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RESUMEN TRILINGUE
Castellano:

Con este trabajo se ha conseguido disefiar tanto aerodindmicamente como estructuralmente
las aletas y la punta de un cohete en su vuelo subsdnico. Se ha partido de unas condiciones
impuestas de disefio y se han elaborado, a través de programas de simulacion, una serie de
calculos para determinar cdmo debian ser las formas previamente citadas. No solo eso, sino que
ademads se ha comprobado que estructuralmente resisten y se ha dejado abierta la posibilidad
de una continuacion de la investigacion relacionada con el analisis dindmico.

English:

With this work, it has been possible to design both the aerodynamic and structurally the fins and
nosecone for a subsonic rocket. Starting from some imposed initial conditions, the calculations
have been developed thanks to simulation software to determine how the previously mentioned
parts need to be. Not only that, but it also has been checked that those parts are structurally
stable and there is an open end to continue investigating further down the line with dynamic
analysis.

Euskara:

Lan honen bidez, suziri baten hegatzak eta punta aerodinamikoki, baita estrukturalki ere
diseinatzea lortu da. Ezarritako diseinu-baldintza batzuk hartu dira abiapuntutzat, eta simulazio-
programen bidez hainbat kalkulu egin dira, aurrez aipatutako formak nolakoak izan behar duten
zehazteko. Ez hori bakarrik, gainera, estrukturalki eutsi egiten diotela egiaztatu da, eta zabalik
utzi da analisi dinamikoarekin lotutako ikerketarekin jarraitzeko aukera.



1 Memoria

1.1 Introduccidn

El disefio de cohetes es una de las actividades que mds fuerza esta cobrando en la actualidad.
Esto se debe a que la exploracion del espacio se estd convirtiendo en una de las areas mds
demandadas de la ciencia, y esto es porque dos de las personas mds importantes e influenciables
del planeta estan invirtiendo tiempo y recursos en ello. EI marketing que se estd realizando por
parte de Jeff Bezos y Elon Musk en relacidn a este tema es increiblemente importante, y ambos
creen que el espacio es la salida natural del desarrollo del ser humano.

Sin embargo, sin llegar a tanto nivel como explorar el espacio, el disefio de cohetes mas
pequefios con misiones mds cortas esta cobrando fuerza, ya que todavia sigue siendo necesario
llevar satélites a la drbita terrestre. Las misiones mas cortas, y con satélites de menor vida util
se deben a que la tecnologia se desarrolla a una velocidad impresionante a dia de hoy, por lo
que, en plazos mas cortos, los satélites actuales quedan obsoletos por otros mejores. Es por ello
que la tendencia a lanzar mas cantidad de ellos, cada menos tiempo.

Estos satélites requieren de cohetes que los suban hasta la drbita, por lo que, se estd dando mas
importancia al disefio de vehiculos espaciales mds que en cualquier época de la historia del ser
humano.

Lo primero que se viene a la cabeza al hablar del disefio de un cohete es su aerodinamica, ya
que es la parte “que se ve” del cohete. Tanto las aletas como el morro juegan papeles
importantes en el desempefo aerodindmico, pero de nada sirve tener la mejor forma
aerodinamica si no resiste las cargas a las que va a ser sometida. Es por ello que requiere mucha
atencidn el andlisis mecanico de ambas piezas.

1.2 Contexto

En la Escuela Superior de Ingenieria de Bilbao existe un especial interés por parte de los alumnos
a investigar por cuenta propia materias mas alld de lo explicado en clase. Esto puede
contrastarse en la cantidad de grupos docentes y de investigacidn que existen. Uno de ellos tiene
por nombre BiSKYTeam y se constituye por personas ansiosas por aprender y desarrollar
conocimientos en relacion con el mundo aeroespacial y aerondutico. Dentro del mismo existe
una subdivisién por equipos de trabajo, cada uno especializado en un drea determinada del
desarrollo. Ejemplos de esto serian el grupo de propulsidn, el de estructura, avidnica y
aerodinamica (en el cual se ha centrado este proyecto).
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Imagen 1.- Lanzamiento del ultimo cohete “Ganimedes” por BiSKYTeam.

Actualmente existen dos lineas principales de investigacién dentro del equipo: La primera es el
disefio de un motor de combustidn hibrida (oxidante y combustible en tanques separados) y su
correspondiente construccidn y pruebas. Este es uno de los proyectos mds ambiciosos del
equipo debido a su complejidad ingenieril y peligrosidad del proyecto, ya que las presiones y
temperaturas que se alcanzarian en el encendido son impresionantes. La segunda linea de
investigacion se centra en mejorar y probar la electrénica de vuelo o avidnica. El problema de
esta es que requiere de pruebas reales para comprobar su funcionamiento, por lo que se hace
necesario iniciar un proyecto de cohetes sencillos, lo mas simples posibles, para realizar un gran
numero de ellos y poder probar los diferentes altimetros, acelerémetros etc. Es por ello que
urge el diseino de este tipo de cohetes por el mero hecho de que el equipo de avidnica no puede
verificar sus disefios y, por tanto, no puede continuar. En relacion a esta necesidad ha surgido
este proyecto, por el cual se pretende disefiar un cohete sencillo que pueda cumplir con los
requisitos impuestos por la avidnica. Sin embargo, el disefio de un cohete es un proyecto
demasiado amplio como para ser desarrollado por una sola persona en el plazo impuesto, por
lo que este documento muestra parte del disefio. Todo lo que se pretende realizar queda mejor
descrito en los objetivos a continuacion.

1.3 Objetivos y alcance

Este proyecto tiene por objetivos los siguientes:

- Simular y elegir el morro que menos fuerza de arrastre produzca en el cohete,
determinando la geometria dptima para las condiciones de vuelo impuestas.

- Simular y elegir la geometria de aletas que produzca menor fuerza de arrastre, a la vez
gue asegure una estabilidad entre 1,5 y 2,0 calibres para las condiciones de vuelo
impuestas.
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- Elegir el grosor adecuado de la geometria del morro que asegure que resiste las cargas
aerodinamicas en vuelo.

- Elegir el grosor adecuado de las aletas para asegurar que resiste las cargas sin excesiva
deformacidn, ya que es la geometria de la aleta la que asegura la estabilidad.

Estos objetivos han de ser cumplidos teniendo en cuenta que el vuelo del cohete se encuentra
dentro del régimen subsénico y que el didmetro del cohete viene impuesto por el tamafo de la
avidnica y tiene un valor de 10cm.

1.4 Beneficios que aporta el trabajo

Cuando se habla de beneficios, la primera imagen que se nos viene a la cabeza es el dinero. Este
proyecto no trae beneficios econdmicos, pero aporta otro tipo de ventajas. El primer factor
importante es el conocimiento adquirido, no solo por parte del estudiante, sino para el equipo
en su totalidad, ya que este proyecto se va a escribir de tal manera que pueda ser replicado para
otro tipo de cohetes con distintas caracteristicas de vuelo y/o geometrias. Ademas, como
beneficios para el equipo, da salida a los disefios de avidnica, por lo que su investigaciéon puede
continuar y podrdn realizar pruebas experimentales para corroborar resultados obtenidos de
manera analitica. Finalmente, un mayor nimero de lanzamientos (teniendo en cuenta que el
objetivo de este proyecto es el disefio de un cohete replicable, con pocas variaciones) es
beneficioso en el ambito del marketing, por lo que podrd atraer, o usarse como gancho para
conseguir nuevos patrocinadores.

1.5 Andlisis del estado del arte

En este aperado se aportardn los fundamentos tedricos necesarios para la realizacidon de este
estudio, y por tanto muy conveniente su conocimiento por parte del lector para la comprension
de la investigacidon. Se expondrdn los conocimientos con una profundidad relativamente
profunda, pero muy lejos de que sean completos, dejando las referencias necesarias para que
el lector, en caso de estimarlo oportuno, pueda incidir mas.

1.5.1 Dindmica de fluidos

En este apartado se van a mostrar los conceptos mads tedricos necesarios para la investigacion.
Se incluye una diferencia en cuanto al régimen subsdnico, ya que dentro de dicho rango existen
dos tipos de flujo: el compresible y el incompresible.
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1.5.1.1 Conceptos del régimen subsdénico con flujo incompresible

Este tipo de flujo es el mas comun en el ambito de la vida cotidiana y en la mayoria de las
investigaciones, ya que se corresponde con velocidades de viento consideradas como “bajas”.
Cuando se refieren a velocidades de viento, l6gicamente también se refieren a velocidades de
vehiculo contra viento nulo. Dichas velocidades van desde los Okm/hora hasta M=0,3, es decir,
unos 370 km/hora (a nivel del mar). Es légico deducir el porqué de la primera afirmacién, la cual
decia que es la mds comun. Basicamente la totalidad de las situaciones no pertenecientes al
ambito aerondutico y aeroespacial se encuentran en este rango (salvo casos extraordinarios
como los vehiculos de Fdrmula 1 en ciertos puntos de la carrera).

Debido a que el flujo del que se habla en este apartado es el mas comun, las ecuaciones y
conceptos mostrados a continuacién pueden considerarse como la base de la mecanica de
fluidos. Cabe destacar que lo mencionado con anterioridad en cuanto a velocidades de aire, es
comun para todos los fluidos, considerandose compresible o incompresibles en el mismo rango.

La principal caracteristica que define al flujo compresible sobre el incompresible es la
conservacion de la presidn, en la cual la presion a la entrada es la presion a la salida mas las
pérdidas de presién. Esto viene de la teoria enunciada por los autores Johann y Daniel Bernoulli
y les caracteriza la ecuacién que lleva su nombre, mostrada a continuacién.

1,2 _ 1.2
p1t+ Vi =p+o1; (1)

La ecuacién muestra los dos tipos de presidn (no se considera presidn por diferencia de altura)
gue componen la presion total. La presion total es constante y, por tanto, los dos sumandos a
un lado de la ecuacidn tienen que ser iguales a los del otro lado (omitiendo pérdidas de carga,
las cuales se afiadirian al lado de la derecha de la ecuacidn, y que componen la diferencia de
presidon entre el punto inicial y el punto final). De los dos componentes que aparecen, el primero
se corresponde con la presidn estatica y el segundo con la presidn dinamica. Esto quiere decir,
que, si aumenta la velocidad del flujo, aumenta la presidon dinamica, y para que se cumpla la
ecuacién, es necesario que la presidon estdtica (normalmente conocida como simplemente
“presién”) baje.

Es importante indicar que, con unas condiciones iniciales de presion, si se conoce el campo de
velocidades del flujo, se conoce el campo de presiones. De la misma manera, con una condicidn
inicial de velocidad, conocido el campo de presiones, conocido el de velocidades (esto es bueno
saberlo para extrapolar a las técnicas CFD).

Otro concepto importante, es el de conducto de Venturi. En principio parece que no tiene nada
que ver con el proyecto, sin embargo, la punta de un cohete se comporta como un Venturi para
el aire a su alrededor, por lo que conviene introducir otro de los pilares en la mecdnica de fluidos,
el tubo de Venturi, con su correspondiente ecuacion de conservacién de masa. Al ser flujo
compresible y ser, por tanto, la densidad constante, se cumple la ecuacion mostrada a
continuacidn, y que es, como se ha mencionado, un clasico en la mecdnica de fluidos, sobre todo

4
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en conductos de liquidos. Para que la masa sea constante, si el canal se estrecha, es necesario
gue aumente su velocidad el flujo. Esto, unido con lo ya mencionado de Bernoulli, hace que la
presidn estatica disminuya al aumentar la dindmica.

A1V1 = A2V2 (2)

1.5.1.2 Conceptos del régimen subsdnico con flujo compresible

Este rango de velocidades es mucho mas inusual que el mencionado anteriormente, ya que son
velocidades relativas muy superiores a lo que se podria considerar como cotidiano. Teniendo en
cuenta que este rango se reduce a sectores como el aerondutico, aeroespacial y el
armamentistico, esta claro el porqué de su rareza. Hay que tener en cuenta que el flujo comienza
a poder ser considerado como compresible para velocidades superiores a M=0,3. Esto significa
que para velocidades transdnicas y supersénicas también es considerado compresible. Por ello,
la teoria que se muestra a continuacién es valida para regimenes superiores.

Primero y antes de nada convendria definir lo que es la compresibilidad. En teoria, todas las
sustancias son compresibles. En algunas es evidente mientras que en otras es imperceptible. Si
se aplica presién o fuerza sobre una sustancia, esta reduce su volumen conservando su masa, es
decir, aumenta su densidad. Es evidente en gases, poco perceptible en liquidos y apenas
imperceptible en sdélidos. La compresibilidad se define como la capacidad de una sustancia de
variar su volumen ante una fuerza externa aplicada sobre ella.

p p+dp
D el i
R——— v e v+ du

M

Imagen 2.- Explicacion del concepto compresibilidad.

Otro aspecto a considerar en este apartado es el de gas compresible como gas ideal. Un gas
puede considerarse ideal si se cumplen una serie de requisitos, relacionados con las fuerzas
intermoleculares entre las particulas de gas, debido a su cercania o lejania. Sin embargo, es
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importante decir que, para las condiciones de compresibilidad en régimen subsénico, transénico
e incluso supersonico es mas que posible considerar los gases como gases perfectos y, por tanto,
siguiendo el comportamiento marcado por la siguiente ecuacion.

Pasa algo similar en cuanto al comportamiento energético se refiere, pudiéndose considerar que
el gas posee calores especificos constantes, debido a que las temperaturas en estos regimenes
no son altas por lo general (se pueden considerar constantes los calores especificos cuando la
temperatura no sobrepasa los 1000K).

Hay que tener en cuenta que, en flujo incompresible, la densidad era un valor fijo, invariable,
consecuencia directa de ser incompresible. Ahora en este caso, ya no es asi, sino que la densidad
se convierte en una variable mds, y en el estudio compresible se tienen en cuenta las siguientes
5 variables: p o presion, T o temperatura, V o volumen, p o densidad y e o energia interna.

1.5.1.3 Fuerzasy momentos aerodinamicos

Cuando se habla de fuerzas aerodinamicas, hay que tener en cuenta que eso es un concepto
poco preciso, utilizado en la vida cotidiana o para simplificar una explicacion. En realidad, cuando
se habla de fuerzas aerodinamicas es necesario saber que las fuerzas que ejerce el viento sobre
el cohete generan no solo una resultante de fuerzas, sino también un momento aerodinamico.

Dichas resultantes se generan como consecuencia del efecto del viento sobre el cohete. Uno de
los efectos del viento es intuitivo, ya que se corresponde a una distribucién de esfuerzo cortante
sobre la superficie del cohete, proveniente del rozamiento viscoso entre el cohete y el aire. Se
dice intuitivo ya que no hace falta saber de aerodindmica para poder imaginar dicho efecto. El
segundo efecto, quizd menos intuitivo se corresponde con los efectos generados por una
distribucidon de presiones sobre el cohete, generando gradientes de presién y por tanto un
efecto de fuerza resultante. Recordemos que la fuerza es la presidn por la superficie.

Estos efectos generan una resultante de fuerzas, la cual no es util a menos que se divida en las
componentes conocidas realmente como “fuerzas aerodinamicas”.

La primera componente se refiere a la conocida como fuerza de arrastre, o “drag force” en
inglés. Es la componente paralela al flujo de aire, y suele ser habitual intentar reducir en la
medida de lo posible esta componente durante el vuelo, ya que es una fuerza que esta en
constante oposicidn, necesitando generar un impulso del motor mayor para poder mantener o
aumentar la velocidad del vehiculo (en otros casos se utiliza de forma favorable, como por
ejemplo a la hora de aterrizar un avion, para evitar el uso del motor o de los frenos).
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Fuerza Asrodinamica

-

Sustentaciéon

Viento Relativo

Imagen 3.- Descomposicion de las fuerzas aerodindmicas.

La segunda componente es la perpendicular al flujo, y es la razén del porqué las aeronaves son
capaces de levantar vuelo. Hay que tener en cuenta, que, en el caso de los cohetes, no se puede
hablar de fuerza de sustentacién, ya que poseen vuelo vertical, y dicha componente no es de
sustentacién, sin embargo, a lo largo de este documento se le tratard como tal. Es posible
demostrar que existen una serie de coeficientes, los cuales definen estas fuerzas y momentos,
y lo hacen a través del término presién dindmica, mencionado con anterioridad en este
documento. Como se ha definido previamente con densidad constante, debido a que este
concepto se ha mencionado en el apartado de flujo incompresible, es importante remarcar la
influencia de la densidad en dicho término, denominandose p, en la siguiente expresion.

1 (3)
= _ VZ
oo = 2,000 oo

Ahora es preciso definir una superficie de referencia y una longitud de referencia, para que los
coeficientes sean adimensionales y comparables entre si. Si se definen como S (de superficie) y
I (longitud) la expresion de los destinos coeficientes tanto de fuerzas como de momentos son
los siguientes:

D (4)
Cn= ——
D 4.8
L (5)
C, = —
L 4.8
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Cor = M (6)
M quSl

Otra manera posible de dividir la resultante de fuerzas es en lugar de referirla al flujo, referirla
al objeto en vuelo. Por ello, existe la division de fuerza axial y fuerza normal. Sin embargo, al ser
mads comun la caracterizacion anterior, se suele relacionar las ahora mencionadas con las fuerzas
de “drag” y “lift” de la siguiente manera.

D = Nsen(a) + Acos(a) (7)

L = Ncos(a) — Asen(a) (8)

El dngulo a se define como angulo de ataque y es el angulo el cual muestra la inclinacién del
objeto con respecto al flujo.

Hay que tener en cuenta que la compresibilidad es un factor importante que influye de manera
importante en las fuerzas aerodindmicas, debido a que son funcién del nimero de Reynolds y
del de Mach, ambos afectados por la compresibilidad. Existe una correccién para los valores,
conocida como la correccion de “Correccion de Prandtl-Glauert”, sin embargo, esta correccion
es poco necesaria en el régimen subsénico, como se puede ver en el grafico a continuacién.

Prandtl-Glauert Transformation
3 r T . .
: : Subsonic Prandtl-Glavert
Supersonic Prandtl-Glavert

.............. |

Imagen 4.- Grdfico de la transformacion de Prandtl-Glauert.
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Donde:
Cincomp (9)
Ccomp = ——
1— M?

1.5.1.4 Centro de presiones

Las fuerzas de presion y esfuerzos cortantes provenientes de la influencia del aire sobre el objeto
son fuerzas distribuidas, pese a que se intenten tratar como locales, por su simplicidad a la hora
de realizar los calculos. Seria interesante reducir dichas cargas distribuidas a un sistema en el
que fueran locales, y para ello se necesita saber el punto de aplicacion. En este caso la fuerza
resultante, o las componentes actuarian como una solo vector fuerza aplicado en lo que se
denomina “centro de presiones”.

Imagen 5.- Estabilidad referida al centro de presiones.

Ahora bien, habiendo definido de tal manera el centro de presiones, una consecuencia directa
es que, en dicho punto, las fuerzas aerodindmicas no producen momento, ya que precisamente
estdn aplicadas sobre el mismo.

El centro de presiones se suele utilizar para definir la estabilidad de un sistema, objeto o
vehiculo, refiriendo su posicidon con respecto al centro de gravedad del sistema. El porqué de
esta comparativa es el hecho de que, al igual que se ha definido el centro de presiones como el
punto en el que se pueden aplicar las fuerzas aerodindamicas, el centro de gravedad es el punto
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en el que se pueden suponer las fuerzas gravitatorias como locales. Por ello, conviene
compararlos ya que es necesario ver si el momento, por lo general desestabilizador, de la
gravedad es compensado por el momento aerodinamico. Una condicién primordial para que
esto ocurra es que el centro de presiones se encuentre por detras del centro se gravedad,
generando asi momentos opuestos y estabilizando el cohete.

Si realizamos un equilibrio de momentos en el vehiculo, la expresién que resulta para la
definicion del centro de presiones (el cual suponemos en el eje longitudinal del cohete para
denominarlo “x”) es la siguiente:

M cp (10)

Siendo M el momento aerodindmico y N la resultante de fuerzas normales al cohete.

Ahora bien, existen vehiculos mas o menos estables, con componentes que aportan mayor o
menor estabilidad. En el caso de los cohetes la mayor parte de la estabilidad la producen las
aletas, y esta se mide en calibres. Un calibre es la distancia considerada como un didmetro, y se
compara esta con la distancia entre los dos puntos caracteristicos previamente mencionados.

1.5.1.5 Teoria de capa limite

El concepto de capa limite tiene alrededor de un siglo de antigliedad y fue uno de los grandes
hitos para la mecdnica de fluidos y de manera directa, para el mundo de la aerodindmica. Como
su nombre indica, es la ultima capa de fluido, que se considera adyacente al cuerpo donde se
considera que el fluido es frenado debido al rozamiento viscoso entre el fluido y la superficie.
Este concepto fue una revolucidn, ya que generd una serie de ecuaciones, llamadas como
“ecuaciones de capa limite” las cuales sustituian en esta regidon cercana al objeto, a las
ecuaciones de Navier-Stokes.

Para profundizar mas, se suele explicar este efecto con un flujo de un fluido viscoso sobre una
superficie u objeto plano, sin embargo, es aplicable a superficies no planas. En la imagen a
continuacién se puede ver la imagen estandar para la explicacion de este fendmeno.

2121 s
Jlayers | —
af S
Voo 2\ bo\k“df_) - -
._Tr__> 0( \‘;\c““/ S ’
o0 o e e laver. U™ Uy
ower 27— 4ty boundary 1ayen ¥ t
a]ocity ——
=< 1oy edge O yol T br
. -~ Quie ] ‘
! .
X V“ =0, T= Tu, w

"IIIII//I//I/////Il///I//I/////////I//I//I/ SIS LLL 111174 SLISLLI SIS IS s TSI L

Veloaity Temperature

. 2
profile profile

Imagen 6.- Fenomeno de la capa limite.
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Sea un flujo de un fluido viscoso, que viaja a una velocidad V y a una temperatura T. Al entrar en
contacto con la superficie plana, la capa final de fluido se estanca (adquiere la velocidad de la
superficie, es decir, velocidad relativa 0) y por tanto se encuentra a una velocidad 0 y a la
temperatura de la superficie. Ahora bien, se genera un gradiente tanto de velocidad como de
temperatura, los cuales no son constantes, sino que varian a lo largo de la longitud de la
superficie, como puede verse en la imagen.

Al tratarse de un fluido viscoso, motivo por el cual se pega a la pared, se genera una tensidn
tangencial a la misma, la cual viene definida por la siguiente expresion.

fw =M(g_;)w (11)

De igual manera, al existir un gradiente de temperatura, existe una transferencia de calor que
va del objeto caliente al frio, que viene definida por la expresion a continuacion.

w (12)

Es importante saber que la capa limite y sus ecuaciones, reducen el costo de resoluciéon de un
modelo matematico, sin embargo, cada vez mds se utilizan herramientas de CDF debido a du
poderio computacional y capacidad de resolucion, por lo que es necesario definir bien las
condiciones de capa limite en sus modelos. Esto se reflejard mds adelante, una vez se describa
lo que es el CDF y lo que realiza.

152 CFD

El CFD es un acrénimo que se ha venido mencionando desde el inicio de este documento, sin
embargo, no se ha explicado en detalle en qué consiste, por lo que este apartado se va a
encargar de hacerlo.

El CFD (Computational Fluid Dinamycs) es, si no el mas, uno de los mas importantes avances de
la historia de la humanidad en el ambito de la mecdnica de fluidos. Combina esta, que como es
bien sabido, depende de ecuaciones matematicas, con la potencia computacional de un
ordenador. Esto permite cambiar la vision de los problemas, convirtiéndose de analiticos (cuyas
soluciones no siempre existen) a numéricos. Permite cambiar la manera de pensar, y en lugar

11
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de intentar resolver una ecuacién numeérica, resolver las veces que haga falta una ecuacion
numeérica.

Path Lines Colored by Velocity Magnitude (m/s) Dec 28, 2006
FLUENT 8.2 (3d, segregated, ske)

Imagen 7.- Resultados de una simulacion con CFD.

Esto cambid el mundo de la mecdnica de fluidos, y prueba de ello es que se estd volviendo un
elemento, que podria considerarse como indispensable hoy en dia en campos de investigacion
y fabricaciéon como la aeronautica y la aeroespacial.

El CFD maneja una cantidad ingente de datos, dependiendo por supuesto de la capacidad
computacional del ordenador, pero resuelve de manera iterativa un problema hasta llegar a la
solucién que el usuario determina adecuada.

Es una herramienta muy poderosa y lleva utilizdndose desde mediados del siglo pasado, y
seguird usandose en un futuro, ya que como se ha dicho, ha sido un cambio radical de
pensamiento en la mecanica de fluidos.

1.5.2.1 Modelos de flujo

Ahora que se ha explicado un poco mas en profundidad en qué consiste el CDF, ahora toca
determinar cémo funciona, ya que, como se ha mencionado, funciona resolviendo
iterativamente ecuaciones matematicas.

12
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Es importante, para determinar su modo de resolucién, decir que se basa en la mecanica de
fluidos, lo cual es imposible que sea una sorpresa. Con ello se pretende decir, que las ecuaciones
de gobierno basicas de esta materia deben de ser resueltas, siendo estas la conservacién de
masa, la conservacién de la energia, y la segunda ley se Newton (dicho sea de paso, pertenecen
dos de ellas al ambito termodinamico y la Ultima al campo fisico, mas bien mecanico).

Ahora bien, es importante saber que, para resolver matematicamente un problema, es
necesario modelizarlo, precisamente para poder deducir las ecuaciones a resolver. Existen tres
formas de modelizar el fluido, siendo estas la modelizacion por voliumenes finitos, la
modelizacién por elementos de fluido infinitesimales y finalmente, la modelizacién molecular

1.5.2.1.1 Modelo de volimenes finitos

Este modelo elige del flujo una regién finita y la estudia, dependiendo del tipo, el
comportamiento del fluido. Se dice que depende, ya que existen dos maneras de observar este
modelo. Bien se pueden escoger una serie de particulas encerradas en un volumen de control,
y observar cdmo estas se mueven (por lo tanto, el volumen de control se moveria) o se puede
escoger un volumen de control fijo y determinar el comportamiento de las particulas que entran
o salen de él, mientras se encuentran en su interior. Esta distincion posee un nombre,
denominando “conservativa” a las resultantes ecuaciones que salen de asumir un volumen fijo,
y “no conservativa a las resultantes ecuaciones que salen de asumir un volumen en movimiento.
Este modelo provee ecuaciones integrales, que son susceptibles de convertirse en ecuaciones
con derivadas parciales, para una futura resolucién de manera numérica por el ordenador.

1.1.2.1.2. Modelo de elementos infinitesimales y modelo molecular

Este tipo de modelo es una variacion del anterior, ya que escoge lo que podria considerarse un
volumen de control, pero de dimensiones infinitesimales. Sigue manteniendo la distincion en
cuanto a fijo o en movimiento, pero en este caso las ecuaciones que se hallan vienen dadas de
manera diferencial. El modelo molecular se puede asimilar a este, centrandose en las moléculas
en movimiento, por lo que se ha decidido incluirlos como un solo tipo.

1.5.2.2 Ecuaciones de gobierno

Como se he mencionado con anterioridad, existen ciertas ecuaciones, las cuales son la base de
la mecanica de fluidos. Dichas ecuaciones deben de cumplirse para cada volumen de control o
elemento infinitesimal considerado.

13
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1.5.2.2.1 Conservacion de la masa

La masa ni se crea ni se destruye, por lo que, para cada volumen de control o elemento
diferencial, el flujo neto debe de ser igual al incremento de la masa de este. Con ello se quiere
decir que, si no existe incremento de masa en el volumen de control, la masa que entra debe de
ser igual a la masa que sale de él. Existe una manera de denotar este concepto
matematicamente y es el siguiente.

op 9w  9(pv)  O(pw) _

0
Jat d0x dy 0z

(13)

Es posible observar que posee 4 términos distintos, todos ellos dependientes de la masa, o de
lo que es lo mismo, de la variacién de la densidad en el volumen considerado. El primer término
se refiere al tiempo, en la medida en la que la densidad cambia con respecto a este. El resto de
los términos puede observarse que se refieren a lo mismo en distintos ejes, por lo que a lo que
se refieran tiene que ser una magnitud vectorial, y asi es. Dichos términos hacen referencia a la
variacién de la densidad con respecto a la velocidad. Es importante decir que en flujo
incompresible no existen dichos términos, ya que la densidad es constante, y por tanto no
existiria cambio en la masa en un volumen.

1.5.2.2.2  Conservacion de la cantidad de movimiento

Antes se mencionaba que se debia cumplir la segunda ley de Newton, la cual afirma que el
cambio en la cantidad de movimiento de un objeto o particula es igual al sumatorio de fuerzas
actuantes sobre la misma. Teniendo en cuenta que existen fuerzas en los tres ejes, ya que
estamos considerando un espacio tridimensional, las expresiones matematicas quedan de la
siguiente manera:

En x:

Du 0(—p+Tx) 0Txy 0Ty,
i S
P Dt ax oy oz Tomx

Eny:

14
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Enz:

pD_W — a(—p + Tzz) + asz + aTyz
Dt 0z dx dy

+ Syz

(16)

Estas expresiones poseen una serie de términos que quiza necesiten aclaracion. La variable 7,,
se refiere a la tensidn cortante. No es extrafio encontrar esto, ya que se ha mencionado con
anterioridad en este documento que las fuerzas aerodindmicas son de este tipo. Ademas,
aparece el término Sy, el cual se refiere a las fuerzas exteriores (se puede observar que solo
se ha incluido los del eje z, pero es idéntico para los otros dos ejes).

1.5.2.2.3  Ecuacion de la energia

En este apartado se hace alusion a la tercera ley de la termodindmica. En ella se expone que el
intercambio de calor en un elemento o volumen de control es igual al flujo neto de calor entrante
en este mas el trabajo realizado sobre este por las fuerzas de superficie.

ouT,, OutTy, N out,, + vty N vty N ovt,, N OWTy, N owt,,
0x dy 0z 0x dy 0z 0x dy

owrt,,

0z

DE div(pu) +
P o = —div(pu

(17)
+

] + div(k grad T) + Sg

Siendo E =i+ 1/2 (u? + v2 + w?) sabiendo ademds que Tij se refiere a las diferentes
tensiones cortantes e i a la energia interna.

1.5.2.3 Modelos de turbulencia. Spalart Allmaras

Una vez comenzamos el uso de un programa CFD, las ecuaciones de energia, masa y
conservacion de la cantidad de movimiento son indiscutiblemente parte de la resolucién, pero
es necesario elegir como se va a tratar la viscosidad. Para ello necesitamos elegir un modelo
viscoso, entre los multiples existentes. Para este estudio, se ha escogido el modelo viscoso de
Spalart Allmaras, ya que es un modelo especificamente disefiado para el campo de la
aerondutica, con una sola ecuacién que simplifica y reduce el coste computacional con respecto
a su alternativa, el modelo k-w SST, el cual posee dos ecuaciones.

15
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Como se acaba de mencionar, consta de una Unica ecuacion caracteristica, la cual se muestra a
continuacioén.

9 o+ ooy = 6, + — |+ oy s AN Y, + S

(18)

Dicha ecuacién posee tres términos, los cuales no son visibles a primera vista, los cuales se
refieren a la produccion, a la difusién y a la destruccion.

El término mostrado a continuacién es conocido como el término de produccién, el cual para
realizar las operaciones y calculos tiene en cuenta tanto la vorticidad, asi como las tensiones
producidas por esta.

G, = Cp1pSV
(19)
El siguiente término se refiere a la difusidn, mostrado a continuacién:
1 .
-[v- (VtVVt) :i [% {(H + p¥) :TV}]
g v ] J
(20)

Intentando conseguir una modelizacién de la difusidn orientada segun el flujo aerodinamico, es
necesaria la adiciéon de un término no conservativo, como el que se muestra a continuacién:

~\ 2
L[ V0] = - [Cozp (35) |

(21)
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Finalmente, el ultimo término a estudiar es el término de destruccidn, el cual es importante
remarcar el hecho de que aparecen en lugares donde las tensiones aparecen en el modelo, ya
que, por esta razon, los efectos de la viscosidad seran elevados.

~ 2

v
Y, = Cuipfw (E) (22)

1.5.2.4 Funcionamiento general del CFD

Un programa CFD tiene una estructura para la resolucién de los problemas que se le plantean,
y consta basicamente de tres partes: Un preprocesador, un procesador y un post-procesador.

En el preprocesador se define todo lo relacionado con lo previo a que se empiece el calculo y la
resolucion de las ecuaciones. Con esto se refiere a la definicion de una geometria, la cual sera
dividida en celdas, en un proceso denominado mallado. Se especifican los métodos de
resolucidn, los modelos viscosos, las propiedades de los materiales y finalmente las condiciones
de contorno, dejando el problema listo para entrar en el procesador.

El procesador es el que se encarga de resolver todas las ecuaciones mostradas con anterioridad
en este documento. Las resuelve de manera iterativa para cada nodo en cada iteracidon. Suele
ser la parte que mas tiempo consume, ya que, si se desean resultados veraces, el proceso de
discretizacion debera ser exhaustivo y dividir el dominio en celdas mas pequefias.

Finalmente, en el post-procesador, la solucidn ya ha sido calculada, y se procede a mostrar los
resultados finales. Estos resultados son muy variados, en cuanto a presion, velocidades y
multiples caracteristicas del flujo.

1.5.2.5 ANSYS Fluent

En la imagen a continuacidon se muestra el menu de ANSYS Fluent, el cual se describird con mas
detalle a continuacion.

- @ Setup

E General

89 Models
& Materials
& Cell Zone Conditions

> I Boundary Conditions
= Dynamic Mesh
& Reference Values

4 @ Solution

QD Methods
s" Controls
Repart Definitions
Monitars
Cell Registers
i,_:u Initialization

> Al Calculation Activities
'—/’ Run Calculation

4 @ Results

el Graphics

> E‘, Plots
EO animations
&> Reports

Imagen 8.- Menu en forma de drbol de ANSYS Fluent.
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En la pestafia de “General” se eligen las opciones mas generales de la simulacidn, tales como el
tipo de geometria en 2D (axisimétrico o plano), la dependencia del tiempo (steady o transient)
asi como la manera de solucionar el problema, bien sea basado en | presién o la densidad, y
finalmente activar las opciones gravitatorias para fendmenos como la conveccion.

En la pestaia “models” se eligen los distintos modelos de resolucién que se utilizardn en la
futura simulacidn. Se pueden elegir los modelos de turbulencia, asi como la activacién de la
ecuacion de la energia, radiacion, etc.

En el apartado de “materials” se pueden seleccionar los materiales que estén involucrados en el
problema, asi como las caracteristicas y comportamientos de estos. En el caso de este estudio
se utiliza aire con comportamiento de gas ideal.

“Cell zone conditions” nos permite seleccionar las celdas que son fluido o las celdas que son
solido, mas alla de la seleccidon automatica que realiza el propio programa.

“Boundary conditions” es una pestafia que permite seleccionar todo lo relacionado con las
condiciones de contorno del problema, tanto en tipo como en valor.

En el apartado de “reference values” se introducen los valores referencia en caso de querer
calcular los coeficientes que necesiten de esta especificacion.

Entrando en el apartado del Set-up, es el que nos permite definir el método de solucidn, asi
como los parametros de convergencia.

En la pestaia de “methods” se puede seleccionar si la solucién se resolvera con las ecuaciones
acopladas o desacopladas, asi como seleccionar a su vez el tratamiento de los gradientes.

Pasando al apartado de “Controls”, en él se seleccionan ciertos parametros, como el nimero de
Courant, el cual debe de ser pequeiio (del orden de la unidad) para que los resultados obtenidos
sean fiables.

En la pestaia “Report definitions” se definen sobre qué pardmetros se desea un estudio mas
cuidadoso, o realizar algun tipo de accién, como por ejemplo utilizarlos como criterio de parada
para las simulaciones, o realizar un seguimiento de su convergencia graficando por iteraciones.

Los siguientes dos apartados son los encargados de inicializar la solucion (Inicialization), es decir,
poner sobre el modelo las condiciones de contorno, y “Run Calculation” es el apartado
encargado de comenzar a realizar la solucién.

El apartado de “Results” comprende todas las posibilidades de mostrar las soluciones calculadas
tras la simulacién. Permite realizar graficados, hallar valores de pardmetros, e incluso realizar
mapas de colores para ver un parametro de manera mas global.
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1.5.2.6 Openrocket

Openrocket es un programa “open-source” que no utiliza CFD. Sin embargo, se introduce en
esta investigacion, ya que es muy util a la hora de juzgar la estabilidad de un cohete de manera
rapida y visual.

Pese a ser un programa bastante completo, ya que calcula tanto el ascenso como el descenso
con recovery, en este estudio solo se considera el ascenso, ya que se estd juzgando la
aerodinamica de un elemento cuya funcién solo sirve en el ascenso, perdiendo su funcién
aerodindmica en el descenso.

Como se acaba de mencionar, el programa no se basa en el estudio CFD, con lo que conviene
describir el cdmo realiza los célculos para la obtencidn de los resultados.

En primer lugar, se debe de tener en cuenta que los coeficientes de las fuerzas aerodindmicas
se calculan mediante el método explicado en el apartado “fuerzas y momentos aerodindmicos”
de este mismo documento, en el cual se hace uso de la presion dindmica. Ademds, también se
calcula el centro de presiones como se explica en el apartado “centro de presiones”.

Respecto al centro de presiones, cabe destacar el hecho de que el programa utiliza el lamado
“método de Barrowman” para el calculo de los coeficientes de fuerza normal, momentos de
cabeceo y el centro de presiones. Dicho método consiste en dividir el cohete en unidades mas
simples, y calcular el centro de presiones de cada una de dichas unidades. Posteriormente se
calcula un centro de presiones global a partir de los centros de presion individuales.

Es importante mencionar que, para los calculos de estos coeficientes, momento y centros de
presiones, el programa realiza una serie de simplificaciones asumiendo ciertas caracteristicas de
los elementos mas sencillos, los cuales se mostraran a continuacion.

Las primeras asunciones son suponer el cohete como un sélido rigido que viaja por un fluido con
un dngulo de ataque cercano a 0 grados.

La siguiente aproximacion utilizada es el supuesto de simetria axial de los cuerpos en cuestién,
la cual omite posibles fallos de fabricacién o eliminando elementos los cuales no hagan que las
partes que poseen simetria de revolucion dejen de tenerla (como por ejemplo el elemento que
se introduce en la guia de la torre de lanzamiento). Esta aproximacién hace que el calculo de Cy
y Cn se realice a velocidades subsénicas con dangulo de ataque cercano a cero en el que el seno
del dngulo es igual al angulo. Por supuesto se afiade una correccidén para angulos que se dejan
de considerar como pequefios.

2 sina (23)
Cra= 5 [AW) — A0)]
ref
2 sina (24)
Cna= g 1AM ~V]
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Cina (25)

CNa

La siguiente asuncién que realiza el programa es el de aletas planas, suponiendo una aleta
generada por extrusion. Ademads, es importante decir que el método de Barrowman esta
disenado para aletas trapezoidales y con un nimero de aletas de 3 o 4. Por supuesto existen una
serie de correcciones para poder realizar aletas de formas elipticas, asi como para un nimero
de aletas superior a 4.

Los coeficientes introducidos en este apartado se afladen a los ya calculados en el apartado
anterior de las partes que poseen simetria de revolucion.

A+
CNaOFDf:;COSI—'C

(Cnvad1 = (26)

4
2+ Fp 1+ —
D F%

La expresidn anterior muestra el calculo del coeficiente de fuerza normal para una aleta en
régimen subsénico. Cyo €s el coeficiente de fuerza normal base, el cual proviene de una
derivacién de un perfil alar en 2D.

27 (27)

Cnoo = B

B=+1-M2;M <1 (28)

Ademas, el parametro Fp es el parametro de correlacién de Diederich y 7 el angulo barrido
medido desde la mitad de la cuerda.
ZSZ/ (29)
Afin

FD = 1
ZZCNaOcosFC

Anadir, ademas, el hecho de que existen una serie de correcciones para el régimen supersonico,
los cuales no se van a mostrar debido a que este estudio no contempla dicho rango de
velocidades.

Se ha mencionado que el modelo solo es valido para un numero de aletas igual a 3 o 4. Sin
embargo, es posible tener un cohete que posea mas, por lo que el programa realiza una serie
de correcciones para este tipo de situaciones.
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(1.000 Ny, = 1,2,34
0. 94’8 NtOt = 5
0.913 Ny = 6
— N in tot

(CNa)N - (Zk:lsln Ak) 0.854 N,y = 7
0.810 N,,, = 8
0.750 N,,, > 8 (30)

Mostrando el significado de Ay, en la siguiente imagen:

Imagen 9.- Significado de Ay.

Barrowman es un método que separa los cuerpos y luego los junta, sin embargo, es indiscutible
el hecho de que puede existir, y de hecho existe, una interferencia entre ellos. Unas condiciones
para uno pueden verse reflejadas en el otro. Por ello, a continuacidn, se muestra una correccién
para simular la interferencia entre el fuselaje y las aletas.

Crndre = Krgy(Cnadn (31)

Donde Kr(gy es un término definido como:

L (32)
s+ r;

KT(B) =1+

Siendo 1; el radio del fuselaje (si se supone como constante). Si no, 1; se considera en el punto
en donde se sitUa la aleta y s es la longitud de la aleta.
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Este programa, como se ha mencionado a continuacion, es muy completo y simula tanto el
ascenso propulsado, el ascenso libre (sin motor) y el descenso con recovery. En este estudio solo
se estudia la fase de vuelo propulsado, en el que la aerodindmica del elemento objeto de estudio
es de vital importancia para determinar las condiciones de vuelo. Dicho esto, existen ciertas
relaciones que definen el momento de cabeceo, una vez el cohete entra en su fase de vuelo libre
y llega al apogeo. Dichas expresiones no se mostraran, ya que no son importantes para el
estudio, sin embargo, si se desea por parte del lector realizar una investigacién mas en detalle,
se muestran la bibliografia necesaria para obtener dichas expresiones en el apartado de
referencias.

Pasando ahora con las fuerzas de drag, es importante destacar el hecho de que existen muchos
coeficientes de arrastre, dependiendo del tipo de fenédmeno al que se refieran, los cuales son
juntados tras calcular todos en lo que ya se muestra como el coeficiente de arrastre del cohete
en general.

La primera distincién de drags es su divisidén entre drags de friccion y drags de presién. En cuanto
al primero se refiere, ya se ha dicho que se debe al rozamiento viscoso entre el cohete y el fluido,
en este caso aire, y viene definido por la expresién a continuacion.

Dericti (33)
Cf _ friction

1
fpv(z)Awet

Si se quiere poner en funcién del nimero de Reynolds se utiliza lo siguiente:

1.48 1072, paraR < 10*
1

Cs 5, para10* <R < R

C;=1{"'7 (1.50 InR—-5.6)
R, (34)
0. OBZ(T)O'Z,para R > R,
Siendo
R, (35)

Reyie = 51(?)_1'039

Hay que tener en cuenta que, en parte del régimen subsdnico, los efectos de la compresibilidad
se vuelven relativamente notorios, teniendo que realizar la siguiente correccién:

Cs, = Cp(1—0.1M?) (36)
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Limitando la rugosidad de la siguiente manera:

Cf (37)

cp = —~
fe™ 1+ 0.18M2

Entrando ahora en los drags de presion, ya es sabido que Barrowman divide en elementos mds
sencillos. El primero de ellos es la punta, objeto de estudio de esta investigacién, para la cual,
Barrowman tiene tabulados los valores de los coeficientes de arrastre para cada tipo de punta,
lo cuales son mostrados a continuacion:

v .
I- /’ \ /:_\ ' ™ .fh\,'\ !?-”!"\\
[\ ‘[’.!__}.
N g - T _J N

Cob -005 001 02 0.2

Imagen 10.- Cd para las distintas formas del “nose-cone” en Openrocket.

El “boattail” o la parte mas trasera del cohete, tiene un drag calculable de la siguiente manera:

1paray<1 (38)
Ap 3 -
(CD)pressure = A& (CD)base —}/para 1<y<3
boattail 2
0Oparay>3

En cuanto a las aletas, tienen un coeficiente de arrastre de presidon que depende totalmente de
la forma de estas, como es légico pensar. Las aletas tienen un leading Edge (el eje delantero) y
un trailing Edge (o eje trasero) y sus drags se calculas de la siguiente manera:

1- M*»)°17 1 paraM < 0.9 (39)
(Cp)ips = 1-1.785(M —-0.9) para0.9<M<1
DILEL 0.502 0.1095
1.214 — 7e + A paraM > 1
(Co)re = (Cp)res cos? Iy (40)

Siendo 7/} el angulo del leading Edge. El coeficiente del trailing Edge se calcula como a
continuacién se muestra:
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(CD)TE = (CD)base (41)

Y el coeficiente de cada aleta es la suma del drag generado por el leading y el trailing edges.

(CD)pressure = (Cp)e + (Cp)rE (42)

El lamado “base drag” o arrastre de la base es el drag generado en lugares donde el didmetro
disminuye de forma abrupta hasta 0. Es el correspondiente al final del cohete.

Cobase = {0.12+0.13M2 paraM < 1 (43)
D’base = 0.25/M paraM > 1

El arrastre considerado como pardsito, es el debido a imperfecciones no consideradas con
anterioridad, como las mencionadas en este mismo apartado como el enganche a la torre de
lanzamiento.

(CD)parasitic = max{l- 3-0.3 l/d ’ 1}(CD)stag (44)

Obteniendo todos los coeficientes previamente mencionados se pasa a realizar un coeficiente
de arrastre comun para todo el cohete. Para ello se realiza un sumatorio de todos los anteriores:

(45)

Ar
Cp, = Z (CDr + (Cadfriction
T Aref

1.5.3 Elementos finitos en estatica

Los elementos finitos han sido la revolucién en el mundo de la ingenieria de disefio, ya que nos
permite evaluar mediante la simulacién, los efectos que ciertas fuerzas tendrian sobre los
elementos, y las tensiones y deformaciones que se darian. La revoluciéon vino en que
antiguamente los cdlculos y disefio de piezas se realizaban de manera puramente analitica, con
las ecuaciones de la resistencia de materiales. El problema es que las ecuaciones tienen una
aplicacién muy dificil para piezas que se salen del patrén, es decir, todo lo que no tiene seccion
uniforme, pequenas deformaciones, etc.
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Entonces fue cuando entraron en juego los elementos finitos, que trajeron la ventaja de que
podia calcularse tanto las tensiones y deformaciones (en el caso de un estudio estatico) como
infinidad de resultados mas, ya que existen multiples tipos de estudios de elementos finitos. Sin
ir mas lejos, una aplicacion de estos se ha explicado con anterioridad al estudiar el flujo de un
fluido a través de Ansys Fluent.

Es importante recalcar que el estudio estdtico de una pieza, es posiblemente el mds sencillo que
se puede realizar, ya que no aparecen las matrices de masa ni de amortiguacion, simplificando
enormemente los calculos. Es por ello que, pese a que las ecuaciones matriciales que se van a
mostrar a continuacion aparenten sencillez, es porque los elementos conflictivos de las mismas
son simplificados.

Cuando se trabaja con elementos finitos lo que se realiza es una discretizacién del objeto a
estudiar, es decir, se “parte” el elemento en un nimero determinado de celdas, y se estudia
cada una de ellas y su relacién con las contiguas. Cuanto mas pequefias las celdas (o elementos)
mas cercano a la realidad, pero mayor nimero de elementos y, por tanto, mayor coste
computacional. Podria decirse que la realidad es una discretizacién de infinitos elementos
infinitesimales.

Imagen 11.- Discretizacion de una mandibula por elementos finitos

1.5.3.1 Funciones de interpolacion

El software de elementos finitos trabaja realizando una serie de calculos sobre los nodos de los
elementos, esto es, sobre los vértices de los elementos. Por tanto, no calcula los resultados en
absolutamente todos los lugares del disefio. Sin embargo, cuando se presentan los resultados,
estos aparecen en todo el sélido. ¢Cdmo es esto posible?

La respuesta es sencilla, con las funciones de interpolacién. Una vez el software ha calculado los
resultados es todos los nodos de la malla, este utiliza las funciones de interpolacién para mostrar
lo que pasa dentro de la celda. Este proceso introduce un cierto error, ya que no esta calculando
de manera precisa qué es lo que ocurre, sino que, a partir de unos resultados, utiliza unos
calculos mas sencillos para mostrar los del interior. No es dificil llegar a la conclusidn, que cuanto
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mayor tamafio tengan los elementos, mas imprecision existira, ya que los resultados calculados
por estatica son menores, y los calculados a partir de funciones de interpolacién mayores.

0.00 5000 100.00 (mrm)
I .

25.00 75.00

Imagen 12.- Resultados de un andlisis estdtico.

Las funciones de interpolacién (se conoce como Ni({x})) por definicién, tiene de valor 1 en el
nodo a estudiar y 0 en el resto de nodos del elemento. Haciendo uso de esta, se pueden hallar
los resultados a partir de esta expresion, para cualquier coordenada x dentro del elemento.

(46)

S = ) (Vi) - 8

1.5.3.2 Matriz de rigidez

Para explicar de manera sencilla lo que ocurre a la hora de calcular los resultados, se va a poner
un ejemplo.
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Supdngase un elemento plano con 4 nodos, numerados del 1 al 4, y supdngase que dicho
elemento tiene unas ligaduras que lo hacen isostatico (para simplificar el célculo). Cada nodo
entonces (ya que el estudio es en 2 dimensiones) tendra dos fuerzas y dos desplazamientos, uno
vertical y uno horizontal.

61 63

52

64

[REY
—
\ 4

68

wsn
|

De esta manera, un elemento de “i” nodos tendra 2”i” grados de libertad.

Una vez se han definido dichos grados de libertad, se definen las fuerzas en cada nodo, teniendo
en cuenta tanto las externas como las de los apoyos. Es facil observar que también habra 2”i”
fuerzas, ya que a cada deformacién le corresponde una fuerza. Una vez se han definido estas
también, el software realiza esta operacién (de manera simplificada):

(F} = [K] - {8} (47)

Es posible observar que es necesario el calculo de la matriz de rigidez para la resolucién de esta
operacién, por lo que se desarrolla a continuacion. Sin embargo, primero se expondran las
relaciones fundamentales de los elementos, a fin de entender con posterioridad el desarrollo
realizado para llegar a la expresién de la matriz de rigidez.

A partir de las expresiones de funcién de interpolacidn se puede expresar que:

{6({x)} = [IN(xD] - {63 (48)
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Segun la teoria de la resistencia de materiales, se puede mostrar la relacidn entre deformaciones
y extensiones de la siguiente manera:

{e(xD} = [0H{6({xD} = [O1IN({x D] - {6} = [B({x D] - {6} (49)

Y las tensiones se pueden definir como:

{o({xD} = [DI{e{xD} = [D][B({x})] - {6} (30)

Ahora que ya han sido definidas las relaciones fundamentales, es momento de llegar a la
expresion de la matriz de rigidez del elemento, el cual sirve para obtener los resultados de
deformaciones en cada uno de los nodos del elemento.

La teoria de la que se parte para hallar dicha matriz es igualar el trabajo de las fuerzas a la energia
eldstica acumulada a causa de los desplazamientos de los nodos del elemento, por lo que se van
a mostrar ambas expresiones y posteriormente se igualaran.

El trabajo se puede definir como fuerzas por desplazamientos, por lo que la expresién queda
como sigue:

W = {8} - {F} (51)

Por otro lado, la energia elastica tiene la siguiente forma:

V= [{e(xDY {o({xDYdv = {8} (J[B({xD]" [D][B ({x}]dv){6} (52)

Igualando ambas expresiones (es decir W=V) entonces obtenemos:

(53)

([BprmiB@ar)©) = )

La expresion que acompafia a los desplazamientos es precisamente la matriz de rigidez del
elemento:

28



[rrr——— BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA

Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco  Unibertsitatea DE BILBAO

(54)

[k] = f [B({Lx D] [DIB({xD]dv

1.5.3.3 Ansys Static Structural

El médulo de Ansys que se ha utilizado en este proyecto es el Ansys Static Structural, el cual ha
servido para sacar los resultados de tensiones y deformaciones necesarios. El menu de este
maodulo se puede ver en la imagen a continuacion y tiene 4 partes importantes:

T Project
2[5 Model (F4)
----- /T Geometry
/5 Materials
52 Coordinate Systems
----- », T3 Mesh
=[] Static Structural (F5)
- 1] Analysis Settings
....... » @ Force
-8 Fixed Support
=% Solution (F6)
e {57 Solution Information
&8 Total Deformation
- v B3 Eguivalent Stress

Imagen 13.- Menu del Ansys Static Structural.

La seccién con el nombre de “Materials” hace referencia a los materiales que se estan usando
para la simulacién. Recordemos que la manera en la que trabaja un software de elementos
finitos, es necesario saber la rigidez y demas propiedades del material a usar para calcular los
resultados.

El apartado de “Mesh” hace referencia al mallado de la pieza y es en éste en el que se realizan
las especificaciones de mallado, es decir, la densidad de nodos, la forma de los mismos, etc.

Mas adelante tenemos una seccién en la que se introducen las fuerzas y los apoyos, esenciales
para este andlisis, ya que, sin ellos, no habria nada que simular.

Finalmente, el apartado de “Solution” sirve para determinar qué resultados son los que se
desean sacar. En la imagen se puede ver que se han obtenido la deformacién y las tensiones,
pero existen muchas otras posibilidades dentro de este mismo mendu.
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1.5.4 Anélisis Modal

El analisis modal con elementos finitos funciona de manera muy similar al desarrollo algebraico,
en el que se hallan las frecuencias naturales del sistema. El interés de este apartado es comparar
las frecuencias naturales del sistema con las de las fuerzas a las que se va a ver sometido, ya que
en las frecuencias naturales se entra en lo que se conoce como resonancia. Cuando un sistema
entra en resonancia, lo que ocurre es que la deformacién se incrementa de manera exagerada
(en la teoria es infinita, pero en la realidad no ocurre eso) por lo que hay que disefar el sistema
para que no se encuentre dentro de ese rango.

La ecuacion de la dindmica de sdlidos es igual que la algebraica, pero en lugar de ser valores
absolutos, se sustituyen por matrices y vectores, ya que estamos hallando las frecuencias
naturales del sistema completo.

[M1{&} + [C){S} + [K1{5} = (F} (55)

Sin embargo, para realizar este anilisis, se supone un sistema libre no amortiguado, por lo que
la expresion anterior se reescribe como:

[M1{&} + [K1{6} =0 (56)

Lo que genera una ecuacién diferencial de segundo orden, que se puede escribir de la siguiente
manera:

—w?[M1{6} + [K]{6} =0 (57)
Lo que da como resultado
(58)
k
Wy = —

Importante destacar que los valores dentro de la raiz se hallan con expresiones similares a la de
la matriz de rigidez, con integrales para cada nodo.
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1.5.4.1 Ansys Modal

Para realizar el andlisis modal se ha utilizado el médulo de Ansys llamado “Ansys Modal” y sirve
para poder hallar las frecuencias naturales del conjunto final, una vez realizado el disefio
completo.

El menu de este mddulo se puede observar en la imagen a continuacidn y los apartados mas
importantes son los siguientes:

Wl Project
5 {5 Model (H4)
= /T8 Geometry
b @ Solid
/[0 Point Mass
/[0 Point Mass 2
b Point Mass 3
oy {5 Materials
-5 Coordinate Systems
R », TP Mesh
------- M Named Selections
Modal (H5)
~T=0 Pre-Stress (Mone)
w1 Analysis Settings
=% Solution (H6)
{57 Solution Information

Imagen 14.- Menu del Ansys Modal

Los apartados “Materials” y “Mesh” funcionan exactamente igual que en el Ansys Static
Structural, de manera que no tiene sentido volver a explicarlos.

El apartado “Geometry” en este mdédulo cobra especial importancia, ya que, es posible afadir
masas puntuales para evitar tener que realizar un CAD de elementos que se desconoce su forma,
pero se sabe su masa. Esto pasa en este proyecto, ya que se conoce la masa del motor y la
aviodnica, pero no se conoce su forma. Esto permite realizar el analisis modal de manera precisa.

Finalmente tenemos el apartado de “Solution”, donde se determina el nimero de modos que
se desean hallar, asi como los resultados obtenidos una vez realizada la simulacién.

1.6 Andlisis de alternativas

A la hora de hacer un proyecto, es comun barajar distintas alternativas para comprobar cual es
la mejor o la que satisface de manera dptima las necesidades. Sin embargo, para este proyecto
no se barajan distintas alternativas a la solucién, ya que el proyecto en si es un analisis de
alternativas.
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Mas adelante se explica con detalle el procedimiento seguido, pero se aclara que a la hora de
disefiar tanto la punta como las aletas, se simulan una serie de formas distintas. Es decir, se
simulan todas las alternativas y es por ello que no tiene sentido hablar de alternativas.

A pesar de ello, se comenta en este apartado que existen 5 alternativas de formas para puntas,
y a su vez 5 longitudes por cada forma. Esto hace que existan 25 alternativas a puntas. Ademas,
existen 2 alternativas para aletas que cumplen con los criterios establecidos mds adelante en
este documento.

1.7 Analisis de riesgos

Al tratarse Unicamente del disefo aerodindmico de un elemento, los riesgos son muy pocos, ya
que se trata de una labor de investigacion. Sin embargo, al ser un elemento que posteriormente
va a ser fabricado e incluido en un modelo real, en este apartado se evaluaran los riesgos no
solo de disefio, sino también teniendo en cuenta que se va a convertir en un elemento real.

Un cohete es un elemento muy complejo, y elegir fallos que provengan de esta investigacidn en
concreto es algo complicado. Sin embargo, se va a proceder a analizar una serie de situaciones
que tienen relacidn total o parcial con este proyecto.

Para observar la importancia o gravedad de un fallo, se va a utilizar una tabla de riesgos, en las
que las situaciones son clasificadas en tres colores en funcidn de su gravedad. Estas situaciones
son las siguientes:

1.- Fallo en los datos obtenidos por simulacion.
2.- Deformacion de la punta

3.- Rotura de punta

4.- Deformacion en aletas

5.- Rotura de aletas

6.- Rotura uniéon punta-fuselaje

7.- Rotura unién aleta-fuselaje

El primer riesgo consiste en que las simulaciones hayan sido hechas de manera errénea, y los
resultados obtenidos sean incorrectos. Esto se traducird en unas fuerzas de arrastre distintas a
las obtenidas lo cual solamente hara que la altura de apogeo sea distinta.

El segundo y el cuarto riesgo ambas son deformaciones, lo cual, tiene poca importancia en
cuanto al lanzamiento se refiere ya que los cohetes son de un solo uso. Sin embargo, es posible
que la trayectoria seguida por el cohete sea distinta si la deformacién es excesiva.
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El resto de riesgos implican roturas, lo cual seria catastréfico en vuelo ya que implica una
destruccién total del cohete, asi como un peligro importante porque no se pueden controlar los
desechos en vuelo provenientes del accidente.

Una vez descritos los riesgos, solo queda clasificarlos en la tabla de riesgos, en funcidn de su
probabilidad e impacto.

Tabla 1.- Tabla de riesgos clasificados en impacto y probabilidad

IMPACTO
Muy Bajo Bajo Moderado Alto Muy Alto
-0,05 -0,1 -0,2 -0,4 -0,8

Raramente
-0,1
Dificilmente
-0,3
Posible
-0,5
Probablemente
-0,7
Casi Seguro
-0,9

PROBABILIDAD

2 Metodologia seguida en el trabajo desarrollado

La palabra “disefio” engloba una amplia lista de tareas, las cuales tienen que realizar en un cierto
orden para que el proyecto pueda ser llevado a cabo. Este trabajo consta de tres partes bien
diferenciadas: Disefio de la punta, disefio de las aletas y, un estudio modal del conjunto.

Sin embargo, es importante definir con anterioridad las restricciones impuestas. Estas se
refieren a que el cohete debe tener ciertas dimensiones definidas fuera de este proyecto, por
los responsables del grupo docente BiSKYTeam. Estas restricciones tienen su motivo (por
ejemplo, el diametro viene definido por el tamafio de la avidnica) los cuales no forman parte de
este proyecto. Las restricciones son las siguientes:
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Tabla 2.- Restricciones impuestas de disefio

Diametro 10 cm
Longitud 180 cm
Peso del motor 1903 g
N.2 compartimentos 3
Régimen Subsdnico
Eyeccién Lateral
Material Fibra de vidrio

Una vez definidos los limites de este proyecto, queda determinar en qué orden se realizaran las
tareas, y en qué consiste cada una.

El analisis modal no puede hacerse hasta que la geometria esté perfectamente definida, por lo
que, esta tarea obligatoriamente debe ser la Gltima en realizarse. Entre las dos tareas de disefio,
es importante definir qué se prioriza en cada una. La punta determina en gran medida el drag,
o fuerza de arrastre del cohete, mientras que las aletas determinan la estabilidad del mismo.
Parece que estan desacopladas, pero en realidad, la tarea de las aletas depende de la geometria
del resto del cohete (porque con ella se determina la posicidon del centro de presiones). No
ocurre lo mismo con la punta, ya que el drag de la punta no se ve afectado de ninguna manera
por variaciones de la geometria de las aletas. Es por ello que se procedera a disefiar primero la
punta, después las aletas y, finalmente, el andlisis modal del conjunto.

2.1 Disefio de la punta

2.1.1 Disefo aerodindmico

2.1.1.1 Explicacion del método

Como se ha mencionado con anterioridad, el disefio de la punta se realiza en primer lugar, ya
que es el elemento al que no le afectan variaciones del resto de parametros de disefio del
cohete. Una cosa importante a tener en cuenta es definir en base a qué criterios se va a disefar,
por lo que se indica que el disefio de esta parte del conjunto se va a realizar atendiendo al criterio
de menor fuerza de arrastre. Esto quiere decir que la punta que cree menor drag, serd la
escogida, sin ningln otro motivo.

Ahora bien, existen infinitas formas de punta de cohete, por lo que hacer un estudio completo
seria imposible. Es por ello que, atendiendo a bibliografia, se definen los 5 grupos que van a ser
estudiados: Geometria cdnica, exponencial, parabdlica, eliptica y Von Karman.
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Sin embargo, incluso dentro de cada grupo existen infinitas geometrias posibles, ya que todas
esas formas son funciones de dos variables: radio y longitud. El radio ha quedado definido en las
restricciones principales, por lo que la Unica variable que se puede variar es la longitud. Se ha
decidido hacer un barrido de 10 en 10 centimetros, comenzando desde la punta de 10 cm hasta
la de 50 cm, esto es, 5 longitudes por forma.

Esta definicidon hace que exista un total de 25 geometrias a estudiar, lo que constituye un amplio
grupo de muestras, por lo que es esencial mantener un orden a la hora de mostrar los resultados,
para poder elegir correctamente.

Estas geometrias se estudiaran en todo el régimen subsdnico, por lo que es, de nuevo,
imprescindible definir en qué van a consistir las simulaciones. Las velocidades a las que se van a
obtener los datos, son desde M=0,1 hasta M=0,6 de 0,1 en 0,1, lo que quiere decir que por cada
geometria se tendrian que realizar 6 simulaciones y obtener 6 resultados.

Como es posible observar, el nimero de simulaciones a realizar es bastante alto, con un total de
150 Unica y exclusivamente para poder elegir la punta correcta. Sin embargo, la buena noticia
es que, una vez realizadas estas simulaciones, ya se podra elegir la forma final y pasar con la
siguiente tarea del disefo.

2.1.1.2 Definicidn de la geometria

Lo primero que hay que crear para poder realizar las simulaciones son las geometrias que se van
a utilizar. Es importante indicar que en mdédulo Ansys Fluent simula el fluido, y no el sélido. Es
por ello que la geometria que se observa a continuacidn se corresponde con el aire que rodea
al cohete.

Imagen 15.- Geometria base para disefio de punta

Ademas, es posible observar que se trata de un elemento en 2 dimensiones, y esto se debe a
que, para el estudio de la punta, las aletas pierden toda la importancia. Eliminarlas nos permite
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tener una geometria con simetria axial, lo que, a su vez, permite realizar un estudio axisimétrico.
Es por ello que, en la imagen se puede ver un plano del cohete que es simétrico axialmente, por
lo que, solo es necesario medio cohete.

Puede parecer que la geometria es un rectangulo, pero en realidad le falta un trozo que se
corresponde al medio cohete ya mencionado. Este detalle se puede observar en la imagen a
continuacién. Un detalle mas a tener en cuenta es que la geometria estd “partida” en diferentes
trozos, y esto se hace para poder mallar cada uno de ellos de manera independiente.

Imagen 16.- Detalle de geometria mostrando cohete

Para realizar la geometria del cohete hay que tener en cuenta las restricciones mencionadas con
anterioridad, en las que el didmetro tenia un valor de 10 centimetros y la longitud dotal del
cohete siempre seria 180 centimetros, independientemente de la longitud de la punta. Esto
quiere decir que, si la punta es mas larga, el fuselaje sera mas corto.

La geometria de la punta depende de la forma y longitud de la misma, por lo que se mostrara
como se ha realizado una de ellas y el resto se dejaran en los anexos.

La geometria mostrada en la imagen anterior es una forma de Von Karman de 200 milimetros
de longitud, y es la que se usara como ejemplo. Para comenzar, la forma de Von Karman se
caracteriza por la siguiente expresion:

(59)
R 0 Sin(20) + ¢ sin?(0)
=— - sin
2x
6 = arccos (1 — T)
(60)

La anterior expresion es la correspondiente a las series de Haack, en la que, si hacemos
que el valor de “C” sea 0, obtenemos la forma de Von Karman.

Como se puede observar, es una expresion de 2 variables: radio y longitud. El radio es
fijo para todas las simulaciones, pero la longitud varia en funcién de la geometria que
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estemos simulando. En este caso se ha dicho que la punta es de 200 milimetros, por lo
que R=50mm y L=200mm.

Una vez realizado eso, se particulariza para valores de “x” y se obtienen los valores de
“y”. “x” es un valor de longitud entre 0 y 200 para este caso, e “y” es la posicion del
radio para esa “x” en particular. Particularizando para un cierto nimero de valores, se
puede definir de manera precisa la geometria (Se ha supuesto que con 6 puntos la
geometria es suficientemente precisa). Para este caso, la tabla de puntos es la que

sigue:

Tabla 3.- Valores para punta Von Karman 200mm

X (mm) y (mm)
0 0,0
40 18,9
80 30,6
120 39,6
160 46,3
200 50,0

Una vez definida la punta, solamente queda definir el tamafo del “aire” alrededor. Esto se ha
realizado a partir de la bibliografia, en la que se recomienda que la cantidad de aire para simular
sea entre 8 y 10 veces la longitud del cohete hacia cada lado y en perpendicular. Es por ello que

se ha dejado una distancia de 15 metros hacia todas las direcciones.
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Imagen 17.- Numeracion de partes de la geometria

Tabla 4.- Parametros de mallado.

Zona Tipo Medida Unidades Parametros
adicionales
1 Face sizing 400 mm -
2 Face sizing 80 mm -
3 Face sizing 80 mm -
4 Face sizing 80 mm -
5 Face sizing 400 mm -
6 Face sizing 50 mm Face meshing.
Bias Factor
7 Face sizing 50 mm Face meshing.
Bias Factor
8 Face sizing 50 mm Face meshing.
Bias Factor

Finalmente, la Unica parte de la geometria que queda por definir es la mas cercana al cohete, la
cual tiene los siguientes parametros de mallados:
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Imagen 18.- Zona cercana al cohete
Tabla 5.- Parametros de mallado para zona cercana al cohete
Zona Tipo Medida Unidad
9 Face Sizing 1,5 mm
9 Inflation 5 capas

EL resultado de estos parametros, es la malla que se puede ver en las dos imagenes a
continuacién. La primera es la malla completa y la segunda es la capa de “inflation” de elementos

prismaticos.

Imagen 19.- Mallado geometria completa

T
EEELE
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Imagen 20.- Detalle de Inflation

2.1.1.3 Configuracion del Ansys Fluent

Para realizar las simulaciones es imprescindible introducir las opciones de simulacién requeridas
para realizar el estudio que se desea. A continuacion, se muestra la configuracién utilizada para
todas y cada una de las simulaciones realizadas para las puntas.

Tabla 6.- Configuracion de Ansys Fluent (1)

Nombre Tipo Valor Unidad
Presién de operacion 101300 Pa
Temperatura de operacion 295 K
Inlet Pressure Far Field Variable Mach
Outlet Pressure Outlet Gauge Pressure
Nosecone Wall No Slip -
Fuselaje Wall No Slip -
Aire Wall Specified shear ON
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Tabla 7.- Configuracion de Ansys Fluent (11)

Tipo de algoritmo Pressure based
Energia Activada
Fluido Aire (Gas ideal)
Resolucidn de Presion-Velocidad Coupled
Modelo Viscoso Spalart Allmaras (1 ecuacién)

2.1.2 Disefo Estructural

2.1.1.1 Explicacion del método

Esta parte del disefio es mucho mas sencilla que la anterior, ya que la geometria ya esta definida,
y lo Unico que hay que determinar es el grosor de la punta. Puesto que el elemento final se va a
realizar con fibra de vidrio y que va a ser realizada por miembros del equipo, es importante
aclarar una serie de asuntos. El primero es que, por cuestiones de fabricacién, es necesario
poner dos capas de fibra de vidrio. Esto hace que el niUmero total de capas de resina sea 3, es
decir, resina-fibra-resina-fibra-resina. Suponiendo que la fibra tiene un grosor despreciable, el
grosor total minimo de la punta serdn 1,5 mm, ya que cada capa de resina tiene
aproximadamente medio milimetro de espesor (es probable que sea mas, debido a que los
miembros del equipo no son expertos en fabricacion, pero se va a estudiar el caso mas
restrictivo, es decir, 1,5mm).

Con esto en mente, ya se puede estudiar estructuralmente la punta, ya que la geometria se
tiene, las fuerzas son las obtenidas con anterioridad en el Ansys Fluent (el drag) y la Unica
restriccion es un empotramiento al fuselaje, ya que ambas piezas van pegadas.

Ya teniendo todos los elementos definidos se podra realizar la simulacion y determinar si es apta
o no la geometria para los datos dados, en funcién de los resultados que se obtengan en cuanto
a tensiones y deformaciones.

2.1.1.2 Definicion de la Geometria y configuracion en Ansys Static Structural

Para realizar la geometria, se parte de la misma tabla utilizada para hacer la geometria del
Fluent, pero esta vez se realiza una revolucidon para poder tener la parte “positiva” de la
geometria, es decir, la punta en si. Como se ha explicado con anterioridad, esta geometria tiene
un grosor de 1,5 milimetros.
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Imagen 21.- Geometria de la punta

Habiendo realizado la geometria, solamente queda configurar los elementos necesarios para
realizar la simulacién estructural, estos son el mallado, introduccién de fuerzas e introduccién
de restricciones de movimiento.

El mallado es simple, y se realiza con elementos de 1,5 milimetros de tamafio, para tener
concordancia con el espesor. Ademas, es importante indicar que la forma de estos elementos
es de hexaedro, como se puede ver en la imagen a continuacion.

Imagen 22.- Mallado de la punta

Como fuerzas, tan solo existe una, y es la relativa a la obtenida en el Fluent para cada punta a
su maxima velocidad (esto es M= 0,6) ya que es la mayor de todo el espectro. Se introduce como
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fuerza de presion a toda la superficie exterior de la geometria en la direccién del eje longitudinal
del cohete en sentido hacia la parte trasera del mismo.

Imagen 23.- Fuerza aplicada en la punta

Como restriccion de movimiento se tiene solamente una, y es un empotramiento al fuselaje.
Esto se define de esta manera porque la punta va rigidamente pegada al fuselaje, por lo que el
empotramiento es la opcién mas acertada a la hora de elegir una restriccion.

Imagen 24.- Restricciones de movimiento de la punta
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Con todo esto introducido, tan solo queda seleccionar qué resultados se desean. Los mas
interesantes para este estudio son los de tensiones y deformaciones, que nos permiten observar
si la geometria aguanta o no las solicitaciones exigidas.

2.2 Disefio de las aletas

El disefio de las aletas es mucho menos tedioso que el de la punta, ya que no requiere de tanta
simulacidn vy, se realiza en su gran mayoria con un programa mas sencillo de usar: el Openrocket.
Sin embargo, esto no quiere decir que sea menos importante. De hecho, este paso es vital, ya
que un mal disefio de la punta solamente incurre en una menor altura que la esperada, mientras
gue un mal disefio en las aletas puede hacer que el cohete sea inestable. Es por ello que la
bibliografia en este apartado juega un papel importantisimo, ya que, a pesar de que sea anti
intuitivo, mayor estabilidad no quiere decir mejor. Esto se explica mas adelante en el disefio.

El procedimiento a seguir va a ser el siguiente: Se va a utilizar el Openrocket para hallar dos
estilos de aletas que cumplan con los requisitos de estabilidad, unas con forma trapezoidal y
unas con forma “agresiva”. Esto se hara a base de prueba y error, y en este documento se
procedera a exponer los resultados finales.

Una vez halladas las formas, se creard un modelo para poder evaluar mediante el mdédulo Ansys
Fluent, cual de las dos produce menos fuerza de arrastre, y se escogerd esa. Esa simulacién
ademas servira para hallar la fuerza que es necesario introducir en el software Ansys Static
Structural para un estudio estructural.

Mas adelante se creara un modelo de la aleta exclusivamente y se simulara estructuralmente
para ver como se comporta ante las solicitaciones. Una vez comprobado que las cumple, se dara
por valido el modelo y se pasara a la siguiente fase del disefio.

2.2.1 Disefio aerodindmico
2.2.1.1 Definicion de la Geometria y configuracion en Ansys Fluent

Como se ha comentado en la explicacidn inicial, el disefo de la geometria se ha realizado en
Openrocket a base de prueba y error. Estas aletas tenian que cumplir un requisito esencial de
estabilidad, que se explica a continuacidn, y la Unica manera de realizar esto era a base de
prueba y error. Esto se ha hecho asi porque el criterio que prima sobre las aletas es el de
estabilidad, y en segundo plano, el de fuerza de arrastre.

La condicién de estabilidad que tenian que cumplir las aletas era que su estabilidad estuviera
entre 1,5y 2,0 calibres. Es un rango mds estrecho que el definido en la bibliografia, en el que el
limite de estabilidad a la baja es de 1,0 calibres, pero se ha decidido estrechar el rango por
seguridad, es decir, por si las masas supuestas no son exactamente asi.
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Para la estabilidad hay dos factores que afectan grandemente: el posicionamiento de las masas
y la forma de las aletas. La primera se ha asumido como hipdtesis que son masas de 750 gramos,
ya que suelen ser mas o menos de ese peso las anteriormente lanzadas. Sin embargo, como se
aceptan variaciones, se ha incrementado el limite por si por lo que fuera, pesaran menos.

La restriccién de 2,0 calibres superior se introduce porque existe una situacién no deseable, que
es la “sobre-estabilidad”. Esta situacion se da cuando se supera el mencionado limite, y lo que
ocurre es que el cohete va a tender a mantenerse perpendicular al aire de manera mds agresiva.
Esto seria perfecto si no existieran rachas de viento, pero existen. Un cohete “sobre-estable”
con una racha de viento horizontal tenderia (con mayor rapidez cuanto mayor la “sobre-
estabilidad”) a ponerse en vuelo horizontal, situacion a evitar a toda costa. Basicamente se
comportaria como una veleta y eso para nada es beneficioso para el cohete.

Una vez mencionados los criterios, las dos geometrias (trapezoidal y “agresiva”) que cumplen
estos criterios son las siguientes: (hay que tener en cuenta que ambas geometrias cuentan con
4 aletas)

Cohete Sin Nombre Estabiidad:1,94 cal
Longitud 180 cm, Didmetro méximo: 10 cm & CGH4 5em
Masa con motores: 4660 g ® CP. 114cm

Apogeo: 1353m
‘elocidad Max 183 mis , (NOmero Mach: 0,57)
Aceleracion Max. 272 mis*

Imagen 25.- Geometria de aletas trapezoidales

Cohete Sin Nombre Estabilidad: 1 B8 cal
Longtud: 183 cm, Didmetro maxima: 10 cm & CGE54 cm
Masa conmotores. 4467 g ® CP.114cm

7

el

Apogea. 1452 m
Velocidad Max 203 mis , (Numero Mach: 0,60)
Aceleracidn Mdx.: 284 mis*

Imagen 26.- Geometria de aletas “agresivas”

Es importante aclarar, por si quedara alguna duda que, para realizar estas geometrias,
I6gicamente ha sido necesario tener elegida la punta con anterioridad. Es por ello que se ha
realizado el estudio de puntas antes. Las medidas de las aletas se recogen en la siguiente tabla:
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Tabla 8.- Medidas de las aletas a simular.

Longitud de la linea  Longitud borde

, o A [0}
Geometria N.2 aletas S ] - Altura (cm) Angulo ataque (°)

Trapezoidales 4 16 10 6 67,5
Agresivas 4 16 10 6 29,7

Ademas, es importante indicar, que el espesor de ambas es de 1,5 mm, de la misma manera
gue la punta, ya que, por el proceso de fabricacién, es el minimo que se puede realizar.

Ya teniendo ambas geometrias, queda determinar cudl de ellas presenta una menor fuerza de
arrastre, por lo que, queda introducirlas a Ansys Fluent. Para ello se realizan las geometrias que
se muestran a continuacion:

Imagen 27.- Cohete completo con aletas trapezoidales.

Imagen 28.- Cohete completo con aletas “agresivas”
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De nuevo, en Fluent se simula el aire, por lo que se debe crear una geometria como volumen de
control, y sustraer el cohete. Para realizar una simulacién lo mas préxima a la realizada para la
punta, se elige un cilindro. Esta simulacion se ha realizado como si fuera una version 3D del
primer modelo, usado para hallar la punta, pero con aletas. A continuacion, se puede observar
la geometria que se pretende explicar.

Imagen 29.- Volumen de control completo.

Légicamente, se trata de una geometria simétrica por dos planos, por lo que, solamente es
necesario simular un cuarto de la geometria. De nuevo, se han dejado 15 metros hacia cada
direccion de volumen de control.

En cuanto al mallado se refiere, se han utilizado los siguientes controles:

Zona Tipo Medida Unidad
Cercana al cohete Body Sizing 50 mm
Cercana al cohete Inflation 5 capas
Resto del volumen Body Sizing 600 mm
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Cabe destacar que los elementos exteriores, los mds alejados de la geometria, son mayores que
los introducidos para el 2D, y esto se debe a que no se posee suficiente poder computacional
como para realizar una simulacién con tantos nodos.

La malla final queda como se puede observar en la imagen a continuacién:

Imagen 30.- Mallado del volumen de control.

Los resultados, pese a que se muestran en el apartado de “resultados” de este documento, cabe
destacar que la que menos fuerza de arrastre presenta, han sido las agresivas. Es por ello que,
en el préximo apartado, referente al disefio estructural, se han simulado solamente éstas.

2.2.2 Disefio estructural

2.2.2.1 Definicidn de la Geometria y configuracion en Ansys Static Structural

La geometria de la aleta se ha definido a partir de las medidas explicadas con anterioridad en la
tabla del apartado anterior. Pese a que los resultados no se han mostrado todavia, se aclara que
la “agresiva” ha sido la elegida de las dos, por razones de fuerza de arrastre.
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Para poder simular en Static, se han de introducir la malla, las fuerzas y restricciones. En cuanto
al mallado se refiere, se ha optado por un mallado muy fino, ya que, el espesor es de 1,5 mmy
se precisa tener elementos sin una alta esbeltez. Ademas, se intenta tener buenos resultados y
al ser una pieza simple, no aumenta de manera considerable el nimero de nodos. Es por ello
gue se han utilizado elementos de 1,5 mm de tamanio, y el resultado es el que se puede ver a
continuacion.

Imagen 31.- Mallado de la aleta

Una vez realizado el mallado, es preciso introducir las fuerzas y restricciones pertinentes, por lo
gue en las dos imagenes a continuacion se puede ver lo siguiente: Una fuerza de 9,7 N en toda
la superficie de la aleta en direccidn axial del cohete, sentido descendente y un empotramiento
al fuselaje del cohete, ya que la unién se realiza con resinas y pegamentos, de manera que no
hay giros ni movimientos.

Imagen 32.- Restriccion de empotramiento en aleta
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Imagen 33.- Fuerza aplicada en aleta

Una vez introducidos todos estos elementos, se realiza la simulacidon obteniendo los resultados
de tensiones y deformaciones para poder evaluar los resultados.

2.3 Analisis modal

2.3.1 Explicacién del método y configuracién en Ansys Modal

Para el analisis modal ya se ha comprobado que todos los elementos aerodinamicos resisten,
por lo que el diseiio ya ha terminado. Sin embargo, queda comprobar las frecuencias naturales
del sistema. Esto se realiza por dos razones: La primera es comprobar las frecuencias naturales
con las que se van a generar en vuelo, y prevenir que el sistema completo entre en resonancia.
La segunda es que, para un ensayo dinamico futuro, en caso de que se realizase, fuera del
alcance de este documento, es necesario saberlas.

Para ello se realiza un modelo mas detallado del cohete, en el que se introducen una serie de
“pisos” para alojar tanto la aviénica, como la carga a testear, como el paracaidas. Ademas, se
introduce el piso que limita al motor. Todos esos pisos estan firmemente pegados por lo que se
han supuesto parte de la misma geometria. La geometria descrita se muestra a continuacion.
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Imagen 34.- Geometria del cohete con pisos

Mas tarde se realiza un mallado, con un tamafio de elemento de 1 centimetro tetraédricos. Es
importante indicar que se han seleccionado tetraedros porque no se consiguid mallar con
hexaedros. La malla se puede observar a continuacion.

Imagen 35.- Mallado del cohete para el modal
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Ademads, se afiadieron masas puntuales en los pisos y la del motor. Estas masas son las
siguientes: Dos masas de 750 gramos en los dos primeros pisos (se ha supuesto que el paracaidas
en el tercer piso tiene un peso despreciable) y el motor con su masa correspondiente de 1,9
kilogramos. Como se puede observar en la imagen posterior, existen tres masas puntuales
introducidas.

Wl Project

5 5 Model (H4)

= 0B Geometry

....... o E Solid

-0 Point Mass

- [0 Point Mass 2
75 Point Mass 3
- {5 Materials

[ 542 Coordinate Systems
(-0 Mesh

------- % Mamed Selections
- Ml Modal (H5)

- =0 Pre-Stress (None)
-] Analysis Settings
=--,/%) Selution (H6)

- E‘ Solution Information

Imagen 36.- Menu del modal para ver las masas puntuales introducidas

Después, simplemente se selecciona el nimero de frecuencias que se quiere hallar, (en este
caso se han hallado 100) y se simula para obtener los resultados.

2.4 Planificacion

2.4.1 Definicion de tareas

Para la realizacidon de un proyecto es importante saber exactamente lo que hay que hacer, y
para ello, es necesario reducir el gran proyecto en tareas mas pequefias, que puedan ir
realizdndose y midiéndose el progreso.

Para este proyecto, ya que se cubre un amplio abanico de disciplinas dentro de la ingenieria, y
debido a la necesidad de realizar las tareas secuencialmente (ya que para algunas tareas es
necesario tener realizadas otras) la planificacidn se vuelve importantisima.

Para comenzar, es importante indicar que este proyecto es una continuacién de una
investigacion realizada por el actual autor de este documento, por lo que hay ciertos
conocimientos que simplemente es necesario revisar, y no tanto estudiar.
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Por tanto, la primera tarea es repasar los conocimientos adquiridos en la anterior investigacidon
en cuanto a aerodindmica bdsica se refiere. Esto se traduce en:

- Repaso de aerodinamica en régimen subsdnico.
- Repaso de mecdnica de fluidos.

Ademads, existe la necesidad de repasar el uso de programas previamente utilizados, y estos son
los siguientes:

- Repaso del programa CAD (Design Modeler).
- Repaso del programa CFD (ANSYS Fluent).
- Repaso del Openrocket.

Este orden de tareas es importante, ya que, una vez llegados a este punto, pese a que no se
conoce ni la totalidad de la teoria necesaria, ni el manejo de todos los programas necesarios, en
este punto se puede simultanear el estudio de nuevos programas y bibliografia, con la
realizacion de la primera parte del proyecto. Esto se debe a que, para el disefio de la punta en
términos de aerodindmica, solo precisa de lo anterior.

En este momento se puede comenzar a realizar las 25 geometrias del disefio de la punta, a la
vez que comenzar a estudiar los conocimientos referentes a la simulacién estructural. Por tanto,
las tareas siguientes son:

- Realizacion de todas las geometrias de la punta.
- Estudio de conceptos necesarios para el andlisis estructural.

Mas tarde, se puede comenzar a realizar las simulaciones necesarias para la eleccion de la punta,
pero a su vez es importante, a medida que se realizan, familiarizarse con el programa de
simulacidn estructural, por lo que las siguientes tareas serian:

- Realizacién de las simulaciones de la punta con Ansys Fluent.
- Familiarizacidén con el programa Ansys Static Structural

A estas alturas ya se deberia de poder elegir una punta como ganadora, por lo que se podria
comenzar el disefio de las aletas con Openrocket y la simulaciéon estructural para hallar el
espesor de la punta. Ademas, seria preciso comenzar a estudiar conceptos y familiarizacidn con
el programa de andlisis modal, ya que es la tarea final del proyecto. Esto hace que las tareas
sean:

- Simular punta estructuralmente.
- Disefio de aletas en Openrocket
- Estudio de conceptos y familiarizacidon con programa de andlisis modal.

Para la fase final de este proyecto, queda simular en Ansys Fluent las aletas para escoger las
mejores, simular estructuralmente las mismas y realizar el andlisis modal, en el orden que se
menciona. Por ello, las tareas finales son:

- Simular aletas en Ansys Fluent.
- Simular aletas en Ansys Static Structural.
- Realizar el andlisis modal.
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Esto finaliza la conformacidn de las tareas, que habra que ir realizando en orden por los bloques
mencionados. Estas tareas se van a introducir en un Gantt que se mostrara en el apartado a
continuacién, para que se vea de forma grafica lo mencionado.

2.4.2 Diagrama de Gantt

Este diagrama nos permite, de un vistazo, ver la planificacion de un proyecto completo. Es una
herramienta muy util que permite ver las relaciones entre las diferentes tareas de manera clara
y sencilla, asi como poder estimar el tiempo que se tardara en realizar el proyecto. Ademas,
permite hacer controles para ver si el progreso se corresponde con lo realizado.

. . . | 2021 2022
D} Name i start Date ! EndDate i
Q4 Q1 Q2 Q3 Q4
1 ~ Proyecto Fin de Master Jan 31, 2022 Sep 15, 2022 ]
2 ~ Repaso Jan 31, 2022 Feb 10, 2022 [ ]
3 Repaso Conceptos aerodinamica Jan 31, 2022 Feb 10, 2022 '
4 Repaso de programas simulacion Jan 31, 2022 Feb 10, 2022 .
] * Esludio conceptos y programas estructurales Feb 10, 2022 Apr01, 2022 -
[ Estudio bibliografia Feb 10, 2022 Feb 24, 2022 . ]
7 Familiarizacion con Static Structural Feb 25, 2022 Apr 01, 2022 —D-
8 ~ Disefio de Ia punta Feb 11, 2022 May 04, 2022 [ ]
] Realizacion de Geometrias Feb 11, 2022 Mar 11, 2022 Lby._—l
10 Simulacibn en Ansys Fluent Mar 14, 2022 Apr 22,2002 +
1 Simulacién Estructural Apr 25, 2022 May 04, 2022 Lr'
12 ~ Disefio aletzs Apr 25, 2022 Jun 10, 2022 [ ]
13 Disefic aletas en Openrocket Apr 25, 2022 May 09, 2022 N
14 Simulacién en Fluent May 10, 2022 May 26, 2022 B
15 Simulacin estructural May 27, 2022 Jun 10, 2022 Lb.
16 ~ Andlsis Modal Jun 13, 2022 Jul 04, 2022 [ |
17 Estudio de conceptos Modal Jun 13, 2022 Jun 20, 2022 l-l
18 Familiarizacidn con Ansys Modal Jun 21, 2022 Jun 28, 2022 +l
19 Andlisis Modal Jun 29, 2022 Jul 04, 2022 |
20 Redaccion Proyecto Jan 31, 2022 Sep 15, 2022 ]

Imagen 37.- Diagrama de Gantt del Proyecto

3 Exposicién y discusion de resultados

En este apartado del documento se muestran los resultados de los distintos procedimientos
descritos en el apartado anterior. Es por ello que, como ya se ha explicado el procedimiento con
anterioridad, simplemente se mostraran los resultados y se elegiran aquellos mas convenientes
en base a los criterios mencionados.
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3.1 Resultados de la punta

3.1.1 Resultados aerodindmicos

Las simulaciones dan como resultado una fuerza de arrastre. Estos resultados se muestran en
tablas, pero a su vez se muestran de forma gréfica para una mayor comprension. Es facil decidir
qué punta escoger, ya que, sera la correspondiente a la curva que se encuentre en una posicion

inferior. Se escoge esta punta ya que una posicién inferior indica menor fuerza de arrastre.

Como la cantidad de resultados es inmensa, se ha decidido representar éstos por sus formas. Se
escogera la longitud dptima para cada forma y mas tarde, se representaran las elegidas de cada

una en Unico grafico para elegir la mejor de todas.

Se comienza con la forma cénica, cuyos resultados son los que siguen:

Tabla 9.- Resultados aerodindmicos para las formas conicas.

Longitud Punta
Fuerza de arrastre (N) 100 mm 200 mm 300 mm 400mm 500 mm
M= 0,1 0,38 0,19 0,18 0,21 0,24
M= 0,2 1,46 0,68 0,64 0,71 0,80
Velocidad M= 0,3 3,31 1,48 1,39 1,49 1,68
elocida M= 0,4 6,12 2,58 237 2,51 279
M=0,5 10,31 4,09 3,64 3,78 4,17
M= 0,6 17,39 6,14 5,29 5,38 5,86
CONO
20
18
— 16
=2
o 14
"g 12 —®— 100 mm
% 10 200 mm
()
o8 300 mm
g 6 400 mm
4 —®— 500 mm
2
0
0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7

Numero de Mach

Grdfico 1.- Resultados para las formas conicas.
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Una vez representado, es posible observar que la representante de las formas cdnicas, esto es,
la que menor drag presenta, es la que tiene una longitud de 300 milimetros.

Pasando ahora con la forma de Von Karman:

Tabla 10.- Resultados aerodindmicos para las formas de Von Karman.

Longitud Punta
Fuerza de arrastre (N)
100 mm 200 mm 300 mm 400 mm 500 mm
M=0,1 0,16 0,17 0,2 0,24 0,29
M= 0,2 0,52 0,60 0,69 0,82 0,97
. M=0,3 1,17 1,27 1,47 1,71 1,90
Velocidad
M= 0,4 2,06 2,14 2,47 2,84 3,33
M=0,5 3,24 3,27 3,71 4,23 4,93
M= 0,6 4,77 4,65 5,22 5,89 6,82
VON-KARMANN
8
7
=6
o
75 —e—100 mm
o
T 4 200 mm
Q
= 3 300 mm
g , 400 mm
—@— 500 mm
1
0
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7

Numero de Mach

Grdfico 2.- Resultados para las formas de Von Karman.

Para este caso, no queda del todo claro, porque la de 200 milimetros y la de 100 milimetros
pelean por el puesto. En la mitad de los puntos gana la de 100 y en la otra mitad la de 200. Es
por ello que se va a seleccionar la de 200 milimetros, ya que, la diferencia entre ellos es infima.
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Pasando con los resultados referentes a las formas elipticas:

Tabla 11.- Resultados aerodindmicos para las formas elipticas.

Longitud Punta
Fuerza de arrastre (N)
100 mm 200 mm 300 mm 400 mm 500 mm
M=0,1 0,19 0,21 0,24 0,30 0,36
M= 0,2 0,69 0,73 0,83 1,00 1,19
. M=0,3 1,50 1,56 1,76 2,09 2,48
Velocidad
M= 0,4 2,66 2,70 2,95 3,46 4,09
M= 0,5 4,09 4,07 4,44 5,14 6,06
M= 0,6 5,57 5,47 6,22 7,15 8,40
ELIPTICO
9,00
8,00
__ 7,00
=
v 6,00
= —@— 100 mm
® 5,00
© 200 mm
L 4,00
- 300 mm
§ 3,00 400 mm
2,00 —8—500 mm
1,00
0,00
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7

Numero de Mach

Grdfico 3.- Resultados para las formas elipticas.

De nuevo ocurre lo mismo que en el anterior caso, que se solapan resultados. En la mitad gana
uno mientras que en la otra mitad gana el otro. Por ello, y por la misma razén que el anterior
caso, se selecciona la de longitud 200 milimetros.

57



st s BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA

Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco  Unibertsitatea DE BILBAO

En cuarto lugar, tenemos los resultados de las formas exponenciales:

Tabla 12.- Resultados aerodindmicos para las formas exponenciales.

Longitud Punta
Fuerza de arrastre (N)
100 mm 200 mm 300 mm 400 mm 500 mm
M=0,1 0,25 0,16 0,19 0,22 0,26
M=0,2 0,94 0,56 0,65 0,75 0,88
. M=0,3 2,11 1,22 1,39 1,57 1,83
Velocidad
M=0,4 3,89 2,17 2,35 2,62 3,02
M= 0,5 6,41 3,37 3,58 3,93 4,50
M=0,6 9,98 4,71 5,13 5,54 6,28
EXPONENCIAL
12
10
z
v 8
g —@— 100 mm
g 6 200 mm
(]
- 300 mm
g * 400 mm
2 —@— 500 mm
0
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7

Numero de Mach

Grdfico 4.- Resultados para las formas exponenciales.

En este caso no hay lugar a dudas, la forma ganadora es la que posee una longitud de 200
milimetros.
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Tabla 13.- Resultados aerodindmicos para las formas parabdlicas.

Longitud Punta
Fuerza de arrastre (N)
100 mm 200 mm 300 mm 400 mm 500 mm
M=0,1 0,17 0,17 0,2 0,24 0,28
M=0,2 0,58 0,6 0,69 0,8 0,96
. M= 0,3 1,26 1,27 1,45 1,68 1,98
Velocidad
M= 0,4 2,29 2,21 2,49 2,85 3,35
M= 0,5 3,61 3,35 3,7 4,2 4,91
M= 0,6 5,19 4,52 4,94 5,59 6,52
PARABOLICO
7
6
Z5
o
@ —@— 100 mm
© 4
© 200 mm
3 3
= 300 mm
§ 2 400 mm
—@— 500 mm
1
0
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7

Numero de Mach

Grdfico 5.- Resultados para las formas parabdlicas.

En este caso tampoco hay dudas, ya que en la mayoria de puntos la ganadora es la de 200
milimetros y, por tanto, es la seleccionada para representar a esta forma.

Ahora bien, metiendo todas las representantes dentro de una misma grafica, es posible
seleccionar cual es la que menos fuerza de arrastre presenta.
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6

5
z
v 4
‘g —@— Mejor cono
—
@ 3 —@— Mejor Von-Karmann
(]
© . e
T Mejor Eliptico
S0 . .
L%J Mejor exponencial
—@— Mejor Parabdlica
1
0

0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7
Numero de Mach

Grdfico 6.- Resultados para las formas representativas.

Es posible ver que la forma de Von Karman de 200 milimetros es la que menos drag presenta de
todas salvo en uno de los puntos. Sin embargo, es la mejor en 5 de los 6 puntos, por lo que esta
es la forma que menos drag presenta en su conjunto. Esto hace que sea la seleccionada para
formar parte del cohete final.

3.1.2 Resultados estructurales

Una vez seleccionada la forma, queda determinar su espesor, y se comienza, como ya se ha
comentado, con el minimo posible. Se ha comentado con anterioridad que este minimo es de
1,5 milimetros, y la fuerza aplicada es la correspondiente a la de Von Karman de 200 milimetros
a M=0,6, esto es, la mas restrictiva. Esta fuerza tiene un valor de 4,67 N.

Los resultados estructurales de tensiones y deformaciones se pueden ver en las imagenes a
continuacién:
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Imagen 38.- Resultados de tensiones para la punta.

Imagen 39.- Resultados de deformaciones para la punta.

Es posible observar que, en ambas imagenes, el resultado es que resiste sobradamente. Tanto
las tensiones como las deformaciones podrian considerarse mindsculas e incluso irrelevantes
para el conjunto total del cohete. Esto se debe a que las fuerzas de arrastre obtenidas también
son muy pequeias, lo que a su vez proviene de que las formas son tremendamente
aerodindmicas.
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Dados estos resultados, se confirma que la forma de Von Karman de 200 milimetros de longitud
y 1,5 milimetros de espesor es éptima dados los criterios seguidos en este documento.

3.2 Resultados de las aletas

3.2.1 Resultados aerodinamicos

Como ya se ha mencionado, para obtener los resultados aerodindmicos de las aletas era
imprescindible conocer la forma de la punta. Una vez hallada, se halla a base de pruebay error
la forma correcta de las aletas hasta que se tiene la estabilidad que se requiere (entre 1,5y 2,0
calibres). Esto se ha realizado mediante el programa Openrocket con las medidas de aletas
mencionadas en el apartado de metodologia, y los cohetes se ven asi:

Cohete Sin Nombre
Longitud: 180 cm, Didmetro méximo: 10 cm
Masa con motores: 4560 g

Estabilidad 1,94 cal
* 06945 em
® CP114cm

Apogeo: 1353m
/elocidad Méx .. 193 mJs , (Mmero Mach: 0,57)
Aceleracion Méx . 272 mis*

Cohete Sin Nombre
Longhud: 183 cm, Didmetro maximo: 10 cm
Masa con motores: 4467 g

Imagen 40.- Resultados en Fluent para aletas trapezoidales.

Estabilidad 1 B8 cal
& CGE54 cm
® CP 114 cm

Apogea 1452m
elocidad Méx. 203 mis , (Nmero Mach: 0,60)
Aceleracion Max . 2684 mis®

Imagen 41.- Resultados en Fluent para aletas “agresivas”.

Una vez se tenia la estabilidad correcta, se introduce en el Fluent, no solo para hallar cual es la
mas aerodindmica, sino para hallar la fuerza que se introducira a la simulacion estructural. Los
resultados son los siguientes:

Tabla 14.- Resultados de las aletas en Fluent.

Geometria Drag por aleta (N) Estabilidad (calibres)
Trapezoidales 19,3 1,94
Agresivas 9,7 1,88
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Como es posible observar, la aleta agresiva produce la mitad de drag aproximadamente que la
trapezoidal. Si es verdad que se sacrifica algo de estabilidad, pero se encuentra dentro del rango,
por lo que las agresivas son las seleccionadas para formar parte del cohete final.

3.2.2 Resultados estructurales

Una vez hallada la forma de la aleta, solamente queda hallar su espesor, partiendo de la base de
que 1,5 milimetros es el minimo posible. Por ello, se simula con esta medida y se comprueban
los resultados.

D: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent fvon-hdises) Stress
Unit: hPa

Time: 1

02/08/2022 1316

— = 0,36971 Max
0,32872
0,28774
0,24676
0,20578
0,1648
0,12351
0,052631
0,041849

L I8 000086748 Min

Imagen 42.- Resultados estructurales: Tension en aletas.

D: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: rmrm

Tirme: 1

02/08/2022 1317

- 7,7481e-5 Max
6,5872e-5
6,0263e-5
5,1654e-5
4,3045¢e-5
3,443 6e-5
2,5827e-5
1,7218e-5
8,600:-6

= 0 Min

Imagen 43.- Resultados estructurales: Deformacidn en aletas.
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Tanto la tensién como la deformacion son despreciables dado que la fuerza a la que se
encuentran sometidas estas piezas es muy pequefia comparado con la resistencia de este
material. Estas fuerzas tan pequefias se deben al pequeio espesor de las aletas. Aun asi, es
posible observar que son mucho mayores que las de la punta. Esto se debe a que la punta es
una forma aerodinamica especialmente disefiada para reducir el drag mientras que las aletas,
por el hecho de querer hacerlas simples, tienen un borde recto, nada aerodinamico. Si
consiguiésemos “afilar” el canto de la aleta, los resultados serian mejores, pero no tiene
importancia debido a que la mejora seria pequefia y la complejidad sustancialmente mayor.

3.3 Resultados andlisis modal

El médulo Ansys Modal ha permitido mostrar las 100 primeras frecuencias naturales del sistema,
y todas ellas se pueden ver en la tabla a continuacion:

Tabla 15.- Frecuencias naturales del sistema.

N2 Frecuencia  Walor (Hz) N2 Frecuencia  Valor (Hz) N Frecuencia  Valor (Hz) N2 Frecuencia = Valor (Hz)
1 0 26 1122,45 51 1972,17 76 25991,76
2 0 27 1137,23 52 1986,25 77 2994,08
3 0 28 1150,06 33 2071,11 78 3011,65
4 5,30E-04 25 1264,18 54 2081,45 73 3013,28
5 1,10E-03 30 1377,66 55 2082,41 20 3068,52
i] 2,40E-03 31 1438,44 56 2056,31 81 3089,46
7 275,72 32 1440,79 57 2106,01 82 3128,38
H] 296,40 33 1472,54 58 2200,57 83 3157,01
9 296,56 34 1477,34 59 2203,15 24 3172,50
10 308,58 33 1452,81 60 2208,02 83 3302,72
11 370,63 36 1458,59 61 2266,97 86 3306,11
12 373,75 37 1514,09 62 2413,46 87 333147
13 398,33 38 1621,69 63 242432 83 3360,40
14 480,04 39 1632,76 b4 2501,43 89 33660,87
15 516,93 40 1751,10 65 2568,80 50 337417
16 520,81 41 1751,78 66 2711,23 91 3403,63
17 623,58 42 1758,33 67 2716,10 92 3415,48
18 692,20 43 1834,45 68 2716,72 53 342230
13 695,19 44 1848,93 69 2716,86 54 3425,44
20 705,51 45 1543,54 70 2726,63 95 3429,38
21 727,50 46 1888,49 71 27593,70 56 3508,22
22 815,23 a7 18593,57 72 2795,33 57 3516,76
23 386,93 48 1502,85 73 28595,41 38 3518,25
24 988,30 49 1503,91 74 2903,48 99 3579,83
23 1100,46 30 1516,80 73 2906,45 100 3385,12

Es posible observar que las frecuencias que sobrepasan los 3500 Hz son las mas altas, lo que
hace que efectivamente, se crucen con las frecuencias que el aire y el motor excitan. Sin
embargo, hay que tener en cuenta que el vuelo es corto y, ademads, son los modos 96 y superior.
Esto hace que la energia que seria necesaria para activar este modo sea inmensa, por lo que no
preocupa este resultado.
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4 Aspectos econdmicos

En este apartado se comentan los costos que ha conllevado la realizacién de esta investigacion,
y se va a realizar un presupuesto en el que se detallara el valor de cada una de las clausulas.

4.1 Presupuesto y descripcion

El presupuesto estd organizado por apartados, entre los cuales se pueden diferenciar los
siguientes:

- Horas internas: Es el nimero de horas que tanto el autor del trabajo como su tutor han
dedicado a la realizacién de esta investigacién. El nimero de horas del alumno no
graduado se corresponde con el nimero de horas equivalentes a 24 créditos que vale el
trabajo, los cuales han sido valorados como a 15€ la hora de trabajo. Las horas de trabajo
pertenecientes al tutor se refieren a las sucesivas tutorias recibidas a lo largo del
transcurso del trabajo.

- Amortizaciones: a este concepto le corresponde el valor de la licencia de CFD vy el
ordenador en el cual se han realizado los cdlculos, y se calcula de la siguiente manera:

€  Precio (€) (1)

h~ Vida atil (k)
- Gastos: en este concepto se reldnen los gastos que no van a poder ser utilizados en otro

proyecto, como todo lo relacionado con el material de escritura.

- Gastos indirectos: Se corresponde a los gastos de agua electricidad, etc; los cuales no se
ven reflejados en los conceptos previos.

- Imprevistos: este concepto se corresponde con la suma de gastos en caso de un
imprevisto como averias.
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Tabla 16.- Presupuesto para el proyecto.

Presupuesto
Concepto Precio/h | Horas Total
Horas internas
Ingeniero Graduado 15,00 € 300 4.500,00 €
Ingeniero Superior 60,00 € 30 1.800,00 €
Amortizaciones
Licencia Ansys 10,00 € S00 5.000,00 €
Ordenador 0,20 € 600 120,00 €
Gastos
Material de Oficina | 60,00 €
Subtotal 11.480,00 €
Gastos indirectos 7% | 803,60 €
Subtotal 2 12,283,60€
Imprevistos 10% 1.228,36 €
Total 13.511,96€

5 Conclusiones

Este proyecto, asi como cualquier otro, ha aportado conocimiento y soluciones a un problema
determinado. Ha sido un proyecto largo y grande, lo que hace que la redaccion de este apartado
cobre una importancia sustancial.

La primera conclusién, y mas importante de este proyecto es que se han cumplido los objetivos
del mismo, por lo que se puede considerar un éxito. Esto se puede comprobar ya que se ha
elegido el morro mas adecuado en base a los criterios impuestos (Punta de Von Karman de 200
mm de longitud) y con un espesor adecuado para que resista (1,5 mm). A su vez, se han elegido
unas aletas que cumplen con el criterio de estabilidad impuesto y cuyo espesor también resiste
las fuerzas a las que esta sometida la geometria.

La segunda conclusion a la que se ha llegado es que, aunque sorprendente, las fuerzas
aerodinamicas halladas son muy pequefias. Esto se debe a que se esta tratando con geometrias
con coeficientes de drag muy pequefios, lo que hace que presenten fuerzas bajas.

La tercera es que el disefo presentado no es el mas optimizado. Esto puede sorprender, ya que
aparentemente se buscaba reducir la fuerza de arrastre lo maximo posible. Sin embargo, no se
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han simulado todas las longitudes posibles, sino unas determinadas y, es bastante factible que
la longitud dptima se encuentre entre dos de las simuladas. Sin embargo, el trabajo seria tan
grande, que no merece la pena teniendo en cuenta que la mejora seria del orden de 1 N. De
igual manera pasa con las aletas, ya que tienen un canto a 90 grados. Seria posible reducir el
drag “afilando” los bordes de la aleta, pero eso aumentaria el coste de fabricacién de manera
ingente, lo que no merece la pena para una mejora minima. Ademas, no se ajusta a lo requerido
por el equipo, esto es, un disefio lo mas simple posible para poder fabricar muchos. Una mayor
simplicidad ayuda a realizar un lanzamiento en mucho menos tiempo.

Una conclusion interesante, la cual puede sorprender, es que la punta posea una menor fuerza
de arrastre que una aleta, teniendo en cuenta el tamafio de la punta. Esto se justifica facilmente,
ya que, la punta es una geometria especialmente disefada para reducir el drag, mientras que la
funcién principal de las aletas es otra muy distinta. Por ello, es normal que las fuerzas halladas
en la punta sean inferiores. Ademas, ya se ha comentado que las aletas no estan optimizadas
para reducir el drag, ni la punta lo mds optimizada posible, por lo que, es imposible hacer una
buena comparacidn entre ambas.

El espesor de las piezas es sobrado para resistir las solicitaciones. En teoria, es posible encontrar
un espesor 6ptimo que resista las fuerzas sin derrochar material, sin embargo, como se ha
explicado con anterioridad, 1,5 milimetros es el espesor minimo por condiciones de fabricacion.
Es imposible fabricar manualmente, por un equipo de estudiantes, un espesor inferior al dicho
en este documento.

El andlisis modal es mas un adelanto a un futuro analisis dinamico que un analisis de resonancia.
Esto es porque las frecuencias que ejerce el viento excitan los modos mas altos de vibracidn, por
lo que un movimiento en dichas frecuencias requiere mucha energia.

Como conclusién final queda indicar que este proyecto, muy posiblemente se traduzca en una
fabricacion real, por lo que, como se ha repetido a lo largo del proyecto, se han tenido que tener
ciertas consideraciones a la hora del disefo. Estas son las restricciones impuestas, las
condiciones de fabricacion y limites fisicos, como por ejemplo la “sobre-estabilidad”.

Se considera que el proyecto ha sido un completo éxito y que servird como modelo para futuras
investigaciones dentro de esta rama para el proyecto docente BiSKYTeam.
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7.1 Geometrias de la punta

7.1.1 Eliptica

El caso eliptico es la Unica de las geometrias que se construye de manera inversa. Esto es, en la
ecuacién mostrada a continuacidn, que genera el perfil, el origen (x=0) se encuentra en la unién
del morro con el fuselaje, y el punto extremo (x=L) se corresponde con el punto extremo del

o, .n

cohete. El parametro “y” se refiere al radio del perfil para cada punto “x”. “R” se refiere al radio

de partiday “L” la longitud total de la punta.

Tabla 17.- Valores para generar geometria parabdlica de 100 mm.

X Y
75,0
20 73,5
40 68,7
60 60,0
80 45,0
100 0,0

Tabla 18.- Valores para generar geometria parabdlica de 100 mm.

X Y
75,0
40 73,5
80 68,7
120 60,0
160 45,0
200 0,0
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Tabla 19.- Valores para generar geometria parabdlica de 100 mm.

Y
0 75,0
60 73,5
120 68,7
180 60,0
240 45,0
300 0,0

Tabla 20.- Valores para generar geometria parabdlica de 100 mm.

y
0 75,0
80 73,5
160 68,7
240 60,0
320 45,0
400 0,0

Tabla 21.- Valores para generar geometria parabdlica de 100 mm.

X y

0 75,0
100 73,5
200 68,7
300 60,0
400 45,0
500 0,0

Puede observarse que la columna de la “y” permanece constante, lo cual no es casualidad, sino
que viene de la naturaleza de la ecuacion. Al hacer un aumento proporcional y mantener los
puntos equidistantes se da este caso (cosa que no se repite para el resto de las geometrias,

como es de esperar).

En las imagenes a continuacion se puede ver el resultado de la introduccién de las medidas de
todos los elementos considerados, para dar forma a las geometrias que se estudiaran
posteriormente. Solo se muestran las imagenes de las puntas, ya que, no solo el resto del CAD
permanece constante, sino que ademas debido a las medidas tan grandes consideradas para el
dominio de fluido, se hacen imperceptibles las diferencias si se muestra la imagen en su

totalidad.
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Imagen 44.- Geometria eliptica para una longitud de 100 mm.

Imagen 45.- Geometria exponencial para una longitud de 200 mm.

Imagen 46.- Geometria exponencial para una longitud de 300 mm.

Imagen 47.- Geometria exponencial para una longitud de 400 mm.

Imagen 48.- Geometria exponencial para una longitud de 500 mm.
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7.1.2 Parabdlica

Existen infinitos perfiles parabdlicos dependiendo del valor que nosotros introduzcamos al
parametro K" en la ecuacidn del perfil a continuacidn. En este estudio se realizan observaciones
a la geometria tres cuartos de parabola, por lo que el valor de K" es 0,75.

2(f) - ()

2-K’ (62)

Con esta ecuacidn, particularizando en los puntos “x” equidistantes se pueden obtener las
distintas medidas “y” que describen el perfil cdnico. Dichas medidas aparecen a continuacién
para las distintas longitudes del perfil.

Tabla 22.- Valores para generar geometria parabdlica de 100 mm.

X y
0,0

20 14,8
40 27,2
60 37,2
80 44,8
100 50,0

Tabla 23.- Valores para generar geometria parabdlica de 200 mm.

X Y
0,0
40 14,8
80 27,2
120 37,2
160 44,8
200 50,0
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Tabla 24.- Valores para generar geometria parabdlica de 300 mm.

X y
0,0

60 14,8
120 27,2
180 37,2
240 44,8

300 50,0

Tabla 25.- Valores para generar geometria parabdlica de 400 mm.

y
0 0,0
80 14,8
160 27,2
240 37,2
320 44,8
400 50,0

Tabla 26.- Valores para generar geometria parabdlica de 500 mm.

X y

0 0,0
100 14,8
200 27,2
300 37,2
400 44,8
500 50,0

De nuevo puede observarse que la columna referente a la “y” es igual de nuevo, y de nuevo se
debe a la naturaleza de la ecuacidn, ya que la “x” se vuelve el doble, pero la L también, por lo

que el cociente (x/L) permanece constante siempre.

En las imagenes a continuacion se puede ver el resultado de la introduccion de las medidas de
todos los elementos considerados, para dar forma a las geometrias que se estudiaran
posteriormente. Solo se muestran las imagenes de las puntas, ya que, no solo el resto del CAD
permanece constante, sino que ademas debido a las medidas tan grandes consideradas para el
dominio de fluido, se hacen imperceptibles las diferencias si se muestra la imagen en su

totalidad.

73



= BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco  Unibertsitatea DE BILBAO

Imagen 49.- Geometria parabdlica para una longitud de 100 mm.

Imagen 50.- Geometria parabdlica para una longitud de 200 mm.

Imagen 51.- Geometria parabdlica para una longitud de 300 mm.

Imagen 52.- Geometria parabdlica para una longitud de 400 mm.

Imagen 53.- Geometria parabdlica para una longitud de 500 mm.
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7.1.3 Von Karman

El perfil de Von Karman, perteneciente a la serie de Haack, cuya ecuacidn se muestra a
continuacién es una de las ecuaciones mas caracteristicas en el mundo de los morros de aviones
y cohetes. Se debe a que es una ecuacion que busca minimizar el drag lo maximo posible. Sin
embargo, lo consigue para el régimen transénico y parte del supersénico, por lo que se espera
no sea la mejor para el régimen subsdnico. Aun asi, se ha introducido en este estudio por la
importancia de este perfil en la aerodindmica de cohetes.

R Sin(26
o _Sin(20)

=— + C sin3(0

(63)

2x
6 = arccos (1 — T)
(64)

Igual que en el caso exponencial, el caso en el que L=100mm no se va a considerar debido que
la relacion R/L es tan grande que la geometria no tiene espacio para desarrollarse como tal,
pareciendo un perfil cénico. Tener también en cuenta que esta ecuaciéon depende también del
cociente x/L, por lo que la columna de la “y” permanecera constante en los diferentes casos.

Con esta ecuacién, particularizando en los puntos “x” equidistantes se pueden obtener las
distintas medidas “y” que describen el perfil cdnico. Dichas medidas aparecen a continuaciéon
para las distintas longitudes del perfil.

Tabla 27.- Valores para generar geometria de Von Karman de 100 mm.

X y
0,0
20 18,9
40 30,6
60 39,6
80 46,3
100 50,0
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Tabla 28.- Valores para generar geometria de Von Karman de 200 mm.

X Y
0 0,0
40 18,9
80 30,6
120 39,6
160 46,3
200 50,0

Tabla 29.- Valores para generar geometria de Von Karman de 300 mm.

X y
0 0,0
60 18,9
120 30,6
180 39,6
240 46,3
300 50,0

Tabla 30.- Valores para generar geometria de Von Karman de 400 mm.

X y
0 0,0
80 18,9
160 30,6
240 39,6
320 46,3
400 50,0

Tabla 31.- Valores para generar geometria de Von Karman de 500 mm.

X y
0 0,0
100 18,9
200 30,6
300 39,6
400 46,3
500 50,0
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Imagen 54.- Geometria de Von Karman para una longitud de 100 mm.

Imagen 55.- Geometria de VVon Karman para una longitud de 200 mm.

Imagen 56.- Geometria de Von Karman para una longitud de 300 mm.

Imagen 57.- Geometria de Von Karman para una longitud de 400 mm.
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Imagen 58.- Geometria de Von Karman para una longitud de 500 mm.

7.1.4 Cobnicas

Es la mas sencilla de todas y la ecuacién para la generaciéon del perfil es la ecuacion de una
recta con origen en el (0,0) y pendiente L/R. Por tanto, la ecuacién del perfil es:

(65)

Con esta ecuacién, particularizando en los puntos “x” equidistantes se pueden obtener las
distintas medidas “y” que describen el perfil cdnico. Dichas medidas aparecen a continuacion
para las distintas longitudes del perfil.

Tabla 32.- Valores para generar geometria conica de 100 mm.

X Y
0,0
20 10,0
40 20,0
60 30,0
80 40,0
100 50,0

Tabla 33.- Valores para generar geometria conica de 200 mm.

X y
0 0,0
40 10,0
80 20,0
120 30,0
160 40,0
200 50,0
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Tabla 34.- Valores para generar geometria conica de 300 mm.

X Y
0,0
60 10,0
120 20,0
180 30,0
240 40,0
300 50,0

Tabla 35.- Valores para generar geometria conica de 400 mm.

X y

0 0,0
80 10,0
160 20,0
240 30,0
320 40,0
400 50,0

Tabla 36.- Valores para generar geometria conica de 500 mm.

X y

0 0,0
100 10,0
200 20,0
300 30,0
400 40,0
500 50,0

Puede observarse el hecho de que las columnas de la derecha permanecen constantes, pero
esto se debe a la naturaleza lineal de la ecuacion. Para cada caso varia la pendiente, pero varia

también la distancia entre los puntos a elegir.

En las imagenes a continuacion se puede ver el resultado de la introduccion de las medidas de
todos los elementos considerados, para dar forma a las geometrias que se estudiaran
posteriormente. Solo se muestran las imagenes de las puntas, ya que, no solo el resto del CAD
permanece constante, sino que ademas debido a las medidas tan grandes consideradas para el
dominio de fluido, se hacen imperceptibles las diferencias si se muestra la imagen en su

totalidad.
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Imagen 59.- Geometria cénica para una longitud de 100 mm.

Imagen 60.- Geometria conica para una longitud de 200 mm.

Imagen 61.- Geometria cénica para una longitud de 300 mm.

Imagen 62.- Geometria cénica para una longitud de 400 mm.
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Imagen 63.- Geometria conica para una longitud de 500 mm.

7.1.5 Exponencial

Esta geometria es conocida como “serie exponencial” ya que, como en el caso de la geometria
parabdlica, existen infinitos perfiles en funcidn de que valor de un parametro determinado.
Dicho pardmetro se denomina “n” y es el exponente que aparece en la ecuacién a
continuacién. La ecuacion para este tipo de perfiles es la siguiente:

Hay que tener en cuenta que la geometria estudiada en este caso se corresponde con un
exponente de n=0,75 y que, el caso en el que L=100mm no se va a considerar debido que la
relacion R/L es tan grande que la serie exponencial no tiene espacio para desarrollarse como tal,
pareciendo un perfil cénico.

Con esta ecuacion, particularizando en los puntos “x” equidistantes se pueden obtener las
distintas medidas “y” que describen el perfil conico. Dichas medidas aparecen a continuacion
para las distintas longitudes del perfil.

Tabla 37.- Valores para generar geometria exponencial de 100 mm.

X y
0,0
20 15,0
40 25,1
60 34,1
80 42,3
100 50,0

81

(66)



[rrr——— BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA

Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco  Unibertsitatea DE BILBAO

Tabla 38.- Valores para generar geometria exponencial de 200 mm.

X Y
0,0
40 15,0
80 25,1
120 34,1
160 42,3
200 50,0

Tabla 39.- Valores para generar geometria exponencial de 300 mm.

X y
0,0
60 15,0
120 25,1
180 34,1
240 42,3
300 50,0

Tabla 40.- Valores para generar geometria exponencial de 400 mm.

X y
0,0
80 15,0
160 25,1
240 34,1
320 42,3
400 50,0

Tabla 41.- Valores para generar geometria exponencial de 500 mm.

X y

0 0,0
100 15,0
200 25,1
300 34,1
400 42,3
500 50,0
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Imagen 64.- Geometria exponencial para una longitud de 100 mm.

Imagen 65.- Geometria exponencial para una longitud de 200 mm.

Imagen 66.- Geometria exponencial para una longitud de 300 mm.

Imagen 67.- Geometria exponencial para una longitud de 400 mm.

Imagen 68.- Geometria exponencial para una longitud de 500 mm.
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7.2 Vistas adicionales de geometrias y mallados

En este apartado se introducen otras vistas de mallados y geometrias que no se han metido en
los apartados del documento principal para que no dieran sensacidon a redundancia. Sin
embargo, se introducen aqui porque se cree que pueden afiadir claridad y perspectiva.

Imagen 69.- Detalle del mallado mds fino en la geometria en 2 dimensiones cerca del cohete.

Imagen 70.- Vista lateral de la punta elegida (Von Karman de 200 mm).
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Imagen 71.- Vista lateral mallado de la punta elegida (Von Karman de 200 mm).

Imagen 72.- Vista en perspectiva del cohete completo con aletas trapezoidales.
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Imagen 73.- Vista en perspectiva de la aleta agresiva.

Imagen 74.- Vista en perspectiva del mallado de la aleta agresiva.
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7.3 Vistas adicionales de los resultados

Imagen 75.- Resultados de deformacion en geometria en perspectiva.

Imagen 76.- Vista lateral de los resultados de tensiones en la punta.
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