion
de barbilla) y gracias a que la forma del misil no es muy diferente del cuerpo circular

del misil, la resistencia aerodinamica no aumenta practicamente.

A diferencia de los misiles propulsados por motor cohete, los misiles que necesitan

una entrada de aire son mas criticos con las maniobras que puede realizar un misil.

La configuracion de barbilla funciona mejor con el sistema BTT (Bank-To-Turn) para
maniobrar. Este sistema consiste en que el misil primero realiza un alabeo hasta
gue la entrada de aire esta orientada perpendicularmente a la LOS del objetivo,
para luego realizar una maniobra de cabeceo. De esta manera, el angulo de
resbalamiento que se producird en el giro serd menor y el flujo que se introduce por

la entrada de aire serd mayor.

Durante el disefio, la parte mas complicada fue obtener una forma del radomo
Optima. La misién de la geometria del radomo en este caso era provocar unas
ondas de choque determinadas que permitieran obtener las menores pérdidas de
presion total posible. Para ello, se crearon distintos radomos conicos, con diferentes

rampas hacia la entrada de aire, y se estudiaron para ver cual era mejor.

Los esquemas de la geometria del radomo desechadas durante el disefio se

mostraran a continuacion:

Figura 7.3 Geometrias de radomo desechadas durante el disefio

En los esquemas de la figura 7.3, se muestra con una linea negra la estructura del
radomo del misil y con lineas azules las ondas de choque que se forman en la

condicién de disefio.
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En primera version del radomo, la parte inferior estaba formada por un doble cono.
Esta version disponia de un area de captura elevado pero fue desechada porque

las pérdidas de presion total que provocaba no eran admisibles.

A partir de la segunda versidn se paso6 a configuraciones de triple cono en la parte
inferior que conducia a la entrada de aire. Sin embargo, tuvieron que ser
desechadas también. La segunda version, al provocar un mayor nimero de ondas
de choque, tenia menores pérdidas de presién, pero el area de garganta tan
pequefia que existia hacia que el Mach de vuelo necesario para poner en

funcionamiento la entrada de aire era muy elevado.

En la tercera version, de acuerdo con Seddon y Goldsmith [47], se produce una
onda de choque normal en el labio al no deflectarse el fluido una vez dentro de la
entrada de aire, por lo que el estudio realizado sobre el difusor era erréneo y tuvo
que descartarse, ya que una onda de choque normal tan fuerte como la que se

producia provocaba grandes pérdidas de presion total.

Otro de los aspectos que se ha iterado durante el disefio es el porcentaje del anillo
completo que ocupa la barbilla (si fuera del 100% seria anular). Finalmente se eligié
un angulo de 120° (33% del anillo completo), 6ptimo para conseguir el gasto de aire
necesario. Un angulo superior aumentara el gasto y por tanto, el empuje, pero

también aumentara el peso, ya que la estructura es mas pesada.

Se estudiaron otros angulos mas pequefios sin embargo, si el angulo era
demasiado pequefio, el empuje no era mayor que la resistencia aerodinamica. Con
angulos en torno a 80°-100°, el empuje si que era mayor que el drag pero su
diferencia era tan pequefia que no permitia acelerar hasta la condicion de disefio
de Mach 4 en 200 km o lo permitia, pero con un espacio minimo para el crucero.
Esto carecia de sentido, ya que el crucero a velocidad maxima debe ser la parte

mas larga de la trayectoria.

La geometria del radomo del disefio final se estudiara detenidamente en el apartado

dedicado al disefio del radomo.

Una vez acabado el disefio del radomo y el sistema propulsivo, se utilizo el disefio
anterior del sistema de control y guiado y de la cabeza de guerra para que estos

influyan lo menos posible en la comparacion final entre ambos misiles, haciendo
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que las diferentes actuaciones gque estos posean se deban principalmente a las

diferencias entre sistemas propulsivos.

Por dltimo, el dimensionado del sistema de combustible se disefid para albergar
exactamente el combustible minimo necesario para obtener un alcance efectivo de
200km.

En la figura 7.4 se podra observar un esquema de las dimensiones y la localizacion

de los distintos subsistemas del misil final:

49,21 41,78 1969 11,07 79,05

19,69

36,69

200,79

Figura 7.4 Esquema del misil ramjet (Final)

En el esquema, las lineas negras simbolizan las separaciones entre subsistemas,
ademas de delinear el exterior del misil; las lineas de color cian simbolizan el grosor
de la estructura; de color rojo se representa la camara de combustién y la tobera
del misil, con el espacio que ocupa el grano de propulsante sélido de color amarillo;

y las superficies de control se representan por lineas de color azul oscuro.

Se puede observar que este misil cuenta con un diametro de 19.69 in (0.5 m), una
envergadura de 36.96 in (0.939 m), por debajo de la restriccion de envergadura

maxima de 0.95 m.

La longitud total es de 200.79 in (5.1 m), siendo este la longitud necesaria minima

para dotar al misil de un alcance efectivo de 200 km.

También se pueden observar en la figura las medidas (en pulgadas) de los
diferentes subsistemas que forman el misil, y cuyo célculo se explicara a lo largo de

este capitulo.

De izquierda a derecha (empezando desde el morro del misil), estos subsistemas

son.

- Radomo, nariz o0 morro del misil.
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- Sistema de guiado y control del misil.

- Cabeza de guerra.

- Subsistema de combustible.

- Cémara de combustion y tobera del misil.

- Superficies moviles de control (colas trapezoidales).

En los siguientes apartados se desarrollaran los calculos que han sido necesarios
para llegar hasta el disefio final del misil. Sin embargo, muchos de los aspectos
tedricos de los calculos y el funcionamiento de los subsistemas ya han sido
descritos durante el desarrollo del misil anterior, por lo que este capitulo se centrara

mas en los célculos realizados en los aspectos ya descritos (para no repetirse).

En el caso de que haya sistemas novedosos, que no se hayan tratado

anteriormente, si que se desarrollaran tedricamente.

David Doncel del Amo



Pagina 157 de 256

7.1 RADOMO. ENTRADA DE AIRE

El estudio del radomo del segundo misil sera mas complicado, debido a que ahora

forma parte del sistema propulsivo del misil.

La finura del radomo ser& en este caso ly/d = 2.5. Por lo tanto, el radomo tendra

una longitud [y = 49.2125 in.

Esto se ha disefiado en parte motivado por la geometria del misil y la situacion de
las ondas de choque oblicuas que se forman, pero también debido a que, dado que
gran parte del vuelo estara propulsado por combustible liquido, no se necesita tanto
propulsante sélido para conseguir los requisitos de la misién, y esto deja un mayor
espacio ocupable por el radomo, con lo que se consigue reducir la resistencia

aerodinamica durante el vuelo.

La geometria del radomo en este caso es conica. La parte del morro que no necesita
producir ondas de choque (pues no conducira el fluido hacia la entrada de aire)
estara formada por un solo cono. La parte disefiada para producir ondas de choque
con el objetivo de tener las minimas pérdidas de presién total en el fluido que se
utilizara en la camara de combustion esta formada por un doble cono, de forma que
se originaran dos ondas de choque oblicuas antes de que el fluido sea introducido

en el difusor.

Como la geometria es compleja, se adjunta un modelo 3D del radomo en el que

podra verse su geometria:

Figura 7.5 Modelo 3D de la forma del radomo
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El material de fabricacion sera la piroceramica, igual que el anterior radomo. Sus

propiedades pueden ser extraidas de la tabla 6.1.
A nivel estructural, lo primero es calcular la superficie mojada del radomo S,,,.;.
El area lateral de un cono se puede obtener con la siguiente férmula:

Apateras =T - (R+71) - g (7.1)

g =+h?>+ (R —r)? (7.2)

en estas ecuaciones, R y r son los radios de las bases mayor y menor
(respectivamente) del cono (en caso de que no sea un tronco de cono r =0), h es

la altura del cono y g la generatriz.

Como se puede ver en la figura 7.5, el radomo esta formado por 2 conos y 1 tronco
de cono. Denotando con (1) el cono grande, (2) el cono pequefio y (3), se calculan

sus areas laterales.

En la tabla 7.1 se pueden ver sus dimensiones (medidas en pulgadas):

Tabla 7.1 Dimensiones de las partes del radomo

Parametro Cono 1 Cono 2 Cono 3
R 9.84 4.49 9.84
r 0 0 4.49
h 49.21 34.09 15.12
g 50.1842 34.3844 16.0386

Utilizando la ecuacion (7.1) se calculan las areas laterales, teniendo en cuenta que

solo se utiliza 2/3 del cono 1y 1/3 de los conos 2 y 3.

Apaterar1 = 2/3-m-(9.84 +0) - 50.1842 = 1034.24 in.

Apaterai2 = 1/3 -m- (449 + 0) - 34.3844 = 161.67 in”.

Avaterars = 1/3 -1+ (9.84 + 4.49) - 16.0386 = 240.68 in?.
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El &rea que une los huecos entre conos se ha calculado mediante el programa de

disefo.
Arriangular = 57.337 in?.

Por lo tanto, S,,.; sera:

Swet = ALaterai 1 t ALaterai2 + Araterai s + 2 * Arrianguiar = 1551.264 in* = 1 m?,

El angulo de incidencia de la sefial radar con la superficie del radomo, utilizando la

figura 6.6, seré:
0, =m/2—6—60=90—-0—tan"*[(d/2)/l] = 1.3734 rad = 78.69 deg.

Utilizando ahora la constante dieléctrica de la piroceramica ¢ = 5.8, la longitud de
onda del buscador 4 = 0.00315m, y n = 17 (por razones estructurales), utilizando

la ecuacién (6.1), el grosor éptimo del radomo seria:
topt trans = 0.5 -1 - Ao/ (e — sen?6,)*5 = 0.5 - 17 - 0.00315/(5.8 — 56712(1.3734))0'5
=0.0122m = 048 in.
Por lo tanto, el peso del radomo sera:

Wradomo = Pmaterial * Swet * topt trans = 2550 - 1+0.0122 = 31.11 kg = 68.48 lbs.

El centro de gravedad del radomo, teniendo en cuenta el centro de gravedad de
cada cono, y siendo ponderado cada uno a través de su superficie, estara a una

distancia de la punta del morro de:
Zradomo = 37.022 in,

A continuacion se mostrara un esquema del perfil del radomo, junto con la entrada
de aire del misil y las ondas de choque (en azul) provocadas cuando el misil esta

en su condicion de disefio:
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Figura 7.6 Esquema del radomo. Ondas de choque

Las ondas de choque importantes son las que se producen dentro del labio ya que

son las que actuan sobre el fluido que se va a utilizar.

Por fuera del labio del difusor se produce una onda de choque oblicua seguida de
varias ondas de expansion, debido a su forma. Estas ondas no afectaran al fluido
utilizado, pero afectan a la resistencia aerodindmica adicional que produce la
entrada de aire.

Como se puede ver en la imagen, la configuracion de la entrada de aire es de tipo

“barbilla” o “parcialmente anular”. Esta configuracion ofrece las siguientes ventajas:

- Baja pérdida de presion total, gracias a la compresion realizada por la
geometria del morro.

- No genera problemas de integracion con la plataforma, debido a que no
altera demasiado las magnitudes del misil.

- Funciona bien en angulos de ataque elevados, debido a que la entrada de
aire se encuentra en la parte inferior del misil.

- Laresistencia aerodinamica adicional que genera es minima, debido a que

la altura del labio no es muy elevada.

La entrada de aire es de compresion mixta. La compresion externa se realiza
gracias a la geometria del morro, disefiado con ese proposito. La compresién
interna se realiza gracias a la geometria del labio del difusor, que sigue

comprimiendo el fluido hasta llegar a la garganta del difusor.
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Una compresion mixta soluciona el problema del elevado drag que se produce con
la compresion exterior y los problemas que tiene la compresion interior (se necesita
un Mach mas elevado para poder poner en funcionamiento correctamente la

entrada de aire, y se producen mayores oscilaciones de presion).

Debido a que es un buen compromiso entre ambas, la compresion mixta es el

sistema mas utilizado en misiles propulsados con estatorreactor.

Hay que intentar que no se produzcan derrames antes de la entrada de aire, pues
supondran una reduccion en la cantidad de aire que ingiere la entrada y por tanto,

el empuje que puede producirse se vera afectado negativamente.

Spillage 7777 2222 2L

Normal Shock

Shocks

M>1

—

Figura 7.7 Esquema del derrame de aire en un difusor [3]

Para que no se produzca ningun derrame y se capture toda el area de fluido posible,
el difusor en la condicion de disefio del misil (que es la condiciébn mas larga e
importante de todo el vuelo) debe disefarse de tal forma que provoque que las
ondas de choque oblicuas que se generen gracias a la geometria del radomo
acaben justo en el labio del difusor. Esto se conoce como “shock-on-lip condition” y

es absolutamente necesaria para conseguir un disefio 6ptimo de la entrada de aire.
La condicion de disefio del misil es:

- Vuelo de crucero a Mach = 4.

- Angulo de ataque durante el crucero a = 8 deg.

El Mach de vuelo no debera bajo ningin concepto exceder el Mach de la condicién
de disefio, ya que de hacerlo, el difusor ingeriria la onda de choque, provocando

pérdidas de presion, separaciones de flujo, pérdidas de empuije.
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Por debajo del Mach de disefio, las ondas de choque oblicuas tendran un angulo
mayor y por tanto, se produciran derrames, con lo que no se capturara toda el area

posible.

La eficiencia de captura se define como el area de flujo que se captura A, entre el

area de captura maxima A..

Como la geometria del radomo hace dificil el calculo de la eficiencia de captura con
una formula, se han tomado datos experimentales de las areas de flujo capturadas
en funcién del Mach de vuelo (teniendo en cuenta que las deflexiones que se
producen son constantes pero al reducir la velocidad de vuelo, las ondas tienen un

angulo mayor y por tanto se producen mayores derrames.

Estos datos se han tomado mediante el trazado de las lineas de corriente desde el
fluido no perturbado hasta la entrada de aire, pasando por las diferentes ondas de

choque oblicuas.

En la figura 7.8 se visualizara un ejemplo de la eficiencia de captura.

Figura 7.8 Ejemplo eficiencia de captura.

Cuando ocurre la condicion de disefio Mach = 4 las ondas de choque oblicuas (azul
oscuro) se encuentran en el labio, por lo que se captura toda el area posible (4,).

La linea de corriente es la linea roja.

David Doncel del Amo



Pagina 163 de 256

Si, por ejemplo, se baja la velocidad hasta Mach = 3, las ondas de choque (azul
claro) ya no se encuentran en el labio si no que se produce un derrame. La linea
de corriente de esta situacion es la amarilla. Se puede observar que el &rea de fluido

capturado es mucho menor, por lo que la eficiencia no sera del 100% en ese caso.

Es importante saber en cada momento el area de fluido capturada, para poder

conocer el gasto de aire que esta entrando por el difusor.

Los datos experimentales calculados de la altura de captura (de la que dependera
el area) son los siguientes (tomados para un angulo de atague nulo, que sera el

unico utilizado por el misil hasta llegar al crucero):

Tabla 7.2 Datos experimentales de la altura de captura

Mach de vuelo Altura de captura h¢ (in) @ AOA =Q°
2.8 7.1419
2.9 7.4018

3 7.665
3.1 7.9367
3.2 8.2129
3.3 8.4953
3.4 8.7717
3.5 9.0663
3.6 9.2807
3.7 9.4447
3.8 9.5988
3.9 9.7798

4 9.9334

El area de captura de fluido 4, no es mas que:

(7.3)

por ejemplo, A, con angulo de ataque nulo a Mach 4 es:
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120 deg

——= =103.33 in?.
360 deg m

Ay =1 -9.93342 -
El maximo area que se puede capturar se alcanza en la condicién de disefio, con
angulo de ataque 8° a Mach 4). La altura de captura en ese caso es h, = 17.116 in,

por lo que el area maxima de captura es:

120 deg

— Py
360 deg 306.78 in“.

A, =m-17.1162 -
Con los datos experimentales de la tabla (7.2) se ha realizado una regresién, con
el objetivo de poder obtener h. en cualquier instante, para poder realizar la
integracion numérica del empuje durante la trayectoria. Los resultados se muestran

en la figura 7.9:

Regresion - Altura de captura

11

10.5
— 10 |vy=1.1778x*-16.81x + 88.67x - 202.55x + 175.74
£ o5 R? = 0.9996
= 9.
2 9
o
3 85
(4]}
T 8
©
5 75
=
< 7

6.5

6

2.5 3 3.5 4 4,5

Mach de vuelo

Figura 7.9 Analisis de la regresion de la altura de captura
Se continuara con el estudio de las pérdidas de presion de la entrada de aire.

La norma MIL-E-5008B indica la condicién de recuperacion de presion que debe

cumplir un difusor para ser considerado valido. Este requisito es:

p;Jm—Et >1-0.075(M, - D*%,1 < M, <5. (7.4)
T_0

Como en la condicién de disefio el Mach es 4, el difusor debe cumplir:
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Pt _inlet >1—0.075(4 — 1)135 = 0.6695.
Pro

Oswatitsch [48] en su estudio, determind cual era la relaciobn de presion total
maxima que se podia recuperar dependiendo del Mach de vuelo y el nUmero de

ondas de choque que se provocaran.

Table | Maximum possible total pressures after n compression shocks

o n=1 n=12
a
’ PniPd Yo Maqsinyo Ma,.y PhiPd
1.0 1.000 1.200 1.000 1.000 1.000
1.5 0.929 1.295 1.215 1.168 0.980
2.0 0.721 1.432 1.470 1.388 0.900
2.5 0.499 1.594 1.724 1.622 0.751
3.0 0.328 1.773 1.966 1.854 0.586
35 0.213 1.966 2.198 2.079 0.435
4.0 0.139 2.169 2.418 2.288 0.314
Mag n=3 n=4
Yo Magsinyy | May_y | ppipg Yo |Magsinyg | May_y | pa/pg

1.0 | 1.200 1.000 1.000 | 1.000 1.200 1.000 1.000 | 1.000
1.5 | 1.253 1.125 1.095 | 0.990 1.233 1.080 1.066 | 0.996
2.0 | 1.327 1.279 1.222 0.949 1.286 1.196 1.108 0.968
25 | 1.416 1.443 1.365 0.863 1.344 1.311 1.250 0.913
3.0 | 1.512 1.600 1.508 0.744 1.405 1.424 1.350 0.833
35 | 1614 1.752 1.649 0.615 1.473 1.538 1.450 0.728
4.0 | 1.716 1.892 1.782 0.488 1.537 1.639 1.545 0.626

Figura 7.10 Presién total maxima recuperable [48]

Solo estudio el comportamiento has con 4 ondas de compresion, y la presion

méaxima obtenible era 2t — 0.626. Por lo gue no cumple la norma MIL-E-5008B

PT o

y habr& que utilizar al menos 5 ondas de compresion para conseguir el requisito de

Prinlet > (.6695. El disefio definitivo del difusor utiliza 6 ondas de compresion (figura

PT. 0

7.6).

Ademas, Oswatitsch incluyé en su estudio que la forma de obtener las menores

pérdidas de presion era provocar ondas de choque de igual fuerza.

Intentando seguir este Ultimo criterio, junto con el espacio que existia fisicamente
para construir la geometria del labio y el radomo, fueron los principales conductores

del disefio de la geometria del difusor.

Se procede ahora a calcular la presidn recuperada por el difusor del misil.
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El misil posee un difusor que provoca las siguientes deflexiones del flujo:

- Primer cono del radomo §; = 7.5 deg.

- Tronco de cono del radomo 6, = 12 deg.
- Primera deflexion del labio §; = 12.5 deg.
- Segunda deflexion del labio 6, = 5 deg.

- Tercera deflexion del labio §5 = 17 deg.
Hay que tener en cuenta que al tener un a = 8 deg, en realidad §; = 15.5 deg.

Utilizando el prefijo 1 para las condiciones del flujo antes de la onda de choque y 2
para las condiciones después de ella, y siendo ¢ la deflexion del fluido, y 8 el angulo
de la onda de choque (asumiendo que el flujo es bidimensional), las ecuaciones

gue se utilizaran para los calculos de las ondas de choque oblicuas son: [49]

(y +1) - Mf
td =tané - -1 75
“ an lZ - (M#sen?6 — 1) (7.5)
. 1
prz _[_(r+1)-Misen®6 |7t ¥ +1) v (7.6)
pr1 |(y —1) - MZsen?6 + 2 2.y -MZsen?0 — (y — 1)
(y = 1) - M#sen?6 + 2
MZsen®(6 - &) = 7.7
Zsen?( ) 2y MZsen?f — (y — 1) (7.7)
si la onda de choque es normal, las ecuaciones (7.6) y (7.7) se simplifican:
¥ 1
Pra _ [ y+1 M} ly‘l [ y+1) 71 7.8)
br1 y—1- M7 +2 2-y-Mf-(y-1)
—-1) M +2
p o - DM (7.9)

P2y Mi-( -1

si el flujo no es bidimensional si no cénico (como en la primera onda de choque
oblicua del radomo), se utilizara la siguiente correlacién para calcular el angulo 6,

propuesta por Fleeman: [3]

0 ~ 0. (7.10)

En la tabla 7.3 se recogeran los calculos del estudio. Partiendo del angulo de

deflexién del fluido y el Mach de vuelo, se calculara el angulo de la onda de choque.
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Una vez obtenida, se calculara el Mach de vuelo que hay a partir de la onda y la

relacion de presiones antes y después de la onda.

Tabla 7.3 Célculos. Ondas de choque en la entrada de aire

n MenTtrADA | 6 (deQ) 0 (deg) MsaLiba | Pt _saLipa/PT_enTrRADA
1 (oco-c) 4 155 22.34 3.278 0.92323613
2 (oco) 3.278 12 27.44 2.62 0.92642861
3 (oco) 2.62 12.5 33 2.079 0.95115531
4 (oco) 2.079 5 32.936 1.897 0.99773779
5 (oco) 1.897 17 51.329 1.255 0.93565698
6 (ocn) 1.255 X 90 0.81 0.98634487

La onda de choque normal se produce en la garganta. El flujo a partir de ahi pasa
a ser subsonico, y se decelerara gracias a la parte divergente del difusor, hasta
llegar a la cAmara de combustién, en la que la velocidad debera ser lo més pequefia

posible para obtener un mayor rendimiento de combustion.

Se calcula la recuperacién de presion total del difusor:

% = 0.92323613 - 092642861 - 0.95115531 - 0.99773779 - 0.93565698
T_0

-0.98634487 = 0.7491.

Este difusor cumple los requisitos de presion de la norma MIL-E-5008B por lo que

su disefno es valido.

Por ultimo se estudiara la condicién de vuelo a partir de la cual las ondas de choque
no se separan de la entrada de aire y por tanto, puede comenzar su funcionamiento.
Esto se conoce como “inlet start” y en la siguiente figura se puede observar cual es

este fendbmeno:
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Figura 7.11 Inlet Unstart / Inlet Start

Como se puede observar, en la fotografia de la izquierda, la onda de choque se

encuentra despegada de la entrada de aire.

Para que esto no suceda, el fluido debe tener una velocidad minima en la entrada
de aire (M;g)s:art, que debe calcularse, a partir de la cual, la entrada de aire puede

empezar a funcionar.

La velocidad depende del area de la garganta del difusor. Esta area necesita ser
suficientemente pequefio para asegurar un Mach en la camara de combustion e
incrementar el rendimiento de combustion, pero suficientemente grande para
necesitar un (M;z)s:qr: PEQUEfio, que permita comenzar la propulsion mediante
estatorreactor antes, permitiendo el disefio de un motor cohete mas pequefio, con

lo que se reduce el peso del misil.
En este caso, el area de la garganta del difusor del misil es:
AIT = 27955 inz.

La ecuacién que permite calcular (M;g) s¢qrt €S: [3]

—(r+1)
,120-1D) (7.12)

y+1
Arr y + 1\2G-D y—1
A_ = (MIE)Start : (T) : [1 + T(MIE)Start
0

Este es un proceso iterativo. Se comienza suponiendo un (M;g)s¢qr¢, CON €se valor

se calcula el - que se requiere. Se calcula el Mach de vuelo necesario para que
0
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en la entrada el Mach sea (M;g)s:qr+ Y COMO Se Vio anteriormente se computa cual

P . A
es el area de captura de flujo 4, para ese Mach de vuelo. Se halla el f real y se
0
compara con el requerido. Si no son iguales se vuelve a iterar hasta que la solucion

converja.
Se mostraran a continuacion los calculos de la solucion final:

- Se supone un (M;g)star: = 1.8, utilizando la ecuacién (7.11):

1.441 —(1.4+41)
AIT 14 + 1 2(1-4’_1) 14’ - 1 2 2(1.4—1)
——1.8-(—) -[1+—1.8]

= = 0.695.
Ao 2 2

- Paraobtener un (M;g)s:qr+ = 1.8 en la entrada, teniendo en cuenta las ondas
de choque que se producen, se necesita un Mach de vuelo Mach = 2.35.

- Utilizando la ecuacion de la regresion calculada anteriormente en la figura
7.9, y realizando los célculos del area de captura con la altura de captura
obtenida, A, = 40.215 in?.

Ar 27955

A, ~ 20215 069

La solucion de la relacion de areas que existiria es idéntica a la que seria necesaria
para que el Mach en la entrada de aire permitiera el correcto funcionamiento de

esta, por lo que:

(MIE)Start =138, (MO)Inlet_Start = 2.35

Como la compresion antes de la entrada de aire no es isentropica, el criterio de

disefio en el Mach de vuelo necesario para empezar a utilizar el estatorreactor es:

(MO)Ramjet_Transition =12 (MO)Inlet_Start =2.82

Por lo que ese sera el Mach a partir del cual puede comenzar el funcionamiento del
ramjet, aunque hay que tener en cuenta que no es la Unica condicion que tiene que
cumplirse, hay que comprobar que el empuje que podria proporcionar el
estatorreactor a esa velocidad es suficiente para superar la resistencia

aerodinamica. Como se vera mas adelante, si que se cumple también.
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7.2 SUBSISTEMA DE CONTROL Y GUIADO

Este subsistema sera el mismo que el que forma parte del primer misil. La Unica
diferencia entre ambos es que, al disponer este misil de un grosor de estructura
menor, el espacio interior sera mayor, por lo que la longitud que ocupa este

subsistema sera menor.

Utilizando el valor del volumen que ocupa el subsistema Vol = 7.032 ft3

obtenido a partir de la ecuacion (7.15), el diametro del misil d = 0.5 m = 19.685 in
y el grosor de la estructura del misil ty;frgme = 0.22 in = 5.59 mm. Se realizan los

siguientes célculos:

dinterior = d = 2 * tairframe = 0.5 — 2 - 0.00559 = 0.488 m = 1.604 ft.

Lgsc = Volgc/(T - 0.25dimterior”) = 7.032/(m - 0.25 - 1.604%) = 3.4807 ft
= 1.0609 m = 41.77 in.

Se recuerdan los demas parametros de este subsistema:

- Sistema GPS/INS para la fase intermedia del vuelo.
- Técnica TVM para la fase terminal.
- Buscador radar de onda milimétrica. A = 0.00315m, f =94 GHz.

- Peso del subsistema W, = 250 lbs.

En cuanto a los actuadores de cola, seran también electromagnéticos.

Se ha comprobado que el punto de la trayectoria en el que se produce un mayor

momento es el inicio del giro del misil.

En ese punto, en el que se pretende deflectar la cola un angulo § = 15 deg, la
velocidad es de Mach = 3.9, lo que provoca que el centro aerodinamico de la cola
(Xacrq;) S€ €ncuentre en el 45.64% de la cuerda media aerodinamica (cpqc). La
bisagra (xy.), en este caso, se sitla en el 25% de la cuerda media aerodinamica.

Como se vera mas adelante, la longitud de la ¢;,,4. = 26.332 in.

Teniendo el misil angulo de ataque nulo, el angulo deflectado en la cola es el angulo
de ataque efectivo que recibe la cola. Por tanto, si a’ = 15 deg, haciendo uso de la
ecuacion (4.21), Cy,,,, = 0.5686 .
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Siendo la presion dinamica en esa situacion g = 1700 psf y teniendo una superficie
de referencia S,r = 0.19635 m* = 2.113489 ft?, utilizando las ecuaciones (6.16) y
(6.17), se obtiene:

Nigit = Cypyy " 4 * Srep = 0.5686 - 3000 - 2.1135 = 4326.43 Lb.

X, X
HM = Nygy - (20— 22

mac Cmac

)  Cmac = 432643 - (0.4564 — 0.25) - 26.332
= 23515.42 in - Ib.
HMgeruador = HM/2 = 11757.71 in - Ib.
T, = 1.5(HMgeruador) = 1.5 - 11757.71 = 17636.565 in - Ib.

Wocruadores = Wy - Ts = 0.0025 - 17636.565 = 44.09 lbs = 19.84 kg.
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7.3 CABEZA DE GUERRA

La cabeza de guerra de este misil es exactamente igual que la del misil anterior. Se

recuerdan sus caracteristicas:

- Longitud Ly = 0.5m = 19.685 in.

- Peso total W,y = 200 lbs = 90.72 kg.

- Peso de los fragmentos metalicos Wyetq = 82.848 lbs = 37.28 kg.
- Peso del explosivo Wepgrge = 117.178 lbs = 52.73 kg.

- Energia cinética de los fragmentos KE = 83.3 - 10° ft - lb.
- Velocidad de los fragmentos Vg, qgmentos = 8186.75 ft/s.
- Numero de fragmentos ng,,4, = 37658 fragmentos.

- Angulo de dispersion vertical de los fragmentos 6 = 5 deg = 0.0873 rad.
En este caso, la distancia de fallo es ¢ = 15.82 ft.

A esa distancia entre el misil y el objetivo, la teoria de escalado (ecuacion 6.21)
predice una sobrepresion Ap = 41.76 psi y la teoria de Taylor (ecuacién 6.22) Ap =
51.78 psi. Ambos valores muy alejados de los 330 psi necesarios marcados por

Taylor para que se considere la explosion como mecanismo de destruccién. [32].

El nimero de impactos de fragmentos metalicos que se producen a la distancia

maxima de o = 15.82 ft, teniendo en cuenta que como antes, A, = 20 ft?, es:

Nuits = Nprag - {Ap/[2m(sen8)o?]} = 37658 - {20/[2m - (sen(0.0873)) - 15.82%]}

= 5495 impactos.
La probabilidad teorica de destruir el objetivo es:
Pgiyn = 1- (1 — AV/AP)nHits =1- (1 — 0_1)5495 =1

Las condiciones de impacto de este misil son: ¢ = 15.82 ft, Mach = 1.55,V), =
457367 = 1500.6 fps, V) = 295.07 = = 968.08 fps,V; = 75243 m/s =

2468.72 fps.

En estas condiciones, suponiendo como antes que se pretende impactar en la mitad

del avion de combate enemigo Xy;: = 25 ft, el tiempo de retraso que debe tener la

espoleta, desde que detecta el objetivo hasta que explota la cabeza de guerra, es:

David Doncel del Amo



Pagina 173 de 256

Oin = tan~ {Vprq,/Vc} = tan~1{8186.75 /2468.72} = 73.22 deg.

4 Ve Xnit
tpelay = |-——| |1 — tand +
Delay [VC . tan@] l an <VFrag>l VC

15.82 2468.72
- [2468.72 “tan(73.22 deg)] ' [1 ~ tan(73.22 deg) - (8186.75)]
25
+ 5o = 001013 5 = 10.13 ms.
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7.4 SUBSISTEMA DE COMBUSTIBLE

Este subsistema se encarga de almacenar y conducir el combustible desde el
depédsito hasta la camara de combustién, donde se inyectara atomizado (en
cantidades adecuadas de cada momento) y se mezclara con el aire que sale del
difusor para producir la mezcla aire-combustible que propiciara la combustion y

generard una fuerza de empuje capaz de desplazar el misil.

Dentro de este subsistema se encuentran el propio combustible, el depdsito en el
gue se almacena, las turbobombas y los conductos que lo transportan, y el inyector

gue lo introduce de forma adecuada en la camara de combustion.

Los combustibles liquidos utilizados en estatorreactores (RJ-4, RJ-5, RJ-6, RJ-7)
tienen una mayor densidad que los combustibles liquidos normalmente utilizados
en turborreactores (JP-4, JP-5, JP-7, JP-8, JP-10). Al igual que se vio en el
propulsante solido, una densidad alta es deseable, ya que como los misiles suelen
tener un volumen limitado, se podra introducir una mayor cantidad de combustible

y por tanto, se aumentara el alcance del misil.

El mejor combustible liquido seria el RJ-5, con una densidad p = 0.039 lb/in3. Sin
embargo, hace afios que dej6 de usarse debido a que tiene un punto de congelacion

relativamente alto (-29°C).

Para este misil se elegira el RJ-6, formado por un 60% de RJ-5y un 40% de JP-10
[50]. Este combustible tendra un gran rendimiento volumétrico a la vez que

soluciona el problema de la congelacién del RJ-5.

En latabla 7.4 se indicaran las caracteristicas de este combustible y se compararan

con las caracteristicas del RJ-5.

Tabla 7.4 Propiedades del RJ-5 y RJ-6 [50]

PROPIEDAD RJ-5 RJ-6
Densidad (Ibm/in3) 0.039 0.03685
TA Inflamabilidad (°C) 116 66
Viscosidad (@-18 °C)
235 40
(cp)
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Punto Congelacion (°C) -29 <-40
Coste /b ($) 10 7
Poder calorifico
17870 17970
(BTU/Ibm)

Si se observa la tabla, se puede ver que el RJ-6 es un combustible con un poder
calorifico mayor que el RJ-5 y con una densidad comparable. Al ser mezclado con
JP-10, el coste se reduce y es mucho menos viscoso a bajas temperaturas, aunque

probablemente haya que aislar el depdsito de combustible para que no se inflame.

El espacio dedicado al combustible tiene una longitud Lg,.; = 11.07 in. El diametro

interior del misil es:
dinterior = d — 2+ tairframe = 19.685 — 2 0.22 = 19.245 in

Si se asume un grosor del deposito trye; r7ank = 0.1in, el volumen que esta

disponible para ser ocupado por combustible es:

Viuet = Lruer - 0257 - (dincerior — 2truetpgy)” = 11.07 - 0.25m - (19.245 — 2 - 0.1)?2
= 3153.55 in3

Por lo tanto, el peso de RJ-6 que puede ser instalado en el misil es:
Wrver = Vel * Pruer = 3153.55 - 0.03685 = 116.2 lbs = 52.29 kg.

Con el objetivo de estimar el peso del depésito y el resto de los componentes que
forman parte de este subsistema, se utilizara la correlacion hallada en la referencia
[51]:

WFuel_tank = 1.07 - VVFuelO'58 (7-12)

Wiuel tank = 1.07 - 116.2°58 = 16.87 Ibs.

Si le sumamos el peso de las turbobombas, conductos e inyectores, el peso total
de la estructura del sistema de combustible puede asumirse que sera, por ejemplo:

WFuel_system = 24 Ibs.
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7.5 ESTRUCTURA DEL MISIL

Para facilitar las comparaciones entre ambos misiles, la estructura de este misil
también esta fabricada de “Titanio 6Al-4V”, formando un anillo circular de un
determinado grosor, que sera el que hay que calcular para saber cuanto pesa la

estructura.

A continuacion se realizaran los célculos de los grosores necesarios para soportar
las diferentes cargas que se aplican sobre el misil, tal como se vio en el apartado
6.4.

Los parametros de entrada en el analisis del grosor de la estructura y que se

utilizaran en este apartado son:

- Diametro exterior del misil d = 19.685 in = 0.5 m. Radio exterior del misil r =
9.842 in = 0.25m.

- Longitud de la estructura l = 151.575 in = 3.85 m. Es la longitud total del
misil sin contar el radomo.

- Presioén exterior de mecanizado p,,; = 10 psi.

- Mddulo de elasticidad del titanio E = 16500000 psi.

- Tension de rotura del titanio oz = 138000 psi.

- Empuje maximo T = 80000 N = 17984 lbs.

- Presion maxima de la cdmara p. = 960 psi.

- Carga maxima en el lanzamiento N = 30 g.

- Peso del misil en el lanzamiento W = 2152.446 lbs.
El siguiente paso es calcular el momento de flexion (ecuacién 6.29).
Mg = Nl/c =30-2152.446 - 151.575/8 = 1223462 in - lb.

Después hay que realizar el calculo iterativo de las tensiones que se producen en
el misil. Estas tensiones, utilizando el grosor de la estructura final t4;,frgme = 0.22 in

se calculan gracias a las ecuaciones (6.30) y (6.31):
Ouxiar = FOS - T/(2m - t) = 1.5-17984/(2m - 0.22) = 19515.29 psi.

Opending = FOS  Mg/(m - 72 - t) = 1.5 - 1223462/( - 9.8427 - 0.22) = 27409.22 psi.
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Una vez conocidas las tensiones, ya se pueden calcular los grosores necesarios

para soportar las distintas cargas:

tManufacturing = O-7d[(pext/E)l/d]0'4
= 0.7 -19.685 - [(10/16500000)151.575 /19.685]0'4 = 0.1016 in.

tpuckiing Bending = 2-97 Ogenaing/E = 2.9 - 9.842 - 27409.22 /16500000 = 0.0474 in.
Epuckiing axial = 4T 0axiqt/E = 4 - 9.842 - 19515.29/16500000 = 0.0466 in.
trnrust = T/ QRO pgiair) = 17984 /(21 - 19515.29 - 9.842) = 0.0149 in.
tpending = Ms/(MO0genaing?) = 1223462 /(1 - 27409.22 - 9.842%) = 0.1467 in.
tpressure = PeT/Or = 960 - 9.842/138000 = 0.0685 in.

Como en el misil anterior, se elegira el enfoque que consiste en aplicar el FOS a la

condicion mas critica. Por lo tanto, el grosor de la estructura sera:
tairframe = FOS * tgenaing = 1.5 - 0.1467 = 0.22 in = 5.59 mm.
Este misil tendr& una relacion
t/r =0.22/9.842 = 0.02235.
Es un buen valor de grosor porque entra dentro de los limites normales de
0.003 < t/r <0.03

El peso de la estructura tubular de este misil sera:

2
WAirframe = Pri° VAirframe =Pri’ SAirframe l=pr-m (TZ - (T‘ - tAirframe) ) -1

Wairframe = 0.16 - m(9.842% — (9.842 — 0.22)2) - 151.575 = 326.27 lbs = 146.82 kg.
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7.6 SISTEMA PROPULSIVO

El sistema propulsivo principal de este misil es un estatorreactor. Sin embargo, al
tratarse de un misil tierra-aire que parte del reposo, no puede funcionar por si
mismo, por lo que se necesita introducir un motor cohete que lo acelere hasta la
velocidad adecuada, a partir de la cual el vuelo puede mantenerse mediante el

estatorreactor.

Hay muchas maneras de introducir el motor cohete en el misil, pero sin lugar a duda
la mejor es conocida como IRR (Integral Rocket Ramjet) en el que se introduce el
propulsante soélido del motor cohete dentro de la camara de combustion y se quema
primero, por lo que el inicio del vuelo se produce gracias al motor cohete.

Una vez acabado el propulsante, se sigue utilizando la misma cémara de
combustién para quemar el combustible liquido y el misil pasa a ser propulsado por

el estatorreactor.

Esta configuracion permite reducir el peso, tamafio, coste, resistencia

aerodinamica... Por lo que es ideal.

En la figura 7.12 se compararan los coeficientes de resistencia aerodindmica de las
diferentes posibilidades a la hora de introducir el motor cohete en el misil, y se vera

gue la mejor es IRR.

Podded Ramijet = 2 :
Podded IRR . [ b gg%;z{e,:\{ q Sgee ), Zero-Lift Drag
= N
. RR = e u.a[ X ////////
+ Aft Drop Off Booster ~ TI-g==4 Hith Wings \ ////
+ Forward Booster Cp ////////////////////////

p—- 0
» Podded Drop Off Boostel 2=

|
Nose Fineness Ratio > 2.25 2 3 4 5
Nose Bluntness Ratio <0.20 M, Mach Number

+ IRR

« Aft Drop-off Booster
+ Forward Booster

+ Podded Drop-off Booster o= 1

N

Figura 7.12 Resistencia aerodinamica tipica [52]
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En este misil, hay que corregir el coeficiente de resistencia parasito del cuerpo del

misil debido a que parte del aire es capturado e introducido en el difusor.

La correccion es proporcionada por la ecuacion: [53]
(CDO)Body_Corregido = (CDO)Body_NO_Corregido ' (1 - AC/Sref)' (7-13)

Un estatorreactor, también llamado ramjet, es un tipo de motor de reaccion bastante
sencillo, ya que no dispone de partes maviles.

Al no tener un compresor, solo depende del difusor para obtener la presion
necesaria de funcionamiento. Para conseguir altas presiones en el difusor es
obligatorio que la velocidad del fluido que lo atraviesa sea elevada, por lo que
cuanto menor sea la velocidad de vuelo, menor sera su rendimiento. Ademas, un
estatorreactor no puede funcionar desde el reposo, ya que el empuje producido

seria nulo.

El funcionamiento es bastante sencillo. El aire, a una gran velocidad, se introduce
a través del difusor convergente-divergente, donde se reduce su velocidad y se
comprime gracias a una serie de ondas de choque que se producen al entrar en
contacto el aire con el difusor. Después pasa a la camara de combustion, donde se
produce la mezcla aire-combustible. A diferencia de los scramjets la velocidad en
la entrada de la cadmara de combustion debe ser subsoénica para que pueda
funcionar (cuanto menor sea la velocidad, mejor. La mezcla aire-combustible se
guema en la camara, formando gases calientes que son expulsados al exterior a
través de una tobera convergente-divergente, que acelera el fluido para producir la

mayor fuerza de empuje posible.

Como es necesario que haya turbulencia para que pueda producirse la combustion,

se coloca un estabilizador de llama en la parte anterior de la cAmara de combustién.

En la figura 7.13 se puede observar un esquema de las partes de un estatorreactor:
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Inlet Fuel injection Nozzle
(M>1) / Flame holder ~ (M=1)
/

\; fg/

Compression Combustion Exhaust
(M<1) chamber (M>1)

Figura 7.13 Esquema de un estatorreactor [54]

Este tipo de motores son eficientes en un rango que va desde Mach 2.5 (limitados
por la baja capacidad de comprimir el fluido a bajas velocidades) hasta Mach 5
(limitado por la temperatura maxima que puede resistir la camara de combustion y
porque a partir de esa velocidad se producen grandes pérdidas de presion al tener
gue decelerar el fluido hasta la velocidad subsonica que necesita la camara de
combustién, por lo que se vuelve a tener el problema de antes, no habria suficiente

presion).

Una gran ventaja sobre los motores cohete es el impulso especifico que son
capaces de producir (sobre unas 5 veces mayor). Sin embargo, la fuerza de empuje

es mucho menor.

Al depender del gasto de aire que puedan conseguir para su funcionamiento, no se
suelen utilizar en alturas muy elevadas. Sin embargo, son muy eficientes en largas
distancias (debido al poco peso de combustible que necesitan y a su gran
velocidad). Esto, combinado con su simplicidad de funcionamiento, hacen que este
tipo de propulsion tenga una gran viabilidad en el campo de la fabricacion de

misiles.
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7.6.1 Estructura del sistema propulsivo

La parte critica, que conduce el dimensionado de la estructura del sistema
propulsivo suele ser el inicio del vuelo, debido a que la presion en la cAmara de
combustién es mucho mayor durante la combustion del propulsante sélido. Sin
embargo, la parte en la que entra en funcionamiento el estatorreactor también se

tiene en cuenta.

En el misil anterior no se consideraba la temperatura alcanzada, pues, al quemar el
propulsante, aunque la temperatura de los gases es muy elevada, estos no
alcanzan las paredes de la camara de combustion, debido a que esta se realiza
desde el interior del grano hacia afuera, por lo que el propulsante actiia como un
“aislante”. Cuando el propulsante se acaba y los gases de la combustion alcanzan

las paredes, la combustion no durara mucho, por lo que no hay ningun problema.

En este misil, estas condiciones se mantienen en el inicio, pero una vez terminado
el propulsante, sigue habiendo combustion gracias al combustible liquido que se
introduce en la camara de combustion, por lo que hay que proteger las paredes de
la cdmara de combustidbn. Ademas, para obtener un alto rendimiento del

estatorreactor, interesa que la temperatura en la camara sea lo mayor posible.

Los misiles no disponen de sistemas de refrigeracion por lo que, para mantener una
gran temperatura en la cdmara de combustion, se ayudaran de un recubrimiento

aislante para proteger la estructura. Después se detallaran sus caracteristicas.

El material elegido para la fabricacion de la camara de combustion y la tobera es
una aleacién de niquel-cromo que soporta altas temperaturas conocida como
“‘INCONEL 718".

Sus propiedades se recogen en la tabla 7.5:

Tabla 7.5 Propiedades del INCONEL 718 [55]

Temperatura de trabajo (°F) Hasta 1300
Densidad (Ib/in3) 0.296
Modulo eléstico (ksi) Entre 23700 y 31300
Tension de rotura (ksi) 180
Limite elastico (ksi) 150
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Como en el otro misil, el domo que cierra la cAmara sera un elipsoide con una
relacion entre ejes a/b = 2 para dejar mas espacio al propulsante y poder
construirlo con el mismo grosor que la camara de combustion, reduciendo su coste

de fabricacion.
A continuacién se calcularan las dimensiones del motor de este misil.

Este motor ocupa desde el final del subsistema de combustible hasta el final del

misil.
Luotor = Lrotar — Lradomo — Lejc — Lwn — Liyer = 200.79 — 41.77 — 19.68 — 11.07
=79.045in =2m.
El didmetro disponible para el motor sera:

dyotor = d = 2+ tirframe = 19.685 — 2 - 0.22 = 19.245 in = 0.489 m.

La longitud del domo "b" sabiendo que a = r = 2b, es:
Lpomo = b = Tyotor/2 = Ayoror/4 = 4.81 in = 0.1222 m.

El centro de gravedad del domo se encuentra a una distancia z de la base de este:

4b
=— = 2.0414 in.
3w

Zpomo

Las dimensiones de la tobera que lleva el motor son las siguientes:

- Diametro de salida d; = 18 in. Area de salida A; = 254.469 in?.
- Diametro de garganta d, = 4 in. Area de garganta A, = 12.566 in?.

- Relaciéon de expansion € = 20.25.

Para estimar la longitud de la tobera, se model6 como un conducto coénico
convergente desde el final de la camara de combustion hasta la garganta, con un
semiangulo de convergencia 6. = 65 deg y un conducto conico divergente, con un

semiangulo de divergencia 6; = 15 deg.

Por tanto, la longitud de la tobera sera:
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Lrovera = Lconvergente T Lpivergente = tan 0 + tan 6, = 3.50 + 26.12
c

= 29.63 in = 0.753 m.

La superficie y el centro de gravedad de la tobera se calcularan del mismo modo

gue las del misil anterior. Ver apartado 6.5.4.

Después de realizar los calculos Srpperq = 1261.84 in®. Zrpperq, = 182.31 in,

En la tobera se colocara un recubrimiento exterior de fibra de vidrio que servira

como aislante térmico de proteccion para los actuadores de cola. La fibra de vidrio
. . b . .
tiene una densidad pripra,;y = 0.094m—3. El grosor del aislante sera tuisignte =

0.25 in. Y se considerard, para simplificar los célculos, que la superficie es la misma

que la superficie de la tobera Sy;ignte = 1261.84 in?.
La parte cilindrica de la camara de combustion tendra una longitud de:
Lesmara = Litotor — Lpomo — LTopera = 79.045 — 4.81 — 29.63 = 44.6 in = 1.13 m.

Lo siguiente que habr& que calcular es el grosor de la estructura del motor. Cuando
se estudien las actuaciones del motor se vera que la presibn maxima (durante la

combustiéon del propulsante del motor cohete) es:
pc = 960 psi.
Haciendo uso de las ecuaciones (6.41) y (6.42), la presion de disefio sera:
Pueop = Pc - e™KAT = 960 - ¢9001490 = 1088.91 psi.
Pourst = Pe - Omeop/Pe)™ = 960 - (1088.91/960)3 = 1400.99 psi.

Utilizando esta presion y la ecuacion (6.39), el grosor que la estructura debera tener

al menos:
trotor = FOS - Dpurst - 7/ Orotura = 1.5 - 1400 - 9.62/180000 ~ 0.11 in = 2.85 mm.

Por lo tanto, se podréa calcular el peso del motor como:

WMotor = WDomo + WTobera + WAislante + WCémara

= Pinconel * tMotor * (SDomo + STobera) + PFibra_vidrio * Laisiante SAislante

+ Prnconet 0.257 - (dMoL“or2 - (dMotor - ZtMotor)z) : LCémara
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Sustituyendo los valores en la férmula, el peso del motor es:

Wiorors = 0.296 - 0.11 - (401.48 + 1261.84) + 0.094 - 0.25 - 1261.84 + 0.296 - 0.257
. (19.2452 — (19.245 — 2 - 0.11)2) - 44.6 = 171.11 lbs = 77.52 kg.

Podria considerarse como parte del motor la estructura adicional que conduce el
aire desde el difusor hasta la cAmara de combustion.

Se ha estimado que el peso del conducto es W,,,4ucto = 70.06 Ib. Debido a su
longitud de aproximadamente 86 in, la longitud del arco de circunferencia que
tiene (23.29 in) y utilizando un grosor de conducto idéntico al grosor de la
estructura (0.22 in) fabricado de titanio, con una densidad 0.16 Ib/in®.

Wconducto = LArco t- LConducto * PTitanio

Lo siguiente sera estudiar el grano de propulsante integrado en el motor. El
propulsante utilizado es el mismo que se utilizd para el misil anterior. Sus
propiedades pueden observarse en el apartado 6.5.1. Sus dimensiones son las

siguientes:
LGT’ano = LCémara = 44‘.6 ln
derano = Ayotor — 2tmotor = 19.245 — 2 - 0.11 = 19.025 in.

El grano tiene la geometria “Finocyl 2D”, que es la que utilizaba la segunda etapa
del misil anterior. Sin embargo, se varian un poco sus parametros, para introducir

mas propulsante:

- Geometria Finocyl.
o Longitud del grano: 44.6 in.
o Numero de estrias: 6
o Ancho de la estria: 1.42 in.
o Longitud de la estria: 2 in.

o Diametro del ntcleo hueco: 3 in.

Esta geometria ofrece un perfil de empuje relativamente constante, ademas de una

eficiencia volumétrica del 91.10%.

Por lo tanto, se calculara el peso de propulsante que se es capaz de instalar:
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2

dGrano_l)

WProp = Pprrop * Vgrano = Pprrop 0911 Lerano1-T- ( 2

19.025 \2
=0.069-0911-44.6 -1 - (—)

= 795.31 lb = 360.275 kg.
Ya se adelant6 antes que seria necesaria la colocacion de un recubrimiento aislante
en la pared interior de la cAmara de combustién. Hay muchos tipos de materiales

gue sirven con este fin.

Los mas utilizados suelen ser compuestos fenélicos de densidad media, gracias a
su gran relacion coste-rendimiento-peso. El material utilizado para este misil es una

resina fendlica reforzada con silicio.

Estos compuestos tienen una gran resistencia a la erosion y permiten temperaturas
por encima de 5000 R ya que aislan muy bien. Aunque este valor puede superarse
sin problema, para mantener un margen de seguridad, la temperatura maxima

admisible de la camara de combustion del misil sera 5000 R (~2500°C).

| | Graphites
6,000 Bum ; ; ;
+ p~0.08 lbm / in? Medium Dgnsﬂy Phenolic
+ Carbon/ Carbon g%::m
5,000 |- : .
’ Bulk Ceramics » p~0.061bm/ind
+ Nylon Phenolic, Silica
* p~0. Phenolic, Glass Phenolic,
4.000 |- |- rconium Ceramic, Carbon Phenalic,
’ Hafnium Geramic Graphite Phenolic
Tmax, Max Porous Ceramics -

T t + Melt Low Density
emperature 3,000 + Resin Impregnated Composites
Capabilit + p~0.121bm/in’ + Char

p Y. + Garbon-Silicon + p~0.031bm/in’
R Carbide + Micro-Quartz
2,000 Paint, Glass-
F o 7| GCork-Epoxy,
M.s Carbon - Silicone
I g“b":"'e B Rubber, Kevlar-
— * Depolymerizing EPDM
1’000 + p~0.06 Ibm/in’
+ Teflon
0 ! I I !
0 1 2 3 4

Insulation Efficiency, Minutes To Reach 300 °F at Back Wall

Figura 7.14 Tipos de materiales ablativos en funcion de los requerimientos [3]

Las resinas fenolicas carbonizan a altas temperaturas, pero suelen mantener su
grosor y forma aerodinamica. Este material absorbe todo el flujo de calor y se
descompone. El paso de los gases calientes a través del material carbonizado
reduce la transferencia de calor por conveccién. El proceso de carbonizacion es

continuo, cuando la superficie carbonizada se erosiona, la superficie
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inmediatamente debajo de ella comienza a carbonizar. La estructura del material

ablativo se puede observar en la figura 7.15.

Charred region

Decomposition region

Virgin material

(b) Charring ablator

Figura 7.15 Estructura de los materiales ablativos que carbonizan [56]
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7.6.2 Combustion del estatorreactor

La parte del estatorreactor que va desde el difusor hasta la camara de combustion
ya ha sido detallada. Sin embargo, falta calcular los parametros que suceden dentro
de la cAmara de combustion, ya que son una parte importante dentro del estudio

del sistema propulsivo.

Como se vio anteriormente, un area de garganta del difusor grande era éptima para
gue el misil pudiera funcionar a un Mach de vuelo menor. Aqui se vera que un area
de garganta del difusor pequefia es Optima para que el rendimiento de la

combustién sea elevado.

En la garganta del difusor es donde, en la condicion de disefio se hallara la onda
de choque normal que convierte el fluido supersénico de entrada en fluido
subsonico a partir de ella. Por lo tanto se considerara que el Mach en la garganta

del difusor es
MIT = 1

Gracias a Anderson [57], y fijando el coeficiente de dilataciéon adiabatica del aire
(frio, ya que no ha llegado a la combustion) como y = 1.4, se puede calcular el Mach
del fluido en la entrada de la cAmara de combustion, con la ecuacion:

AIT _ 1728 * M3
As  (1+02-M?)3

(7.14)

La combustion acelera el fluido a lo largo de la cAmara de combustion. Esto puede
conducir al bloque térmico de la cAmara de combustion si el Mach en la salida es
Mach = 1. Esta condicion limita el flujo masico a través de la cAmara de combustion
y el empuje que puede conseguirse. Si se llega a esta condicion, un aumento del

dosado no producira méas empuje.

Para hallar la velocidad a la entrada de la camara de combustion que provoca el

bloqueo térmico, se utiliza la siguiente ecuacién, obtenida del Anderson [57]:

(7.15)

-1
Tyt <1+yM§>2 <M4>2 1+[_y2 ]Mf
Ty,

o) o)\
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si se desprecian los términos yMZ ya que son cercanos a 0, Y¢giente = 1.35 Y s€
asume una entrada de aire isentrépica (aunque no lo sea) con un flujo subsoénico
bajo, T; = Ty, €l Mach en la entrada de combustién que produce el bloqueo térmico

"M, =1"es:

1402- Mg> 7.16

M ~ 0.461 -
(Ms)rc ~ 0.46 ( iR

por ejemplo, en la condicion de disefio de vuelo a Mach 4 a 20000 m de altura,

T,+ = 5000 R, Ty = 390 R. El Mach en la entrada que produce el bloqueo térmico es:

1+0.2- 42

5000/390> = 0151

(M3)TC = 04‘61 * (

Muy superior al M5 que existe en la entrada de la camara del misil, por lo que no se

producira el bloqueo.

De la ecuacion (7.15) se puede obtener el Mach de combustién (flujo de Rayleigh):
M, = {[-b — (b? — 4ac)¥?]/(2a)}*5

utilizando un valor medio de y = 1.35, estos coeficientes son:

- a = 1.822(Ty /T3 )M3 — 1.175.
- b =2.70(Ty /T3 )M2.
- 0= (T4t/T3t)M3?'

La relacion de presiones de la cAmara de combustidn, también calculada a partir de
la ecuacion del Anderson [57] es:

4

)/—1 2 -1
@=<1+VM§ _ 1+ [ mg (7.17)
p 1+ yM? Y =112 |
¥ AN o

Luego se calculara la pérdida de presiones que se produce en la camara de
combustion y se podra observar que asumir que se produce a presioén constante es
cuanto menos, optimista. Es deseable que M; sea muy pequefo, para que M,

también lo sea, y asi reducir la pérdida de presiones en la camara de combustion.
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7.6.3 Ciclo termodinamico del estatorreactor

El ciclo termodinamico propio de los estatorreactores, igual que otros
aerorreactores es el ciclo Brayton. En la siguiente figura se puede apreciar el
diagrama temperatura-entropia (T-s) (tanto real como ideal) que caracteriza este

tipo de motores.

Ramjets and

Scramjets 3
T Nozzle
Combustor /
pﬂ
T = Temperature
| = pressure
s = entropy Ideal —————-
Actual
Inlet |

Figura 7.16 Ciclo Brayton del estatorreactor [58]

El difusor decelera el aire y lo comprime. Esta compresién realmente no es
isentrépica debido a las ondas de choque que se producen en el difusor.

Después, el fluido pasa a la camara de combustion, donde se aumenta su
temperatura. Idealmente esta combustién se produce a presion constante, pero la

realidad es que se produce una pequefa pérdida de presion.

Por dltimo, los gases calientes pasan por la tobera convergente-divergente, donde
son acelerados y expulsados al exterior. Normalmente, no a la misma presion que

la atmosférica.

Se utilizaran los siguientes numeros para describir las estaciones por las que pasa

el fluido:

- Corriente de fluido (0).
- Entrada de aire (1).
- Difusor (2).

- Entrada a la cAmara de combustion (3).
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- Salida de la camara de camara de combustion (4).

- Salida de la tobera (s).

+—— Diffuser —— Combustion chamber _‘lk — Nozzle—ﬂ]
Fuel inlet
—\-_—-/-_'-_.

1
o <
il 4 -
Exhaust jet

N

A

v

-
-

€
|

-

’f| i

T e
|

}\‘ | i' Combustion I Expansion
@ \@ \CLD ® ® © CjQ

Supersonic Subsonic
compression compression

Figura 7.17 Estaciones del estatorreactor [59]

A lo largo del trabajo se han utilizado formulas que asumen condiciones ideales.
Estas son Utiles y sirven para predecir, con mayor 0 menor precision, parametros

necesarios para el disefio conceptual del misil.

A lo largo de este apartado se intentara resolver, a modo de ejercicio, el ciclo
termodindmico del estatorreactor, lo mas cerca posible del ciclo real, durante su

condicion de disefio.

Las condiciones desde las que se parte son:

M, = 4 (Condicion de disefio)

- hg =20000m,"T, = 216.65 K","P, = 5475 Pa" (De la atmdsfera ISA).

- T, =5000R = 2778 K (Temperatura maxima de camara de combustion).
- Pi:/Py: = 0.7491 (Del estudio de la entrada de aire).

- G =2055kg/s.

- R =287]/(kgK).

- A;p = 27.955 in?.

- A3 =284.275in?.

- yo = 1.4. Aire frio.

- v, = 1.35. Media del aire en la cAmara de combustion.

-y, = 1.3. Aire después de salir de la camara de combustion.
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Las condiciones totales de la corriente del fluido son:

Yo
-1 Yo—1
Por = Po - [1 + (y"z )Mg]y" = 831298 Pa.

_1
TOtzTO-[1+<y02 )Mg] ~ 910 K.

Calcularemos el Mach del punto 3 teniendo en cuenta que el Mach en la garganta
del difusor sera 1, y por lo tanto es el area critica. Suponiendo flujo isentrépico y

teniendo en cuenta que el flujo es subsodnico a partir de la garganta del difusor:

Yot+1

0
2 -1 2(¥o—-1)
[+ () me]
Yo +1 2

A A 1

A Ar M;

Como la difusion es adiabatica, Ts; = Ty = 910 K. Utilizando la ecuacién (7.15),

2 Ye=1] 12
&=<_1+VCM%) .(%)2. o
Ty \1+vyM;) \Ms 1+[Vc2;1] M2

Asumiendo

- b= 2.70(T,/Ts)M2 = 0.26779
- ¢ = (Ty/Ts)M2 = 0.009918

M, = {[=b — (b? — 4ac)/?]/(2a)}*5 = 0.324.

Se calcula por tanto la pérdida de presion total en la cAmara de combustion, con la
ecuacion (7.17)

[~
JaN

N

= 0.9416.

Y. — 1 Y-
p4t_<1+VcM§> 1+[C ]M‘%
P3¢t

C\L+ M

1+ [fet mz
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Despreciando las pérdidas por friccion dentro del difusor P,; = P,; = P5;, Se puede

hallar la presion en el fin de la cAmara de combustion.

Par = o - L2 P4t _ 831298 0.7491 - 0.9416 = 586358 Pa.

Pot D3t
En rendimiento del difusor en este caso, sera:

D2t )/(;/_—1
P2ty vo _ 4
( ) = 0.8959.

Una vez terminada la camara de combustion, el aire pasa a la tobera. Se recuerda

gue la relacion de areas de la tobera es:

A A
= _Tealde _ . — 20.25.
A Agarganta

Suponiendo que la tobera se encuentra choqueada (mas adelante se comprobara),

calculamos el Mach de salida:

A

A*

1

M;

e ]

Si observamos la ecuacién, hay dos posibles soluciones que la satisfacen, un Mach

4g

subsénico y un Mach supersoénico. Esto concuerda con la figura 6.19, que muestra
cémo es el flujo al atravesar una tobera convergente-divergente. Las soluciones

son.

Vs

-1 Vs—1
Mgy, = 0.0289 — % = (1 + B > 'Msup> = 1.0005.

Vs
-1 ys—1
Msup = 4.2185 - I;_t = <1 + VST . Msup) = 279.614.
0

El punto de funcionamiento de la tobera es:
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Vs

586358 1 i
Pat _ =107.097>(1+V52 -1>y .

po 5475

Por lo tanto, la tobera se encuentra choqueada. EI Mach en la garganta sera 1y el

Mach en la salida sera supersonico.
Msalida == 42185

Se puede calcular la temperatura a la salida:

T -1
% = (1 + 5 z -4.21852) =3.67, T,=757.08K
S

Si se establece un rendimiento de tobera del 99%:

My = ——%— = 0.99

()

Resolviendo la ecuacion, la presion a la salida sera: 2= = 0.00318

Pat

ps = 1862.79 Pa.
Aqui ya se puede ver que la tobera esta sobreexpandida, ya que pg < p.

Se calculan ahora las velocidades de entrada y salida:

Vo = My/yYoRT, = 4 - V1.4 -287 - 216.65 = 1180.17 m/s

Ve = Mg JysRT, = 4.2185 - V1.3 - 287 - 757.08 = 2242.03 m/s

Se puede calcular el empuje que podria producir el estatorreactor en estas
condiciones, suponiendo que el gasto de aire es muy superior al consumo de

combustible (G > C):
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G-R-T

Ds - VS : (ps —po)

20.55-287 -757.08
1862.79 - 2242.03

- (1862.79 — 5475) = 17959.3 N.

= 20.55 - (2242.03 — 1180.17) +

La prediccion de la fuerza de empuje que podria generar el misil en estas
condiciones, utilizando la ecuacién (7.21), que considera muchos parametros como

ideales, y los datos obtenidos de la integraciéon numérica de la trayectoria es:

po = 0.794psi, Ay = Ac = 310.784 in?
1

ey

% 2 5000 2
390
—— = yoM? 0 —1p=14-4%. -1
PoA Yo— 1142 14-17,,
04o 1+[ - ]MO 1+[ - ]4
= 16.736

T = 16.736 - pyd, = 4129.81 Ibf = 1870 kgf = 18334 N

Como puede observarse, el empuje obtenido aplicando rendimientos sobre el ciclo
Brayton (17959 N) no es muy diferente de la prediccion ideal de 18334 N. Aunque
en realidad sera un poco menor, ya que hemos despreciado pérdidas como la

friccion en el difusor.

Se procederd a realizar el calculo de rendimientos. De la integraciébn numérica de
la trayectoria se obtiene que el dosado, con el motor a maxima potencia, es casi

estequiométrico. Durante el crucero se necesitaria un dosado:
f/a=F =0.0578.

Utilizando el valor del gasto de aire durante el crucero, el consumo del combustible
seria:

C=F- -G=0.0578-20.55=1.1877 kg/s.
Se recuerda que el poder calorifico del combustible es:

Hy = 17970 BTU/lbm = 18.96 M] /lbm = 41.798 M] /kg.
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El rendimiento motor del misil es la relacion entre la potencia disponible para la

propulsién y la potencia disponible del motor:

G+C
T Vo+=——W=Vo)* y2-v¢ = 2242.032 —1180.172

CV¢ 2F Hy ~ 2-0.0578-41.798 - 106
2

= 0.7521.

T
+ CHy

El rendimiento propulsivo del misil es la relacion entre la potencia util y la potencia

disponible para la propulsion:

TV 2 2 0.6897

My = G+ C =T V.~ 224203 b7
. - _ 2 _S flellichenkbtid)
T-Vot+— V=72 1+ A 1+ 18017

El rendimiento motopropulsor es la relacion entre la potencia Gtil y la potencia

disponible del motor:

T'VO

mp = 772
CV;
= + CHf

= Nm - Np = 0.5187.

Otros parametros que se pueden calcular son el empuje y el consumo especificos:

T_179593 _ ..

G~ 2085 _ 87393m/s.
_C_F _00578 oo
e=T7T/G 87393 g/ (N -s).

Por ultimo, aunque no forma parte de los calculos del ciclo termodinamico, es

interesante estudiar lo que ocurre en la tobera.

Hemos visto que a tobera en este caso se encuentra sobreexpandida, ya que:

1.0005 < P4 < 279 614,

Po

Sobre la figura 6.19, el régimen de funcionamiento de la tobera estaria entre los
puntos 3 y 7. Pero no se sabe si ocurre onda de choque normal en el conducto

divergente o una oblicua a la salida.
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Con el resultado del Mach supersonico, se calculan las condiciones del flujo que
existirian en la salida si existiera una onda de choque normal. Se usaré el sufijo 1
para las condiciones que existen antes de la onda y el sufijo 2 para las que existen

después. Utilizando la ecuacion 7.9:

([ =D-ME2 Y2 (13-1)-4.21852 4 2 1/2_03996
2= \2y-M-(@-1D) ~\2-13-421852-(13-1))

Esto provoca una compresion del fluido:

pz_2)/-M12—()/—1)_2-1.3-4.21852—(1.3—1)

= 19.9865.
P1 y+1 1.3+1

Por lo tanto, calculamos:

Pe _P1 P

Py Dy Po  19.9865 279.614 = 13.99.

Con lo que el punto de funcionamiento seguiria entre ambas.

13.99 < P4t < 279 614.

Po

Esto quiere decir que no se forma una onda de choque normal en el interior si no
gue se forman ondas de choque oblicuas en la salida. Se calculara el angulo de

deflexion del fluido a la salida.

La onda de choque oblicua que se forma a la salida sera aquella que provoque

Ps = Po-
Po 5475
— = ———— = 2.939.
ps 1862.79

Podemos hallar el Mach de salida normal (justo antes de la onda de choque) que
provoca esa compresion:
b2 2ys - Mszn -(s—1

= = 2.939.
p1 Ys +1
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Resolviendo la ecuacion:
M, = 1.6478.

Se puede calcular ahora el angulo de la onda de choque 6:

Mg, = M; - sen 6.
5= Mg, 1.6478 2299 d
= arcsen M, arcsen;——or = 22. eg.

Con el Mach de salida y el angulo de la onda, utilizando la ecuacién 7.5 se puede

calcular la deflexiéon del fluido a la salida:

(Vs+1)'Msz
t8=tanf- —~ 1| = 4.6395.
ore =Y 2T MZsenzo — 1)
5 = arctan—— = 12.16 d
= arc an4639 = . eg.

Muy interesante es resolver este problema al revés, de forma que se pueda calcular
la relacién de expansidn necesaria para adaptar la tobera en esta situacion. En esta

situacion el fluido no se deflecta. Para adaptar la tobera tiene que ocurrir:

Ps = Po-

Por lo que el punto de funcionamiento de la tobera deberia ser:

Ys
586358 -1 =
(—p‘“ — Pat _ = 107.097 = (1 + b — Mg_adaptada>

Po adaptada - Ps 5475

resolviendo la ecuacién, se obtiene que Mach deberia haber en la salida

(supersonico) para que la tobera estuviera adaptada:

Mg qdaptada = 3.5967.

Con esta velocidad, las condiciones del fluido a la salida de la tobera serian:

)

S 7 adaptada

Vs_]-

= (1 + : 3.59672> =294, Ty qaaptada = 94476 K
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Vs_adaptada = Ms_adaptada * \/ys ‘R - Ts_adaptada = 3.5967 - V1.3 - 287 - 944.76
= 2135.39m/s.

Por lo tanto, la relacion de expansion necesaria es:

Ys+1

2 4 1 2 -1 2(ys—1)
s_adaptada [1 + (Ys_) MSZ]] = 10.1623

_—= = € = —_—
A* Ag adaptada Ms

Ys + 1 2

Teniendo en cuenta que el area de la garganta de la tobera es:

A, = A* = 12.566 in? = 0.0081 m?

9

El area de salida necesaria seria:

As adaptada = €adaptada * Ag = 127.7 in? = 0.0824 m?.
Si la tobera estuviera adaptada, el empuje que tendria el misil seria:
Toaaptada = G (Vs aaaptaaa — Vo) = 20.55 - (2135.39 — 1180.17) = 19629.77 N

El incremento de la fuerza de empuje en este caso es de:

Tadaptada = Treal 100 = 19629.77 — 17959.3

AT =
Troal 17959.3

= 9.3%.

Un estudio mas exhaustivo de las pérdidas que ocurren a lo largo del estatorreactor,
y un disefio de tobera que permita adaptarla durante la condicion de disefio del misil
(aunque hemos calculado empujes maximos, no reales durante el crucero) son

aspectos sobre los que se puede trabajar y mejorar el disefio del misil.
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7.6.4 Analisis de las actuaciones del motor cohete del misil

La primera parte del vuelo del misil se propulsard mediante el motor cohete, ya que
no puede utilizarse el estatorreactor a bajas (o nulas) velocidades. En esta primera
etapa se queman 795.31 Ib de propulsante en 13.14 s. Las ecuaciones que se
utilizaran para realizar los calculos de los parametros que definen las actuaciones

se encuentran detalladas en el apartado 6.5.3.

Este motor se encuentra precisamente disefio para que el misil alcance la velocidad

de Mach 2.82 necesaria para comenzar a utilizar el estatorreactor.
Se recuerdan las caracteristicas de la tobera de esta etapa:

- Area de salida A, = 254.47 in?.
- Area de garganta A,, = 12.57 in?.
- Relaciéon de expansiéon € = 20.25.

- Coeficiente de descarga cp, = 0.96.

La fraccion masica de propulsante en el inicio de la combustion de cada pulso de

este motor es:

Wyrop _ 795.31

= = 0.3695.
Winiciar  2152.45

(=

El flujo mésico medio del motor es:

_ - = 60.53 lb/s = 27.42 kg/s.
P T towm | 13.14 /s g/s

Sin embargo, el area de combustion no es constante, por lo que se utilizaran los

datos de flujo masico de openMotor, igual que en el estudio del anterior misil.

David Doncel del Amo



Pagina 200 de 256

00

t=0s t=1s t=2s
t=>5s t=7s t=10s

Figura 7.18 Evolucion de la geometria del grano del motor cohete del segundo
misil
A continuacion se muestra el flujo masico y la presién en la cAmara de cada
instante. En esta grafica se puede observar la presibn maxima de 960 psi, que

define las dimensiones de la estructura del motor.

Flujo masico y presion en la camara
Motor cohete

100 1000
90 900 G
Q.
Z 80 800
S 70 700 &
g 60 600 £
@ 50 500 o
£ 40 400 ¢
o [0}
L 30 300 ¢
T 20 200 §
10 100 £

0 0

0 2 4 6 8 10 12 14

Tiempo de combustion (s)

Flujo masico Presion en la camara

Figura 7.19 Flujo mésico y presion en la camara del motor cohete del segundo
misil
En la grafica 7.20 se puede observar el impulso especifico que produce el misil
propulsado por motor cohete. Se puede comprobar que es bastante estable,
aunque crece un poco debido al aumento de la altura de vuelo. Cuando el
propulsante no puede mantener la presion en la camara, el impulso especifico

también cae.
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Impulso especifico - Motor cohete

260
250
240
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220

Impulso especifico (s)

210

200
0 2 4 6 8 10 12 14

Tiempo de combustion (s)

Figura 7.20 Impulso especifico del motor cohete del segundo misil
Resolviendo la ecuacién (6.46), se obtiene una relacion:

Pe _ 0.0047139.

Pc

Una grafica muy interesante es la que relacion la presion a la salida de la tobera
con la presion atmosférica que rodea al misil en cada momento. Se puede observar
gue la tobera de este misil (que es practicamente igual a la tobera de la segunda
etapa del anterior misil) es demasiado grande como para adaptar el fluido a la salida
y que las toberas multiples (mas pequefas) de la primera etapa eran optimas para

propulsar el misil durante el inicio del vuelo.

La tobera esta sobreexpandida, por lo que a la salida del misil se generaran ondas
de choque oblicuas que aumentaran la presion del fluido. Habra que tener cuidado
de que no se produzcan desprendimientos no uniformes que produzcan fuerzas

laterales sobre la tobera.
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Estudio de condicion de la tobera
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Figura 7.21 PsaLipa / Patmosrerica €n el motor cohete del segundo misil

Por ultimo se presentara el perfil de empuje del motor cohete. Este se disefié de
acuerdo con la condicién de que el motor cohete debia acelerar el misil hasta
alcanzar el Mach de transicidbn a estatorreactor, del que ya se ha hablado

anteriormente.

Perfil de empuje - Motor cohete
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70000

L 60000

wu
o
o
o
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40000
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30000

20000
0 2 4 6 8 10 12 14

Tiempo de combustion (s)

Figura 7.22 Perfil de empuje del motor cohete del segundo misil
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7.6.5 Andlisis de las actuaciones del estatorreactor

En este capitulo se utilizaran una serie de parametros que se deben conocer:

- Temperatura estética del fluido no perturbado T.

- Temperatura de salida de la cAmara de combustion T,.
- Coeficiente de dilatacion adiabatica del aire y.

- Poder calorifico del combustible H.

- Calor especifico del aire a presion constante c,,.

- Relacion de mezcla combustible-aire (dosado) f/a.

- Impulso especifico Igp.

- Fuerza de empuje T.

- Presion estatica del fluido no perturbado p,.

- Velocidad del sonido a,.

Ya se ha comentado anteriormente que las actuaciones de un estatorreactor suelen
estar limitadas por la temperatura que pueda alcanzarse en la camara de
combustién, por lo que es lo primero que se debe calcular. Esta temperatura se
incrementa con el Mach de vuelo y el flujo de combustible que se inyecte en la
camara. Se asume que no hay transferencia de calor a través de la entrada de aire

y por tanto el flujo es isentrépico.

e 25 ]+ () (4)

p

El calor especifico del aire a presion constante se puede calcular a través de la

temperatura (en Rankine) como:

¢, = 0.122 - T*1%° BTU /lbm/R. (7.19)

La ecuacion de Ashley [60] define el impulso especifico de un estatorreactor ideal

(adecuado para un estudio conceptual de las actuaciones del estatorreactor).
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1
2
MO ;1;4/_’1101 -1
IspgeCyT R e L
spdcCplo _ (7.20)
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‘ —T4/T0=3 — -T4/T0=5 ===-T4/T0=10 — -T4/T0=15 ‘

Figura 7.23 Impulso especifico adimensional en funcién del Mach de vuelo. [60]

Utilizando también la ecuacién proporcionada por Ashley [60], se puede calcular el
empuje de un estatorreactor ideal. Se puede observar que depende del area de
captura del fluido, y de la altura y Mach de vuelo.

1/2

T T,/T
—— =y, M2 +/To — 1, (7.21)

Pl L+ [P g

Esta ecuacién se puede ver representada en la gréfica 7.24. Puede observarse que
el empuje del estatorreactor es minimo a bajas temperaturas, siendo nulo cuando

la velocidad de vuelo es 0.
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Figura 7.24 Empuje adimensional en funcion del Mach de vuelo [60]

Utilizando las ecuaciones (7.20) y (7.21) cuando el misil se encuentre propulsado

por el estatorreactor, se presentaran en las siguientes graficas el impulso especifico

y la fuerza de empuje producida por el misil.

Comentado anteriormente, la temperatura maxima que podra existir en la camara

de combustion sera Ty y4x = 5000 R.

El impulso especifico del misil a lo largo de su trayectoria puede observarse en la

grafica 7.25.
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Figura 7.25 Impulso especifico del segundo misil.
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Lo primero que llama la atencién sobre esa gréfica es la gran diferencia que hay en
el impulso especifico entre ambos sistemas de propulsion. Una vez entra en

funcionamiento el estatorreactor, su valor se incrementa enormemente.

También se puede ver como se cumple la prediccién de la figura (7.23), pues el Isp
es mayor en un Mach entre 3-3.5 que a Mach 4. De ahi la variacion de los valores

en la zona mas alta de la gréfica.

Después se encuentra una zona con un Isp mayor que cuando se utilizaba el motor
cohete, pero mucho menor a los valores mas altos. Esto sucede porque el misil
entra en fase de crucero, por lo que el estatorreactor no esta a pleno rendimiento y

utiliza menos combustible del que podria utilizar.

La fuerza de empuje que genera el misil a lo largo de su trayectoria se representa
en la grafica 7.26.

Fuerza de empuje del segundo misil
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0 50 100 150 200
Tiempo de vuelo (s)
Figura 7.26 Fuerza de empuje del segundo misil

En esta grafica también se produce una gran diferencia entre el empuje que se
produce cuando se propulsa mediante motor cohete y estatorreactor, solo que esta

vez al revés, el empuje es mucho mayor con el motor cohete.

Una vez entra en funcionamiento el estatorreactor, sigue proporcionando bastante

empuje debido a que no se encuentra a una altura de vuelo muy alta. En este punto,

David Doncel del Amo



Pagina 207 de 256

comienza a descender, ya que aunque aumenta la velocidad (aumenta el area de

captura), también lo hace la altura (disminuye el gasto de aire).

Las condiciones adversas del giro provocan que el gasto de aire sea menor, por lo

gue el empuje en esta etapa sera muy bajo.

Después se puede ver la aceleracion en el techo de vuelo y el crucero, ambas se
encuentran a la misma altitud, pero el crucero no necesita el maximo rendimiento
del estatorreactor. Durante la aceleracion, al aumentar la velocidad de vuelo, el &rea

de captura de fluido aumenta, por lo que también lo hara el empuje.

Por ultimo, se adjuntard una grafica del consumo de combustible y el gasto de aire

en cada instante.

Consumo de combustible y gasto de aire
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Figura 7.27 Consumo de combustible y gasto de aire del segundo misil

Se puede comprobar que el dosado se mantiene constante hasta llegar a la fase de
crucero, que el consumo es mucho mas elevado en alturas de vuelo bajas y que el
vuelo de crucero es mucho mas eficiente (en cuanto a consumos) que el de

aceleracién, debido a que no necesita tanta potencia.

Ademas, es interesante ver el salto que da el gasto de aire cuando empieza el
crucero ya que al adoptar un angulo de ataque de 8° el misil entra en la condicion
de disefo. La velocidad y la altura de ese punto es la misma que en el anterior pero
el cambiar el angulo de ataque marca la diferencia debido a la geometria del
radomo.
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7.7 SUPERFICIES DE CONTROL

La Unica superficie que posee este misil es la cola, constituida por una configuracion
cruciforme, mediante cuatro semipaneles trapezoidales. Se considera que una cola

es la union de dos semipaneles, por lo que habra dos colas.

En la figura 7.28 se puede apreciar la forma y la seccion de cada semipanel:

N\

Figura 7.28 Geometria de la cola del misil
A continuacién se recogeran en una tabla las dimensiones de la cola del misil.

Tabla 7.6 Dimensiones de la cola del misil

Relacién de aspecto 0.65
Estrechamiento 0.75
Superficie de cola (1) 444.6154 in?

b/2 8.5in
Croot 29.89 in
Crip 22.417 in
Ap 41 deg
Cmac 26.332in
Yep 4.047 in
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Numero de colas 2
81 8 deg
t/c 0.04
Borde de ataque de la cola 170.897 in

Como antes, la cola se disefié con el objetivo de lograr que el misil fuera
estaticamente estable durante toda su trayectoria, siempre cumpliendo la limitacién

de envergadura que se establecio en los requisitos de la mision.

A continuacion se calculara el volumen de la cola, para conocer su peso. Utilizando

la ecuacion (6.57),

kQ * t / C SSuperfiCl'e 0.95 * 0.04 4‘44‘.6154‘
Semipanel \/1—H Superficie ASuperficie 1+ 075 0.65

= 334.029 in3.

Si la cola est4d fabricada de fibra de carbono, con una densidad pgiprq =

0.065 Ib/in3, su peso total sera:
Wrait = Privra " Nrai - 2 - Vsemipanet = 0.065 - 2 - 2 - 334.029 = 86.85 lbs = 39.08 kg.

Por ultimo, se adjuntara una tabla resumen del analisis de estabilidad que se realizo
sobre el misil. En ella se indicara el Mach de vuelo de cada momento calculado, la
situacion del centro de gravedad del misil a lo largo del eje longitudinal del misil, el
area de cola que se necesitaria para que el misil sea neutralmente estable y la
diferencia entre el area necesaria y la real (si es positiva significa que el misil
dispone de una cola mas grande de lo necesario por lo que el misil es estaticamente

estable).

En este caso, siempre se utilizara la teoria de cuerpos esbeltos (ecuacion 4.21) ya

gue el Mach de transicion de una teoria a otra en este caso es:
M > {1+ [8/(mA)]*}**

M > {1+ [8/(m - 0.65)]?}%5 = 4.0433.
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El misil, al no superar en ningln punto Mach = 4, siempre se modelara segun la

teoria de cuerpos esbeltos.

Tabla 7.7 Analisis de estabilidad

AREA DE COLA =889.23 in?
Mach de vuelo Xcg (in) Sreoueripa (iN?) &Superficie (in?)
Fase — Rocket Boost
1 124.027 814.68 +74.55
2 119.443 816.12 +73.11
2.825 113.879 687.13 +202.1
Fase — Fuel Climb
3 113.861 685.22 +204.01
3.9 113.791 679.04 +210.19
Fase — Turn 1 (a=-7.5°)
3.9 113.791 669.34 +219.89
Fase — Fuel Techo
4 113.7065 677.195 +212.03
Fase — Crucero (a=8°)
4 113.7065 666.19 +223.04
Fase - Coast
3 113.6618 681.68 +207.55
2 113.6618 700.12 +189.11
1.55 113.6618 750.45 +138.78

La condicion critica se ha subrayado dentro de la tabla.

En el punto de impacto, el misil tiene un Mach de vuelo M = 1.55. Utilizando x4, =

113.662 in. Y calculando el centro aerodinamico del cuerpo y la cola, mediante las
ecuaciones (4.27) y (4.28), sumando la localizacién de la cola en el misil, se obtiene

xAC—Tail S 17933 ln

Como el centro aerodindmico del cuerpo depende del angulo de ataque del misil,
se calcula el margen estatico (ecuacion 4.29) del misil en el punto de impacto en

funcion del angulo de ataque:
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Margen estatico del misil en el punto de impacto
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Figura 7.29 Margen estatico final del segundo misil

Al haber disefiado la cola lo mas ajustada posible al limite de estabilidad estatica,
el margen estatico final no es muy grande, por lo que la maniobrabilidad del misil

en el momento mas necesario sera optima.

Por ultimo, cabe anotar que el centro de gravedad de las alas y las colas, al estar
constituidas por secciones simétricas, se considerard situado en el 50% de la

cuerda media aerodindmica de la superficie en cuestion.
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7.8 ESTIMACION DEL PESO Y CENTRO DE GRAVEDAD

En este apartado se recogeran todos los pesos de los diferentes subsistemas para

poder calcular el centro de gravedad en cada momento y poder realizar un analisis

correcto de las actuaciones de vuelo del misil.

En las tablas 7.8, 7.9 y 7.10 se recogeran estos valores en los momentos mas

importantes de su vuelo:

Tabla 7.8 Resumen de pesos y centro de gravedad. Lanzamiento

ITEM PESO (Ib) XcG Subsistema
Radomo 68.48 37.02
Guiado y control 250 69.51
Cabeza de guerra 200 100.83

Estructura 326.27 125

Entrada de aire 70.06 86.55
Domo c.c 13.07 124.51
Camara de combustion 87.30 184.66
Propulsante Boost 795.31 148.66
Combustible 116 116.21
Sistema Fuel 24.27 116.21
Tobera 41.08 182.31
Recubrimiento tobera 29.65 182.31
Actuadores de cola 44.09 181.04
Colas 86.85 182.36

Wrorar = 2152.446 lbs = 968.6 kg

Xcag = 126.8in = 3.22m

Xeag = 6315%

Werop/Wrotar = 911.31/2152.446 = 0.4234
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Tabla 7.9 Resumen de pesos y centro de gravedad. Final del rocket boost

ITEM PESO (Ib) XCG Subsistema
Radomo 68.48 37.02
Guiado y control 250 69.51
Cabeza de guerra 200 100.83

Estructura 326.27 125

Entrada de aire 70.06 86.55
Domo c.c 13.07 124.51
Camara de combustion 87.30 184.66
Combustible 116 116.21
Sistema Fuel 24.27 116.21
Tobera 41.08 182.31
Recubrimiento tobera 29.65 182.31
Actuadores de cola 44.09 181.04
Colas 86.85 182.36

Wrotas = 1357.14 lbs = 610.71 kg

Xcag = 113.88in = 2.89 m

xcdg = 5672%

Werop/Wrotar = 116/1357.14 = 0.0855

Tabla 7.10 Resumen de pesos y centro de gravedad. Fin de combustible

ITEM PESO (Ib) XcG subsistema

Radomo 68.48 37.02
Guiado y control 250 69.51
Cabeza de guerra 200 100.83

Estructura 326.27 125
Entrada de aire 70.06 86.55
Domo c.c 13.07 124.51
Camara de combustion 87.30 184.66
Sistema Fuel 24.27 116.21
Tobera 41.08 182.31
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Recubrimiento tobera 29.65 182.31
Actuadores de cola 44.09 181.04
Colas 86.85 182.36

Wrotal = 1241.136 lbs = 558.51 kg

Xeqg = 113.662 in = 2.887 m

xcdg = 56.61%
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7.9 TRAYECTORIA DEL MISIL

En este apartado se describira el vuelo que realiza el misil desde que se lanza hasta
gue llega al punto de impacto, situado a 200 km de distancia y a 20 km de altura

con respecto al punto de lanzamiento, que se encuentra a nivel del mar.

Se establecerd un sistema de coordenadas cartesianas con origen en el punto de
lanzamiento. Los valores de las coordenadas (x,y) se daran en metros de distancia

al punto de lanzamiento.
La trayectoria de este segundo misil se divide en 7 partes.

- Lanzamiento.

- Vuelo propulsado, acelerado por el grano de propulsante. “Rocket Boost”.
- Vuelo propulsado, acelerado por combustible. “Fuel Climb”.

- Giro propulsado hasta alcanzar el techo de vuelo. “Turn”.

- Vuelo propulsado, acelerado por combustible. “Fuel Techo”.

- Vuelo de crucero a velocidad maxima. “Cruise”.

- Vuelo no propulsado hasta alcanzar el objetivo. “Coast”.

Igual que ocurria con la trayectoria del primer misil, esta también se ha realizado
mediante una integracion numeérica de las ecuaciones del Capitulo 5 de cada etapa
de la trayectoria, a intervalos de tiempo muy pequefios (0.01s — 0.1s) para evitar el
uso de valores medios de fuerzas, pesos o condiciones atmosféricas ya que la
variacion de las condiciones de vuelo entre el inicio y el final de una etapa pueden
ser demasiado grandes y el uso de valores medios (entendidos como la media entre

el valor inicial y final de etapa) es inaceptable.

El misil parte desde una posicion de reposo en el punto (0,0) dentro del tubo de

lanzamiento, que tiene una longitud de s; gyncn = 5.5 m.
Al ser lanzado, se le aplica una aceleracion n = 30 g.
La velocidad del misil, al final del lanzamiento es: [40]
Viaunecn = 2 e "1 Spaunen)®> = (2-9.81-30-5.5)%5 = 56.9 m/s.
El tiempo que tarda el misil en salir del tubo de lanzamiento es:

tLift-off = (2 Srauncn/(Gc n))O.S =(2-8/(9.81- 30))0'5 = 0.233 s.
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El angulo de lanzamiento que se utlizara es y =35deg. Muy pequefio a
comparacion con el angulo de lanzamiento del misil propulsado por motor cohete.
Esto supondrd que el tiempo que pasara el misil en la capa mas densa de la
atmaosfera serd mayor. Sin embargo, como el misil no alcanza los picos de velocidad
gue alcanzaba el anterior misil, la resistencia aerodinamica no sera tan grande.
Ademas, este misil no necesitara subir tan alto como el primero, debido a las

caracteristicas propulsivas del estatorreactor.

Este angulo de lanzamiento se disefidé para permitir que una vez se produjera la
transicion del motor cohete al estatorreactor, el misil se encontrara en un punto en
el que la gran densidad atmosférica le permitiera compensar la falta de velocidad
para acelerar mas rapidamente. Ademas, el posterior giro del misil resulta mucho
mas suave y no se pierde tanta velocidad, ya que acelerar cuesta mucho mas
mediante el estatorreactor, porque cuanta menos velocidad tenga, menos empuje

produce el sistema propulsivo.

La posicion del misil al final de lanzamiento, y el punto en el que empieza su

trayectoria es:
Xraunch = (Lmisit + Stauncn) €0sy = (5.1 + 5.5) - cos(35 deg) = 8.68 m.
Yiaunch = (Lmisit + Stauncn) seny = (5.1 + 5.5) - sen(35 deg) = 6.08 m.

Con la velocidad de lanzamiento y la velocidad del sonido (calculada con las
ecuaciones del Capitulo 4) a la altura de final de lanzamiento, el Mach de

lanzamiento es:
M, guncn = 0.167.

La segunda etapa de la trayectoria es el “rocket boost” generado por la combustion
del propulsante inicial del misil. En esta etapa, el misil funciona como el primer misil,
propulsado por motor cohete, y depende de las actuaciones de este. El angulo y es

de 35° al igual que el de lanzamiento.

- Posicion (8.68, 6.08) — (5380, 3767)
- Velocidad (56.9 m/s - 919.24 m/s)
- Mach (0.167 — 2.83)

- Tiempo (0s - 13.14 s)
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- Peso (2152.45 b - 1357.14 Ib)

La tercera etapa de la trayectoria es el “fuel climb”. Durante esta etapa, el misil sigue
aumentando su altura de vuelo a la vez que acelera para seguir consiguiendo
velocidad. La trayectoria en este punto se desviara un poco debido a que si se sigue
con un angulo de asiento de 35° alcanzara una velocidad mayor a Mach = 4 antes
del punto en el que debe realizar el giro (y no es deseable porque la entrada de aire
ingeriria la onda de choque y generaria problemas), por lo que el angulo de asiento
sera 40° durante esta etapa.

El misil comienza a funcionar como un estatorreactor. Como el funcionamiento del
misil es 6ptimo en altas velocidades, la aceleracion debe ser lo mas rapida posible
y para ello, se necesita que el empuje sea el mayor que el estatorreactor sea capaz
de proporcionar. El angulo de ataque serd a = 0 deg, para reducir al maximo la

resistencia aerodinamica, por lo que el vuelo se modelara como un “boost”.

La temperatura de la cAmara de combustidn es el parametro que limitara el empuje
gque se puede conseguir. Esta temperatura es Ty, = 5000 R . Utilizando las
ecuaciones que modelan las actuaciones de un estatorreactor, si se sabe la
velocidad del misil, la temperatura maxima y la temperatura del fluido que rodea al
misil se puede calcular el dosado necesario para alcanzar Ty, (ecuacion 7.18).
Tras realizar los célculos en cada instante, el dosado necesario es cercano al

estequiométrico:
f/a=0.064.

Dependiendo del Mach de vuelo, el misil tendr& una eficiencia de captura diferente.
Es necesario calcularla en cada instante para saber el gasto de aire que esta

pasando a través del difusor de entrada.

Tras realizar los calculos (figura 7.9), se hallé que la eficiencia de captura era del
40.7% en el inicio de la etapa e iba aumentando hasta el 75.33% al final de la etapa.
Sabiendo el area de captura del misil en cada momento, se puede calcular el gasto

de aire que circula por el misil con la ecuacion:

G=p-V-4,
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Tras calcular el gasto de aire en cada instante, se halla que al inicio de la etapa es
G =59.51b/sy al final G = 42.74 lb/s. Esto puede parecer ilogico, pero, aunque la
velocidad y el area de captura aumenten a lo largo de la etapa, al ascender la
atmosfera se reduce la densidad del aire, por lo que entra un menor gasto en el

difusor.

Sabiendo el dosado y el gasto de aire en cada momento, se puede calcular cual es

el consumo de combustible en cada instante.

- Posicién (5380, 3767) — (16535, 13127).
- Velocidad (919.24 m/s — 1150.68 m/s).
- Mach (2.83 - 3.9).

- Tiempo (13.14 s —» 27.29 s).

- Combustible (116 Ib —» 66.59 Ib).

La cuarta etapa de la trayectoria es el giro del misil. El objetivo es que, una vez

acabado el giro, el misil se encuentre en el techo de vueloy con y = 0.

Para ayudar a realizar el giro, la cola se deflecta para lograr un angulo de ataque
negativo que favorezca el movimiento. Sin embargo, debido a la configuracién del
morro del misil, no es bueno que sea muy negativo, pues se produciran

desprendimientos y el aire no pasara por la entrada de aire.

Seeligid un a« = —7 deg para realizar el giro. Calculando el &rea de captura en estas
condiciones, se halla el gasto de aire en cada momento (pues se seguira utilizando

combustible durante esta etapa para realizar el giro méas rapido (ecuacion 5.7).

Por poner un ejemplo, con este angulo de ataque se logra un gasto inicial de G =
12.818 lb/s, un 70% menor que el gasto final en la Ultima etapa (se encuentran casi

en la misma condicion de vuelo).

Para estabilizar el angulo de ataque, lo primero es calcular los coeficientes de
momentos con las ecuaciones (4.30) y (4.31). Y se halla que la efectividad de

control se encuentra, durante todo el giro en valores entre:

42 < a/b < 4.08.
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(Se produce una variacién porque el angulo de atague tan elevado provoca una
gran resistencia aerodinamica, por lo que la velocidad cae durante el giro, y los

centros aerodinamicos varian su posicion)

Por lo que la deflexién de cola para estabilizar el angulo de ataque del giro esta en
torno a § = —1.84deg, un valor muy alejado de los méargenes méaximos de

deflexién, ya que el angulo de atague es muy pequefio.

- Posicion (16535, 13127) — (37916, 20004)
- Velocidad (1150.68 m/s — 1005.41 m/s)

- Mach (3.9 - 3.41)

- Tiempo (27.29 s - 48.79 s)

- Angulo y (40° - 0°)

- Combustible (66.59 Ib — 58.33 Ib).

La quinta etapa es un vuelo acelerado al igual que la tercera, pero manteniendo la

altura de vuelo.

El objetivo de esta etapa es acelerar el misil hasta la condicidon de disefio de
Mach = 4. Como antes, para obtener la aceleracion méaxima posible se hace que la

temperatura en la camara de combustion sea 5000 R.

Se calcula el dosado y el gasto de aire en cada instante y con ello se computa el

consumo de combustible

- Posicion (37916, 20004) — (88904, 20000)
- Velocidad (1005.41 m/s = 1180.55 m/s)

- Mach (3.41- 4)

- Tiempo (48.79 s - 95.39 s5)

- Combustible (58.33 Ib — 22.15 Ib).

La sexta etapa es el vuelo de crucero para el que se disefio el misil. Las condiciones

de crucero son las siguientes

- Velocidad V = 1180.52, (Mach = 4).
- Altura de vuelo h = 20000 m.
- Densidad del aire (obtenida con las formulas de la ISA) puire =

0.0879374 kg/m?3
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Por lo que la presién dinamica del vuelo de crucero sera:
q = 0.5 paire - V2 = 61276 Pa = 8.8874 psi = 1279.787 psf

Utilizando las ecuaciones de la resistencia aerodinamica del apartado 4.1, se

obtienen los siguientes coeficientes:

- CDO_Body_Friction = 0.09708.

- Cpo pase = 0.010242.

- Cpo_Body wave = 0.1096817.
- Cpo_rail_Friction = 0.0209536.
- Cpo rait wave = 0.0030226.

Por lo que el coeficiente de resistencia aerodinAmica parasita es:
CDO = 024‘1

En la condicion de crucero, larelacion A¢ / Sger ~ 1, por lo que al utilizar la ecuacion

(7.13) para corregir el coeficiente debido al difusor, este no varia.

Durante el vuelo de crucero, el misil adopta un angulo de ataque para provocar una

fuerza de sustentacion que ayude a mantener el crucero.

En este caso se ha elegido un @ = 8 deg, que como se vera mas tarde, es cercano

al angulo de ataque de méxima eficiencia aerodinamica.

Calculando los coeficientes de momentos con las ecuaciones (4.30), (4.31) y (4.33)

se obtiene:
Cog = —2.7795,  Cps = 11.041
/8 = —Cps5/Cme = 3.97235.

Por lo que para mantener el angulo de ataque a = 8deg se necesitara una
deflexion en la cola de § = 8/3.97235 = 2.014 deg.

Se procede estudiar la fuerza de sustentacion que se produce en estas ecuaciones.

Las ecuaciones pueden encontrarse en el apartado 4.2.

El objetivo seré calcular la eficiencia aerodindmica (L/D) del misil para cada angulo

de ataque. Se adjuntara la gréfica final a continuacion. Los datos reales pueden
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variar ya que para la realizacion de la grafica se ha elegido un § = 2.014 deg, y este
valor no ser& el valor de la deflexiéon para trimar el misil a cualquier angulo de

ataque.

Eficiencia aerodinamica en condiciones de crucero

L/D

0 5 10 15 20 25 30 35

0.5
Angulo de ataque (deg)

Figura 7.30 Eficiencia aerodinamica del segundo misil

Como se puede observar, la eficiencia maxima L/D = 2.453 se da para un angulo
de ataque de 13°. Este angulo es demasiado para realizar el crucero, teniendo en
cuenta que la resistencia aerodinamica crece con el angulo de ataque, y que las

deflexiones del flujo afectan a las ondas de choque que se producen.

Por eso se eligio un angulo cercano (a = 8 deg), que es el angulo de ataque de

disefio del radomo, sobre el que fueron calculadas las ondas de choque.
Este angulo deja al misil con una eficiencia aerodindmica L/D = 2.00.

Pasando a la parte propulsiva, durante este vuelo no se pretendera conseguir todo
el empuje que sea posible, si no mantener la condicién de vuelo. Para ello, el

empuje que se debe generar es:

para ello, se requiere conseguir una temperatura (que no sera constante a lo largo
del vuelo debido a que el peso disminuye al consumir combustible) que rondara
Tcimara = 2040 R.
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Igual que antes, para alcanzar esa temperatura se debe lograr un dosado, que a
diferencia de cuando se pretendia obtener el empuje maximo, serd mucho menor a

la relacion estequiométrica.

En este caso, como el vuelo no varia ni la altura ni la velocidad, el gasto de aire es
constante. Ademas, como esta es la condicién de disefio del sistema propulsivo, la
eficiencia de captura serd del 100%. El gasto que entra en el difusor durante el

vuelo es:
G =453 1b/s.

Para calcular el alcance del vuelo de crucero se puede utilizar la formula de Breguet.
Sin embargo, lo que se ha utilizado es una integracion numeérica, que calcula en

cada instante el consumo de combustible, por lo que se obtiene cuando se agotara

tcruise .

Tras realizar los célculos, se obtiene un t,ise = 79 s. Por lo que el alcance del misil

durante esta etapa seria X yyise = V * teryise = 1180.52 - 79 = 93261 m.

A modo de ejemplo, se utilizaré la férmula de Breguet, para cuantificar los errores
que se producen al utilizar valores constantes (en este caso, el peso del misil y el

impulso especifico que se produce).
Se utilizaran los valores iniciales de crucero de:

- Peso del misil W = 1271.54 [bs.
- Impulso especifico Igp = 544.89 s.
- Peso de combustible Wg,,; = 22.15 lbs.

(Todos decreceran a lo largo del vuelo de crucero).

La ecuacion del alcance de crucero de Breguet es:

VVInicial ]

R=(VI )(L/D)ln[
P Wlm'cial - WCombustible

1271.54

R =(1180.52 - 544.89)(2) - In [1271_54 —22.15

= 22608 m.

La utilizacién de esta ecuacién proporciona un alcance mas de 4 veces menor.
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- Posicion (88904, 20000) — (182165, 20000)
- Velocidad (1180.55 m/s)

- Mach (4)

- Tiempo (95.39s - 174.39 s)

- Combustible (22.15 Ib = 0 Ib).

La séptima y ultima etapa es el vuelo no propulsado (coast) que conduce al misil

desde que se le acaba el combustible hasta el punto de impacto.

- Posicion (182165, 20000) — (200000, 20000)
- Velocidad (1180.55 m/s — 457.53 m/s)

- Mach (4 - 1.55)

- Tiempo (174.39 s — 198.74 s)

Cabe destacar que esta trayectoria se ha iterado un gran nimero de veces para
buscar las alternativas mas eficientes y confeccionar una trayectoria lo éptima
posible. Las dimensiones del misil han sido redisefiadas en varias ocasiones para
satisfacer las necesidades de la mision si al integrar la trayectoria no se cumplian

los requisitos.

A continuacién, se mostrard una grafica de la trayectoria que sigue el misil y del
perfil de velocidades a lo largo del tiempo, sobre los que se puede ver en un instante

las diferentes etapas del vuelo del misil.

Trayectoria del misil

0 50000 100000 150000 200000
Distancia (m)

Figura 7.31 Trayectoria del segundo misil
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Mach de vuelo
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Figura 7.32 Mach de vuelo del segundo misil a lo largo del tiempo

También es interesante observar el estudio de la resistencia aerodinamica del misil.
Para ello se han realizado tres gréficas, la primera compara el drag con la altura de
vuelo y la segunda con la presion dinamica. La tercera compara la fuerza de empuje

gue se produce con la resistencia aerodinamica que sufre.

Estudio de la resistencia aerodinamica (1/3)

25000

20000

15000

10000

5000

\

0 50 100 150 200
Tiempo de vuelo (s)

Resistencia Aerodinamica (N)

Altura de vuelo (m)

Figura 7.33 Resistencia aerodindmica y altura de vuelo en funcién del tiempo

De la gréfica 7.33 se puede concluir que cuanto mayor sea la altura de vuelo, menor
sera el drag, por lo que es preferible volar lo mas alto posible, para maximizar el
alcance del misil.
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Estudio de la resistencia aerodinamica (2/3)
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Figura 7.34 Resistencia aerodindmica y presion dindmica en funcion del tiempo

El drag es proporcional a la presion dinamica. En la gréfica 7.34 se puede observar
cémo, al utilizar un angulo de ataque no negativo (como en el giro o el vuelo de

crucero) la resistencia aerodinamica crece enormemente.

Estudio de la resistencia aerodinamica (3/3)
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Figura 7.35 Diferencia entre la fuerza de empuje y la resistencia aerodindmica

Esta ultima grafica (7.35) quizé es la méas importante del estudio de la resistencia
aerodinamica. En ella se compara el empuje "T" capaz de proporcionar el misil con
la resistencia aerodinamica "D" que sufre. Se ha recortado la parte del empuje

proporcionado por el motor cohete para poder observar mejor los datos.
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Cuando comienza a propulsarse el misil mediante el estatorreactor se puede
apreciar como T > D debido a que todavia se encuentra en una zona densa de la
atmosfera. Cuanto mayor sea la diferencia entre T y D, mayor aceleracion tendr el
misil.

Segun crece la altura de vuelo, decrece el empuje, hasta llegar al giro, en el que el
angulo de ataque negativo hace que el gasto de aire se reduzca produciendo muy

poco empuje.

Una vez terminado el giro, el misil vuelve a su posicion horizontal y vuelve conseguir
un gasto de aire mas grande por lo que crece el empuje (sin embargo, se puede
observar que su valor es mucho menor que el que tenia antes, debido a que se
encuentra en el techo de vuelo ahora y por tanto, la densidad de la atmésfera es

escasa.

También es posible ver que durante el crucero, para mantener la velocidad no
necesita un empuje que pueda igualar la resistencia. Esto se debe al equilibrio de

fuerzas para vuelo no acelerado:
L/D=W/T

en la ultima etapa no se propulsa el misil, por lo que la velocidad del misil cae

rapidamente.
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7.10 FASE TERMINAL. IMPACTO

Dentro de este apartado se estudiaran los errores de precision que pueden suceder
a la hora de interceptar un objetivo. EI marco te6rico de este apartado se puede
consultar en el apartado 6.9 pues este se centrara en realizar los célculos que

conciernen al segundo misil disefiado.
Las condiciones en el punto de impacto son las siguientes:

- Velocidad del misil V; = 457.36 m/s (Mach 1.55).
- Velocidad del objetivo V; = 295.07 m/s (Mach 1).

En este caso el objetivo se intercepta de frente “head-on” por lo que ambos angulos

de la figura 6.45 son:
L=A=0deg
Por lo que la velocidad de acercamiento es:
Ve = VycosL + VycosA =Vy + Vi =752.43 m/s = 2468.597 ft/s.

Asumiendo que el sistema de guiado y control del misil es el mismo que el del primer
misil, y por tanto, la relacion de navegacion efectiva es N' = 3, la relacion de

navegacion, calculada a través de la ecuacion (6.60) es:

N’ 3
[ VycosL 457.36

VycosL + VTcosA] [457.36 + 295.07

N =

Se procedera a realizar el estudio de la constante de tiempo del misil "z". Los datos
de partida (parametros en el punto de impacto) para realizar el estudio son los

siguientes:

- Peso del radomo W,,,, = 68.48 lbs.

- Centro de gravedad del radomo x.,,, = 37.02 in = 3.085 ft.

- Longitud del radomo [.,,, = 49.2125 in = 4.1013 ft.

- Diametro del misil d = 19.685 in = 1.64 ft.

- Peso del resto del misil W_jjinaro = 1172.66 lbs.

- Centro de gravedad del resto del misil x jjinaro = 118.14 in = 9.8456 ft.
- Longitud del resto del misil I ;inaro = 151.575 in = 12.632 ft.
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- Centro de gravedad del misil x., = 113.662 in = 9.472 ft.

- Deflexion méaxima de la cola § = +30 deg.

Utilizando las ecuaciones del apartado 6.9:

wd? 1.64 2 4 1013
(Iy_cono)local l[ l l 8.48 - ll ) l

32.174 1.64
= 1.5572 slug ~ft2.

Wd2|[1  [1y\(1)>
(Iy_cilindro)local = Je E + (E) (E)

_[1172.66 - 1.64%|[ 1 +(1><12.632>2 4907215 s .2
= 32.174 16 ' \12/\ 1.64 - stug - JE

Con ayuda de la ecuacién (6.63) se calcula el momento de inercia del misil.

I, = 1.5572 + 68.48 (3.085 — 9.472 )2/32.174 + 490.7215
+ 1172.66(9.8456 — 9.472 )%/ 32.174 = 613.186 slug - ft*

Realizando el cambio a unidades del Sl:

32.1741lb 0.4536 kg 1m?
X X
1 slug 11b 10.764 ft?

613.186 slug — ft? x = 831.374 kg - m2.

En el punto de impacto, mediante las ecuaciones (4.27) y (4.28) se halla:
Xac Tait = 179.33 in, Xac Body = 31 in.
Por lo tanto, utilizando las ecuaciones (4.30) y (4.31),
Cyqg = —1.5543,  Cys = 9.9524
a/8 = —Cys/Cyq = 6.40295.

Fijando el angulo de ataque efectivo maximo que puede tener la cola del misil

(debido a la entrada en pérdida) en a' = 0.7854 rad = 45 deg.
El &ngulo de ataque méximo del misil es: [3]
Apax = Uax/[1 + 1/(/8)] = 45/[1 + 1/6.40295] = 38.9213 deg

Sustituyendo los datos dentro de la ecuacion (6.62):
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Ts = [81y(amax/‘gmax)/(pvzsrefdeG)]1/2
= [8-831.374 - (38.9213/30)/(0.088 - 457.36%-0.1963 - 0.5
-9.9524)]Y/2 = 0.6925 s.

Asumiendo que el actuador sea capaz de proporcionar velocidad maxima de

rotacion de cola 6,4, = 360 deg/s,
T5 = 2 Smax/Omax = 2 - 30/360 = 0.167 s.
Para poder utilizar esta ultima formula debe cumplirse el siguiente criterio:

6max/8max < 76/2-

En este caso se cumple, por lo que se puede utilizar la formula:

30 < 0.6925
360 2

— 0.0833 < 0.34625.
Para calcular la udltima contribucién a la constante de tiempo se necesitan los

siguientes parametros de entrada:

- Longitud de onda del buscador 4 = 0.00315 m.
- Frequency Bandwidth Fraction Af /f = 0.02.

La magnitud de la pendiente del error en la percepcion del buscador, haciendo uso

de la ecuacion (6.67), es:

IRl = |4e / Abseerer| = 0.05(ly/d — 0.5)[1 + 15(Af/)]/(d/N)
= 0.05- (2.5 — 0.5)[1 + 15 - 0.02]/(0.5/0.00315) = 0.000819 deg/deg

Los coeficientes Cy,, Cys Se calculan mediante las ecuaciones (4.24) y (4.25). En el

momento del impacto:
Cyg = 49832, Cys = —2.9832

por lo que tiempo que tarda en filtrarse el error del buscador, utilizando la ecuacion
(6.68), ¢ = 192.32 psf, S,y = 2.1135 ft es:

Tpome_Filter = NIWVClRl/{ngSref [CNa + CNS/(‘Z/(S)]}
=3-1241.136 - 2468.59 - 0.000819/{32.174 - 192.32 - 2.1135
- [4.9832 — 2.9832/6.40295]} = 0.1274
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La constante de tiempo sera:

T =T + Tg + Tpome ritter = 0.6925 + 0.167 + 0.1274 = 0.9866 s.

Una vez calculada la constante de tiempo del misil en ese punto, se pasara a

estudiar la “miss distance”.

- Distancia de fijado de blanco R, ,.x—on = 300 m.
- Error de rumbo maximo y,, = error/Rock—on = 3/300 = 0.01 rad
- Tiempo para corregir el error ty = Ry ock—on/Ve = 300/752.43 = 0.399 s.

- Aceleracion necesaria para corregir el error (médximaen t = 0 s).
ay = (VyyuN'/to)(1 — t/to)V 2 = (457.36 - 0.01 - 3/0.399) = 34.413 m/s2 =35 g

Este valor es muy pequefio, el misil puede resistirlo y por tanto no supone ningun

problema.

La distancia de fallo provocada por el error inicial en el rumbo del misil se calculara

con la ecuacion (6.74), resolviendo el método de las adjuntas para N' = 3

OHE = VMYMTe_(tO/T)[(to/T) — (to/1)%/2]

0,395 0.399 ( 0.399 )2
= 457.36-0.01- 0. . —(m)( : )_ 0.9866
57.36 - 0.01 - 0.9866 - e Coned :

= 09714 m.

La distancia de fallo provocada por una maniobra (de 9 g) del objetivo se calculara
con la ecuacion (6.77), resolviendo el método de las adjuntas para N’ = 3. Hay que
tener en cuenta que con N' =3, el misil debe ser capaz de aguantar una

aceleracion de 27 g para hacer frente a la maniobra de 9 g del objetivo.

= gnrr2e~/D[(ty/1)?/2]
= 9.81-9-0.9866%¢~(0-399/0.9866)[(( 399 /0.9866)2 /2] = 4.685 m.

OManiobra

Por ultimo se calculara la distancia de fallo debida al “glint”. Como el buscador que
llevan ambos misiles es el mismo, se pueden obtener los siguientes datos del

estudio anterior:

- Coeficiente K, = 0.9677.
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- Resolucion del buscador 65 ;5 = 0.0064 rad = 0.368 deg

- Sefal de ruido de banda ancha B = 2 Hz.
El ancho de resoluciéon del buscador sera:
Rpjing - tan(0345) = V. - 7 - tan(65 45) = 752.43 - 0.9866 - tan(0.0064) = 4.77 m.

Por lo tanto, la resolucion del buscador sobre la envergadura del objetivo sera el

minimo entre el ancho de resolucion del buscador y la propia envergadura del avion.
(bT)Res = Ml:n(RBlind . tan(93 dB) , bT) = 4,77 m.

Utilizando la ecuacion (6.80) se puede calcular la densidad espectral del ruido del

destello:
W = (by)ges /(31%B) = 4.77%/(31% - 2) = 0.3843 m? /Hz.
La distancia de fallo debida al “glint” se calcula con la ecuacion (6.78):
Ogune = Ky (W/T)Y/? = 0.9677 - (0.3843/0.9866)%° = 0.604 m.
La distancia de fallo “miss distance” total del misil sera por tanto:

[(oyE)? + (Oyaniobra)? + (Ogrine)*]Y? = [0.9714% + 4.685 2+0.6042]%> = 4.8224 m
= 15.82 ft.
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7.11 ANALISIS TERMICO

En este apartado se realizard un breve analisis térmico sobre los 4 puntos que se

estudiaron sobre el otro misil.

Se comenzara con el andlisis de la estructura de titanio del misil (considerada como

térmicamente fina).

- Espesor de la estructura z = 0.28 in = 0.01833 ft.
- Calor especifico del titanio ¢ = 0.1258 BTU/lbm/R.
- Densidad del titanio p = 276.48 Ib/f t3.

De igual manera que se calculd para el otro misil, el estudio se ayuda de la

integracion numerica realizada para el calculo de la trayectoria.

Una vez obtenido los datos de la integracion, se calcula el nimero de Reynolds
(ecuacion 6.84), con él se calcula el numero de Nusselt (ecuacion 6.86), con el que

se podra calcular el coeficiente de conveccion en cada instante (ecuacion 6.88).

Sabiendo la velocidad del misil y la altura en la que se encuentra en cada instante,
podréa calcularse la temperatura de estancamiento mediante la ecuacion (6.89).

Se han elegido los siguientes puntos de calculo (distancia a la punta del misil):

x = 1.25 m — Final del radomo, inicio del sistema de guiado y control.
- x = 2.3 m - Inicio de la cabeza de guerra.

- x = 2.8 m — Inicio del subsistema de combustible.

- x = 3.09 m - Inicio del sistema propulsivo.

- x=4m

- x = 5.1 m - Final del misil.

Los resultados del analisis de la temperatura del misil a lo largo del tiempo que dura

su vuelo se reflejan en la grafica 7.36.
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Temperatura de la estructura del misil
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Figura 7.36 Temperatura de la estructura del segundo misil.

De esta gréfica se pueden sacar tres conclusiones, la primera es que la temperatura
sera mas elevada cuanto mas cerca de la punta del misil. La segunda es que el
titanio en este caso es perfectamente utilizable, debido a que su temperatura
siempre estard por debajo de su temperatura de trabajo, por lo que no sera
necesario emplear ningun recubrimiento aislante exterior. La tercera es que, al ser
comparado con el misil anterior, la temperatura es menor, con lo que se puede
afirmar que una rapida aceleracion hasta un Mach elevado provoca mas
calentamiento aerodinamico (aunque después la velocidad caiga rapidamente al no

estar propulsado) que una aceleracion mas lenta y continuada en el tiempo.
Se pasara a realizar el andlisis térmico del radomo, fabricado de pirocerdmica.

- Conductividad térmica k = 0.000596 BTU /s/ft.
- Difusividad térmica a = 1.49 - 107> ft?/s.
- Espesor z =0.48 in = 0.04 ft.

Este es un material se considerard como “térmicamente grueso”, ya que no es un
material que conduzca bien el calor. Sin embargo, puede que en la realidad, al tener

un tiempo de vuelo tan largo, no puedan aplicarse estas ecuaciones con precision.
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Se estudiara el punto x = 1.25 m, que es el punto en el que acaba el radomo. Se

utilizaran los coeficientes de conveccion calculados antes.

Tras realizar los calculos, se obtiene que la superficie interior del radomo se
mantiene casi a la misma temperatura durante todo el vuelo, sin embargo, como se

puede ver en la gréfica 7.37, la temperatura de la superficie exterior si aumenta.

Temperatura de la superficie exterior del radomo
530
545
540
535
530

525

Temperatura (Rankine)

520

515
0 50 100 150 200

Tiempo de vuelo (s)
Figura 7.37 Temperatura de la superficie exterior del radomo del segundo misil

Por lo tanto, las temperaturas, al final del vuelo son:

Tinterior = 518.6 R = 14.96 °C.
- Teyterior = 544.05 R = 29.1 °C.

La diferencia de temperaturas provoca un estrés térmico sobre el radomo
ors = aEAT =3-107°%-13-10° - (544.05 — 518.6) = 992.55 psi.

Esta tension esta lejos de los 25000 psi de la tension de rotura de la piroceramica,
por lo que no existe ningun problema. Sin embargo, esta tension se suma a las

cargas estructurales que soporta el radomo, asi que es importante conocerla.

Uno de los puntos criticos del misil y sobre el que es obligado realizar un analisis
térmico es la punta del morro del misil. Como ya se ha afirmado en varias ocasiones,
se ha redondeado un poco la punta para evitar calentamientos excesivos (y por
tanto, un estrés térmico elevado). Ahora se estudiara qué temperaturas alcanza la

punta con el redondeo de disefio (1%).

David Doncel del Amo



Pagina 235 de 256

El estudio consiste en usar el coeficiente de conveccién en el punto de remanso
(que sera mayor que el coeficiente de conveccidn en cualquier otro punto) para

calcular el calentamiento aerodinamico sobre una superficie térmicamente gruesa.

La obtencion del coeficiente de conveccion en el punto de remanso se puede

observar en la ecuacion (6.94).

Realizando los calculos, se obtiene la siguiente grafica, que compara la temperatura

en la punta del radomo y en el final de este:

Temperatura de la punta y final del radomo
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Punta Final

Figura 7.38 Temperatura de la punta y el final del radomo del segundo misil
Se puede observar que la temperatura final en la punta del radomo es
Texterior = 551.91 R = 33.472C.

La temperatura que se alcanza en la punta del misil es un 15.01% mayor que la

temperatura del punto anteriormente calculado.

Sin embargo, no supone ningun problema, ya que el estrés térmico que se produce
en la punta, utilizando la ecuacion (6.93) y suponiendo que la temperatura en el

interior de la superficie es la temperatura inicial es:

ors = aEAT =3-107%-13-10°-(551.91 — 518.6) = 1299.09 psi.
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Es un estrés térmico un 30.88% mayor que el que existe en el punto calculado
anteriormente pero su valor se aleja de la tension de rotura de la pirocerdmica, por

lo que no supone ningun problema.

La conclusion que se puede sacar de este andlisis es que, el redondeo de 5 mm
gue se ha aplicado sobre la punta del radomo es mas que suficiente y no es
necesario aplicar un redondeo mayor (con las desventajas que eso supondria).

Por ultimo se realizara el estudio del grosor de aislante necesario que hay que
colocar para proteger los componentes electrénicos del sistema de control y guiado.

Como antes, siguiendo la recomendacion de Fleeman [3], los aparaos electrénicos

deben encontrarse a una temperatura inferior a 160 °F durante todo el vuelo.

El aislante utilizado sera el Min-K, cuyas propiedades se pueden encontrar en la
tabla 6.13.

Utilizando la ecuacion propuesta por Carslaw [46] (ecuacidn 6.99) se puede calcular

cudl es la temperatura de un aislante detras de la estructura metalica del misil.

Mediante un proceso iterativo se consiguid obtener una temperatura maxima detras
del aislante de 160 °F. Para ello se necesitd un grosor de aislante zy;ante =
0.59 in = 14.99 mm.
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Temperatura de la estructura vs Temperatura del
sistema G/C
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Figura 7.39 Diferencia de temperatura gracias al uso de un aislante

Al encontrarse la temperatura por debajo de 160 °F durante todo el vuelo, los

componentes electrénicos no se veran dafiados.
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8. Resultados del trabajo

Una vez detallados los dos misiles que se han disefiado para este trabajo, se
cerrard con una comparacion entre los misiles y sus bases de referencia (que
servird para comprobar que los disefios no estan alejados de la realidad) y otra
comparacion entre ambos misiles disefiados para apuntar las ventajas de las que

dispone cada sistema propulsivo.

Habrd que tener en cuenta que las condiciones sobre las que se calculan las
actuaciones del misil puede que no sean las mismas que las de los misiles de
referencia, puede que utilicen otras tecnologias, estén fabricados de otra manera...

Por lo que compararlos sera mas complicado.

Por poner un ejemplo, para este trabajo se ha fijado que el alcance efectivo es la
mayor distancia a la que el misil permite llegar con un Mach 1.5 a una altura de 20

km. Sin embargo, puede que los misiles de defensa aérea tengan otros requisitos.

Para realizar una comparacion precisa deberiamos tener en cuenta el valor de las
dimensiones, la velocidad, el alcance... Pero también en qué condiciones se

consigue. Por desgracia, esa informacion no esta disponible.

8.1 COMPARACION MISIL MOTOR COHETE

El primero de los misiles, aunque tiene dos bases de referencia, se comparara con
el misil ruso 48N6E2 pues la mision para la que ha sido disefiado es mas parecida

a la nuestra.

En la siguiente figura se pueden observar las diferencias que existen entre ambos

misiles, tanto a nivel estructural como de prestaciones.
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Misil Motor Cohete vs 48N6E2
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Figura 8.1 Comparacion del primer misil con el 48N6E2

Se puede ver en la figura que ambos misiles son muy similares. El disefiado por
nosotros tiene una longitud un poco superior y un didmetro un poco inferior. En
cuanto a la envergadura, nosotros nos decantamos por una cola con baja relacién
de aspecto, para favorecer la integracion en la plataforma de lanzamiento, mientras
gue el misil ruso, al encontrarse las colas dobladas dentro del tubo de lanzamiento,
puede permitirse una cola con mayor envergadura, ya que se extenderan una vez
el misil esté fuera del tubo.

La mayor diferencia se encuentra en el peso, nuestro misil tiene un peso de
lanzamiento de casi 4900 libras, mientras que el misil ruso tiene un peso de
lanzamiento de 4050 libras. Esto también se debe en parte a las dos etapas de las
gue dispone nuestro misil. Al tener que cargar con dos motores, es normal que el
peso sea superior. Si se tuviese mas informacién sobre los subsistemas del misil,
podriamos encontrar en qué parte se puede reducir el peso.

En cuanto a las actuaciones, no hay muchos datos sobre el misil ruso, pero no
difieren mucho de las conseguidas. El alcance es el mismo (aunque no se sabe qué
condicion han elegido para fijar el alcance) y las velocidades son comparables
(Mach 6 vs Mach 6.8).
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Por ultimo, se comparara el misil disefiado con los misiles definidos en la figura 3.3.
En la figura 8.2 se puede observar en qué punto queda nuestro misil en relacién

con los demas.

Misiles tierra-aire con motor cohete

6000

- 2000 ® Nike Hercules @ Nike Zeus
>
— 4000
2
S
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o
o 2000 . A8N6E2
8 ® s300v @ PMU-1 & —Rh-z

1000 ® Patriot ® THAAD

0
50 100 150 200 250 300 350
Alcance (km)
® Misiles reales Misil disenado. Motor cohete

Figura 8.2 Comparacion del primer misil con misiles reales.

En general, da la sensacion de que el disefio de este misil es bastante acertado.

8.2 COMPARACION MISIL ESTATORREACTOR

Este misil se comparara con el ASALM. Las misiones de ambos misiles difieren
bastante, pero debido a que se posee una gran cantidad de informacion de este
misil y la mayoria de los misiles propulsados a través de un estatorreactor son
utilizados como misiles anti-barco (debido a las caracteristicas propulsivas del
motor de reaccion y su necesidad de ingerir grandes gastos de aire), se decidi6

gue, aunque no es un misil lanzado desde tierra, serviria para desarrollar el misil.

En la siguiente figura se pueden observar las diferencias que existen entre ambos

misiles, tanto a nivel estructural como de prestaciones.
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Misil Estatorreactor vs ASALM
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Figura 8.3 Comparacion del segundo misil con el ASALM

A primera vista parece que son muy diferentes pero esto se debe a lo que se ha
comentado antes. Nuestro misil parte desde nivel del mary sin velocidad. El ASALM
parte desde una elevada altura (por lo que se reduce la resistencia aerodinamica
desde el principio) y con velocidad (por lo que necesita un motor cohete mucho

menos potente que el nuestro).

AUn con un motor mas potente (es el subsistema mas critico en cuanto a peso se

refiere), la diferencia de peso es notable (2150 libras vs 2700 libras).

Hay que tener en cuenta que con 116 libras de combustible, nuestro misil realiza
un recorrido de casi 200 km, por lo que si pudiéramos reducir el propulsante del
motor cohete (gracias a una velocidad inicial) e introducir mas combustible, estoy
seguro de que se podria (al menos) igualar el alcance, por lo que parece que el

diseno del misil también es bastante acertado.

El resto de las prestaciones son similares, la velocidad es un poco inferior (Mach 4
vs Mach 4.5) pero no es una limitacion de nuestro misil, tan solo es una condicion
de disefio, motivada por el mayor rendimiento que se obtiene de un estatorreactor
sobre Mach 3-4.

Es cierto que nuestro misil tiene una mayor longitud, debido a la limitacién que tenia
el ASALM para ser instalado en el avion desde el que se lanzaba, y eso nos da una

cierta ventaja a la hora de situar y dimensionar los subsistemas.
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Por ultimo, se comparara el misil disefiado con los misiles definidos en la figura 3.5.
En la figura 8.4 se puede observar en qué punto queda nuestro misil en relacién

con los demas.

Misiles propulsados con estatorreactor
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Figura 8.4 Comparacion del segundo misil con misiles reales

Como se puede observar, el misil disefiado se encuentra en unos valores bastante
adecuados en relacion con los misiles que existen actualmente. Al estudiar la
gréfica, puede que parezca demasiado ligero. Sin embargo esto se debe a que la
gréfica incluye datos de misiles que vuelan en alturas muy bajas, y experimentan

una mayor resistencia aerodindmica, por lo que deben cargar mas propulsante.

Los alcances de misiles reales que vuelan a gran altura, propulsados por
estatorreactor suelen ser mucho mayores a lo que requeria nuestra mision. Un claro

ejemplo de ello es el ASALM.

8.3 COMPARACION DE AMBOS MISILES DISENADOS

Ambos misiles se han diseflado para completar la misma mision y en las mismas

condiciones, por lo que esta comparacion es objetivamente mas precisa.

Aunqgue cada uno consigue llevar a cabo la mision de forma diferente, y cada
sistema propulsivo requiere un disefio diferente, los elementos del misil que podian

disefiarse igual en ambos misiles (como la cabeza de guerra o el sistema de guiado
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y control) se han disefiado con las mismas caracteristicas para que influyan lo

minimo en esta comparacion.

Tabla 8.1 Especificaciones de ambos misiles

MOTOR COHETE ESTATORREACTOR
Longitud 8m 51m
Didmetro 0.5m 0.5m
Envergadura 0.947 m 0.932m
Peso 2214 kg 977 kg
Velocidad maxima Mach 5.95 Mach 4
Velocidad media 914.79 m/s 1006.34 m/s
TTT (Time-To-Target) 218.63 s 198.74 s
Techo de vuelo 32 km 20 km
—

—

Figura 8.5 Disefio de ambos misiles. Situacion de subsistemas de cada uno

Se comenzara con comparacion de las dimensiones de cada misil.

Ambos han sido disefiados con el mismo didmetro y casi la misma envergadura,

para reducir la comparacién a la longitud y al peso de cada uno.

En las figuras 8.5 y 8.6 vemos como en dimensiones, es mucho mejor el segundo
misil, ya que cumple la misién tan sélo utilizando un 44% del peso del primero, y su
longitud es mucho mas pequefia. Aunque en este caso la longitud no importa
demasiado, pues la segunda etapa del primer misil y el segundo misil, tienen una

longitud similar (5.5 metros vs 5.1 metros).

El peso sin embargo, si que es un factor muy importante a tener en cuenta, ya que

la diferencia es de méas de 2700 libras.
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Dimensiones de ambos misiles
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Figura 8.6 Comparacion de las dimensiones de ambos misiles

Se pasard a comparar las trayectorias que describen ambos misiles y las

prestaciones que tienen.

Trayectorias

35000
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Motor Cohete  ——— Estatorreactor

Figura 8.7 Comparacion de las trayectorias de ambos misiles

Observando estas figuras se puede ver la trayectoria balistica que sigue el misil del
motor cohete (debido a que el sistema propulsivo no esté limitado por la altura de
vuelo, e incluso es mas eficiente cuanto menos densa sea la atmésfera) y la
trayectoria de crucero que sigue el estatorreactor (debido a que necesita un gasto

de aire suficiente para poder funcionar).
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En este apartado considero que el motor cohete tiene la ventaja, debido a la

versatilidad que te proporciona no depender de las condiciones atmosféricas.

Velocidad del misil
2000
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1200
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800

Velocidad (m/s)
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200

0 50000 100000 150000 200000

Distancia (m)

Motor Cohete Estatorreactor

Figura 8.8 Comparacion de las velocidades de ambos misiles

En la grafica 8.8 (en la que se comparan las velocidades y no el Mach, para no
depender de la altura de vuelo) se puede observar como el motor cohete es capaz
de alcanzar picos de velocidad mucho mayores pero no es capaz de mantener la
velocidad (aunque debido a la compleja configuracion del motor cohete es capaz
de mantener velocidades relativamente altas durante todo el vuelo). El
estatorreactor sin embargo, aunque no alcanza picos tan altos de velocidad,
mantiene una velocidad elevada durante toda la trayectoria, consiguiendo ser mas

rapido que el motor cohete, como se podra observar en la siguiente grafica.
La velocidad media durante la trayectoria de ambos misiles es:

200000
VM conere = 518.63 914.79 m/s.

200000
VM ramjer = Tos.72 1006.34 m/s.
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Velocidad del misil
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Figura 8.9 Distancia recorrida a lo largo del tiempo por ambos misiles

El estatorreactor llega antes al objetivo, y eso es lo que importa al final. En este
apartado, la ventaja es para el ramjet. El motor cohete, ademas de ser mas lento
incluso con todas las tecnologias de las que dispone, tiene picos enormes de
velocidad, que provocan un calentamiento aerodinamico excesivo. Ademas, cuanta
mas velocidad tenga el misil, mayor resistencia aerodindmica sufrira, por lo que
perdera esta velocidad mas rapidamente.

Es mejor un vuelo a velocidad rapida y constante.
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9. Conclusiones del trabajo

Las conclusiones que se pueden obtener de este trabajo se detallardn en este
apartado. Estaran relacionadas con las capacidades de los sistemas propulsivos,

ya que todo el trabajo gira en torno a ellos.

Ambos sistemas de propulsion son perfectamente validos para su uso en el disefio

de misiles, aunque tengan sus ventajas e inconvenientes.

Si no se requiere de un alcance muy grande, sin lugar a duda, el motor cohete es
mejor (y probablemente, Unica opcion), puede funcionar autbnomamente como
sistema de propulsién, acelera mucho mas rapido y permite alcanzar velocidades
instantdneas mucho mayores, aunque no sean mantenidas en el tiempo. Si se
necesitan grandes aceleraciones, el motor cohete vuelve a ser la Unica opcion

viable.

En alcances muy grandes, los estatorreactores son mucho mas eficientes. Aunque
el propulsante solido sea mas denso que el combustible liquido, con un volumen
idéntico de ambos se consiguen alcances enormemente mayores con el
combustible liquido. Esto hace que las dimensiones del misil puedan ser menores,
y esto es una gran ventaja, ya que el misil serda mucho mas dificil de detectar e
interceptar. Ademas, para alcanzar distancias realmente grandes, el motor cohete
debera estar constituido por varias etapas, como es el caso del Standard Missile
SM-3 (4 etapas). Esto aumenta su complejidad y el coste de fabricacion. Ambas

caracteristicas no son deseables para un misil.

Si el vuelo debe realizarse a alturas bajas (incluso a nivel del mar) para evitar ser
detectado e interceptado (o para atacar un objetivo terrestre o maritimo mas rapido),
el estatorreactor es mejor, debido a que el motor cohete sufre mucha resistencia
aerodinamica en la capa méas densa de la atmdsfera haciendo que la velocidad
decrezca rapidamente mientras que el estatorreactor puede mantener un crucero

gracias al gasto de aire elevado que puede obtener.

En contraposicidn, si la altura es una necesidad (también es una forma de aumentar
la seguridad del misil, haciéndolo inalcanzable), la Unica posibilidad es montar un

motor cohete en el misil. Esto es usado por los ICBM, como el Minuteman Il
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estadounidense, que puede alcanzar mas de 1000 km de altura. Como ya se ha
visto en varias ocasiones, el sistema propulsivo no depende de la atmésfera que lo
rodea. Lo Unico que necesitara sera un sistema de control no convencional para

controlar su direccion (vectorizacion del empuje...).

En cuanto a la velocidad, aunque ambos misiles disefiados estan bastante parejos
en este aspecto, es mas rapido el ramjet. Si se necesitara una velocidad mucho
mayor, podria disefiarse un scramjet. El funcionamiento es muy similar al de un
estatorreactor pero pueden funcionar eficientemente hasta Mach 8, debido a que la
combustion es supersoénica y no necesita decelerarse tanto el fluido, reduciendo las

pérdidas de presion que producen las ondas de choque.

En cuanto al disefio de un misil en general, la principal conclusién que puede
obtenerse durante este trabajo es que existen una gran cantidad de alternativas
para satisfacer un mismo requisito, y que realizar una eleccidn para mejorar una

caracteristica del misil supondra que otra caracteristica empeore.

Por eso es importante valorar desde un principio las caracteristicas mas

importantes para encontrar los compromisos adecuados.

Durante el disefio de un misil (e imagino que se aplica en cualquier otra rama del
disefio) es importante ser creativo y contar con varias alternativas, para optimizar

el resultado final lo maximo posible.
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11. ANEXO | - DIAGRAMA
GANTT

Con el objetivo de intentar realizar una estimacion del tiempo que ha llevado la
realizacion de este proyecto se ha realizado un diagrama Gantt, que muestra en

gué periodos se ha realizado cada actividad y cuél ha sido su duracién (estimada).

El proyecto se ha dividido en 37 semanas, desde que se recibid la mision que

debian desarrollar los misiles hasta que se concluyé la redaccion de esta memoria.

La primera semana por tanto, fue del 18 al 24 de octubre de 2021 y la dltima, del
27 de junio al 3 de julio de 2022.

Para facilitar su visualizacion, el diagrama se colocara en la siguiente pagina, ya

gue se trata de una tabla de gran longitud.
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12. ANEXO Il - PLANOS DE
LOS MISILES

A lo largo de las siguientes paginas se mostraran los planos realizados para ayudar
en la visualizacion de los dos misiles. Se han dimensionado de acuerdo con los

valores calculados a lo largo del trabajo.
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