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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 disefio de una aeronave no tripulada capaz de
volar en la atmésfera de dicho planeta. La ventaja de enviar un UAV es la
posibilidad de obtener imagenes de alta resolu cibn 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 tomard fotos de la superficie de Marte, se supondran
unas condiciones atmosféricas ideales, sin tormentas de arenas que dafien la
aeronave o que dificulten la realizaciébn 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 Optima, el sistema de propulsién, 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 atmosfera 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 kildbmetros

mas cerca del Sol que en su afelio. El verano en el sur es asi mas calido y breve
gue 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 cortez a, un manto y un nicleo. Se cree que
la capa rigida superior tiene unos 30 kildmetros de grosor y el manto puede
extenderse unos 2400 kilbmetros. Estas capas estdn mas frias que las de la
Tierra, por tal motivo no existen placas tecténicas que modifiqguen | a superficie.
El nlcleo metalico de unos 2000 kilbmetros de didmetro puede ser totalmente
sélido, 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 montafias mas importantes del Sistema Solar, el Olimpus Mons de una
altura de 25 kilbmetros y una base de 550 kildmetros de diametro. También
posee un enorme acantilado denominado Valles Marineris, de 4000 kilometros de
largo y de hasta 7 kildmetros de p rofundidad. Marte posee indicios de haber
tenido en épocas pasadas agualiquida en su superficie, forma ndo mares y rios.

El planeta posee dos pequeiias lunas: Fobos y Deimos. Fobos es de solo 27
kilbmetros de diametro y al igual que Deimos tiene la aparienc ia 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 107 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 afio (dias 687 365
terrestres)

Inclinacion de eje de 25,2 23,5

rotacion (°)

1.1 Atmosfera

A pesar de tener numerosas similitudes con la atmdsfera terrestre también tiene
diferencias destacables. Marte perdié su magnetosfera, por lo que el viento solar
interactta directamente con la ionosfera. La presién atmosférica en la superficie
oscila entre un minimo de 30 Pa (0,03 kPa) en el Olimpus Monsa mas de 1155 Pa
(1,155 kPa) en el Hellas Planitia, con una presién 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 var iar 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 ala superficie.

Al igual que sucede en la Tierra la atmésfera 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 lailustracion 1.1 se ilustran las dife rentes capas de la atmosfera de Marte.
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llustracion 1-1. Estructura vertical de la atmdsfera 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 atmésfera de Marte se muestra en la tabla 1.2
en términos de nimeros de moléculas.

Tabla 1-2. Composicion de la a tmésfera marciana (< 120 km).

Componente Cantidad

CG 95,32%

N> 2, 7%

Ar 1,6%

O, 0,13%

(6{0) 0,07%

H0O 0.03% (variable)
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Ne 2,5 ppm

Kr 0,3 ppm

Xe 0,08 ppm

O; 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 termodindmicos
y fluidos dinamicos muy complejos. La atmésfera no es uniforme porque los
fluidos estan en constante cambio, estos cambios originan un clima similar al de
la Tierra.

Las propiedades de la atmdsfera varian con la altura . El sol calienta la sup erficie

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 presiéon y la
temperatura a través de la ecuacion de estado también disminuye.

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

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

Altura (h) [m] <7000 m > 7000 m
Temperatura (T) [°C] T=231-0,000998-h T=23,4-0,00222-h
Presion (P) [kPa] P=0,699.g%:00009 P=0,699.¢%00009
Densi ddkdm{1) 1=P/ (0, 19218(T+273

En la ilustraciébn 1.2 se representa la variacion de la temperatura en grados
centigrados con respecto a la altura, desde los 0 a los 60 kildmetros. Puede
observarse un cambio de pendiente entre la atmdsfera in ferior (<7000m) y la
atmosfera superior (>7000m), delimitadas por el punto rojo . En ambas
atmésferas 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]

llustracion 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 presién en kilo pascales en
funcion de la altura en metros. En la atmosfera 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 T—e—
0 T T T T T T T 1
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. Variac ion 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 atmésfera inferior y de manera
exponencial en la atmdsfera 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?]

llustracion 1-4. Variacién de la densidad en kilogramos partido de metros cubicos en funcion 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 inclinacion de los ejes de rotacion de
los dos planetas. Las longitudes de las estaciones marcianas son
aproximadamente el doble que la s de la Tierra, como consecuencia de una
mayor distancia al Sol, el afio marciano equivale a casi dos afios terrestres. La
amplia gama de temperaturas se debe a la fina atmoésfera 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 barr en 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 atmadsfera, 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 éarea pequefia, a
tormentas gigantescas que cubren todo el planeta. Dichas tormentas tienden a
producirse cuando Marte estd méas cerca del Sol.
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En lailustracion 1.5 se comparan la atmosfera 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
~10 km—
{~6ml)
Troposphere
D —————

llustracion 1-5. Comparacion de la atmdsfera 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 param etros fundamentales de los elementos
sustentadores. En el caso de un avién seran las alas, pero si se opta por disefar
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 atmdsfera de Marte (para el dirigible) .

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

llustraciéon 2-1. Geometria del ala.
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En latabla 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=tF/S alargamiento

Ct representa la cuer da en la punta del ala

Cr representa la cuerda en el encastre

R =/c . estrechamiento

(o] flecha: &ngulo formado entre la linea de referencia y el eje Y

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

S 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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B dirigible es a priori la opcidn mas econdémica y sencilla. La principal diferencia
respecto al avion o el helicoptero se basa en la sustentacidbn aerodinamica.
Mientras que en el avidn y el helicoptero la sustentacién se consigue gracias a la
diferencia de presion ent re el intraddés y extradds el dirigible obtiene la
sustentacion aerostatica mediante depodsitos llenos de un gas 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 estimacidon coherente de la sustentacion ejercida por un
ala y poder decidir de manera sensata la geometria 6ptima de la misma deben
tenerse en cuenta los factores que se detallan a continuacion.

En un ala de alargamiento finito, tanto las p resiones como las velocidades varian
a lo largo de la envergadura lo que produce una velocidad secundaria que en el
extradés va de afuera hacia dentro y en el intradds de dentro hacia fuera,
entendiendo por fuera y dentro los bordes marginales y el plano d e simetria,
respectivamente . En la ilustracion 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 direccién 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 sustentaciéon 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 atague geomeétrico, la velocidad y el
perfil. Esta sustentacion dependera del angulo de ataque real de cada s eccion,
que dependera a su vez de la velocidad que los torbellinos libres induzcan a lo
largo de la envergadura. En lailustracion 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.

llustracion 2-4. Distri bucién unidimensional de torbellinos.

El efecto de los torbellinos libres sobre un perfil cualquiera del ala es crear una
pequefia velocidad inducida hacia abajo Vj, segun se ve en lailustracion 2.5.

ot 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 lo cal incidente
sobre el perfil no es Vp sino V, inclinada hacia abajo el angulo N, denominado
angulo de ataque inducido.

El angulo de ataque real del perfil se denomina angulo de ataque efectivo N,
que se obtiene mediante, N.t = 2N N, donde N, es el angulo de ataque
aerodindmico (angulo formado entre la corriente libre y la linea de sustentacién
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 aerodindmica al inclinar la sustentacion local hacia atrds. 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 friccién y de presion.

Por tanto, el efecto del movimiento tridimensional produce una reduccién 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 torsion. 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 &ngulo de ataque desd e 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 import ante tener alargamiento elevado .

2.3 Caracteristicas aerodinamicagobales del ala

Resistencia aerodindmica del ala

El calculo de la resistencia aerodinamica presenta dificultades en su célculo 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.

Co = Coo+ G 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.

Gi=G%*/ (U A A i e) 2.2

donde e es un pardmetro 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=GCo+G%/ (U A A i e) 2.3

Efecto de la flecha

La flecha puede ser positiva cuando el eje del ala se desplaza hacia atras
respecto a la direccion de vuelo y negativa en caso contrario (ilustracién 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 aerodindmica sea menor.
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llustracio n 2-6. Flecha negativa (parte superior) y flecha positiva (parte inferior).

El angulo de incidencia de la corrie nte con un ala con flecha es distinto respecto
a un ala sin flecha, al igual que su distribucion de presiones, de modo que | a
flecha afecta a la sustentacién ( G) y al nUmero de Mach critico ( Mcg).

L=(1/2)- t -V&-cos’P-S-G-(W cos D) 2.4

La pendiente de la curva de sustentaci 6n queda multiplicadapor c o s b

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 B > 0 (ilustracion 2.7). Lo
contrario ocurre si la flecha es negativa.

Como conclusion fundamental debe obtenerse la de que la flecha actia
retrasando los fendmenos de compresibilidad. En € presente proyecto se
considerara la atmosfera de Marte como un fluido incompresible para simplif icar
los célculos.
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llustracion 2-7. Expansion de los tubos de corriente.

La ilustracion 2.8 refleja un claro ejemplo de cdmo una variacion en la forma de
las alas afecta a los coeficientes de sustentacién 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 sustenta cidbn 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 funcion de la
posicion de los flaps.
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2.4 Calculo de la sustentacién y la resistencia

La sustentacion aerodindmica es una fuerza cuyo origen proviene de la
difere ncia de presiones entre el extradds y el intradds del ala. Esta fuerza es
perpendicular a la de la velocidad de la corriente incidente.

Para el calculo de dicha sustentacion se tomaran como hipétesis de partida que
el fluido es incompresible (hipétesis fia ble 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 ) n%-tS-@ V 2.5

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

G =Guh HCLo 2.6

En lailustracién 2.9 se presenta una curva tipica del coeficiente de sustentacion
en funcion 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 sustenta cién en funcion del angulo de ataque.

































































































































































































































