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UVigo Aerotech es un proyecto que tiene como objetivo disefiar, fabricar y construir un avion de
aeromodelismo enfocado a participar en competiciones universitarias internacionales basadas en la
conocida competicion SAE Aero Design. Somos el unico equipo de Galicia destinado a participar en este
tipo de competiciones.

El proyecto nacio en enero de 2020, y después de dos afios, en julio de 2022 el equipo particip6 en la Air
Cargo Challenge 2022 con su primer avion fabricado, el CORV-0.

Motivados por continuar creciendo y desarrollando nuevas aeronaves, asi como alcanzando nuevos retos,
se muestra a continuacién uno de los dos modelos desarrollados durante la temporada 2022/2023, con el
objetivo de participar en el XtraChallenge 2023, pero sobre todo con la misién de seguir creciendo y
aprender de la experiencia adquirida. Con esta aeronave nace UVigo Aerotech Vol.2, la propuesta arriesgada
del equipo y con la que el proyecto se lanza a probar métodos de fabricacion que no habia hecho hasta
ahora.

2.1. Objetivos de la temporada 2022/2023

Desde el equipo, ademas de otros proyectos paralelos que no procede mencionar en este informe técnico,
se continud con la linea de accion donde se desarrolla anualmente aeronaves de competicion. Con el
objetivo de participar el proximo afio en la Air Cargo Challenge 2024, el XtraChallenge 2023 se perfil6 desde
un inicio como una gran oportunidad para entrenar a los nuevos miembros y continuar formando a los ya
experimentados en la anterior competicion. Es por ello por lo que la planificacion de la temporada no se ha
hecho mirando Unicamente hacia la finalizacion de este afio, sino que se ha hecho una proyeccion a dos
afios, contando con una filosofia de desarrollo similar a la que se tendria de cara a participar en una Air
Cargo Challenge. Es evidente que esto no es lo éptimo cuando se trata de aeronaves de bajo presupuesto.
Sin embargo, se ha considerado de mayor importancia desarrollar métodos de ingenieria aplicables al
trabajo cotidiano aeronautico.

MOBULA-0 ha nacido con el objetivo de probar nuevas técnicas de desarrollo de aeronaves. Se trata de la
primera vez que UVigo Aerotech desarrolla una aeronave cuya estructura esta basada en FOAM, lo cual
supone un reto adicional. Sin embargo, el mayor reto es, sin duda, el hecho de desarrollar un ala volante,
pues su disefio es complejo y conlleva hacer numerosos estudios aerodinamicos.

2.2. Gestion de Recursos Humanos
UVigo Aerotech, dado el relativo alto numero de integrantes que lo conforman, se segmenta en cinco
departamentos cuyas funciones estan definidas de la siguiente manera:

= El Departamento de Aerodindmica se encarga de disefiar los elementos aerodinamicos del modelo,
asegurandose de que deben soportar la carga de pago que sea necesaria.

= El Departamento de Estructuras se encarga de estudiar las necesidades estructurales del modelo
y fundamentalmente de la parte de fabricacion. También se realiza el disefio del fuselaje, asi como
las simulaciones necesarias para comprobar que el aeromodelo tolera todas aquellas cargas y
esfuerzos a los que se somete durante el vuelo.

= El Departamento de Electronica y Control se encarga de la incorporacion de los sistemas
electronicos necesarios para el vuelo, asi como el disefio de los mecanismos de control que hay
en la aeronave.
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= El Departamento de Propulsion y Dinamica es donde se llevan a cabo los calculos tedricos y la
puesta en practica de los aspectos del sistema de propulsion de la aeronave y su tren de aterrizaje.

= Por ultimo, el Departamento de Organizacion y Marketing se encarga de la organizacion interna del
equipo y de la gestion de los recursos de este, asi como de la imagen publica y las relaciones
externas de UVigo Aerotech.

Dentro de cada Departamento se encuentra un representante y coordinador del mismo, denominado
Responsable de Departamento. Ademas de estos cargos, existe la figura de Team Leader, encargado de la
coordinacion del equipo a nivel administrativo y ejecutivo, y el Technical Leader, cuya funcion es coordinar
el trabajo técnico de los departamentos y ser un vinculo entre los mismos. Todos estos cargos de
coordinacion constituyen la Junta Directiva, donde se toman las decisiones fundamentales del proyecto.
No obstante, a pesar de trabajar con un esquema jerarquico y dividido en Departamentos, UVigo Aerotech
busca fomentar la creatividad y libertad entre todos los miembros, buscando continuamente mecanismos
para maximizar el bienestar de todos los participantes.

Como novedad, durante la temporada 2022/2023 se ha hecho una division de los Departamentos de
Estructuras y Aerodinamica, destinando cada uno a una de las aeronaves a desarrollar. No obstante, todo
el equipo se ha encontrado unido durante el desarrollo de ambas aeronaves y fue conocedor del estado de
cada una, cumpliendo de esta forma el objetivo de maximizar el aprendizaje.

Technical Leader

Responsable de Responsable de Responsable de Responsable de Responsable de
Estructuras Aerodindmica Propulsion y Dindmica Electrénica y Control Organizacion y Marketing

llustracion 1. Diagrama de Recursos Humanos

2.3. Organizacion de la temporada 2022/2023
Durante la presente temporada se comenzd a aplicar en la gestion del proyecto el uso de metodologias
agiles, logrando llevar a cabo una organizacion hibrida, pues la planificacion a largo plazo presenta una
forma similar a la organizacion tradicional. Sin embargo, a la hora de llevar a cabo el disefio, se ha trabajado
en el modelo iterativo. De esta forma, la combinacion de ambas metodologias ha logrado mejorar el
resultado y, sobre todo, maximizar la experiencia adquirida, dado que se ha podido probar en todo momento
nuevas alternativas en funcion de los resultados obtenidos.

(iVigo
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Septiembre Octubre Noviembre Diciembre Enero Febrero Marzo Abril Mayo Junio

Fase
13 quinc. | 22quinc | 12 quinc. 22 quinc | 12 quinc. 22 quinc | 12 quinc. 22 quinc | 12 quinc. | 22 quinc | 12 quinc. 22 quinc | 12 quinc. | 22 quinc | 12 quinc. 22 guinc | 12 quinc. | 22 quinc | 12 quinc. 22 guinc

Ampliacién de equipo

de nuevos miembros

Redisefio del CORV-0

Disefio preliminar
Preliminary Design Review
Disefio del MOBULA-O

Ensayos de i
Critical Design Review

Encargo de piezas a proveedores
Es laje del MOBULA-0
Ensayo del MOBULA-O

llustracion 2. Diagrama de Gantt de la temporada 2022/2023

2.4. Financiacion

2.4.1. Patrocinadores
UVigo Aerotech, al igual que la gran mayoria de proyectos universitarios, no cuenta con financiacion propia.
Por ello, gracias a la colaboracién de nuestros patrocinadores podemos disefiar y fabricar nuestros
aeromodelos, asi como participar en distintas competiciones y eventos. Para su gestion, desde el equipo
contamos con un plan de patrocinio que clasifica a los patrocinadores en distintas categorias (Alpha, Beta,
Gamma, Delta) en funcion del acuerdo tomado.

En nuestro caso, los patrocinadores no solo nos aportan ayuda econdmica, sino que también nos prestan
SUS Sservicios, nos proporcionan espacio de trabajo y nos apoyan a lo largo de los distintos proyectos. Es
por ello por lo que, como forma de reconocimiento y gratitud hacia ellos, nuestros patrocinadores estan
presentes tanto en nuestros aeromodelos como en el polo del equipo.

2.4.2. Gestion financiera de la temporada

Dado que la presente competicion tiene una exigencia de un presupuesto maximo de 300€ por aeronave,
el equipo ha decidido utilizar esta temporada como puente econdmico para la Air Cargo Challenge 2024,
donde las necesidades econémicas son notablemente mayores. Como consercuencia, tanto por limites
presupuestarios como por factores externos, se ha limitado el desarrollo a tres aeronaves MOBULA-O,
excluyendo de este limite pruebas fallidas de la misma o ensayos. Por lo tanto, el equipo cuenta con, al
menos, tres veces el material que aparece en el presupuesto del Anexo I. No obstante, es importante
destacar que LIGN-0, la otra aeronave de UVigo Aerotech, comparte muchos elementos, especialmente la
electronica, lo que permite reducir los gastos internos notablemente dado que estos elementos son
compartidos en la medida de lo posible.

2.5. Estrategia de Marketing
El comienzo de una nueva etapa conlleva una serie de cambios, por lo que el Plan de Marketing llevado
desde UVigo Aerotech ha sido fundamental para esta temporada 2022/2023. Actualmente, el marketing es
una disciplina esencial en cualquier actividad que se realice. Conscientes de la importancia de transmitir
una imagen como equipo sélida y cercana, hemos renovado completamente la imagen del equipo,
incluyendo aspectos como el logo, el color y la tipografia entre otros.

Desde el equipo se ha desarrollado principalmente una estrategia de marketing integral, abarcando tanto
el marketing digital como el marketing boca a boca.

2.5.1. Marketing digital
En cuanto al marketing digital, se destaca el uso de las redes sociales como una herramienta importante
para promocionarnos y establecer una relacion cercana con la comunidad. Para ello, contamos con dos
principales redes sociales, Instagram y Linkedin.
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Asimismo, la pagina web del equipo (UVigo Aerotech - Aero Design Team | Web) se trata de otro principal
portal de acceso a la informacion y noticias relacionadas con el equipo. Con motivo de la renovacién de
imagen, hemos disefiado una nueva pagina web de manera moderna y atractiva para el usuario, permitiendo
asi una facil navegacion y acceso a la informacion del equipo. En ella se pueden encontrar distintas
secciones sobre noticias y eventos, proyectos, redes sociales, etc. Destacando entre ellos la newsletter,
un boletin bimensual al que se puede suscribir mediante la pagina web y donde informamos mas a fondo
sobre la actualidad del equipo. Este boletin cuenta a su vez con un disefio y guion renovados, donde se
puede encontrar articulos técnicos de interés, entrevistas a miembros del equipo o informacién sobre
nuestros patrocinadores. Al igual que las redes sociales mencionadas, la pagina web muestra un
crecimiento positivo.

2.5.2. Marketing ‘boca a boca’
En cuanto al marketing boca a boca, desde el inicio de esta temporada hemos asistido a eventos y ferias
de caracter ingenieril, tanto a nivel provincial como a nivel regional, donde hemos tenido la oportunidad de
poder compartir nuestra pasion y experiencia con otros entusiastas del aeromodelismo y la ingenieria. Esto
ha permitido que cada vez mas personas conozcan nuestro equipo y dedicacidn por el disefio y fabricacion.

Siguiendo el hilo, la equipacién que utilizamos tanto en estos eventos como en las competiciones es un
elemento de marketing muy importante. Como cada temporada, hemos llevado a cabo el disefio de nuevas
sudaderas, asi como del polo de patrocinadores. Todo ello con el objetivo de causar una buena impresion
a nuestro publico, pues la equipacidn es nuestra carta de presentacion tanto en las competiciones como
en los eventos. Esto permite que el equipo sea facilmente identificable y reconocible, lo cual es importante
a la hora de crear una imagen de marca solida.

3.1. Modelo matematico en MATLAB

Desde el equipo hemos logrado definir el modelo propulsivo del avién a través de MATLAB. De esta manera,
con el uso de un sencillo e intuitivo L/ve Scrijpt, y apoyandonos en la programacion orientada a objetos,
hemos sido capaces de iterar rapidamente distintas opciones de ESC, baterias o posicion de la palanca de
potencia.

El modelo simplificado al que llegamos exige como entrada: las hojas de datos que facilitan los fabricantes
de las hélices en unidades del S.I., un modelo linealizado del motor que requiere de datos como el KV,
resistencia interna, voltaje nominal de la bateria de alimentacion y corriente méaxima operativa.

El pardametro de la resistencia interna del motor, no facilmente obtenible a través de paginas de compra de
este, fue determinado con la combinacion de prediccion de sistemas térmicos y las expresiones
matematicas que los gobiernan. La ratio de generacion de calor (o Heat Generation Rate), asumiendo el
aire como fluido de refrigeracion estatico e invariante (aproximacion valida para régimen de crucero), asi
como que esta ratio solo depende de la geometria problema y no del tiempo, sigue la ecuacion:

2

fo 3w *

Q=0

Donde:

- Qes el flujo de calor volumétrico.
- Kes la conductividad térmica en la direccion x.
- Tesladistribucion de temperaturas.

PR
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A partir de aqui, aplicando la ley de Joule llegamos a la resistencia interna:
E=I? Rt
Donde:

- /es laintensidad de corriente, parametro conocido como corriente pico del motor.
- tes el tiempo.
- Res laresistencia interna del motor.

De esta manera se llegd a que: #=0,1 Q.

Este modelo decimos que es simplificado por dos consideraciones: asumimos que el KV del motor sera
una constante, la cual no depende de la velocidad de rotacion del motor o del torque que oponga la hélice,
y que la eficiencia del motor la podemos calcular como:

= Fer
P/_
Donde:
- Pyres la potencia eficaz del motor, calculada como P, = Torque-w (donde w es la velocidad de
rotacion).
- P, es la potencia de entrada, modelada como #,, =/-V/(donde /es la intensidad de corriente y V
el voltaje).

Como salida, el programa de MATLAB devuelve diversos datos, entre ellos el empuje a distintas
velocidades, la intensidad de corriente ideal necesaria y la real. Finalmente, el dato de dimensionado
utilizado para el modelo de vuelo es el empuje.

Resistencia Corriente
Interna Sostenida
Corriente

- : 'C
Pitch GCapacidad [~ g8

_ Hola de Corriente Corriente
Pico Tamafio datos .csv Sostenida Pico

(B i

Celdas 'C' Pico

g i

Bateria

Tabla de
Excel

RPM cT

Empuje Velocidad

Potencia

Eficiencia P
Mecanica

llustracion 3. Diagrama del modelo MATLAB desarrollado

3.2. Analisis de hélice

3.2.1. Simulacion CFD
Con el objetivo de comprobar la precision de la geometria de la hélice disefiada en el programa CAD y
asegurarnos de que se correlacionaba adecuadamente con los datos proporcionados por el fabricante, se
llevaron a cabo mdltiples simulaciones CFD en nuestro departamento. Esto nos permitio realizar



iigo -

simulaciones del avién completo con total confianza, sin temor a inexactitudes o problemas de geometria
durante el mallado.

Asi pues, se compararon los resultados de las simulaciones con las hojas de datos facilitadas por APC
Propellers.

Veloci
St ne 1
3.127e+01

| 2.637e+01 =
2.147e+01

1.657e+01

1.166e+01
[ms*-1]

Nlustracion 4. Resultado CFD de la hélice

3.2.2. Carenado
Motivados a maximizar la fuerza propulsiva del motor, se llevd a cabo un exhaustivo estudio de la viabilidad
de la incorporacién de un ducficarenado. Esta idea, asi como la de optar por una configuracion pusheren
nuestra arriesgada apuesta por un ala volante, marcaria las primeras semanas del desarrollo del avion.

Nuestra investigacion en esta materia culmin6 con la realizacion de varias simulaciones cuyos resultados
indicaban que no estaba justificada la complejidad de fabricacion, peso afiadido y la necesidad de
tolerancias muy finas (de aproximadamente 2 mm de separacion entre la hélice y el carenado considerado
prudente) como para implementarlo en un avion de estas caracteristicas. Las siguientes imagenes,
representan (de izquierda a derecha): lineas de corriente, closeup de las lineas de corriente y campo de
presiones.

Nlustracion 5. Resultado CFD del carenado

Para definir la geometria del propio carenado se estudiaron distintas posibilidades en lo que se refiere al
perfil aerodinamico empleado. Nos decantamos por uno que minimizase el Cp (coeficiente de resistencia)
al mismo tiempo que tuviese buenos resultados de C; (coeficiente de sustentacion) para angulos negativos.
El hecho de que funcionase bien en angulos negativos era importante ya que, ademas de eliminar los

10
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efectos adversos de los vortices de punta de ala, funcion principal del carenado, queriamos conseguir que
la componente horizontal de las fuerzas aerodindmicas que actuan sobre el perfil fuese maxima y asi
contribuyese lo maximo posible al empuje.

3.2.3. Conclusiones
Los resultados de la primera simulacion, sin contar con carenado, fueron muy satisfactorios. Pues en 600
iteraciones significativas (con el sistema estabilizado) el resultado medio fue de 6,67 N con una velocidad
de u.= 15 m/s. A efectos de contraste, las hojas de datos del fabricante aseguran que a esta velocidad y a
las mismas RPM que las ensayadas, el empuje es de 6,78 N. Siendo asi un error de menos del 2%.

Sin embargo, no podemos decir lo mismo del modelo de MATLAB. Al tener en cuenta que las RPM no son
un valor estatico en vuelo, asi como el posible error en nuestras suposiciones a la hora de calcular la
resistencia interna, entre otras consideraciones, es como podemos justificar la discrepancia de nuestros
modelos. En este caso, el modelo arroja un empuje de 9,15 N, una discrepancia del ~28%.

Por otro lado, estos resultados contrastan con el empuje mejorado que pareceria aportar el carenado de la
hélice. Utilizando un solver SST K-omega con correccion para numero de Reynolds bajo, el conjunto del
ducty la hélice aportaria, tras considerar 970 iteraciones significativas, 7,25 N. Esto representa una mejora
del 9% respecto al empuje esperado (evidentemente siguiendo los mismos criterios de velocidad de
entrada, etc.).

Si bien las simulaciones del duct eran esperanzadoras, el equipo en su conjunto decidié oponerse a esta
idea por los motivos mencionados anteriormente. Es por eso por lo que consideramos los resultados, en
su contexto, obtenidos de la simulacion de la hélice, en combinacion con el modelo matematico de
MATLAB. Aplicando la técnica de los minimos cuadrados para los datos obtenidos, llegamos a que el
empuje seguiria la siguiente expresion en funcion de la velocidad:

7=-03359v + 13,983
Donde:

- Tes el empuje.
- vla velocidad.

Esta relacion la encontramos mas apropiada que una que relacione el empuje con la palanca de potencia,
ya que este resultado se puede aplicar en cualquier momento del vuelo, mientras que el de la palanca de
potencia depende en funcién de la velocidad a la que esté en ese preciso instante la aeronave.

4.1. Disefio preliminar
Las limitaciones dimensionales establecidas por la normativa de la competicion y el sistema de
puntuaciones de esta condicionaron las decisiones iniciales sobre el disefio de la aeronave. Es por esto por
lo que se decidié utilizar un algoritmo iterativo que, indicando previamente los parametros de disefio
iniciales, diese como resultado las dimensiones, la carga y las velocidades de actuacion del aeromodelo
para cada una de las fases del vuelo (incluyendo despegue, ascenso/planeo, crucero, viraje y aterrizaje).

Los datos introducidos en el algoritmo son los siguientes:

= Densidad del aire de la atmésfera estandar.
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C: max del perfil de la aeronave, utilizando un rango de valores para tener en cuenta los elevons'y

las variaciones entre los resultados del perfil y del ala.

= (pg 0 coeficiente de resistencia parasito del ala, también en un rango de valores para comprobar
casos favorables y desfavorables.

= (p, o coeficiente de resistencia inducido, en un rango de valores para comparar los casos
favorables y desfavorables.

= Constantes adimensionales de forma del ala.

= Coeficientes de resistencia y de sustentacion para el caso de despegue.

= Datos del modelo propulsivo del motor de la aeronave.

= Velocidades y distancias orientativas para diferentes fases de vuelo.

Bt iniciales de diset velocidades de entrada TIW frente a WS en Dimensionss ¢ e
atos iniciales de diseno en perdlda cada actuacién carga y veloci ‘ﬁ es de
actuacion

Iteracion J

Andlisis de viabilidad

llustracion 6. Diagrama de flujo del algoritmo utilizado

El flujo de trabajo se lleva a cabo de la misma forma que en la anterior ilustracién, siguiendo el siguiente
orden:

1) Primero se calculan diferentes velocidades de entrada en pérdida en funcion de los coeficientes de
sustentacion.

2) Con ecuaciones adimensionalizadas derivadas de equilibrios de fuerzas, se calcula el cociente entre
potencia y peso necesario para las diferentes cargas alares posibles de la aeronave en cada
actuacion, aportando los datos pertinentes para cada una.

3) Se obtienen las curvas de la ratio potencia-peso frente a la carga alar para las actuaciones de
despegue, ascenso, viraje coordinado, crucero y aterrizaje, las cuales se evallan junto con las
dimensiones de la caja de restriccion y las velocidades de entrada en pérdida.

Aplicando el algoritmo anterior, los resultados obtenidos fueron los siguientes:

‘ Masa total M= 3,8 kg Velocidad de crucero Voruise= 20 m/s

‘ Distancia de despegue Xo=20m ‘Velocidad de despegue Vie=11 m/s

‘ CIETOEREIET@NEENE G ER CA/A = 0,22 m ‘Velocidad en ascenso Veims= 20 m/s

‘ Superficie alar Sv=0,44 m? ‘Angulo maximo de viraje @ =56°

Tabla 1. Resultados del disefio preliminar

4.2. Concepto aerodinamico
En el disefio del aeromodelo optamos por una configuracién menos convencional, buscando tanto probar
nuevos tipos de aeronaves como ampliar el conocimiento y las oportunidades del equipo. De esta manera,
hemos optado por disefiar un ala volante, empleando técnicas similares al disefio organico para crear una
forma mas experimental que, tras una optimizacion y redisefio, llegé a su forma final. Para las superficies
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de control e hipersustentadoras optamos por utilizar una configuracién de efevons, habitual en aeronaves
similares, que sirven para controlar el alabeo y cabeceo al mismo tiempo que se pueden emplear como
flaps cuando se considere pertinente.

Las alas y el fuselaje forman parte de una misma unidad, con formas derivadas de dos perfiles alares
diferentes, que buscan optimizar tanto el volumen disponible para carga como la sustentacion y la
estabilidad en cabeceo.

Con el objetivo de estabilizar el avion en guifiada, conseguir un comportamiento favorable frente a vientos
cruzados y reducir la resistencia inducida de la aeronave, se disefiaron e implementaron dispositivos de
punta alar en forma de wingfip, cuyas caracteristicas seran mencionadas en su respectivo apartado.

En resumen, el disefio del aeromodelo estuvo condicionado tanto por las restricciones dimensionales de
las cajas de transporte y de montaje como por la idea de crear un disefio que destacase por su innovacion.
Ademas de por ser mas arriesgado que el resto de los modelos del equipo, utilizando como apoyo los datos
de carga alar y pardmetros geométricos y de disefio que el algoritmo (explicado anteriormente) nos
proporciond.

4.3. Perfil alar

Al disefar un ala volante, el primer problema con el que nos encontramos fue el momento de cabeceo. Por
esta razon, la eleccion del perfil alar del aeromodelo se obtuvo de una optimizacion de los resultados del
PW106, un perfil de muy bajo momento por tener un borde de salida tipo réflex.

Los criterios de optimizacion seguidos, resultado directo de los pardmetros del disefio preliminar, fueron
los siguientes:

= Menor C, posible.

= (entre 1,45y 1,6.

= Angulo de entrada en pérdida superior a 14,5°.
= (plo mas bajo posible.

llustracion 7. Curvas de C. obtenidas en XFLR5 para los perfiles dados

Tras estudiar las modificaciones mas ventajosas, se decidid establecer un orden de prioridad en los criterios
anteriores. El resultado obtenido mejoré notablemente los valores de C; a costa de empeorar el Cy, pero el
balance final resulto ser el mas beneficioso para la aeronave.
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Finalmente, el perfil seleccionado para las alas fue el UVigo Aerotech 25.

llustracion 8. Perfil UVigo Aerofech 25

Para el perfil del fuselaje, se busco un espesor suficiente para contener tanto la electrénica como la carga
con la menor resistencia aerodinamica posible. De esta forma, el perfil seleccionado fue una modificacion
del NACA 4421.

Nustracion 9. NACA 4421 modificado

4.4, Disefo alar
Los resultados del disefio preliminar aportan las exigencias de sustentacion que ha de generar el alay la
superficie alar objetivo, obteniendo 0,44 m? de superficie necesaria para un peso de 38 N. Teniendo en
cuenta lo anterior y los problemas de estabilidad que acarrea la forma alar decidida, se eligio el perfil tal y
como se menciona en el anterior punto.

4.4.1. Restricciones dimensionales
Las dimensiones del ala disefiada estan limitadas por la caja de transporte y el rombo de dimensiones fijas
y angulo variable en el que ha de entrar la aeronave montada. En nuestro caso se optd por emplear un
angulo de 120 grados en la caja de restricciones, ya que al no tener empenaje contariamos con mas de
dos metros para la envergadura del avion, junto con un gran espacio para la seccion del fuselaje.

4.4.2. Geomeltria
La configuracion final elegida fue un ala volante en forma de delta, lo que nos permitiria facilitar el despegue
y la estabilidad a guifiada por medio de winglets.

La seccion que actua como fuselaje tiene una cuerda de 0,626 m y una distancia entre los encastres de
0,206 m. Las alas tienen una cuerda variable a lo largo de su envergadura y dos secciones diferenciadas,
una de transicion desde el fuselaje y la de la propia ala. Sus medidas de cuerda son 0,496 m en la unién
con el fuselaje, 0,290 m en la seccion donde la disminucion de cuerda comienza a decelerar y 0,07 m en
la union del winglet. La longitud de las alas desde su unidon con el fuselaje hasta el comienzo del winglet es
de 0,694 m, resultando en una superficie final proyectada de 0,468 m?, superior al minimo estimado en un
principio. Tras la verificacion de diferentes versiones del ala por medio de tecnologia CFD, se decidié afadir
una torsion de 4 grados en el encastre para asi generar la sustentacion suficiente como para realizar el
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despegue sin una gran deflexion de los elevons, que generaria un momento de cabeceo contrario al
deseado.

4.4.3. Superficies moviles
La configuracion de superficies de control e hipersustentadoras mas beneficiosa y utilizada para una
aeronave como la disefiada consiste en utilizar un e/evon en la parte posterior de cada ala, que actia como
alerén y elevador/fiap en diferentes movimientos.

Para su dimensionamiento, se utilizaron calculos similares a los empleados en los #/aps. Teniendo en cuenta
las medidas de la hélice y que la aeronave tiene una propulsion tipo pusher, con el motor en la zona trasera
del bloque fuselaje, se disefiaron unos elevons que comienzan a 0,097 m del encastre alar, abarcando un
porcentaje de la cuerda alar entre el 25% en su comienzo y el 50% al final. Concretamente, las medidas de
cada efevon son 0,09 m de cuerda en el comienzo, 0,04 m de cuerda en el final y una longitud de 0,556 m
entre extremos.

Finalmente, en un proceso de optimizacion, se redonde6 la unién entre los elevonsyy el ala para asi facilitar
la deflexion de estos.

Nlustracion 10. Diserio aerodindmico

4.5. Dispositivo de punta alar

4.5.1. Disefno
Teniendo en cuenta el disefio de la aeronave, la ausencia de empenaje hace necesaria la existencia de un
elemento que proporcione estabilidad con respecto al momento de guifiada. Por esta razdn, se disefiaron
los winglets que actuaran como estabilizadores verticales.

Para cumplir con los requisitos existentes, se seleccion6 la configuracion blended winglet. En cuanto al
disefio, se utilizd el perfil NACA 0015 para el final del propio wing/et, que comienza con el perfil de la propia
ala. De esta manera, existe una transicion entre ambos perfiles que ocurre a lo largo de todo el winglet.

Para su dimensionado y geometria, se busc6 que la distancia con respecto al centro de masas en el eje
longitudinal fuese maxima, dentro de los limites que la caja nos permite. El objetivo fundamental es que el
momento estabilizador creado sea del orden del momento mas critico, es decir, el generado por las
condiciones mas estrictas en vuelo. Las medidas finales son de 15 mm para la distancia al centro de masas
teérico en el eje mencionado, 50 mm de altura en los que el perfil final se sitia completamente vertical y
una rotacion de 4° en sentido antihorario con respecto al eje longitudinal del modelo, para asi obtener un
momento recuperador suficiente frente a vientos cruzados.
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Nlustracion 11. Dispositivo de punta alar

4.5.2. Estabilidad

La simulacion de la aeronave por el método de volimenes finitos demostrd la necesidad de afadir el
anterior dispositivo de punta alar para garantizar la estabilidad de la aeronave frente a vientos cruzados,
dotandola de un momento recuperador que la orientara hacia el aire incidente. A su vez, se procedio6 a la
verificacion de la estabilidad en crucero y viraje, demostrando en el primero un momento de cabeceo
notablemente bajo y rectificado por la distribucion de carga dentro de la aeronave, mientras que el viraje
coordinado no muestra momentos adversos en el caso mas critico (angulo de viraje mostrado en el disefio
preliminar y factor de carga 1.5)

5.1. Materiales utilizados y fabricacién
Debido a la naturaleza de la aeronave, es fundamental definir desde un primer momento cual sera la forma
de fabricar la misma, especialmente debido a su geometria

Desde el momento en el que se concibio la idea de este avion siempre se ha tenido un tipo de material en
mente, la espuma técnica. La razén de ello es su compleja geometria que nos permite el empleo de una
estructura clasica de cuadernas y largueros de madera sin sacrificar parte de una geometria totalmente
optimizada para ser una superficie de Clase A.

No obstante, debido de nuevo a la geometria compleja del ala, son escasas las zonas que no se pueden
fabricar apoyadas en métodos de fabricacion asistida por ordenador. Por ello nos encontramos dos
métodos de fabricacion empleables, el mecanizado CNC o la impresion 3D.

| Caracteristicas Espuma XPS

| Modulo elastico (kPa) 20.000 3.300.000
\ Limite elastico (kPa) (desconaocido) 55.000

| Resistencia a compresion (kPa) Y 66.000

Densidad (kg/m?) 33 1240

Tabla 2. Caracteristicas de XPS y PLA

A nivel técnico el XPS parece no ser mejor que el PLA, no obstante, hay una gran diferencia entre los dos
materiales: el XPS es un material cuasi isotrépico mientras que el PLA es totalmente anisotrépico. Tras
realizar una serie de ensayos de flexion se ha llegado a la conclusion de que la espuma gana en resistencia
especifica, resistencia a la compresion, al impacto, vibraciones y presenta una densidad mas que adecuada,
pero depende de maquinas de mucho mayor coste que las impresoras 3D y con menor disponibilidad.
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Asi pues, las piezas seran fabricadas en XPS, a excepcion de los winglefs que seran impresos en PLA, y la
tapa, al no tener que soportar apenas esfuerzos, motivo por el cual también se buscara el menor relleno
posible.

Las piezas de XPS seran mecanizadas mediante una CNC de tres ejes. Estas requeriran de varios giros del
macizo haciendo diversas fases de mecanizado para obtener finalmente buenos acabados en todas las
zonas aerodinamicas. Cabe mencionar que a la hora de mecanizar espumas hay que tener especial cuidado
con la fijacion de las mismas y del tipo de corte que se ejecuta, ya que el corte por salto de la fresadora
deja un peor resultado en comparacion con el corte convencional. También es importante seleccionar la
fresa adecuada de tipo O que nos permita adecuar correctamente la viruta.

5.2. Estructura del fuselaje
Se trata del conjunto mas complejo y que mas se ha adecuado estructuralmente a las necesidades de la
aeronave, y esta formado por la estructura principal y la tapa superior. Se basa en una filosofia de DFMA,
facilitando lo méaximo el montaje y adecuado el disefio a la carga, y no la carga al disefio. De esta forma,
se cumple de una forma mas eficiente el objetivo de carga deseado.

El vaciado del fuselaje se ha realizado teniendo en cuenta principalmente tanto la carga que va a llevar la
aeronave como que pueda alojar correctamente toda la electronica. De esta manera, conseguimos que, al
extraer la tapa, la cual esta unida mediante union mecanica y magnética, tengamos total acceso a la bahia
de carga. De esta manera, podemos incorporar las bolsas en tiempo récord, la electronica puede ser
facilmente monitorizada antes de vuelo y revisada, y los componentes electronicos estan correctamente
aislados entre ellos (recordemos que el XPS tiene una alta resistividad térmica). Esta practica de fijar
totalmente la carga dejando unicamente holguras elimina elementos extra de sujecion que pudieran afiadir
pesos innecesarios a la estructura y permite tener un calculo del centro de gravedad mucho mas preciso.

Como punto final el fuselaje se ha modificado en la parte inferior de tal manera sea mucho mas sencillo de
introducir los trenes de aterrizaje y que reciban el impacto de la manera mas controlada.

llustracion 12. Fuselaje obtenido

5.3. Refuerzos

Como resulta evidente, es necesario afiadir refuerzos a la zona alar para aumentar la resistencia y permitir
el levantamiento de la carga.

A la hora de situar los refuerzos sobre la estructura, decidimos partir de una simulaciéon del material en
bruto tras ensayo y valorando la situacion de esfuerzos generada durante el vuelo en crucero.
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B: Static Structural
Equivalent Elastic Strain

Type: Equivalent Elastic Strain
Unit: m/m

Time: 1

07/05/2023 0:57

0,012589 Max
- 0011191
0,0097928
0,0083947
. 0,0069966
0,0055985
£ 0,0042004
0,0028023
I 0,0014042

6,0477e-6 Min

‘\I/' ;
y
0,000 0,200 0,400 (m)

I
0,100 0300

Nustracion 13. Estudio por MEF del ala para la obtencion de los mayores esfuerzos

A través de esta simulacion, donde el cuerpo consta de una parte del fuselaje y el ala completa, pudimos
obtener las zonas mas sensibles a esfuerzos y nos dispusimos a afnadir una serie de elementos que le
brindasen de una rigidez y resistencia a agentes externos.

Por un lado, la zona de unién entre el fuselaje y las alas esta reforzada por dos tubos de fibra de carbono,
véase la siguiente figura (1y 2), que a su vez sirven de union entre ambas partes. Por otro lado, las alas
se mantienen rigidas gracias a otros dos tubos de ABS reforzados con carbono (3 y 4) y a tres cintas de
fibra de vidrio (5, 6 y 7). En cuanto a las cintas, dos van en el intradds paralelas a los tubos y otra en el
extrados siguiendo también la direccion de uno de los tubos (el que estda mas cerca del borde de ataque).
Ademas, cada tubo esta dividido en dos (uno interno y otro externo), los cuales se uniran al juntar las
partes del ala. Por ultimo, la union entre la parte interna y externa del ala queda fortalecida con una costilla
de fibra de vidrio (8) que ayudara a disipar los esfuerzos cortantes que puedan.

Nlustracion 14. Estructura de refuerzo del ala

Esta estructura se iteraria hasta llegar al disefio final, en la cual se definié finalmente la fijacién longitudinal
y se adapt6 la longitud y la orientacion de los tubos exteriores.

5.4. Ensayos de verificacion
Debido a tratarse de materiales de bajo coste, no contaban con una hoja de datos adecuada que pudiera
respaldar los resultados. Por ello, se decidi6 obtener el modulo de Young mediante un ensayo a flexion y
usando las aproximaciones clasicas de resistencias de materiales. Obteniendo el médulo de Young y
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aproximando el coeficiente de Poisson pudimos obtener un modelo linear aproximado de nuestros
materiales. Se us6 tanto para el XPS como los tubos de carbono, siendo ambos materiales sometidos
principalmente a traccion durante su vida de trabajo.

Nustracion 15. Ensayos de los materiales

Los modulos de Young se calcularon aplicando el Segundo Teorema Mohr:

_PL"3
3£/

0

Donde:

- Pes el peso aplicado (conocido).

- Llalongitud de la barra (conocido).

- Eel mddulo de Young.

- /el momento de inercia de la seccidn (calculable).

Calculando el momento de inercia | y midiendo la flecha resultante al aplicar el peso P, podemos obtener
facilmente el Mddulo de Young.

5.4.1. Modulo de Young XPS

/= ‘9’57'2‘9? =3626cn’ (b=85cm h=8cm)

pL o
£E= K7 = 96,68 /cm2 = 9,504 MPa

Para P=1,578 kgf, 6=0,7 cmy L =36cm.
5.4.2. Modulo de Young tubo de carbono
/= (3—’;) : (R;’X,-R,‘;,f)=?’;- (1.7 1,7%)=00598 o
Para: Rev=1,2cm, Rx=1,1cmy L =28 cm.

_At
E=—- =258GPa

Calculado a base de distintos alargamientos con diferentes masas.
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Otro parametro al que se le suele dar bastante importancia es el limite elastico, que en este caso no se
calculd, ya que los materiales no llegaron a romper en los ensayos, y tampoco llegaron a actuar en su zona
plastica (aparentemente que se pudiese observar a simple vista). Siendo asi buenas noticias.

5.5. Verificacion por MEF

Con el disefio final, se llevd a cabo un analisis por Método de Elementos Finitos, en el que se somete el
disefio a la carga sufrida durante el levantamiento por punta. Los resultados fueron satisfactorios,
obteniendo una deformacién no despreciable, pero soportando las cargas gracias a los refuerzos
existentes.

Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 1

07/05/2023 0:48

. 67,837 Max

60,299
52,762
45,225

. 37,687
3015

B 22612

15,075
I 75374
0 Min

0,00 250,00 500,00 (mm)

125,00 375,00

llustracion 16. Verificacion de ensayo 2G: deformaciones

Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 1

07/05/2023 0:49

7,6783 Max

. 6,8252
5972
5,1189
42657

. 34126

B 25594

17083
I 0,85315
0 Min

0,00 250,00 500,00 (mm)
I

125,00 375,00

llustracion 17. Verificacion de ensayo 2G: tensiones

5.6. Bancada del motor
El equipo se propuso el disefio de una bancada formada por una pieza fija y otra mévil (o desechable) por
diversos motivos.

En primer lugar, para conseguir una union resiliente y eficaz entre el FOAM vy la pieza a disefiar hacia falta
una union adhesiva. Una unién mecanica hubiese afiadido complejidad, asi como desaprovechado las
ventajas que acarrea un fuselaje de FOAM.

20

PR

MOBULA-O



MOBULA-O

En segundo lugar, porque si hubiese un impacto la bancada movil se podria romper y todavia tendriamos
la bancada fija en condiciones optimas para seguir operando nuestro aeromodelo.

Por ultimo, esta bancada no so6lo sirve para fijar y sostener los componentes del motor, sino que también
permite ajustar el angulo del motor y su altura, para conseguir un rendimiento 6ptimo.

El proceso de disefio comenzo con el dimensionado de la bancada fija, adaptandola a versiones preliminares
del fuselaje creado por el departamento de Estructuras. A partir de ahi, se disefiaron unas “lenglietas” que
sirviesen para aumentar la superficie de pegado de esta misma pieza.

llustracion 18. Bancada fija del motor

Tras validarse el disefio en software FEM, se procedié a disefiar la parte movil o desechable. Para llegar a
la solucion final de la bancada desechable se decidid hacer una simulacion del disefio preliminar de la
bancada por medio de una optimizacion topolégica. De esta forma, con la soluciéon que obtuviésemos
podriamos reducir al maximo (o practicamente al maximo) la masa de la bancada (es decir, eliminar material
para hacerla mas ligera), ya que asi no estaremos afiadiendo masa al aeromodelo y la bancada seguira
cumpliendo sus propdésitos de sujecion y resistencia).

©
-

Hlustracion 19. Bancada final de la aeronave

5.7. Tren de aterrizaje

5.7.1. Tren delantero
El éxito rotundo de las ballestas comerciales de fibra de carbono en la Air Cargo Challenge, asi como
nuestra pobre experiencia con ballestas de aluminio, nos llevé a seleccionar trenes de aterrizaje comerciales
y adaptar nuestro disefio en torno a estos. De esta manera y contando con una lista de ~100 trenes de
aterrizaje, nos decantamos por el menos alto, ya que de esta forma podiamos permitirnos seleccionar el
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tren trasero segun nuestras necesidades: ya fuese un patin incorporado en un posible duct, una solucién
personalizada fabricada con impresoras 3D, u otras alternativas.

La union de este tren de aterrizaje con el fuselaje se ejecuta mediante adhesivo, en una zona mecanizada
cuya posicion se calculdé como se menciond previamente. Ademas, tomando como inspiracion aviones
como el BF-109 y con el fin de aumentar la estabilidad del conjunto, afadimos una cierta inclinacién a este
tren de aterrizaje respecto a la vertical.

5.7.2. Tren trasero
Para este componente, y debido a las restricciones de tamafio que implica la compra de estas piezas,
siendo muy limitadas las ofertas, recurrimos a afiadir material bajo el fuselaje con un perfil simétrico y
minimizando el area frontal para acomodar la union. De esta forma, un tornillo pasante completaria la unién
entre el tren de aterrizaje y el fuselaje.

5.8. Resultado final

Tras llevar a cabo el proceso anteriormente mencionado, el resultado obtenido es el siguiente.

HNlustracion 20. Diserio final del MOBULA-O

Pueden verse mas imagenes en el Anexo Il. Otras imagenes.

6.1. Introduccion
Los sistemas de electronica y control son fundamentales para la operacion de la aeronave, permitiendo
tanto la comunicacidn entre el piloto y el avion, como la distribucion de érdenes entre los componentes del
avion y la operacion de las superficies de control.

Siendo estas ultimas fundamentales para lograr manejar el avion, por lo que se tendra que prestar especial
atencion al disefio del esquema de control, adaptandolo siempre que sea posible a las preferencias del
piloto, facilitando la comodidad del piloto con la respuesta de los mandos.

El esquema electronico es extremadamente similar al que tendria una aeronave de caracteristicas similares:
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lNustracion 21. Esquema electronico

6.2. Seleccion de la bateria principal
La bateria principal alimenta al motor, por lo que resulta fundamental para el vuelo. Para su eleccion se
debe tener en cuenta que deberia de ser lo mas ligera y barata posible, manteniendo la seguridad en su
operacion a través de una capacidad y tasa de descarga suficiente.

6.2.1. Calculo del consumo en vuelo
Para el calculo de la capacidad de las baterias se han realizado las siguientes hipétesis:

= El despegue se produce en la distancia maxima permitida (60 m) con el maximo consumo de motor
(usando 40 A como margen de seguridad) y a maximo empuje del motor (determinado empuje
medio de despegue 10 N). La velocidad de despegue es de 14 m/s.

= Elascenso se realiza a 22 m/s usando todo el tiempo disponible (30 s).

= El crucero se modela como un recorrido con una longitud de 1400 m a una velocidad de 20 m/s
para tener en cuenta los giros.

= Para la acrobacia se supone consumo maximo (40 A) y duracion de 15 s.

= Se afiade una ‘fase’ de transicion, entre crucero y acrobacia, y entre acrobacia y corte de motor
para aterrizaje, se supondra que esta fase en total tendra 30 s de duracién y una velocidad de 17
m/s.

Los consumos del motor a las velocidades mencionadas se obtienen del modelo de propulsién para el
motor.

Los célculos realizados para estimar la capacidad de la bateria necesaria son los siguientes:

6211  Despegue
Avion de 3 kg, 10 N de empuje, suponiendo que quedan 8 N tras tener en cuenta la resistencia
aerodinamica, se halla la aceleracion:

8 m
37:—3=2,667;

Por lo tanto, sabiendo que la velocidad de despegue es de 14 m/s:

23
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N (o 7 2
X =Xp*TVy } a
! 2
60=0+0-t+ > 2667 t°— t=6,7s
Por lo tanto, la capacidad de bateria necesaria para esta fase es:
;=675 40A =268 As = 74,444 mAh

6.2.1.2.  Ascenso
A 22 m/s la corriente solicitada por el motor es de 21,4 A, por lo tanto, la capacidad necesaria es:

Cc,=30s- 21,4 A=642 As = 178,33 mAh

6.2.1.3. Crucero
Se supone velocidad uniforme, por lo tanto, el tiempo empleado es:

A 20 m/s la corriente solicitada por el motor es de 22,5 A, por lo tanto, la capacidad necesaria es:
c3=70s- 225A=1575 As=437,5 mAh

6.2.1.4. Acrobacia
La capacidad necesaria para esta fase es:

cy=40A- 155 =600Ah = 166,667 mAh

6.2.1.5, Transicion
A 17 m/s la corriente solicitada por el motor es de 23,7 A, por lo tanto, la capacidad necesaria es:

c5=30s-23,7A=711As=197,5 mAh

La capacidad necesaria para la bateria es:

5
Cotar = Z ¢, = 1054441 mAh
=1

La duracion total del vuelo es de 151,7 s.

6.2.2. Seleccion del modelo definitivo
Teniendo en cuenta la estimacion realizada en el apartado anterior y asumiendo que se tiene un margen de
seguridad suficiente, se ha optado por una capacidad minima de 1200 mAh para continuar afiadiendo
seguridad a la operacion. Se ha elegido el siguiente modelo:
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\ Caracteristica Valor
Modelo Tattu FunFly 3S 100C 1300 mAh
Peso (g) 113
Capacidad (mAh) 1300
Tasa de descarga (C) 100
Voltaje (V) 11,1
Longitud (mm) 74
Ancho (mm) 35
Espesor (mm) 23

Tabla 3. Bateria principal utilizada

TAattU

Fuﬁ_é'l-’fw

IS 1I00L s

K
i

llustracion 22. Bateria princiapl utilizada

Esta bateria es suficiente para realizar vuelos cortos como los que se llevaran a cabo en la competicién.

Se han realizado pruebas de autonomia con esta bateria y el motor, superando los 6 minutos de autonomia,
siempre con el acelerador entre un 70% y un 100%, de modo que esta bateria cumple los requisitos
necesarios.

Cabe destacar que la bateria de sustitucion propuesta por la organizacion entra dentro de los parametros
de disefio de la aeronave.

6.3. Seleccidn de la bateria de la electrdnica
Debido a previas experiencias con aeromodelos méas exigentes se ha optado por usar una bateria que en
el pasado ha arrojado muy buenos resultados, tratandose de un modelo 2S con una capacidad de 800 mAh,
concretamente el modelo Gens Ace 2s. De esta forma, nos aseguramos de cumplir con las necesidades
de un vuelo completo, pudiendo usar las baterias ya adquiridas en temporadas anteriores, siguiendo asi la
filosofia de reducir los gastos totales de la temporada.

| Marca Gens Ace
Peso (g) 49
Capacidad 800 mAh
Ratio de descarga (C) 45
Voltaje (V) 7,4V (2S)
Longitud (mm) 56
Ancho (mm) 29
Alto (mm) 15

Tabla 4. Bateria de electronica utilizada
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Hlustracion 23. Bateria de electronica utilizada

6.4. Eleccion de los servomotores
En pro de la homogeneidad y facilidad logistica, se ha optado por emplear los mismos servos en todas las
superficies de control, de modo que se pueda minimizar el niumero de componentes en repuestos. Esta
eleccion se ha hecho teniendo en cuenta las fuerzas resultantes calculadas en el disefio aerodinamico. El

modelo elegido es el siguiente:

Voltaje de operacion 48-6'V

2,4 kgf-cm

12,4 ¢

23,17 x 9,17 x 24,05 mm

Nustracion 24. Servomotores ufilizados

6.5. Eleccion de la emisora
Debido a la experiencia previa de los anteriores pilotos y miembros del equipo con este modelo,
permitiendo asi facilitar la formacion de los nuevos integrantes, se ha optado por continuar usando la

emisora Taranis X9D.

/ ¢
° !
L J
L d
TARANIS «

L ———

Nustracion 25. Emisora utilizada
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La emisora se ha elegido ademas por la implementacion de OpenTX, siendo especialmente importante para
la facil configuracion del control, donde la mayor parte de los miembros del departamento encargado de
su programacion familiares con dicho software.

6.6. Eleccion de la receptora
En este caso es muy importante contar con el nimero de canales necesarios para poder actuar sobre todas
las superficies de control por lo que, en este caso, se necesitarian 6 canales. Ademas, es muy importante
mantener la compatibilidad de protocolos de comunicacion entre los componentes, usando el protocolo
ACCESS. Contamos con la Archer R6.

llustracion 26. Receptora utilizada

6.7. Montaje de mecanismos

6.7.1. Acople de movimiento para servomotor
Se usaran brazos para servo genéricos, incluidos en el paquete de los mismos.

6.7.2. Transmision de movimientos
Para este fin se emplean transmisiones no articuladas rectilineas que permitan la unién mecanica del acople
de servo y de acople de superficies de control.

6.7.3. Acople de superficies de control
Para acoplar el movimiento de la rétula o el alambre a la superficie de control se emplearan “cuernos”, ya
que las superficies de control estan compuestas por FOAM. Estos son utilizados cominmente en
aeromodelismo.

6.7.4. Fijacion de los servos a la aeronave
Para este fin se han practicado canales en el intradés de las alas que permiten el montaje de servos y
cables en las posiciones mas convenientes para la aeronave.

Para garantizar la estabilidad y equilibrio de la aeronave es necesario estimar la carga y la ubicacion del CG
(centro de gravedad). De esta forma, se conoce el punto y la resultante del momento que afectara a la
aeronave, con el objetivo de redistribuir cargas o conocer la capacidad maxima util, sin que la estabilidad
del aeromodelo se vea comprometida.

Basta con conocer la densidad de cada una de las piezas y su ubicacién para el desarrollo. Tras calcularlo
mediante la siguiente formula, se obtiene la ubicacion del centro de gravedad:

Srdm Y xm;

6= rm = am

27




- MOBULA-O

llustracion 27. Centro de gravedad de la aeronave, en la interseccion de la linea verde con la linea roja

La carga util especificada para la presente competicion consiste en bolsas de arroz de 150 g. Tras plantear
la distribucion de componentes en la capacidad de la aeronave, se deduce que la cantidad dptima de carga
atil son 2 bloques de 2 bolsas, lo que resulta un total de 0,6 kg. Esta distribucion se ha calculado con
margenes para las maniobras de carga rapida, por lo que es ajustable en el tiempo si una vez fabricada la
aeronave existe una mayor accesibilidad mecanica al espacio restante.

Para calcular la carga util transportada prevista en relacion con la densidad del aire, se analiza la fase de
vuelo con mayor influencia. Se observa que la actuacion mas critica es el despegue, en la que el cambio
de la payload puede llegar a modificar su distancia. Por lo tanto, se toman los pardmetros de esta fase de
vuelo como limitantes para el calculo de la carga util.

Teniendo en cuenta la definicion de carga util (PL), carga méaxima al despegue (MTOW) y de peso vacio
operativo (OEW), se desarrolla la relacion dependiente de la densidad del aire, tal como se muestra en las
siguientes ecuaciones:

MPL(p) = MTOW(p) - OEW

7 ., 2
—- Voo S CL o
MPL (p) =2 5 P (o) - OEW
Sustituyendo los datos para el despegue; con 0° de angulo de ataque, 15° de deflexion de elevonsy 12
m/s de velocidad en pista, se obtiene la siguiente funcion:

MPL(p) = 2,754949695 -0 - 2,211

Interpolando la anterior ecuacién utilizando MATLAB, se obtiene la siguiente grafica, representando la
densidad del aire en el eje de las abscisas y la carga de pago maxima en el de las ordenadas:
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llustracion 28. Prediccion de carga en funcion de la densidad

Finalizado el desarrollo completo de la aeronave, UVigo Aerotech Vol.2 cuenta con una aeronave funcional
con la que poder participar en el XtraChallenge 2023. El equipo ha podido adquirir una gran experiencia
con el disefio de la misma, mejorando sus habilidades en disefio de superficies CAD y simulacion CFD, y
MEF, dado la complejidad del modelo y, por consecuencia, la dificultad de mallado del mismo.

Debido a que la Junta Directiva de UVigo Aerotech se encuentra completamente renovada desde esta
temporada, este desarrollo ha servido para establecer una dindmica de trabajo revitalizada y un aprendizaje
solido, el cual desde el equipo se espera poder aprovechar en su futura competicion.

Todos los integrantes del mismo han experimentado un duro periodo en el desarrollo de la aeronave, donde
en una etapa demasiado tardia se observé que el modelo, a pesar de entrar en la caja de restricciones
dimensionales sin mayor problema, no era el caso con la caja de transporte. Esto supuso un gran esfuerzo
entre los miembros para llevar a cabo un redisefio, que conllevo la reduccion del 33% de la capacidad de
la misma, pero el problema fue solventado en, aproximadamente, una semana. Por consecuencia, trabajo
ya realizado como la validacion CFD o el andlisis estructural no era representante de la nueva realidad,
conllevando asi a un retraso considerable en el desarrollo de la aeronave y la replanificacion de la temporada
en lo que a esta aeronave respecta. El anterior disefio puede ser visualizado en el Anexo .

Por otro lado, MOBULA-0 supuso y supone un reto logistico, pues la integridad de la estructura requiere la
colaboracién de las empresas patrocinadores, debiendo adaptar la planificacion a las capacidades
operativas de las mismas. No obstante, la colaboracion fue exitosa y gracias al apoyo de ellas la aeronave
es se ha convertido en una realidad.

Durante el camino, esta aeronave ha hecho aparecer nuevos obstaculos que no estaban previstos,
provocando que llegar a tener un vehiculo funcional fuese mas complejo de lo previsto. Sin embargo, el
equipo ha podido solventar todos los retos que han aparecido, y la experiencia adquirida es muy positiva
para el trabajo futuro.
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Elemento Precio por unidad Unidades Total
Emax GT2820 985KV 30.50 € 1 30.50 €
Tren delantero 11.00 € 1 11.00 €
Tren de aterrizaje trasero 12.80 € 1 12.80 €
ESC 14.83 € 1 14.83 €
Receptora 35.50 € 1 35.50 €
Regulador de voltaje 18.99 € 1 18.99 €
Bateria principal 17.00 € 1 17.00 €
Bateria electronica 12.00 € 1 12.00 €
Servomotores 7.84 € 4 31.36 €
Hélice 520 € 1 5.20 €
Espuma XPS 80mm grosor 10.20 € 6 61.20 €
Vara acero 4mm diametro 2.99 € 0.1 0.30 €
Tubo de carbono 8mm 5.50 € 0.36 1.98 €
Tubo de carbono 12mm 9.95€ 0.4 3.98 €
Tubo de carbono 10mm 8.40 € 0.62 5.21€
Perfil de acero 4mm 1.59 € 0.3 0.48 €
Imanes de neodimio 0.17 € 2 0.34 €
Clipsen R 019 € 4 0.76 €
PLA 14.99 € 0.4 6.00 €
Ruedas 1.00 € 2 2.00 €
Adhesivo para XPS 6.00 € 0.2 1.20 €
Varillas roscadas 0.79 € 1 0.79 €
Roétulas 3*17mm 1.85 € 4 7.40 €
Horn Pin 21x11 3.95 € 0.4 1.58 €
Bisagras de fibra (pack) 1.96 € 1 1.96 €
Tornillos M3 1.83 € 0.24 0.44 €
Tuercas M3 0.48 € 0.48 0.23€
TOTAL 285.02 €
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Hlustracion 29. Ala interior

Nustracion 30. Ala exterior

Nustracion 31. Vista lateral de la aeronave

Nlustracion 32. Vista frontal de la aeronave
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Este es el disefio que el equipo habia desarrollado previamente al inconveniente existente con la caja de
transporte.

Nlustracion 33. Primer disefio de MOBULA-0
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