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Proyecto de Fin de Grado

RESUMEN

El presente proyecto tiene como objetivo fundamental realizar un estudio de la
atmosfera de Marte y plantear el disefiio de una aeronave no tripulada capaz de
volar en la atmodsfera de dicho planeta. La ventaja de enviar un UAV es la
posibilidad de obtener imagenes de alta resolucion que no se pueden tomar
desde la orbita y la capacidad de atravesar terrenos inaccesibles para vehiculos
terrestres.

El objetivo del UAV es fotografiar la superficie del paneta rojo y recoger
muestras de la temperatura y presion. Para ello sera transportado por una
lanzadera. Una vez alli tomara fotos de la superficie de Marte, se supondran
unas condiciones atmosféricas ideales, sin tormentas de arenas que dafen la
aeronave o que dificulten la realizacion de fotografias y como consecuencia
pongan en peligro la mision.

Tomando como punto de partida la masa del vehiculo se calcularan la velocidad
de vuelo, la aerodinamica oOptima, el sistema de propulsion, la planta de
potencia, los requisitos estructurales y los materiales.
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1 Marte

Marte es el cuarto planeta del Sistema Solar mas cercano al Sol y sera el planeta
elegido para desarrollar el presente estudio debido a que su atmodsfera es similar
a la de la Tierra.

La orbita de Marte es mas excéntrica que la de la Tierra, por este motivo
presenta estaciones con caracteristicas mas marcadas. El verano en el sur tiene
lugar cuando Marte se encuentra en el perihelio unos 42 millones de kildmetros
mas cerca del Sol que en su afelio. El verano en el sur es asi mas calido y breve
que dicha estacion en el hemisferio norte, y su invierno mas largo y frio. Estas
caracteristicas afectan a los casquetes polares y provocan enormes tormentas de
polvo que pueden envolver todo el planeta.

Marte es un planeta rocoso, con una corteza, un manto y un nucleo. Se cree que
la capa rigida superior tiene unos 30 kilometros de grosor y el manto puede
extenderse unos 2400 kilometros. Estas capas estan mas frias que las de la
Tierra, por tal motivo no existen placas tectonicas que modifiquen la superficie.
El nicleo metalico de unos 2000 kildmetros de diametro puede ser totalmente
solido, lo que explicaria la ausencia de un campo magnético alrededor del
planeta.

Aun asi la superficie de Marte posee enormes estructuras geoldgicas, como una
de las montanas mas importantes del Sistema Solar, el Olimpus Mons, de una
altura de 25 kilébmetros y una base de 550 kilometros de diametro. También
posee un enorme acantilado denominado Valles Marineris, de 4000 kilometros de
largo y de hasta 7 kilometros de profundidad. Marte posee indicios de haber
tenido en épocas pasadas agua liquida en su superficie, formando mares y rios.

El planeta posee dos pequenas lunas: Fobos y Deimos. Fobos es de solo 27
kildmetros de diametro y al igual que Deimos tiene la apariencia de un
asteroide.

En la tabla 1.1 se muestran los parametros orbitales de Marte comparados con
los de la Tierra.
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Tabla 1-1. Parametros orbitales de Marte y la Tierra.

Propiedad Marte La Tierra
Masa (kg) 6,46 X 102 5,98 X 10%*
Radio (m) 3394 6369
Gravedad en la 3,72 9,81
superficie (m-s?)

Excentricidad orbital 0,093 0,017
Longitud del ano (dias 687 365
terrestres)

Inclinacion de eje de 25,2 23,5

rotacion (°)

1.1 Atmosfera

A pesar de tener numerosas similitudes con la atmosfera terrestre también tiene
diferencias destacables. Marte perdié su magnetosfera, por lo que el viento solar
interactla directamente con la ionosfera. La presion atmosférica en la superficie
oscila entre un minimo de 30 Pa (0,03 kPa) en el Olimpus Mons a mas de 1155 Pa
(1,155 kPa) en el Hellas Planitia, con una presion media en el nivel superficial
de 600 Pa (0,6 kPa). La presion en la superficie de Marte es igual a la presion
que encontramos a 35 km sobre la superficie de la Tierra. La altura de la
atmosfera es aproximadamente 10.8 km, que es superior a la de la Tierra (6
km), ya que la gravedad en la superficie de Marte es un 38% la de la Tierra. En la
superficie las variaciones de temperatura son considerables, y pueden variar mas
de 50°C entre el dia y la noche. El clima es frio, con temperaturas que oscilan
entre los -120°C en el polo sur en invierno, y los 0°C cerca del ecuador en
verano. Al igual que ocurre en la Tierra la temperatura aumenta a medida que
nos acercamos a la superficie.

Al igual que sucede en la Tierra la atmdsfera de Marte se divide en capas
(exosfera, ionosfera, termosfera, mesosfera y troposfera), pero Marte no tiene
estratosfera por la falta de capa de ozono.

En la ilustracion 1.1 se ilustran las diferentes capas de la atmodsfera de Marte.
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llustracion 1-1. Estructura vertical de la atmoésfera de marte. Las
curvas coloreadas representan la variacion de temperatura con la
altura para diferentes modelos Viking 1 (azul), Vinking 2 (verde) y
Pathfinder (rojo).

En cuanto a la composicion de la atmdsfera de Marte se muestra en la tabla 1.2
en términos de numeros de moléculas.

Tabla 1-2. Composicién de la atmoésfera marciana (< 120 km).

Componente Cantidad

COo; 95,32%

N2 2,7%

Ar 1,6%

0] 0,13%

co 0,07%

H,0 0.03% (variable)
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Ne 2,5 ppm

Kr 0,3 ppm

Xe 0,08 ppm

03 0,04-0,2ppm (variable)

1.2 Variacion de la temperatura, presion y densidad con la altura

La atmosfera marciana es menos densa que la atmdsfera de la Tierra, pero hay
muchas similitudes. La gravedad mantiene la atmdsfera sobre la superficie de
Marte y dentro de ella se producen reacciones quimicas, efectos termodinamicos
y fluidos dinamicos muy complejos. La atmdsfera no es uniforme porque los
fluidos estan en constante cambio, estos cambios originan un clima similar al de
la Tierra.

Las propiedades de la atmosfera varian con la altura. El sol calienta la superficie
asi como el gas situado cerca de la misma. Por lo tanto, la temperatura del gas
es mas alta cuanto mas cerca esta de la superficie y disminuye a medida que se
aleja de ella. Al igual que en la Tierra, la presion disminuye con la altitud. En
cuanto a la densidad, puesto que esta relacionada con la presion y la
temperatura a través de la ecuacion de estado también disminuye.

Las fuerzas aerodinamicas dependen directamente de la densidad del gas. Para
poder disenar una aeronave, es Uutil definir un modelo matematico de la
atmosfera para tener en cuenta los efectos de la altitud. El modelo que se
muestra aqui se ha desarrollado a partir de mediciones de la atmodsfera marciana
realizada por la Mars Global Surveyor en abril de 1996. La informacion sobre la
atmosfera marciana fue recogida por Jonathon Donadee de Canfield (Ohio)
Middle School durante un programa de ciber-mentoring en 1999.

El modelo tiene dos zonas, la atmosfera inferior y la atmdsfera superior. La
atmosfera inferior se extiende desde la superficie de Marte a los 7000 metros,
mientras que la atmodsfera superior se extiende de los 7000 metros en adelante.
En la tabla 1.3 se presentan las ecuaciones que definen la temperatura, presion
y densidad para la atmosfera inferior e inferior.
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Tabla 1-3. Ecuaciones de la variaciéon de temperatura, presion y densidad para la atmésfera superior e
inferior.

Altura (h) [m] <7000 m > 7000 m
Temperatura (T) [°C] T=-31-0,000998-h T=-23,4-0,00222-h
Presion (P) [kPa] P=0,699.¢ 000009 P=0,699.¢ 000009
Densidad (p) [kg/m?] p=P/(0,1921-(T+273,1))

En la ilustracion 1.2 se representa la variacion de la temperatura en grados
centigrados con respecto a la altura, desde los 0 a los 60 kilometros. Puede
observarse un cambio de pendiente entre la atmoésfera inferior (<7000m) y la
atmosfera superior (>7000m), delimitadas por el punto rojo. En ambas
atmosferas la temperatura se reduce con la altura, pero se contempla una mayor
reduccion por metro ascendido en la superior.

Variacion de la temperatura [°C] con la altura [m]

h [m]

\ A nnAn
\ ERw viv v}

a1

o

-180,00 -160,00 -140,00 -120,00 -100,00 -80,00 -60,00 -40,00 -20,00 0,00
T [°C]

llustracién 1-2. Variacion de la temperatura en grados centigrados en funcion de la altura en metros.

En la ilustracion 1.3 se observa la variacion de la presion en kilo pascales en
funcion de la altura en metros. En la atmdsfera inferior varia de forma lineal y
decreciente, mientras que en la parte superior decrece de forma exponencial.
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Variacion de la presion [kPa] con la altura [m]
70000

h [m]
60000

50000

40000

\
\
30000 \
20000 \
10000 \
\_.\

0,000E+00 1,000E-01 2,000E-01 3,000E-01 4,000E-01 5,000E-01 6,000E-01 7,000E-01 8,000E-01
P [kPa]

llustracion 1-3. Variacion de la presion en kilo pascales en funcion de la altura en metros.

En la ilustracion 1.4 se ilustra la variacion de la densidad en kilogramos por
metro cUbico respecto de la altura en metros. Al igual que ocurre con la presion,
la densidad disminuye linealmente en la atmodsfera inferior y de manera
exponencial en la atmosfera superior.

Variacion de la densidad [kg/m?] con la altura [m]

70000
h [m]
60000 '\

50000 \
40000 \
30000

20000 \\
10000

0 T T T T T T T 1
0,000E+00 2,000E-03 4,000E-03 6,000E-03 8,000E-03 1,000E-02 1,200E-02 1,400E-02 1,600E-02

p [kg/m?]

llustraciéon 1-4. Variacion de la densidad en kilogramos partido de metros cubicos en funcién de la
altura en metros.
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1.3 Clima de Marte

De todos los planetas del Sistema Solar, las estaciones de Marte son los mas
parecidos a la Tierra, debido a la similar inclinaciéon de los ejes de rotaciéon de
los dos planetas. Las longitudes de las estaciones marcianas son
aproximadamente el doble que las de la Tierra, como consecuencia de una
mayor distancia al Sol, el ano marciano equivale a casi dos anos terrestres. La
amplia gama de temperaturas se debe a la fina atmosfera que no pueden
almacenar mas calor solar, la baja presion atmosférica, y la baja inercia térmica
del suelo marciano. El planeta también esta 1,52 veces mas lejos del Sol que la
Tierra, por lo que sélo recibe el 43% de la luz solar que recibe la Tierra.

Marte también tiene las tormentas de polvo mas grandes de nuestro Sistema
Solar. Violentos vientos barren la superficie a velocidades de decenas de metros
por segundo y se desarrollan ciclones y anticiclones. Ademas, las tormentas
levantan grandes cantidades de arena a la atmoésfera, hasta alturas de 50 km,
esta arena afecta a la opacidad, con particulas de 1.5 micras de diametro, que
dotan al cielo marciano de un color rojizo cuando se ve desde la superficie.
Estas pueden variar de una tormenta localizada en un area pequena, a
tormentas gigantescas que cubren todo el planeta. Dichas tormentas tienden a
producirse cuando Marte esta mas cerca del Sol.
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En la ilustracion 1.5 se comparan la atmdsfera de Marte y la Tierra.

A Comparison of the Atmospheres of Earth and Mars
Earth Mars

~200 km

I

Upper

Atmosphere
~110 km

~500 km

lonosphere

Thermosphere

~80 km
(~50ml)

Middie
Atmosphere

Mesosphere

~50 km
(~30 mi)
~45 km
Stralosphere
Lower
Atmosphere

Cirrus clouds

llustraciéon 1-5. Comparacion de la atmoésfera de Marte y la Tierra.
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2 Aerodinamica

Desde el punto de vista aerodinamico deben tenerse en consideracion varios
factores para seleccionar la forma del ala y del fuselaje como son el nUmero de
Mach de vuelo, la necesidad de transportar la aeronave hasta Marte, los
esfuerzos a los que va a estar sometida la estructura tanto en el trayecto como
en vuelo, las condiciones climaticas, etc.

2.1 Conceptos previos

En primer lugar hay que definir los parametros fundamentales de los elementos
sustentadores. En el caso de un avion seran las alas, pero si se opta por disenar
un helicoptero o un dirigible habra que centrarse en otro tipo de elementos
sustentadores como las palas del rotor principal y de cola (para el helicoptero) o
un gas con menor densidad que la atmosfera de Marte (para el dirigible).

La geometria basica de un ala es la que se muestra en la ilustracion 2.1.

llustracién 2-1. Geometria del ala.
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En la tabla 2.1 se muestra la nomenclatura empleada.

Tabla 2-1. Nomenclatura empleada para el ala del UAV.

b envergadura

C cuerda

S superficie alar

A=b%/S alargamiento

Ct representa la cuerda en la punta del ala

Cr representa la cuerda en el encastre

A=ci/cC; estrechamiento

A flecha: angulo formado entre la linea de referencia y el eje Y

€ torsion: angulo formado entre la cuerda en la punta y la cuerda en
el encastre

0 diedro: angulo formado por el plano de cada semiala con el eje Y

Si se tiene en cuenta la posibilidad de que el UAV sea un helicoptero seria
necesario estudiar la aerodinamica del rotor haciendo uso de la teoria de la
cantidad de movimiento y/o la teoria del elemento de pala. El uso de un
helicoptero seria inviable principalmente por las condiciones meteorologicas de
Marte. Ademas, el rotor principal supone un gran incremento de peso y habria
que considerar los cambios de temperatura que experimentaria la lubricacion
del rotor, todo esto sin tener en cuenta que las palas deberia tener una gran
longitud y esto dificultaria el transporte. Todos estos inconvenientes descartan
el uso del helicéptero en este proyecto. En la ilustracion 2.2 se ilustra un rotor
en el que se puede apreciar la complejidad mecanica de este elemento.
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El dirigible es a priori la opcidon mas econdmica y sencilla. La principal diferencia
respecto al avion o el helicoptero se basa en la sustentacion aerodinamica.
Mientras que en el avion y el helicoptero la sustentacidon se consigue gracias a la
diferencia de presion entre el intrados y extrados el dirigible obtiene la
sustentacion  aerostatica mediante depdsitos llenos de ungas de
menor densidad a la atmosfera circundante. El problema que plantea esta
solucion son las dimensiones del vehiculo y la meteorologia de Marte. Los fuertes
vientos y tormentas de arena hacen inviable esta posibilidad.

Cabeza del rotor principal

1 Pala del rotor 8 Pieza estrellada del rotor
2 Perno primario de la pala 9 Manguito interior
3 Perno secundario de la pala 10 Varillas de control rotacional
4 Palanca de control 11 Plato oscilante
& Perno secundario opcional 12 Pantalla de goma
para el plegado de la pala del 13 Tijeras
rotor (Equipo opcional)
6 Tapa

7 Tornillo de purga de aire

llustracion 2-2. Partes del rotor principal del MBB-BO 105.


http://es.wikipedia.org/wiki/Gas
http://es.wikipedia.org/wiki/Densidad
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2.2 El efecto tridimensional

Para poder hacer una estimacion coherente de la sustentacion ejercida por un
ala y poder decidir de manera sensata la geometria optima de la misma deben
tenerse en cuenta los factores que se detallan a continuacion.

En un ala de alargamiento finito, tanto las presiones como las velocidades varian
a lo largo de la envergadura lo que produce una velocidad secundaria que en el
extradds va de afuera hacia dentro y en el intradés de dentro hacia fuera,
entendiendo por fuera y dentro los bordes marginales y el plano de simetria,
respectivamente. En la ilustraciéon 2.3 se han dibujado las lineas de corriente en
un ala de alargamiento finito y con angulo de ataque positivo.

En los extremos del ala, el aire trata de pasar de abajo hacia arriba rodeando los
bordes marginales y todo este conjunto se comporta como si a partir del plano
del ala y siguiendo la direccidon de corriente se generaran unos torbellinos que
escapan con sus ejes perpendiculares al borde de salida del ala y cuya intensidad
aumenta conforme nos acercamos al borde marginal, siendo cero en el plano de
simetria.

llustracion 2-3. Lineas de corriente en un ala de alargamiento finito.

Los torbellinos que escapan del ala se denominan torbellinos libres, y los que
tienen su eje paralelo a la envergadura y producen la circulacion sobre el perfil
se denominan ligados.

La intensidad de los torbellinos ligados disminuye del eje de simetria hacia los
extremos en razon del desprendimiento de los torbellinos libres, de forma que la
circulacion es maxima en el centro y nula en los extremos.

Como la sustentacion de cada seccion del ala esta intimamente ligada a la
circulacion, es evidente que la sustentacion a lo largo de un ala no es constante
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aunque lo sean las cuerdas, el angulo de ataque geométrico, la velocidad y el
perfil. Esta sustentacion dependera del angulo de ataque real de cada seccion,
que dependera a su vez de la velocidad que los torbellinos libres induzcan a lo
largo de la envergadura. En la ilustracion 2.4 se presentan los torbellinos libres y
ligados para el caso de un ala rectangular con flecha y para un ala con flecha
positiva y cuerda variable.

llustracién 2-4. Distribucion unidimensional de torbellinos.

El efecto de los torbellinos libres sobre un perfil cualquiera del ala es crear una
pequena velocidad inducida hacia abajo V;, segin se ve en la ilustracion 2.5.

v Vi
tod V=V + Vi

llustracion 2-5. Velocidad inducida y angulo de ataque efectivo sobre un perfil cualquiera del ala sometido a
los efectos del movimiento tridimensional.
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Como consecuencia de esta velocidad inducida, la velocidad local incidente
sobre el perfil no es V. sino V, inclinada hacia abajo el angulo a;, denominado
angulo de ataque inducido.

El angulo de ataque real del perfil se denomina angulo de ataque efectivo acf,
que se obtiene mediante, aes = a, - a;, donde a, es el angulo de ataque
aerodinamico (angulo formado entre la corriente libre y la linea de sustentacion
nula del perfil).

El efecto del angulo de ataque inducido es, por un lado, hacer disminuir la
sustentacion, al disminuir el angulo de ataque local y, por otro, generar una
resistencia aerodinamica al inclinar la sustentacion local hacia atras. Esta
resistencia se llama resistencia inducida y tiene su origen en el efecto
tridimensional del ala como elemento sustentador y no en la viscosidad como la
resistencia de friccion y de presion.

Por tanto, el efecto del movimiento tridimensional produce una reduccion de la
sustentacion y genera una resistencia inducida. El objetivo es tratar de reducir
estos efectos ya que la densidad de Marte es muy baja y cualquier mejora
aerodinamica sera muy importante.

Para reducir el efecto tridimensional hay que centrarse en la forma del ala y en
la distribucion de torsidon. Las alas con menor efecto tridimensional son las
elipticas, las que tienen gran alargamiento y otro elemento importante son los
winglets. Estos Ultimos contribuyen a disminuir el efecto tridimensional, pero
aumentan el peso y la resistencia, por lo que tal vez no interesa realizar esta
mejora. También es importante desde el punto de vista de la distribucion de
torsion reducir el angulo de ataque desde el encastre hacia la punta.

El coeficiente de resistencia inducida es proporcional al cuadrado del
coeficiente de sustentacion e inversamente proporcional al alargamiento, por
ello es importante tener alargamiento elevado.

2.3 Caracteristicas aerodinamicas globales del ala

Resistencia aerodinamica del ala

El calculo de la resistencia aerodinamica presenta dificultades en su calculo muy
superiores a las del calculo de la sustentacion. No obstante, a partir de los
valores del perfil pueden obtenerse resultados aceptables.

Considerando que el coeficiente de resistencia del ala es suma del coeficiente
de resistencia parasita y el coeficiente de resistencia inducida, obtenemos la
expresion 2.1.

Cp = Cpo + Cpj 2.1
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El coeficiente de resistencia parasita es el valor de Cp para C; = 0.

El coeficiente de resistencia inducida viene determinado por la expresion 2.2.
Coi=Cl/(m-A-e) 2.2

donde e es un parametro dependiente de la forma del ala. Su valor sera igual a
la unidad para alas elipticas y tendra valores menores que la unidad para
cualquier otro tipo de alas.

Con todo esto el valor del coeficiente de resistencia aerodinamico vendra dado
por

Co=Cpo+Cl/(m-A-e) 2.3

Efecto de la flecha

La flecha puede ser positiva cuando el eje del ala se desplaza hacia atras
respecto a la direccién de vuelo y negativa en caso contrario (ilustracion 2.6). La
gran mayoria de las alas se disefian con flecha positiva y los casos de alas con
flechas negativas se han desechado después de alguna época de uso. En algunos
casos, el motivo de la flecha negativa es mas estructural que aerodinamico.
Generalmente la flecha no es constante y varia desde su maximo valor en el
encastre hasta el minimo en el borde marginal, esta configuracion hace que la
resistencia aerodinamica sea menor.
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W

Sentido
\q de vuelo

A(+)

<y

llustracion 2-6. Flecha negativa (parte superior) y flecha positiva (parte inferior).

El angulo de incidencia de la corriente con un ala con flecha es distinto respecto
a un ala sin flecha, al igual que su distribucion de presiones, de modo que la
flecha afecta a la sustentacion (C.) y al nUmero de Mach critico (Mcg).

L=(1/2)-p-V2-cos>A-S-C.- (alcosA) 2.4

La pendiente de la curva de sustentacion queda multiplicada por cos A.

La variacion real es mas compleja. Debe tenerse en cuenta que el esquema de
flujo se presenta como si aguas arriba los tubos de corriente se expansionaran y
por el contrario aguas abajo se contrajera para A > 0 (ilustracion 2.7). Lo
contrario ocurre si la flecha es negativa.

Como conclusion fundamental debe obtenerse la de que la flecha actla
retrasando los fenomenos de compresibilidad. En el presente proyecto se
considerara la atmosfera de Marte como un fluido incompresible para simplificar
los calculos.
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llustracion 2-7. Expansion de los tubos de corriente.

La ilustracion 2.8 refleja un claro ejemplo de cédmo una variacién en la forma de
las alas afecta a los coeficientes de sustentacion y resistencia. En A el ala no
tiene los flaps desplegados, en B estan ligeramente desplegados y finalmente en
C los dispositivos hipersustentadores se encuentran completamente desplegados.
Puede observarse que el valor del coeficiente de sustentacion se incrementa
notablemente, pero esto repercute en el coeficiente de resistencia que también
experimenta un aumento.

ﬁ Design A:

= 0150
clean wing: 173 kis z C
flaps down: 150 kts = o145 b
‘T
)}
~ ote0 |
o B
Design B: &
cleah wing: 165 Kts @ 0133 =
flaps down: 140 kts E:
— 01z0 L L I I 1
15 16 17 18 1a =20 24

Flaps-Down Lift Coefficient

g Design C: .
clean wing 155 kts
flaps down: 130 kis

llustracion 2-8. Variacion de los coeficientes de sustentacion y resistencia en funcién de la
posicion de los flaps.
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2.4 Cdlculo de la sustentacion y la resistencia

La sustentacion aerodinamica es una fuerza cuyo origen proviene de la
diferencia de presiones entre el extrados y el intrados del ala. Esta fuerza es
perpendicular a la de la velocidad de la corriente incidente.

Para el calculo de dicha sustentacion se tomaran como hipotesis de partida que
el fluido es incompresible (hipétesis fiable si el Mach es menor a 0,4) y
estacionario (dx/dt = 0).

La expresion 2.5 empleada para el calculo de la sustentacion.
L=(1/2)-p-V%i-5-C 2.5

Para el calculo del coeficiente de sustentacion se recurrira a la expresion 2.6
que corresponde a la ecuacion de una recta.

CL=Cq-a+Cl 2.6

En la ilustracion 2.9 se presenta una curva tipica del coeficiente de sustentacion
en funcién del angulo de ataque.

16
14
L

12 Z

o 2 4 & & W 1 ¥ & 1B W0

—_— e Em S Sm Sm S S S o

ANGLE OF ATTACK (PITCH ANGLE )

llustracion 2-9. Curva del coeficiente de sustentacion en funcion del angulo de ataque.
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La resistencia aerodinamica haciendo las hipdtesis marcadas anteriormente pude
calcularse como:

D=(1/2)-p-V%-5-Cp 2.7

El calculo del coeficiente de resistencia se ha mostrado en un apartado anterior
(expresion 2.3).

2.5 Numero de Mach

Posteriormente es importante estimar el nimero de Mach al que volaremos para
saber si el régimen de vuelo es compresible o incompresible. Este es el
parametro fundamental para determinar la geometria de las alas, puesto que en
el caso de ser compresible (M>0,4) la mejor geometria para las alas seria similar
a la de los aviones comerciales, es decir, un ala con flecha. Sin embargo, si
volamos en incompresible (M<0,4) la mejor geometria seria la de los veleros, es
decir, alas sin flecha y de gran alargamiento.

El nUmero de Mach viene determinado por la expresion 2.8.
M=V./c 2.8

donde V. es la velocidad de vuelo y ¢ la velocidad del sonido.
La velocidad del sonido puede determinarse mediante la formula 2.9.

c=(y-R;-T)" 2.9

siendo y el exponente de la transformacion isotropica, Rg la constante especifica
de la atmosfera de Marte y T la temperatura.

La ilustracion 2.10 refleja una comparacion de los valores que toma la velocidad
del sonido, comparando los valores obtenidos en la Tierra frente a los valores en
Marte.
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llustracién 2-10. Variacion de la velocidad del sonido con la altura en la Tierra (azul) y en Marte (rojo).

En la ilustracion 2.11 se representa la variacion del nimero de Mach con la
altura para las velocidades de crucero que se muestran en la tabla 2.2.

Tabla 2-2. Rango de velocidades en metros por segundo.

Vi V2 V3 Va Vs Ve V7 Vs Vo V1o

100 135 170 205 240 275 310 345 380 415




Grado en Ingenieria Aeroespacial: PFG Pdgina 23

h [m] Mach vs altura [m]
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llustracién 2-11. Mach en funcion de la altura para el rango de velocidades mostrado en la tabla 2.2.
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Estructuras
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3 Estructuras

Los materiales constructivos del UAV han de estar preparados para soportar las
solicitaciones a las que esta sometida la capsula de reentrada en la atmosfera de
Marte ademas de las reducidas temperaturas que hay en Marte y por supuesto a
las cargas que se producen en una aeronave en vuelo. Por ello, teniendo en
cuenta el diseno del UAV, es necesario que su peso no sea excesivo puesto que,
como se ha indicado anteriormente, el aumento de envergadura y superficie alar
es considerable. De esta forma la aeronave debe estar constituida por materiales
cuya relacion especifica de peso sea relativamente baja como son aleaciones de
aluminio, acero y titanio mencionando también los materiales compuestos que
son parte importante del diseno para reducir el peso de dicho dispositivo.

3.1 Cargas sobre el UAV

La aeronave estara sometida a cargas de distinta indole que seran examinadas a
continuacion.

Cargas sobre la aeronave

Para poder elegir correctamente los materiales y definir los elementos
estructurales principales (PSEs) es imperativo conocer las cargas a las que estara
sometida la aeronave. Las cargas sobre la aeronave pueden dividirse en
categorias:

1. Cargas aerodinamicas. Producidas a consecuencia de las fuerzas
aerodinamicas como las cargas de maniobra, por rafagas de aire o debidas
al movimiento de las superficies de control.

2. Cargas debidas al sistema de propulsién. Generadas debido al empuje o
traccion, cargas giroscopicas, cargas de vibracion, etc.

3. Cargas debidas a la inercia. A consecuencia de la aceleracion, vibracion,
flameo, etc.

4. Cargas de aterrizaje. Incluyen las cargas verticales de aterrizaje, la
frenada, etc.

Cargas durante el desacople.

6. Cargas diversas. Impacto y colision controlada (aterrizaje forzoso), cargas
debidas a variaciones bruscas de temperatura, etc.

En la ilustracion 3.1 se exponen las cargas aerodinamicas principales a las que
estara sometida la estructura global de la aeronave.
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llustracién 3-1. Cargas aerodinamicas principales a las que se sometera la estructura
del UAV (prototipo ARES de la NASA).

Cargas sobre el fuselaje

Debido a la baja densidad atmosférica de Marte y a la necesidad de generar la
mayor sustentacion posible, el fuselaje al igual que las alas debera contribuir a
la sustentacion. Las cargas sobre el fuselaje seran cargas aerodinamicas, cargas
como consecuencia de las maniobras de vuelo, también hay que considerar la
variacion de peso debida al gasto de combustible, cargas de inercia, cargas
debidas al tren de aterrizaje (frenada, frenada asimétrica, etc.), cargas
producidas en las superficies de control, etc.

En la ilustracion 3.2 se muestra el estado de cargas del fuselaje de la aeronave,
en naranja se marca la zona de interaccion entre el ala y el fuselaje y en verde
la zona de interaccion entre la cola y el fuselaje. Estas zonas estaran
transmitiendo esfuerzos constantemente entre las diferentes partes que une.
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A Zona interaccién
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llustracién 3-2. Cargas principales a las que se sometera el fuselaje del UAV (prototipo
ARES de la NASA).

Cargas sobre el ala

Las alas estan sometidas a una distribucion no uniforme de cargas aerodinamicas
que varia desde el encastre hasta la punta, cargas debido al efecto del fuselaje,
cargas debidas a rafagas, al aterrizaje, a las superficies de control, a la
distribucion de pesos, cargas de inercia durante la frenada, gradientes de
temperatura, etc. También cobran especial importancia los fenomenos
aeroelasticos:

e Reversion de mandos: una deflexion a alta velocidad conlleva, que en alas
flexibles el cambio de distribucion de sustentacion cree una
torsion/flexion que haga perder la efectividad del mando. Para evitarlo
sera necesario la colocacion de spoilers y equipar la aeronave con un
software de control de vuelo capaz de lidiar con esta circunstancia.

e Flutter-flameo: Produce una oscilacion inestable divergente de la
estructura.

e Divergencia del ala: puede romper la estructura.

e Buffeting: es la vibracion de un componente o estructura sometida a un
impulso vibratorio debido a un flujo aerodinamico.

Estos efectos se producen a altas velocidades y habra que tenerlos en cuenta
para no comprometer el cumplimiento de la mision.
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En la ilustracion 3.3 se muestran las principales cargas a las que estara sometida
la estructura del ala.

Sustentacion del ala

Superficie
de control

Y Resistencia

Peso

llustracién 3-3. Cargas principales a las que se sometera el ala del UAV (prototipo ARES de la
NASA).

Cargas sobre el empenaje
Pueden dividirse en cargas horizontales y verticales.

e Horizontales: cargas asimétricas (debidas a buffeting, desalineamiento,
maniobras de alabeo y guinada), cargas por turbulencia, etc.

e Verticales: por deflexion de las superficies de control, rafagas
horizontales, empuje asimétrico, etc.

En la ilustracion 3.4 se ilustran algunas de las cargas a las que se sometera la
cola de la aeronave, pueden observarse en rojo los puntos de interaccion entre
la cola y el fuselaje.
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llustracién 3-4. Cargas principales a las que se sometera la cola del UAV (prototipo ARES
de la NASA).

3.2 Clasificacion de las estructuras y filosofia de diseiio

Es importante determinar los elementos estructurales principales (PSE) vy
centrarse en su diseno. Un PSE es un elemento que contribuye significativamente
a soportar cargas y que su integridad es esencial para mantener la capacidad de
la estructura completa de la aeronave. Entre los PSEs destacan los largueros
principales, mamparos, costillas, paneles portadores de esfuerzos que sirvan
para estabilizar las cargas de tension y compresion entre los PSEs, cualquier
grupo de partes de la estructura en las que un fallo simple pueda representar la
pérdida de la aeronave a la carga maxima, montantes del motor, herrajes de
bloqueo del tren de aterrizaje, etc.

En lo que respecta a la filosofia de disefio debe determinarse si se desean
fabricar los elementos a vida segura (safe life), seguros ante el fallo (fail safe) o
tolerantes al dano (damage tolerant). Por motivos de seguridad de la mision y
atendiendo al coste econdmico que supondria una mision de estas caracteristicas
la mejor opcidn a priori seria disefar los PSEs seguros ante el fallo. Esta filosofia
de diseno tiene en consideracion que estructuralmente deben existir dos o mas
caminos de carga, uno de ellos principal y otros que pueden encontrarse o no
cargados. En una estructura disenada a fail safe se admite el fallo en cualquier
elemento, en cualquier segmento de vuelo sin tener en cuenta cuando ocurre.
Este fallo no debe comprometer el vuelo ni el aterrizaje. Se admite la
disminucion de la capacidad siempre que no se comprometa la mision.

No obstante, esta filosofia no tiene en consideracion posibles defectos de
fabricacion o montaje, por ello se optara por disefar la estructura conforme a la
premisa de la tolerancia al dafo que si tiene en consideracion estos posibles
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defectos. Con damage tolerant se intenta asegurar que el dano inicial no crezca
hasta un dano que pueda hacer peligrar la seguridad del vuelo durante la vida en
servicio de la aeronave.

3.3 Tren de aterrizaje

El tren de aterrizaje constituye una parte importante principalmente si se desea
recuperar la aeronave una vez terminada la mision. En el caso que se estudia el
UAV ira provisto de un tren de aterrizaje preparado y adaptado para las
condiciones de Marte. La funcion de este dispositivo es la de disipar la energia
asociada al descenso durante el aterrizaje.

Hay numerosas variables involucradas que habra que considerar como la
velocidad de impacto, las caracteristicas de absorcion de energia del
amortiguados, la posicion de la aeronave en la toma, la sustentacién del ala, la
masa del avion, la distribucion de masa en cada tren, el coeficiente de friccion,
el comportamiento del amortiguador, etc.

Teniendo en cuenta que la orografia del terreno de Marte es abrupta, el tren de
aterrizaje se compondra de unos patines que se sostendran en el intradds de las
alas y otro en el morro. Se ha elegido el patin como mejor solucion de diseio en
detrimento de las ruedas ya que debido al impacto durante el aterrizaje alguna
de ellas podria sufrir un fallo ocasionando dafos estructurales.
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Materiales 4‘
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4 Materiales

Los materiales conforman una parte fundamental siendo el objetivo prioritario
elegir correctamente el material de cada elemento de forma que sea capaz de
soportar las solicitaciones a las que estara sometido y que su peso sea el menor
posible. Los materiales mas usados en la aeronautica son los aceros, aluminios,
titanio y materiales compuestos.

Acero

Son tres veces mas densos que el aluminio pero también tres veces mas
resistentes. Este tipo de materiales no deben usarse en materiales de distinta
electronegatividad para prevenir la corrosion galvanica. Sus propiedades
mejoran con aleaciones de carbono. Entre los tipos mas caracteristicos destacan
los aceros al carbono, aceros aleados, aceros inoxidables, aceros para altas
temperaturas o super aleaciones.

Aluminio

Las principales ventajas de este material residen en su ligereza, facilidad de
reparacion, es facilmente mecanizable y ademas se conoce su comportamiento
frente a la fatiga, la corrosion y la anisotropia.

En cuanto a las desventajas destacan el envejecimiento (cambio de propiedades
con la temperatura), se dana facilmente, su uso esta muy limitado a altas
temperaturas y aparecen signos de fatiga cuando se le somete a cargas alternas.

En la tabla 4.1 se presentan los aluminios mas empleados en la industria
aeronautica y sus principales caracteristicas.

Tabla 4-1. Principales tipos de aluminio empleados en la industria aeronautica.

Tipo Caracteristicas

Serie 7000 Buena resistencia estatica a las grietas de fatiga. Se usa para
compresion en el extradoés de las alas. Sufre problemas de
corrosion bajo tensiones

Serie 2000 Presenta una mejor resistencia a fatiga y mejor resistencia a la
corrosion que la serie 7000. Se emplea para el intrados de las
alas

Al - Li Presenta mejores caracteristicas que los anteriores y una

buena resistencia a corrosion
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T6 Buen comportamiento cuando se le somete a cargas de
compresion

T7 Buen comportamiento cuando se le somete a cargas de traccion

Titanio

Las ventajas de este material son el buen aguante térmico (hasta temperaturas
de unos 800°C), buena relacion de resistencia tension-fatiga, resistencia a la
corrosion, densidad a mitad de camino entre el aluminio y el acero, baja
conductividad eléctrica y térmica y un mecanizado similar al acero.

Las desventajas son el elevado precio, que debe protegerse contra frotamientos
y que emite chispas al golpearse.

Material compuesto

Las principales ventajas de este material son su resistencia a fatiga, gran
rigidez, buen comportamiento a rotura, amortigua vibraciones, baja densidad,
no presenta corrosion y tampoco conductividad.

Por el contrario es fragil, no presenta dafo visible tras impacto, absorbe
humedad que reducen sus propiedades, tiene un elevado coste, baja resistencia
al choque, dificil fabricacion y se ve afectado de manera negativa por la
humedad y la temperatura.

Algunos de los mas utilizados son los que muestra la tabla 4.2.

Tabla 4-2. Materiales compuestos mas utilizados en la industria aeronautica y sus principales usos.

Tipo Uso

Epoxi - fibra de | Revestimientos, superficies de mando (funcién estructural)
carbono

Epoxi - kevlar Conductos, superficies geométricas complicadas vy
resistentes a impacto pero sin funcion estructural

Estructura Compuertas y superficies de mando
sandwich

Glare Aplicaciones en fuselaje
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El glare es un material compuesto fabricado a base de capas sucesivas de
aluminio y fibra de vidrio. Ofrece buenas prestaciones ante la tolerancia al dano
y ante la fatiga.

4.1 Materiales de la capsula

El UAV ira plegado un una capsula durante el viaje espacial. En la ilustracion 4.1
se muestra la arquitectura de la capsula y como iria plegada la aeronave.

Tail Retaining Sep. Nut
Drogue Chute/Can

Supersonic
Parachute

AFS Extraction
Mechanism

Aeroshell

Envelope Forebody—~ Stowed AFS

llustraciéon 4-1. Capsula de transporte con el UAV plegado y alojado en
su interior (capsula del prototipo ARES de la NASA).

La capsula estara compuesta por un material ablativo (material fungible que
protege a las naves espaciales y a los satélites recuperables contra el calor de
miles de grados engendrado por su roce con el aire a velocidades orbitales),
estos materiales son mezclas a base de resinas sintéticas, tales como epodxidos,
silicona o nylon, reforzadas con una armadura de fibras refractarias (silice,
amianto, etc.). Se utilizan formando con ellos una coraza aplicada
exteriormente sobre las partes frontales de las piezas espaciales que deben
soportar el choque térmico. Sus dos cualidades primordiales son poseer la menor
conductibilidad térmica posible y el maximo calor latente de cambio de estado.

4.2 Materiales de la aeronave

El avion estara constituido por una estructura que no se diferenciara mucho de
la de un avion comercial. La gran mayoria de la estructura primaria (largueros,
larguerillos, costillas, mamparos, el revestimiento del ala...) sera de aleaciones
aluminio que ofrecen una gran resistencia mecanica y se engloban en las


http://es.wikipedia.org/wiki/Material
http://es.wikipedia.org/wiki/Nave_espacial
http://es.wikipedia.org/wiki/Sat%C3%A9lite_artificial
http://es.wikipedia.org/wiki/Calor
http://es.wikipedia.org/wiki/Fricci%C3%B3n
http://es.wikipedia.org/wiki/Resina
http://es.wikipedia.org/wiki/Ep%C3%B3xido
http://es.wikipedia.org/wiki/Silicona
http://es.wikipedia.org/wiki/Nylon
http://es.wikipedia.org/wiki/Fibra_sint%C3%A9tica
http://es.wikipedia.org/wiki/S%C3%ADlice
http://es.wikipedia.org/wiki/Amianto
http://es.wikipedia.org/wiki/Conducci%C3%B3n_t%C3%A9rmica
http://es.wikipedia.org/wiki/Calor_latente
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aleaciones ligeras. Una de las configuraciones mas eficaces es la construccion en
sandwich (dos laminas de material compuesto con un nicleo de aluminio). Se
recurrira en este sentido a aleaciones 7075 y sus variantes como las 7050 y 7150
por presentar una alta resistencia mecanica.

En el aterrizaje actla uno de los elementos mas importantes que es el tren de
aterrizaje. Dicho elemento estructural sera de aleacion de titanio y aleacion
hierro-carbono (Acero) porque tienen muy buenas caracteristicas mecanicas.
Ademas el titanio es un material que tiene un indice de corrosion muy bajo y eso
es fundamental para la conservacion de la estructura.

Los estabilizadores, alerones y partes de la cola estaran compuestos de
composites de alta resistencia mecanica como fibra de carbono y kevlar 49 los
cuales presentan un peso especifico de 1,60 g/cm® y 1,38 g/cm?
respectivamente. Estos materiales exhiben una resistencia mecanica similar al
acero, pero son un 75% mas ligeros y también tienen tres veces la resistencia
mecanica de las aleaciones de aluminio siendo un 25% mas ligeros.

Durante el viaje a Marte (7 meses aproximadamente), el avidon estara dentro de
la capsula plegado y no tendra problemas de corrosion. Pero para evitar la
corrosion durante su etapa en la Tierra, tanto la procedente de los agentes
corrosivos que se encuentran en la atmdsfera como de la corrosiéon por contacto
todos los elementos iran tratados (pinturas, cromados, cadmiados, etc.)
especificamente para resistir bien la corrosion.
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Propulsion 5
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5 Propulsion

Dentro de los diferentes modelos de propulsion espaciales tenemos una amplia
variedad de sistemas, algunos de ellos ampliamente probados mientras que otros
por el contrario estan en desarrollo. Para poder aproximarse a conclusiones
reales se tendran en cuenta el nivel de preparacion tecnoldgica (Technology
Readiness Level) de cada sistema de propulsion.

5.1 Nivel de preparacion tecnoldgica (Technology Readiness Level)

Los TRL (Technology Readiness Levels) o niveles de preparacion tecnoldgica
fueron desarrollados originalmente por la NASA en la década de 1980. Las
definiciones originales solo incluian siete niveles, que se extendieron mas tarde
a nueve. Se trata de un sistema métrico cuya funcion es la de evaluar la
madurez de una tecnologia determinada y compararla con las de su mismo tipo.
En la tabla 5.1 estan recogidos los distintos TRL con su significado.

Tabla 5-1. Niveles de preparacion tecnologica (TRL).

Technology Definicion
Readiness Level

TRL 1 Principios basicos observados y documentados
TRL 2 Conceptos y/o aplicacion de la teoria formulada
TRL 3 Estudios analiticos y experimentales que validen las

hipotesis del TRL 2

TRL 4 Validacion de los componentes y subsistemas en el
laboratorio
TRL 5 Validacion del sistema, subsistema y componentes en

entornos simulados

TRL 6 Validacion del prototipo en un entorno operativo simulado
(en la Tierra o en el espacio)

TRL 7 Demostracion del prototipo en un entorno operativo (en la
Tierra o en el espacio)

TRL 8 Sistema completado y realizacion exitosa de un test en
entorno operativo (en la Tierra o en el espacio)
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TRL 9 Realizacion de una mision con éxito (en la Tierra o en el
espacio)

En la ilustraciéon 5.1 se ilustran las fases de desarrollo de una tecnologia y los
TRL que intervienen en cada fase.

System Test, Launch m
& Operations TRL 9
System/Subsystem TRL S8
Development S
TRL7
Technology 5—=

Demonstration

I

Technology
Development

Research to Prove
Feasibility

Basic Technology
Research

llustracién 5-1. TRLs que intervienen en cada fase de desarrollo de una tecnologia.

5.2 Sistemas de propulsion

Una vez definidos los niveles de preparacion tecnoldgica en la tabla 5.2 se
presentan diferentes tipos de propulsion cuyo TRL es igual o superior a 6.
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Tabla 5-2. Sistemas de propulsion espacial en fases de desarrollo avanzadas.

Velocidad de Nivel de
Tipo de propulsién escape eficaz Empuje [N] Duracion preparacion

[km/s] tecnolégica
Monopropellant rocket |01-mar 0,1-100 Mﬂwegundos/ 9

minutos

Dual mode propulsion 1-4,7 0,1-107 Ml'llsegundos/ 7
rocket minutos
Solid-fuel rocket <2,5 <10’ Minutos 9
Liquid fuel rocket <4,4 <10’ Minutos 9
Hybrid rocket Minutos 9
Arcjet rocket abr-16 Minutos 8
Resistojet rocket 02-jun Minutos 8
Nuclear thermal rocket |9 107 Minutos 6
Air-augmented rocket |05-jun 0.1-10’ Segundos/ minutos |6
Electrostatic ion 15-210 Meses/anos 9

thruster
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oo (oeepy € [100-130 10-10° Meses/aos 8
I(-il_allégr?ffect thruster 2go-50 Meses/ afios 9
Liquid air cycle engine |4,5 10°-10’ Segundos/ minutos |6
oDy Y7ame | 20-100 100 Semanas 6
f;;e)d plasma thruster | 5q 0,1 2000-10000 horas |7

Una vez determinados los posibles sistemas de propulsion se procede al estudio
detallado de cada uno de ellos a fin de determinar el mas apropiado para las
caracteristicas de la mision.

El sistema de propulsion mas empleado en aeronaves espaciales es el cohete.Se
trata de un sistema tecnolégicamente muy simple, sin embargo, presenta
algunos problemas serios si pensamos en la exploracion a largas distancias.

Un cohete (ilustracion 5.2) se propulsa produciendo una gran temperatura y
empleando esa temperatura para lanzar un gas lo mas caliente posible en
sentido contrario al del movimiento, impulsandose asi hacia delante de acuerdo
con el principio de accién y reaccion. Las diferencias entre unos disenos de
cohetes y otros se limitan a como consiguen esas altas temperaturas, qué tipo de
combustible, oxidante y propelente utilizan. La mayor parte de los cohetes
actuales realizan algin tipo de reaccion exotérmica, normalmente
combustiones, y luego dejan salir el propelente (muchas veces el propio
combustible actla luego de propelente) a la maxima velocidad posible.
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llustracion 5-2. Cohete de metano-oxigeno (NASA).

La conversion energética en un cohete, por tanto, es de energia térmica a
energia mecanica. Dicho de otro modo, un cohete aprovecha el movimiento
violento y cadtico de las particulas a gran temperatura para convertir parte de
esa energia en una mas “ordenada”, que impulse la aeronave hacia delante.
Desde luego, se trata de un proceso muy poco eficaz energéticamente, ya que
no toda la energia térmica se convierte en mecanica, pero a cambio se trata de
un proceso violento que puede liberar enormes cantidades de gas caliente en
muy poco tiempo y asi lograr una fuerza bastante grande.

En las secciones sucesivas se presentan los diferentes tipos de cohetes.

5.2.1 Monopropelant rocket

Los cohetes monopropelentes (monopropelant rocket) emplean una Unica
sustancia como propelente.

Los mas empleados son los cohetes monopropelentes quimicos, cuyo empuje es
proporcionado por el producto quimico. Es decir, la energia necesaria para
propulsar la aeronave esta contenida dentro de los enlaces quimicos de las
moléculas quimicas implicadas en la reaccion. Su funcionamiento esta basado en
un deposito donde se almacena el propelente unido a otro donde se encuentra
helio o nitrégeno presurizado. La funcion de este Gltimo es la de empujar el
propelente a la camara de descomposicion donde se producen las reacciones
quimicas necesarias para generar el empuje.
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Los cohetes monopropelentes de reaccion quimica no son tan eficientes como
otras tecnologias de propulsion. Estos sistemas se eligen cuando las
solicitaciones de simplicidad y fiabilidad superan las de generar un mayor
impulso.

5.2.2 Dual mode propulsion rocket

Un dual mode propulsion rocket es un sistema de propulsion que combina
cohetes bipropelentes y monopropelentes. La mayoria de este tipo de propulsion
es hidracina/N;04. Sin embargo hay un segundo tipo llamado MMH/perdxido de
hidrogeno pero no es muy comun.

En las etapas iniciales del lanzamiento se utiliza el bipropelente para lograr el
despegue el combustible bipropelente se pone en funcionamiento a través de un
encendedor eléctrico o quimico. Una vez fuera de orbita el combustible y el
oxidante se apagan y el monopropelente entra en accion para completar la
etapa final de la mision. El monopropelente se enciende a través de reacciones
quimicas.

5.2.3 Solid-fuel rocket

Un cohete de combustible sélido (solid-fuel rocket) es un sistema de propulsion
que utiliza combustibles sélidos. Este tipo de cohetes eran los mas utilizados
hasta el siglo XX, posteriormente fueron desplazados por los de combustible
liquido y los hibridos puesto que estos ofrecen mayor eficiencia y
controlabilidad. Los solidos se emplean hoy en dia en misiles.

5.2.4 Liquid fuel rocket

Es el tipo de cohete mas usado, y hasta ahora no encuentran oposicion cuando
queremos un empuje maximo (por ejemplo, los motores del Shuttle para escapar
del campo gravitatorio terrestre). Normalmente son de tipo bipropulsante,
teniendo que almacenar dos liquidos que al juntarse en la camara de combustion
reaccionaran entre si. Esta reaccion suele ser una tipica RedOx (Reduccion-
Oxidacién) muy violenta, que provoca un escape de gases a altisima velocidad.
Estos propulsantes deben ser presurizados antes de entrar en contacto en la
camara de combustion, para conseguir aumentar el gasto circulante, y aqui se
presenta la primera clasificacion de los mismos. Asi, se llamaran de Ciclo
Cerrado (0o combustion escalonada), si un sangrado de estos propulsantes se
encarga de mover la turbina de presurizacion para después ser inyectado él
mismo también en la camara de combustion, o de Ciclo Abierto (o generador de
gas), si este sangrado, tras la turbina, es eyectado directamente en una tobera
auxiliar.



Grado en Ingenieria Aeroespacial: PFG Pdgina 43

Uno de los propulsantes (normalmente el reductor), antes de llegar a la camara
de combustion, recorre un circuito que pasa por dentro de las paredes de la
tobera y de la camara de combustion, con objeto de refrigerarlas. Esto produce
un sustancial aumento de las posibles temperaturas de trabajo, con la
consiguiente mejora de actuaciones. El mas grave inconveniente de los motores
de propulsante solido es facilmente tratable en este tipo de motores, y es el
control del empuje. Simplemente regulamos el paso del gasto masico a la
camara.

Los propulsantes mas usados son:

Para motores bipropulsantes se pueden usar alguna de estas combinaciones:
e Oxigeno liquido y keroseno.
e Hidrdgeno liquido y N204/UDMH (dimetil hidracina asimétrica).

Para monopropulsantes se usa la hidracina casi exclusivamente. Con aporte de
calor se descompone, formando el gas a alta presion y temperatura requerido
para la eyeccion a través de la tobera. Una vez arrancada la reaccion de
descomposicion, la temperatura de la camara se encarga de descomponer el
gasto aportado, con lo que el ciclo es totalmente autosostenido.

En la ilustracion 5.3 se presenta un esquema de un motor cohete de combustible
liquido.

l\lozzle

Combustion
Chamber

llustracién 5-3. Esquema de un cohete de propulsante liquido.

5.2.5 Hybrid rocket

Un cohete hibrido (hybrid rocket) es un cohete con un motor de cohete que
utiliza un oxidante liquido y un combustible sélido.
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Un cohete hibrido consta de un recipiente a presion que contiene el oxidante
liquido, la camara de combustion que contiene el combustible sélido, y una
valvula de aislamiento entre los dos. Cuando se desea empuje, se hace uso de
una fuente de ignicion adecuada y se abre la valvula. El oxidante entra en la
camara de combustidon donde reacciona con el combustible.

En la ilustracion 5.4 puede observarse la arquitectura de este sistema de
propulsion.

main valve bulkhead

parabolic bell rubber (fuel)
combustion channels
De Laval nozzle \
1 \‘ LY 3
- \ L\
: .
\ D

(
I—’_’,/\\ - // <
/ :'gnition/

fused CTN:
‘case, throat and nozzle'

nitrous oxide
(oxidiser)

llustracion 5-4. Esquema de un cohete hibrido (hybrid rocket).

5.2.6 Arcjet rocket

Un arcjet es un sistema de propulsion eléctrica basado en la creacion de una
descarga eléctrica (arco) en un flujo de propelente. Esto le aporta una energia
adicional de forma que se puede extraer mas trabajo de cada kilogramo de
propelente, a cambio de un mayor consumo energético y un mayor coste. ELl
inconveniente es que por norma general los niveles de empuje generados por
este tipo de sistemas son bajos.

5.2.7 Resistojet rocket

Un resistojet rocket es un sistema de propulsion espacial (basado en la energia
eléctrica) que proporciona empuje mediante el calentamiento de un fluido
(normalmente no reactivo). El calentamiento es generado por una resistencia
que consta de un filamento incandescente que se mantiene caliente gracias al
paso de corriente eléctrica a través de él. El gas es calentado expandiéndose y
siendo expulsado dando lugar a un empuje. En la ilustracion 5.5 puede verse la
estructura de este tipo de sistema de propulsion.
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llustracién 5-5. Resistojet rocket.

Este tipo de sistema se emplea en satélites para insercion en orbita, control de
actitud, salidas de orbita, etc.

5.2.8 Nuclear thermal rocket

Un cohete nuclear termal (Nuclear termal rocket) emplea un fluido,
generalmente hidrégeno liquido, el cual es calentado hasta alcanzar elevadas
temperaturas haciendo uso de un reactor nuclear, posteriormente se expande a
través de una tobera para generar un empuje. En la ilustracion 5.6 puede
apreciarse un diagrama de este tipo de cohetes.
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llustracién 5-6. Diagrama de un cohete termal nuclear.

Puede ser de nucleo solido, liquido o gaseoso. En la tabla 5.3 se presentan los
impulsos que se podrian llegar a obtener con cada una de las configuraciones

Tabla 5-3. Impulso especifico para cada una de las configuraciones del reactor nuclear.

Nucleo del reactor | Sélido Liquido Gas
nuclear

Impulso especifico | 850-1000 1300-1500 3000-5000
[s]

Impulso especifico | 8,4-9,8 12,8-14,8 29,4-49
[kN-s/kg]

5.2.9 Air-augmented rocket

Un air-augmented rocket (“cohete amplificador de aire”) es un sistema similar a
un eyector. Un eyector es un dispositivo compuesto por dos flujos de aire
separados que convergen para producir un unico flujo. En un eyector el flujo
primario es el flujo que tiene, respecto al flujo secundario, un impulso
significativamente mayor. El flujo primario genera un aumento de la velocidad
del flujo secundario en el area de interaccion. De esta forma en un air-
augmented rocket el flujo primario lo componen los gases de escape del
cohete, mientras que el flujo secundario fluye por una entrada expuesta a la
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atmosfera, por lo que este flujo esta compuesto por aire atmosférico. Ambos
flujos se mezclan en la seccion de mezcla donde se encuentran el flujo primario
a elevada temperatura y mayor velocidad y el flujo secundario que es calentado
y acelerado por el primario. De esta forma un cohete relativamente pequeno
puede acelerar una masa de aire mucho mas grande proporcionando un empuje
significativamente mayor que el esperado.

Un cohete de propulsante solido genera un impulso especifico de
aproximadamente 2,5 kN-s/kg, pero si se hace uso de ambas tecnologias
simultaneamente pueden alcanzarse impulsos especificos cercanos a 5 kN-s/kg.

En la ilustracion 5.7 se ilustra un air-augmented rocket desarrollado por la NASA.

llustracién 5-7. Vehiculo de referencia GTX de la NASA propulsado con un air-augmented rocket.

5.2.10 Electrostatic ion thruster

Este tipo de motores (ilustracion 5.8) propulsan iones para obtener empuje. Es
un sistema muy eficiente de obtener empujes bajos, funciona con energia
eléctrica y poseen electrodos de alta tension cuya finalidad es acelerar iones
haciendo uso de fuerzas electrostaticas.
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llustracién 5-8. Electrostatic ion thruster.

Funcionamiento

e Los atomos propulsantes son inyectados en la camara de descarga y son
ionizados por bombardeo de electrones, formando un plasma. Hay varias
formas de producir electrones de alta energia para la descarga.

o Los electrones son emitidos por un catodo hueco y se aceleran en
su camino hacia el anodo (motor idnico tipo Kaufman).

o Los electrones pueden ser acelerados por el campo eléctrico
oscilante inducido por un campo magnético alterno de una bobina.

o Calentamiento por microondas.

e Los iones con carga positiva se mueven hacia el sistema de extraccion (2 o
3 redes multi-apertura) de la camara debido a la difusion. Una vez que los
iones entran en la rejilla envuelta de plasma se veran acelerados por la
diferencia de potencial entre la primera (la pantalla) y la segunda rejilla
(acelerador) del sistema de extraccion. Los iones son centrados por el
campo eléctrico que es lo bastante grande como para pasar por los
orificios de extraccion. La energia final de los iones esta determinada por
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el potencial del plasma (se denomina plasma al cuarto estado de
agregacion de la materia, un estado fluido similar al estado gaseoso pero
en el que determinada proporcion de sus particulas estan ionizadas
(cargadas eléctricamente) y no poseen equilibrio electromagnético, por lo
que es un buen conductor eléctrico y sus particulas responden
fuertemente a las interacciones electromagnéticas de largo alcance).

e La tension negativa de la red del acelerador expulsa los electrones del
rayo de plasma transmitiéndolo posteriormente al propulsante para
descargarlo. El flujo inverso de electrones se produce cuando el potencial
dentro de la red no es lo suficientemente negativo, esto puede marcar el
final de la vida util de los motores de iones.

e Los iones expulsados propulsan la nave en la direccion opuesta de acuerdo
con la 3 ? ley de Newton.

e Los electrones son emitidos por un catodo separado situado cerca del haz
de iones, llamado el neutralizador, hacia el haz de iones para asegurarse
de que son expulsados la misma cantidad de carga positiva y que
negativa. Neutralizacion es necesaria para prevenir que la aeronave tenga
una carga neta negativa.

Empuje

En la practica, pueden proporcionar algunas decenas de kilovatios, dando un
impulso especifico de 3.000 segundos (30 kN-s/kg), consiguiendo una fuerza muy
modesta, del orden de décimas o centésimas de Newton. Los motores de
mayores dimensiones necesitan fuentes de energia mas grandes. Un propulsor
ionico suele acelerar una nave espacial entre 0,000098 m/s2 a 0,0098 m/s?
(entre un milésima y una cienmilésima parte de la aceleracion de la gravedad).

La velocidad de salida de los iones puede ser calculada con la expresion 5.1.
vi=(2-V-Q/mi)” 5.1

siendo v; la velocidad del ion acelerado, Q la carga del ion, m; la masa del iony
V la diferencia de potencial del campo eléctrico.

Vida util

Los propulsores ionicos deben funcionar durante un periodo largo para conseguir
una velocidad Gtil. En un propulsor ionico electrostatico, los iones a menudo
golpean la rejilla, erosionandola y finalmente provocando una averia. Las rejillas
de dimensiones reducidas disminuyen estas colisiones accidentales, pero
también reduce la cantidad de carga que pueden manejar, reduciendo el
empuje.
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5.2.11 Field emission electric propulsion (FEEP)

El field emission electric propulsion (FEEP) es un concepto avanzado de
propulsion espacial, es un tipo de propulsor de iones que usa metal liquido
(generalmente cesio o mercurio) como propelente. Un sistema FEEP esta
compuesto por un emisor y un electrodo acelerador. Entre ambos elementos se
aplica una diferencia de potencial del orden de 10kV para generar un fuerte
campo eléctrico en la superficie del metal. La interaccion entre la fuerza
eléctrica y la tension superficial genera inestabilidades en la superficie que dan
lugar a los conos de Taylor en la superficie del liquido. Para valores
suficientemente altos del campo aplicado los iones de la punta del cono se
extraen por evaporacion y posteriormente se aceleran a altas velocidades
(=100km/s). En la ilustracion 5.9 se muestra un esquema de un FEEP.

Emitter Slit Accelerator

Propellant

reservoi
Ve : 1% Va

llustracion 5-9. Field emission electric propulsion (FEEP).

Es necesario contar con una fuente de electrones para mantener el potencial de
la aeronave neutro. Este tipo de propulsores se emplean en el control de actitud
en las naves espaciales gracias a sus bajos empujes.

5.2.12 Hall effect thruster (HET)

El principio de funcionamiento de estos motores es utilizar un potencial
electrostatico para acelerar iones a altas velocidades. En este tipo de motores la
carga negativa atractiva es proporcionada por un plasma de electrones en el
extremo abierto del motor en lugar de una rejilla como en el caso del
electrostatic ion thruster. Se emplea un campo magnético radial de 100 Gauss
(alrededor de 100-300 G, T 0.01-0.03) para confinar los electrones, donde la
combinacion del campo magnético radial y el campo eléctrico axial producen a
los electrones un desplazamiento azimutal, formando el hall del cual recibe su
nombre.
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Como se observa en la ilustracion 5.10, la parte central forma el polo de un
electroiman y esta rodeado por un espacio anular en torno al cual se situa el
otro polo del electroiman, con un campo magnético en el medio.
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llustracion 5-10. Esquema de un Hall effect thruster.

El propulsante, como el gas Xenon, se suministra a través del anodo, que tiene
numerosos agujeros para actuar como distribuidor del gas. Se utiliza el Xenén
como propulsante debido a su alto peso molecular y bajo potencial de
ionizacion. A medida que el atomo neutro de Xenon se difunde por el interior del
canal del motor se ioniza debido a las colisiones con los electrones de alta
energia en circulacion (normalmente 10-40 eV, que equivale al 10% de la tension
mas alta). Una vez ionizado, los iones de Xenoén suelen tener una carga de +1,
aunque una pequena fraccion (~20%) tienen una carga de +2.

Los iones de Xendn son acelerados por el campo eléctrico entre el anodo y el
catodo. Para tensiones de descarga de 300 V, los iones alcanzan velocidades que
rondan los 15000m/s dando lugar a un impulso especifico de 1500 segundos
(15kN-s/kg). En la salida se expulsan el mismo numero de iones que de
electrones con el fin de crear una nube sin carga neta.

El campo magnético radial esta disefado para ser lo suficientemente fuerte
como para desviar los electrones de baja masa, pero no los iones de alta masa,
los cuales tienen un gyroradius (El gyroradius es el radio del movimiento
circular de una particula cargada en presencia de un campo magnético
uniforme) mucho mas grande y no se ven obstaculizados. La mayoria de los
electrones en orbita por lo tanto estan atrapados en la regién donde el campo
magnético radial es mas alto, cerca del plano de salida del motor. Esta rotacion
orbital de los electrones es una corriente Hall. Las colisiones con otras particulas
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y las paredes, asi como inestabilidades del plasma, permiten que algunos de los
electrones sean liberados del campo magnético, y se deriven hacia el anodo.

Alrededor del 20-30% de la corriente de descarga es una corriente de electrones,
que no produce empuje, lo que limita la eficiencia energética del motor, y el
otro 70-80% de la corriente esta formada por iones. Debido a que la mayoria de
los electrones se encuentran atrapados en la corriente Hall, tienen un tiempo de
residencia largo en el interior del motor y son capaces de ionizar casi la
totalidad del propelente de xendn, esto permite la utilizacion del 90-99% de la
masa. La eficiencia en el empleo de masa es, pues, alrededor del 90%, mientras
que la eficiencia de corriente de descarga es de alrededor de 70% lo que da
lugar a un rendimiento propulsor combinado que ronda el 63% (= 90% x 70%).
Este motor ha alcanzado eficiencias de hasta un 75% en disenos avanzados.

Comparado con los cohetes quimicos, el empuje es muy pequefo, del orden de
83 mN para un funcionamiento tipico de 300 V, 1,5 kW. Una ventaja especial de
los propulsores Hall, en comparacion con un motor idnico, es que la generacion y
aceleracion de los iones tiene lugar en un plasma casi neutral y por lo tanto no
hay ninguna carga de Child-Langmuir (carga espacial) la limitacion actual de
saturacion en el empuje. Otra ventaja es que estos propulsores permiten utilizar
una amplia variedad de propulsantes, incluso el oxigeno.

El satélite SMART-1 (Small Missions for Advanced Research in Technology 1) de la
Agencia Espacial Europea es un ejemplo de este tipo de motor y con tan solo
unos 80 kg de xenon le basto para estar en funcionamiento durante tres anos.
Hace falta poco propulsante, pero si hace falta energia. El SMART-1 tenia
paneles solares que proporcionaban la energia eléctrica necesaria para poner en
marcha el efecto Hall e ionizar y propulsar el xenon.

En la ilustracion 5.11 se exponen Hall effect thruster reales de diferentes
tamanos.
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llustracion 5-11. Hall effect thruster de diferentes tamafios.

5.2.13 Liquid air cycle engine

Un motor de ciclo de aire liquido (Liquid air cycle engine) es un tipo de motor
que aumenta su eficiencia tomando parte de su oxidante de la atmosfera. Este
sistema de propulsion utiliza combustible de hidrogeno criogénico para licuar el
aire.

En un cohete bipropelente LOX/LH2 el oxigeno liquido necesario para la
combustion supone la mayor parte del peso de la aeronave, por lo que si algo de
esto se pueden recoger del aire se podria reducir drasticamente el peso.

5.2.14 Magnetoplasmadynamic thruster (MPD)

El motor magnetoplasmadinamico (MPDT) es una forma de propulsion espacial de
potencia eléctrica la cual emplea la fuerza de Lorentz (una fuerza resultante de
la interaccion entre un campo magnético y una corriente eléctrica) para generar
empuje.

Generalmente, un combustible gaseoso es ionizado e introducido en una camara
de aceleracion, donde los campos magnéticos y eléctricos son generados
mediante una fuente de alimentacion. Las particulas son impulsadas por la
fuerza de Lorentz como resultado de la interaccion entre la corriente que fluye
a través del plasma y el campo magnético (que puede ser aplicado externamente
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o inducido por la corriente) a través de la camara de escape. A diferencia de la
propulsion quimica no hay combustion del combustible. Al igual que con otras
variantes de propulsion eléctrica, tanto el impulso especifico como el empuje
aumentan con el aporte de energia.

En la ilustracion 5.12 se expone un esquema de funcionamiento de un MPD y una
reproduccion artistica del mismo.
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llustracion 5-12. Motor magnetoplasmadinamico (Magnetoplasmadynamic thruster).

5.2.15 Pulsed plasma thruster (PPT)

Los pulsed plasma thruster (PPT) son sistema de propulsion que generan altos
impulsos especificos pero bajos empujes. Son ideales para gestionar los
controles de actitud de pequenas aeronaves, maniobras de bajo empuje o
controlar el movimiento de aeronaves de manera precisa. Los PPT ablativos con
porpelentes solidos tienen como principal ventaja la simplicidad del sistema y el
alto impulso especifico. Este sistema de propulsion aprovecha las propiedades
naturales de plasma para producir empuje con un consumo de combustible muy
bajo. En la ilustracion 5.13 se muestra un esquema de un PPT electrotérmico en
el que se pueden observar los elementos mas destacados.
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llustracion 5-13. Esquema de un PPT electrotérmico.
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El PPT contiene dos electrodos posicionados cerca de la fuente de porpelente.
La unidad de almacenamiento energético (ESU) es cargada de alto voltaje por la
fuente de alimentacion. El primer paso para iniciar el pulso es la ignicion. EL
elemento encargado de producir la ignicion se sitla cerca del propelente,
entonces se produce una chispa que permite que el ESU se descargue entre los
electrodos para crear el plasma. Este plasma ioniza una porcion superficial del
propelente sélido generando un plasma propelente. Este plasma es acelerado
por la fuerza de Lorentz generando empuje.
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Planta de potencia 6
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6 Planta de potencia

Nuestra planta de potencia estara formada por una bateria cuya funcion sera la
de alimentar los sistemas necesarios para el vuelo y la camara. Su peso sera lo
mas reducido posible con el fin de aligerar la aeronave y su duracidon sera
ligeramente mayor al tiempo estimado de vuelo.

Con el objetivo de aumentar la vida de las baterias se tendra en consideracion la
posibilidad de portar unos placas solares o un generador radioeléctrico de
radioisotopos para recargar las baterias.

6.1 Placas solares

Para estudiar la posibilidad de llevar placas solares en la aeronave para el
suministro de energia es necesario realizar un estudio previo de la radiacion en
Marte.

Marte no tiene un campo magnético comparable al terrestre. Combinado con su
fina atmosfera, permite que una cantidad significativa de radiacion ionizante
llegue a la superficie marciana. La nave Mars Odyssey llevaba un instrumento, el
Experimento de radiaciébn ambiental de Marte (Mars Radiation Environment
Experiment, MARIE). Con él se descubrid que los niveles de radiacion en la orbita
de Marte son unas dos veces y media superiores a los registrados en el Estacion
Espacial Internacional. La dosis media era de 22 milirads por dia, (220
micrograys por dia, o 0,080 gray (unidad radiacion) al ano). Los niveles en la
superficie de Marte podrian ser algo menores y podrian variar significativamente
de un lugar a otro dependiendo de la altitud y de campos magnéticos puntuales.
Una ocasional tormenta solar produciria dosis mucho mas altas.

Eficiencia

La eficiencia de una célula solar (n, determinada por la ecuacion 6.1), es el
porcentaje de potencia convertida en energia eléctrica de la luz solar total
absorbida por un panel, cuando una célula solar esta conectada a un circuito
eléctrico. Este término se calcula usando la relacion del punto de potencia
maxima, P, dividido entre la irradiancia (magnitud que mide la radiacion solar
que llega a cualquier lugar, mide la energia que, por unidad de tiempo y area,
alcanza dicho lugar) (E [W/m2]) que llega a la celda, bajo condiciones estandar
(STC) y el area superficial de la célula solar (Ac [m2]).

n=Pm/(E'Ac) 6.1


http://es.wikipedia.org/wiki/Campo_magnético
http://es.wikipedia.org/wiki/Radiación_ionizante
http://es.wikipedia.org/wiki/Mars_Odyssey
http://es.wikipedia.org/wiki/Estación_Espacial_Internacional
http://es.wikipedia.org/wiki/Estación_Espacial_Internacional
http://es.wikipedia.org/wiki/Rad_(unidad_radiación)
http://es.wikipedia.org/wiki/Gray_(unidad_radiación)
http://es.wikipedia.org/wiki/Gray_(unidad_radiación)
http://es.wikipedia.org/wiki/Irradiancia
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Factor de llenado

Otro término para definir la eficacia de una célula solar es el factor de llenado o
fill factor (FF determinado por la expresion 6.2), que se define como la relacion
entre el maximo punto de potencia dividido entre el voltaje en circuito abierto
(Voc) y la corriente en cortocircuito /.

FF:Pm/(vOC.ISC)=(n.AC.E)/(VOC.ISC) 6.2

La energia producida por un panel solar en Marte dependeria de la eficiencia del
panel y de la energia irradiada por el Sol. En la Tierra la eficiencia de los
paneles solares es de entre 12-25%, pero se han producido grandes avances con
paneles experimentales que consiguen rendimientos del 40%.

Radiacién en Marte

El primer paso en la valoracion de la energia solar en Marte es determinar la
cantidad maxima de luz solar S disponible segln la localizacion, temporada, dia
y hora. S es por lo tanto la irradiacion solar incidente en la parte superior de la
atmosfera y puede ser calculada por la ecuacion 6.3.

S=Sy-cosz-(r’/r)? 6.3

donde Sy es la irradiacion solar en Marte (590 W-m-2) a una distancia media al
Sol r’ (1,52 AU) y z es el angulo zenital solar, de forma que

cosz=sinB@-sind+cosB-coso-cosh

siendo 6 y 0 la latitud y declinacion solar y h el angulo horario determinado por
la expresion 6.4.

h=2-n-t/P 6.4

donde t es el tiempo medido a partir del mediodia local, y P es la duracion del
dia marciano (88775 s).

El angulo de declinacion solar () depende de la oblicuidad de Marte (g = 25,2°) y
de la posicion orbital L. Esta ultima es una medida angular en la que Ls = 0°
corresponde al equinoccio de primavera y Ly = 90° corresponde al solsticio de
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verano. El angulo de declinacion solar esta relacionado con € y Ls por la
expresion 6.5.

sin O = sin € - sin L; 6.5

Finalmente, la distancia entre el Sol y Marte esta definida por la ecuacion 6.6.

r/r=(1+e-cos(Ls+LP)/ (1-¢€%) 6.6

siendo e es la excentricidad orbital (0.0934), y L la longitud al perihelio (250°).
La irradiancia maxima en el perihelio es S = 717 W m2, mientras que en el afelio
la maximo es S = 493 W m™. Esto es una variacion mucho mayor que la que se
produce en la Tierra.

Tipos de paneles

Hay tres enfoques de energia fotovoltaica: placa plana de matrices
convencional, células solares de pelicula delgada y sistemas concentrados.

1.

Las placas convencionales para volar en el espacio usan células de silicio
cristalino (Si) o arseniuro de galio (GaAs). Las placas de Si han sido las
mas usadas y estan bien desarrolladas. Sus caracteristicas son conocidas y
han demostrado eficiencias del 14% en el espacio. Algunas células de Si
han aumentado al 20%, pero estas no han sido todavia probadas en vuelo.
Las células de GaAs son mas pequeias y eficientes que las de Si, pero son
mas pesadas y fragiles. Las células de GaAs actuales que estan en el
mercado tienen una eficiencia media de 18.5%, aunque en el laboratorio
han conseguido hasta 21.5%. Varias tecnologias estan desarrollando
células de GaAs mas ligeras. La potencia especifica (potencia por unidad
de masa) es de vital importancia para el analisis de los sistemas de
potencia. Actualmente, la potencia especifica de las matrices de Si ha
sido de 66 W - kg™ la cual se ha comprobado en la SAFE (Solar Array Flight
Experiment) a bordo del Space Shuttle.

. Las células solares de pelicula delgada es una tecnologia relativamente

reciente y no se ha probado en vuelo todavia. En este modelo, los paneles
se construyen con finas capas (1-5 pm) de materiales que presentan una
alta absorcion fotovoltaica, los cuales se depositan en un substrato
flexible. Se utilizan tres materiales: a-Si, CulnSe2 y CdTe. La ventaja que
presenta este sistema es su alto potencial para producir potencia
especifica (1-15 kW (kg)') a pesar de su baja eficiencia de conversién (5-
10%).
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3. Los sistemas de concentracion de luz sobre pequenas células, presentan
una eficiencia muy elevada. Este método ha sido probado en el espacio
solo para experimentos a pequena escala. Aunque las eficiencias de
conversion obtenidas han sido del 30%, los sistemas concentrados tienen
una limitacion para la superficie de Marte porque sélo se enfocan los
rayos directos.

6.2 Generador termoeléctrico de radioisotopos

Un generador termoeléctrico de radioisotopos es un generador eléctrico simple
que obtiene su energia de la liberada por la desintegracion radiactiva de
determinados elementos. En este dispositivo, el calor liberado por la
desintegracion de un material radiactivo se convierte en energia eléctrica
directamente gracias al uso de una serie de termopares, que convierten el calor
en electricidad debido al efecto Seebeck (este efecto provoca la conversion de
una diferencia de temperatura en electricidad. Se crea un voltaje en presencia
de una diferencia de temperatura entre dos metales o semiconductores
diferentes. Una diferencia de temperaturas T1 y T2 en las juntas entre los
metales A y B induce una diferencia de potencial V) en la llamada Unidad de
calor de radioisotopos (o RHU en inglés). Los RTG se pueden considerar un tipo
de bateria y se han usado en satélites, sondas espaciales no tripuladas e
instalaciones remotas que no disponen de otro tipo de fuente eléctrica o de
calor. Los RTG son los dispositivos mas adecuados en situaciones donde no hay
presencia humana y se necesitan potencias de varios centenares de vatios
durante largos periodos, situaciones en las que los generadores convencionales
como las pilas de combustible o las baterias no son viables econémicamente y
donde no pueden usarse células fotovoltaicas.

Disefo

El disefio de un RTG es simple desde el punto de vista de la ingenieria nuclear:
el componente principal es un robusto contenedor de combustible nuclear. Los
termopares se colocan en la parte exterior del contenedor, con el contacto
externo del mismo situado junto a un disipador.


http://es.wikipedia.org/wiki/Generador_eléctrico
http://es.wikipedia.org/wiki/Radiactividad
http://es.wikipedia.org/wiki/Calor
http://es.wikipedia.org/wiki/Energía_eléctrica
http://es.wikipedia.org/wiki/Termopar
http://es.wikipedia.org/wiki/Efecto_Seebeck
http://es.wikipedia.org/wiki/Electricidad
http://es.wikipedia.org/wiki/Voltaje
http://es.wikipedia.org/wiki/Temperatura
http://es.wikipedia.org/wiki/Metal
http://es.wikipedia.org/wiki/Semiconductores
http://es.wikipedia.org/wiki/Potencial
http://es.wikipedia.org/w/index.php?title=Unidad_de_calor_de_radioisótopos&action=edit&redlink=1
http://es.wikipedia.org/w/index.php?title=Unidad_de_calor_de_radioisótopos&action=edit&redlink=1
http://es.wikipedia.org/wiki/Satélite_artificial
http://es.wikipedia.org/wiki/Pila_de_combustible
http://es.wikipedia.org/wiki/Batería_eléctrica
http://es.wikipedia.org/wiki/Célula_fotovoltaica
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La desintegracion del combustible nuclear genera calor que se desplaza hacia el
exterior del contenedor, pasa junto a los termopares y se disipa en los
disipadores. Un termopar es un dispositivo termoeléctrico que convierte calor en
electricidad de forma directa, usando el efecto Seebeck. Esta construido con dos
metales (o semiconductores) diferentes unidos entre si, y que son conductores
eléctricos. Ambos se conectan en un bucle cerrado mediante dos uniones; si
ambas uniones se encuentran a temperaturas diferentes, se produce una
diferencia de potencial entre ambas que genera una corriente eléctrica. En la
ilustracion 6.1 pueden apreciarse los diferentes elementos que componen un
RGT.
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llustracién 6-1. Componentes de un RGT.

Vida atil

La mayoria de RTG wusan plutonio-238, el cual tiene un periodo de
semidesintegracion de 87.7 afos. Asi, los RTG que usen este combustible
perderan 1 - 0.51 / 87.7 o0 0.787% de su potencia anualmente. Un RTG de este
tipo tendra el 0.523 / 87.7 o 83.4% de su potencia inicial tras 23 afos. Asi, con
una potencia inicial de 470 W, tras 23 afos su salida se habra reducido hasta
0.834 * 470 W = 392 W. Sin embargo, los termopares bimetalicos también
pierden rendimiento con el tiempo. A principios de 2001, los RTG de las Voyager
habian reducido su potencia hasta los 315 W para la Voyager 1 y los 319 W para
la Voyager 2; los termopares estaban trabajando al 80% de su capacidad inicial.


http://es.wikipedia.org/wiki/Termoelectricidad
http://es.wikipedia.org/wiki/Efecto_Seebeck
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En la ilustracion 6.2 puede observarse una pastilla de PuO; empleada en las
misiones Cassini y Galileo.

llustracion 6-2. Pastilla de PuO, empleada en la mision Cassini o en la Galileo
al rojo vivo (Los Alamos National Laboratory).

Tabla 6-1. Caracteristicas fundamentales de diferentes tipos de generadores termoeléctricos de
radioisotopos.

Cantidad
usada

Radioisétopo Masa (kg)

Usado en Potencia maxima
(nimero de

RGG por Eléctrica Térmica
Nombre y usuario) (W) W) (ke)
modelo

prototipo,
MSL

MMRTG ~110 ~2000 Pu238 ~4 <45

Cassini (3),
New

Horizons
GPHS-RTG 1), 300 4400 Pu238 7.8 55.5

Galileo (2),
Ulysses (1)

Voyager 1

(3),
MHW-RTG 160 2400 Pu238 ~4.5 39
Voyager 2

(3)

Viking 1 (2),
Viking 2 (2),
SNAP-19 35 525 Pu238 ~1
Pioneer 10

(4),
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http://es.wikipedia.org/wiki/Mars_Science_Laboratory
http://es.wikipedia.org/wiki/Mars_Science_Laboratory
http://es.wikipedia.org/wiki/Voyager_1
http://es.wikipedia.org/wiki/Voyager_1
http://es.wikipedia.org/wiki/Voyager_2
http://es.wikipedia.org/wiki/Voyager_2
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http://es.wikipedia.org/w/index.php?title=Beta-M&action=edit&redlink=1
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Carga de pago 7
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7 Carga de pago

La carga de pago que llevara el vehiculo es una camara especial de alta
definicion para captura de imagenes en el espacio exterior. El modelo es: FLI
ML3041-1-BB-4 - MicroLine Fairchild CCD3041B1-BB-4 CCD Camera (ilustracion
7.1). Es un dispositivo de excelentes caracteristicas para la mision que debe
completar el vehiculo puesto que puede operar a temperaturas entre -50°C y
100°C ademas de llevar incorporado un sistema de refrigeracion que ayuda a
impedir el fallo del sistema.

También llevara un espectrometro de masas para tomar datos de los
componentes que se suspenden en la atmosfera marciana asi como un dispositivo
que almacene dichos datos para su posterior estudio. Este ultimo se ha
considerado carga de pago puesto que no es un sistema necesario para el vuelo,
sino que su objetivo es el de recopilar informacion.

CCD Imaging Systems
MLO38I209

llustracién 7-1. FLI ML3041-1-BB-4-MicroLine Fairchild CCD3041B1-BB-4 CCD Camera.
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Sistemas
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8 Sistemas

Debido a la falta de GPS en Marte el UAV debe llevar unos sistemas que permitan
saber su posicion, altitud, presion y densidad a la que esta volando, el horizonte
local, etc. Por todo ello la aeronave llevara un ordenador de abordo que
albergara una biblioteca con todos los mapas de la orografia de Marte,
valiéndose de ellos para orientarse durante el vuelo. Para poder realizar este
proceso necesita unos sistemas especificos que se citan en los apartados
posteriores.

En la ilustracion 8.1 se muestra una posible configuracion de los sistemas en el

UAV.
MAG ~\/

Sensor \

\

Video

Camera
Mass Spectrometer
Point Spectrometer MAG ——
& Context Camera Sensor

llustracion 8-1. Posible configuracion de los sistemas (prototipo ARES de la NASA).

8.1 Navegacion inercial

Los Sensores Inerciales IMU (Inertial Measuring Unit) miden la variacion de
rotacion (giroscopos) y la aceleracion (acelerometros).

La Navegacion Inercial utiliza girdéscopos y acelerémetros para mantener una
estimacion de la posicidn, velocidad, actitud y variacidon de actitud del vehiculo
en el que estan los sensores.

Un Sistema de Navegacion Inercial (INS) consiste en una unidad de medida
inercial que incluye los sensores ligados a una plataforma comdn para mantener
las mismas orientaciones relativas y un ordenador para procesar estas medidas o
cualquier otro calculo.



Grado en Ingenieria Aeroespacial: PFG Pdgina 68

Hay diferentes tipos de INS y se clasifican en gimbaled y strapdown. El sistema
gimbaled pretende aislar la plataforma con los sensores inerciales de los
movimientos de rotacion externos. Las plataformas gimbaled estan sujetas a un
marco rigido que rota de tal manera que aisla el interior de la plataforma de
rotaciones externas con los ejes del cuerpo. Generalmente es imposible alcanzar
un nivel de aislamiento perfecto y siempre rota algo.

El sistema strapdown donde los ejes de los sensores estan alineados con los ejes
del movil. Necesita mayor capacidad de calculo ya que es necesario “aislar
virtualmente” las medidas de los sensores al sistema de referencia inercial.

8.2 Magnetometros

Es un sensor que mide la intensidad del campo magnético en tres ejes. Gracias a
estas 3 medidas se obtiene un vector de campo que da informacion del angulo
de azimut del movil o de su actitud. Vendria a ser la version ampliada a 3
dimensiones de la brijula, pero este instrumento es capaz de distinguir giros en
los ejes de roll y pitch. Gracias a las medidas en los 3 ejes del campo
magnético, se puede calcular la orientacion relativa de un objeto. El campo se
mide a través unas magneto-resistencias que cambian su valor en funcion del
campo que las atraviesa en su direccion. Gracias a las medidas en los 3 ejes del
campo magnético, se puede calcular la orientacion relativa de un objeto. En la
ilustracion 8.2 se muestra un esquema conceptual de un magnetometro.

Out-

Permalloy Thin Film

— L '
Easy Axis Sensitive

Out+ Axis

llustracion 8-2. Esquema conceptual de un magnetémetro. Esquema conceptual de un magnetémetro.

Se dispondran dos magnetometros, uno en cada ala, y serviran para obtener la
referencia de un horizonte local y asi poder realizar un vuelo nivelado. El sensor
estara embarcado lo mas alejado posible del resto de aparatos electrénicos (en
la punta de las semialas) ya que cualquier campo procedente de otro sistema
puede alterar las medidas tomadas por el magnetometro.
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8.3 Acelerdmetros

El acelerometro (ilustracion 8.3) permitira medir la aceleracion del vehiculo en
cada momento. La medida de ésta se basa en la variacion de una capacitancia
en el interior del chip. Se trata de un MEMS que suspende particulas de silicio,
ancladas en un punto fijo, que se mueven libremente en el eje de medicion.
Cuando una aceleracion actlia, toda esta masa de particulas se desplaza
respecto a su posicion de origen y crea un desequilibrio en la capacitancia, que
se mide y da informacion de la aceleracion que esta actuando en ese eje.

Z

llustracién 8-3. Aceleréometro.

8.4 Girdscopo

El giroscopio embarcado (ilustracion 8.4) transforma la fuerza generada por un
movimiento angular en una sefal eléctrica proporcional a ella. Gracias a estos
sensores se puede conocer la velocidad de giro de un movil y por tanto, también
su orientacion. El giréscopo utiliza iMEMS, igual que el acelerémetro y su
funcionamiento se basa en el principio del giroscopio resonador. De manera muy
resumida, a través de una estructura resonante (microestructura) se mide la
fuerza de Coriolis que aparece cuando se gira, en forma de variaciones en la
resonancia. Esta variacion es cuantificada por una capacitancia y procesada para
generar una salida eléctrica que nos sea conocida.
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llustracién 8-4. Giréscopo.

8.5 Altimetro laser

Como su propio nombre indica es un dispositivo que barre el terreno con pulsos
laser y obtiene la distancia (el rango) a cualquier objeto del terreno midiendo el
tiempo de retorno del pulso emitido. Nuestro vehiculo espacial portara un
altimetro orientado en direccion del morro y con un angulo hacia la superficie
marciana. Servira para la maniobra de aterrizaje y asi poder detectar cualquier
protuberancia del terreno.

8.6 Tubo pitot

El tubo pitot es un dispositivo que se emplea para medir la presion total al
mismo tiempo que se mide la presion estatica, esta medida a su vez permite
conocer la velocidad de vuelo. Este dispositivo se instalara de manera
redundante, de forma que se integraran varios tubos pitot en la aeronave.

8.7 Camara de video de alta resolucion

El UAV llevara instalada una camara para poder obtener imagenes de la
superficie de Marte y asi compararlas con la geografia guardada en la base de
datos y poder llevar a cabo un reconocimiento del terreno.
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8.8 Piloto automatico

Un piloto automatico es un sistema mecanico, eléctrico o hidraulico usado para
guiar un vehiculo sin la ayuda de un ser humano. El piloto automatico gobernara
en todo momento los mandos del vehiculo (estabilizadores, alerones, etc.) y sera
capaz de asistir a la nave en la aproximacion a tierra (ILS) usando para ello los
datos obtenidos de los sistemas descritos anteriormente.

8.9 Sistema radar

Uno de los sistemas mas importantes para la mision es la incorporacion de un
sistema radar para poder localizar la situacion de la aeronave tras el aterrizaje.
Aunque en principio la ruta esta predefinida, podria haber pequenas
desviaciones que modificarian ligeramente la zona de aterrizaje.

Todos los sistemas iran alimentados por una bateria que se alojara en el interior
del fuselaje.
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Actuaciones 9
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9 Actuaciones

9.1 Desacople del UAV de la estructura portadora (Aeroshell)

Basandose en el prototipo Ares de la NASA el desacople de la aeronave se
produciria como se muestra en las ilustraciones 9.1 - 9.4. En primer lugar se
producira la entrada a la atmodsfera con el UAV plegado en el interior de la
capsula portadora (Aeroshell), a continuacion se abrira el paracaidas y el UAV
sera eyectado. Por Ultimo se desplegara y comenzara el vuelo.

llustracién 9-1. Entrada en la atmosfera de Marte y apertura del paracaidas.

llustraciéon 9-2. Eyeccion del UAV de la capsula portadora.

llustracién 9-3. Despliegue del UAV.
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llustraciéon 9-4. Vuelo del UAV.

9.2 Vuelo del UAV

El vuelo del UAV puede dividirse en dos etapas, una que sera vuelo rectilineo y
uniforme y otra que sera descenso en planeo. En los apartados posteriores se
establecen las hipotesis y ecuaciones correspondientes a cada etapa.

9.2.1 Movimiento horizontal y uniforme

Esta etapa tendra lugar desde el desacople hasta que se agote el combustible.
Una vez agotado el combustible se procedera a un descenso en planeo.

Las hipotesis de partida son las siguientes:
e Vuelo rectilineo y uniforme.
e Vuelo horizontal o en subida con pequeio angulo de ascenso.
e Vuelo simétrico (no hay fuerzas laterales).

Del equilibrio de fuerzas se obtienen las ecuaciones 9.1y 9.2.

E-cosir=D 9.1

E-sinig+L=W 9.2

donde i; es el decalaje del motor. Teniendo en cuenta que este angulo es muy
pequeno las ecuaciones 9.1y 9.2 pueden simplificarse a 9.3 y 9.4.

E=D 9.3

L=W 9.4

Resolviendo el problema haciendo uso de la ecuacion 2.7. El empuje necesario
coincide con la resistencia aerodinamica (ecuacion 9.5).
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En=D=%-p-V2-S-Cr=W-(Cr/C) 9.5

A fin de que el empuje sea minimo el cociente Cp / C, debe ser minimo, ese
punto indica la eficiencia aerodinamica maxima (Ene) que analiticamente se
determina cuando el cociente entre C, y Cp es maximo. Resolviendo las
ecuaciones se obtienen los valores optimos de C; y Cp (ecuaciones 9.6 y 9.8).

(Cllopt = (Coo / K ) ” 9.6
donde K viene determinada por la expresion 9.7.

K=1/(m-A-e) 9.7
(Cp)opt =2 - Cpo 9.8

Haciendo uso de las expresiones 9.6 y 9.8 se obtiene el valor de la eficiencia
maxima (ecuacion 9.9).

Emax=1/(2-(K-Cp0)?") 9.9

9.2.2 Planeo

La etapa de planeo se extendera desde que se agote el combustible hasta el
aterrizaje. Para ello sera preciso garantizar un aterrizaje seguro.

Las hipotesis de dicho movimiento seran las siguientes:
e Vuelo rectilineo y uniforme.
e Sin suministro de potencia.
e Vuelo simétrico.
e Avion simétrico.

En la ilustracion 9.5 se aprecian las fuerzas a las que estara sometida la
aeronave en dicho movimiento.
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llustracién 9-5. Fuerzas a las que se sometera la aeronave en la etapa de planeo.

Tras realizar el sumatorio de fuerzas se obtienen las expresiones 9.10 - 9.11.
W-sinyp=D 9.10
W-cosyp=1L 9.11
siendo yp el angulo de descenso funcién de C,;/Cp (ecuacion 9.12).
tanyp=1/(C./ Cp) 9.12

Este angulo sera maximo para vuelo en eficiencia maxima.

La velocidad de vuelo puede calcularse con la expresion 9.13.
V=((2-cosyp-W)/(p -C.-5))" 9.13

Para calcular el tiempo que estara la aeronave en vuelo durante esta etapa se
hara uso de la velocidad de descenso (ecuacion 9.14).
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Vo=(Cp/CL)-cosyp- ((W-cosyp)/(Va-p-S-C))" 9.14

9.3 Aterrizaje

Ya que uno de los objetivo del proyecto es el de conservar y recuperar el
dispositivo para hacer un estudio de los danos producidos en el avion tras
experimentar un vuelo en dicha atmdsfera, se le ha provisto de unos patines de
titanio para aterrizar en una geografia tan compleja. Cuando se encuentre a una
altura de unos 1000m hara uso de los sistemas que posee (magnetdémetros,
altimetro laser, reconocimiento visual del terreno, etc.) para seleccionar la
geografia mas propicia para el aterrizaje de la zona (la cual esta cargada en la
base de datos) y dirigirse hacia alli para aterrizar.
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10 Seleccion de los principales elementos y estimacion de pesos

Una vez consideradas las distintas opciones que engloban la aerodinamica, el
sistema de propulsion, la estructura y los materiales se realizara la seleccion de
las principales caracteristicas aerodinamicas, se elegira el sistema de propulsion
y se calcularan los datos mas caracteristicos de las actuaciones de la aeronave.

En primer lugar se estimara el peso total de la aeronave. Puesto que este punto
es especialmente complicado ya que muchos elementos estan relacionados entre
si se supondra un intervalo de pesos que sera como minimo de 200 kg y como
maximo 2000 kg.

Las caracteristicas aerodindmicas que se emplearan para realizar la estimacion
de los calculos son las mostradas en la tabla 10.1.

Tabla 10-1. Caracteristicas aerodinamicas principales de la aeronave.

Envergadura : b [m] 8
Area : S [m?] 25
Alargamiento : A 2,56
Excentricidad : e 0,9
Coo 0,016
K=1/(m-A-e) 0,138
C. optimo: (Cp)opt 0,340
Cp 6ptimo: (Cp)opt 0,032
Eficiencia maxima: Emax 10,635

Tras el desacople se iniciara el vuelo horizontal. Con las ecuaciones propias de
dicho movimiento, los datos de la tabla 10.1 y las masas de la tabla 10.3 se
obtienen los empujes necesarios y velocidades de vuelo que se presentan en la
tabla 10.4. Estos resultados estan calculados para unas condiciones de vuelo
optimas y cumpliendo las hipétesis definidas previamente (10.2.1). La altura de
vuelo establecida para realizar el vuelo horizontal y uniforme ha sido de 3000
metros, en la tabla 10.2 se muestran los valores de temperatura, presion y
densidad para dicha altura.
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Tabla 10-2. Valores de temperatura, presion y densidad para una altura de 3000 metros.

Temperatura: T [°C] -33,99
Presion: P [kPa] 0,533
Densidad: p [kg/m"] 0,012

Tabla 10-3. Intervalo de masas que se emplearan para realizar los calculos.

m, [keg] | 200
mg [kg] | 300
ms [keg] | 400
m4 [kg] | 500
ms [kg] | 600
ms [keg] | 700
m; [kg] | 800
ms [kg] | 900
mo [kg] | 1000
mqo [kg] | 2000

Tabla 10-4. Empuje necesario y velocidad de vuelo en funcién de la masa de la aeronave.

E; [N] 70 Vi [m/s] 123 V; [km/h] 441
E, [N] 105 V, [m/s] 150 V, [km/h] 541
Es [N] 140 V3 [m/s] 173 V3 [km/h] 624
E4 [N] 174 V, [m/s] 194 V, [km/h] 698
Es [N] 209 Vs [m/s] 212 Vs [km/h] 764
E¢ [N] 244 Vg [m/s] 229 Ve [km/h] 826
E; [N] 279 V5 [m/s] 245 V; [km/h] 883
Es [N] 314 Vg [m/s] 260 Vg [km/h] 936
Es [N] 349 Vg [m/s] 274 Vg [km/h] 987
E1o [N] 698 Vo [M/s] 388 Vi [km/h] 1396
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Los resultados de la tabla 10.4 estan representados en las ilustraciones 10.1,
10.2 y 10.3.

t EN)

750

650 —
550

450 /

350

250 /

- - /

50 T T T T T T T T 1

200 400 600 800 1000 [kgi]lZOO 1400 1600 1800 2000
m

llustracion 10-1. Empuje necesario [N] en funcion de la masa de la aeronave [kg].

Ve= [m/s] Veo [m/s]
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220 /
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llustraciéon 10-2. Velocidad de vuelo [m/s] en funcién de la masa de la aeronave [kg].
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llustracién 10-3. Velocidad de vuelo [km/h] en funcion de la masa de la aeronave [kg].

Para el rango de velocidades obtenido el Mach de vuelo para una altura de 3000
metros seria el mostrado en la ilustracion 10.4. Uno de los hechos mas
destacables es que para velocidades de vuelo de 250 m/s o superiores se supera
la velocidad del sonido. La principal consecuencia es que se generaria ondas de
choque y se incrementaria la resistencia, siendo necesaria una estructura mas
resistente. A fin de facilitar los calculos la velocidad de vuelo no sera superior a
la del sonido, para ello la masa no deberia superar los 800 kg.
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M Mach vs V [m/s]
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llustracion 10-4. Mach de vuelo en funcion de la velocidad de vuelo [m/s].

Definido ya el Mach de vuelo (< 1), la altura (= 3000m) y condiciones de vuelo,
es necesario redefinir el rango de masas de la aeronave y la aerodinamica
optima en funcion del Mach de vuelo. El nuevo rango de masas para el que se
desarrollara el estudio sera 200 - 900 kg (tabla 10.5).

Tabla 10-5. Empuje [N], velocidad [m/s] y Mach de vuelo en funcion de la masa de la aeronave.

m; [kg] 200 E; [N] 70 V; [m/s] 123 M, 0,50
m, [kg] 250 E; [N] 87 V, [m/s] 137 M, 0,56
m; [kg] 300 E5 [N] 105 V3 [m/s] 150 M; 0,62
m, [kg] 350 E, [N] 122 V, [m/s] 162 M, 0,67
ms [kg] 400 Es [N] 140 Vs [m/s] 173 Ms 0,71
me [kg] 500 Es [N] 174 Ve [M/s] 194 Mg 0,80
m; [kg] 600 E; [N] 209 V5 [m/s] 212 M- 0,87
mg [kg] 700 Es [N] 244 Vg [m/s] 229 Mg 0,94
mo [kg] 800 Es [N] 279 Vo [M/s] 245 Mg 1,01
Mg [kg] 900 Eio [N] 314 V1o [M/s] 260 Mo 1,07




Grado en Ingenieria Aeroespacial: PFG Pdgina 84

Ya que en el mejor de los casos, donde la masa de la aeronave sera de 200 kg el
Mach de vuelo sera superior a 0,4 la mejor geometria aerodinamica sera flecha
positiva para retrasar los fendomenos de compresibilidad.

Para la condicion de vuelo establecida (eficiencia maxima Enq) la velocidad de
vuelo necesaria aumenta con la masa. Para obtener empujes del orden de 70 -
300 N sera necesario equipar la aeronave con un sistema de propulsion
apropiado, que cumpla las especificaciones y que no incremente en exceso el
peso de la aeronave. Para la propulsién se empleara un cohete de propulsante
liquido ya que este tipo de sistema puede parar la combustion y asi reservar
parte del combustible para el aterrizaje. El objetivo es utilizar el cohete en la
etapa de vuelo horizontal y una vez que los niveles de combustible estén a punto
de finalizar comience la etapa de descenso en planeo sin suministro de empuje.
Una vez que la aeronave esté lo suficientemente cerca del suelo se reencendera
el cohete para suavizar el impacto y disminuir los posibles danos estructurales.

El angulo de descenso dependera del C, y el Cp, dado que estos valores seran los
de eficiencia maxima (Emax) €l angulo de descenso (y) sera constante e
independiente de la masa de la aeronave. Haciendo uso de la ecuacion 9.12 se
obtiene que y = 5,37.

A pesar de que la masa no afecta al angulo de descenso, si que afecta a la
velocidad de vuelo y a la velocidad de descenso. En la tabla 10.6 se contemplan
las velocidades de vuelo en planeo y la velocidad de descenso para cada masa.

Tabla 10-6. Velocidades de vuelo (V) y de descenso (Vp) en planeo en funcién de la masa (m).

my [kg] | 200 | Vi[m/s] | 122 | V;[km/h] | 440 | Vp, [m/s] 11 Vp1 [km/h] 41

m,[kg] | 250 | V,[m/s] | 137 | V,[km/h] | 492 | Vp, [m/s] 13 Vb, [km/h] 46

ms[kg] | 300 | V5[m/s] | 150 | Vi;[km/h] | 539 | Vp3[m/s] 14 Vps [km/h] 50

ms[kg] | 350 | Va[m/s] | 162 | V,[km/h] | 583 | Vps[m/s] 15 Vpa [km/h] 55

ms [kg] | 400 | Vs[m/s] | 173 | Vs[km/h] | 623 | Vps [m/s] 16 Vps [km/h] 58

me [kg] | 500 | Vg[m/s] | 193 | Vg[km/h] | 696 | Vpg[m/s] 18 Vps [km/h] 65

m,[kg] | 600 | V;[m/s] | 212 | V;[km/h] | 763 | Vp; [m/s] 20 Vp7 [km/h] 71

mg[kg] | 700 | Vg[m/s] | 229 | Vglkm/h] | 824 | Vpg[m/s] 21 Vps [km/h] 77

mo [kg] | 800 | Vo[m/s] | 245 | Vg[km/h] | 881 | Vpg[m/s] 23 Vps [km/h] 82

My [kg] | 900 | Vig[m/s] | 260 | Vio[km/h] | 934 | Vpo[m/s]l | 24 | Voo [km/h] | 87

En las ilustraciones 10.5 y 10.6 se observan los graficos de la velocidad de vuelo
(V) y de descenso (Vp) en kildbmetros por hora en funcion de la masa.
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llustracion 10-5. Velocidad de vuelo [km/h] en funcion de la masa de la aeronave [kg].
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llustraciéon 10-6. Velocidad de descenso [km/h] en funcion de la masa de la aeronave [kg].
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El tiempo de duracidon de esta etapa puede calcularse de forma aproximada
considerando una densidad y una velocidad de descenso constante o bien
teniendo en consideracion las variaciones de densidad con la altura.

A fin de ser conservador con los resultados se tomara la densidad mas baja
(P3000=0,012 kg/m’®) del descenso para calcular el tiempo. Con esta
consideracion, para una masa de 200 kg la velocidad de descenso seria de 11
m/s, por lo que si el planeo se inicia en los 3000 metros esta etapa de vuelo
tendria una duracion de unos 262 segundos (4 minutos 22 segundos), mientras
que si la masa fuera de 900 kg la duracion del descenso seria de 123 segundos (2
minutos 3 segundos). El tiempo de descenso oscila entre los 260 - 120 segundos
en funcion de la masa (ilustracion 10.7).

t [s]

t [s]

270

250 \

230 \

210 \

190 \

170 \

150 \

130 \

1 10 T T T T T T 1
200 300 400 500 00 700 800 900

6
m [kg]

llustracion 10-7. Tiempo de descenso [s] en funcion de la masa de la aeronave [kg].

Considerando la variacion de densidad con la altura los tiempos de descenso son
mayores. Haciendo uso del software de Mathworks MATLAB se ha desarrollado
un programa que tiene en consideracion la variacion de densidad con la altura
(ilustraciones 10.8 y 10.9).
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tcalculo de la velocidad de descenso en funcion de altura y masa
function [VD]=velDesc (h,m)

- gamma=0.0938;

- g=3.71;

CL=0.340;

- CD=0.032;

- 5=25;

- T = -31-0.00098%*h;

- P =0,699%2,73"(-0.00009*%n) ;

ro = BS(0.1921#% (T+273.1)):

V={((2%cos (gamma) *m*qg) / (ro*CL*5) )" (1/2):

VD= (CD/CL) *cos (gamma) * { (m*g*cos (gamma) )/ (0.5%ro*5*CL) )"~ (1/2) ;
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llustracion 10-8. Funcion velDesc de MATLAB empleada para calcular la velocidad de descenso.

Fcalculo de tiempo de descenso

function [t]=tiempo(h,m,intervalo)
- t0=0;

t=td;

- for i=h:-intervalo:0
- VD=velDe=sc(i,m) ;

= t=t+intervalo,/VD:

- end
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|

llustracion 10-9. Funcion tiempo de MATLAB empleada para calcular el tiempo de descenso.

La ilustracion 10.9 ilustra la funcion tiempo donde se definen la altura desde la
que se inicia el descenso (h), la masa de la aeronave (m) y el intervalo usado
(intervalo). El tiempo inicial (t0) es cero y posteriormente se utiliza el bucle for
para calcular la densidad a las diferentes alturas llamando a la funcién velDesc
(ilustracidon 10.8) cuyos parametros de entrada son la altura de vuelo y la masa.
Esta funcion a su vez determina la velocidad de vuelo (V) y la velocidad de
descenso (VD). Por Gltimo, la funcion tiempo utiliza el valor de la velocidad de
descenso de la funcion velDesc para calcular el tiempo que tarda la aeronave en
recorrer la distancia intervalo. Finalmente el tiempo final es el sumatorio de
todos los tiempos locales.

Se ha calculado el valor del tiempo de descenso para diferentes precisiones de
intervalos y para el rango de masas propuestas. Para poder realizar los calculos
de manera mas rapida se ha recurrido a las matrices por lo que ha sido necesario
modificar las funciones (ilustaciones 10.10y 10.11).
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Fcalculo de tiempo de descenso

function [t]=tiempo(h,M,intervalo)
- co=0;

t=t0;

- for i=h:-intervalo:0
= VD=velDesc(i,HM):

= t=t+intervalo./VD;
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|

- end

llustraciéon 10-10. Funcion tiempo de MATLAB empleada para calcular el tiempo de descenso.

1 Fcalculo de la wvelocidad de descenso en funcion de altura vy masa
2 function [VD]=velDesc(h,H)

3= gamma=0.0938;

1 - g=3.71;

Hi= CL=0.340;

a8 — CD=0.032;

7 = 5=25:

a - T = -31-0.00098%h;

o= P = 0.699%2.73"(-0.00009*n) ;

10 — ro = B/ (0.1921*(T+273.1));

11— VD= (CD/CL) *cos (gamma) * ( (M. *g%cos (gamma) )}/ (0.5%*ro*5%CL) ) .~ (1/2):

llustraciéon 10-11. Funcién velDesc de MATLAB empleada para calcular la velocidad de descenso.

En primer lugar se define la matriz de masas (M) como se muestra en la
ilustracion 10.12.

»>> M=[200,250,300,350,400,500,600,700,800,900]
H:
200 250 300 350 400 500  &00 700 800 900

llustracién 10-12. Definicion de la matriz de masas (M) en MATLAB.
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A continuacion se calcula la matriz de tiempos para diferentes intervalos. Se
comienza con intervalos de metro a metro y se aumenta la precision hasta

intervalos de milimetro a milimetro (ilustracion 10.13).

>» tiempo (3000,M,1)

ans =

279.3324 249.8425 228.0740 211.1555 1957.517% 176.6654 161.2727 149.3085 135.6662 131.

>>» tiempo (3000,M,0.1)

ans =

279.2486 249.7675 228.0055 211.0%21 1987.4585 176.6123 161.2242 145.2646 139.6243 131.

>> tiempo (3000,M,0.01)

ans =

279.2402 249.7600 227.9%86 211.0857 197.4526 176.6070 161.21%4 145.2601 1359.6201 131.

>> tiempo (3000,M,0.001)

ans =

279.2383 249.75%2 227.9%80 211.08531 1987.4520 176.6065 161.218% 1495.255%7 139.6187 131.

llustracion 10-13. Calculo de la matriz de tiempos en MATLAB para diferentes intervalos.

6380

6351

6347

A pesar del aumento de precision el tiempo de descenso sufre pequeias
variaciones. No obstante, si se aprecian variaciones respecto al método
conservador aplicado anteriormente. En la tabla 10.7 se muestran los tiempos de

descensos calculados para cada uno de los dos métodos.

Tabla 10-7. Tiempos de descenso para cada método de calculo.

Rango de masas Método 1 Método 2
my [kg] 200 t1 [s] 262 t1 [s] 279
m; [kg] 250 ta [s] 234 ta [s] 249
m; [ke] 300 ts [s] 214 ts [s] 227
my4 [kg] 350 t4 [s] 198 t4 [s] 211
ms [kg] 400 ts [s] 185 ts [S] 197
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me [Kkg] 500 te [s] 166 te [] 176
my [kg] 600 t7 [s] 151 t7 [s] 161
ms [Kkg] 700 ts [s] 140 ts [s] 149
mo [kg] 800 to [s] 131 to [] 139
Mo [Ke] 900 tho [s] 123 tho [s] 131
s t [s] vs m [kg]

280

260 i
240

220 \ -
200 LN —
180 \

160 \

140 \

200 300 400 500 600 700 800 900
m [kg]

120

llustracion 10-14. Grafico comparativo entre los tiempos de descenso calculados por los métodos 1y 2.

En la ilustracion 10.14 se comparan ambos tiempos, el tiempo 1 correspondiente
al calculado por el método es inferior al método 2 por ser mas conservador.

La velocidad de descenso oscila entre los 40 - 80 km/h siendo una velocidad de
impacto demasiado elevada, por lo que para evitar dafos irreversibles durante
el aterrizaje se reiniciara el proceso de ignicion del sistema de propulsion para
evitar impactos que comprometan los elementos estructurales primarios o los
sistemas.

Ya que el vuelo en Marte sera relativamente corto (minutos - horas) se ha
desestimado la necesidad de equipar a la aeronave de paneles solares o un
generador termoeléctrico de radioisotopos, debido a que es mas sencillo y fiable
aumentar la capacidad de la bateria.
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11 Conclusiones

Una vez realizado el estudio puede concluirse que para una condicion de vuelo
de maxima eficiencia y a 3000 metros de altitud la aeronave deberia tener la
menor masa posible siendo en el peor de los casos inferior a 800 kg para evitar la
aparicion de ondas de choque en el extrados de las alas. La forma de las alas
deberia tener flecha ligeramente positiva para retrasar los efectos de
compresibilidad.

La estructura deberia soportar todas las cargas relacionadas con el transporte,
del vuelo y el aterrizaje, siendo capaz de plegarse para poder transportarla con
mayor facilidad. Los materiales deberian ser lo mas ligeros posible a fin de
optimizar el peso, por lo que los materiales compuestos (epoxi - kevlar,
estructura sandwich, glare, etc.) juegan un papel fundamental.

Los sistemas suponen el mayor reto principalmente el piloto automatico, ya que
si este falla toda la mision se vera comprometida. Estos sistemas estaran
alimentados por una bateria que no empleara paneles solares ningun otro
dispositivo para recargarse.

El sistema de propulsion empleado sera un cohete de propulsion liquida debido a
la posibilidad de parar el suministro de empuje y reactivarlo cuando interese.
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