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Resumen

El presente trabajo se enfocé en el diseno mecéanico estructural de un sistema de frenado aero-
dindmico, implementado en el cohete Xitle, del equipo Propulsion UNAM. Dicho vehiculo tiene
una capacidad de alcanzar altitudes de 9,000 [m]. Su estructura alcanza los 4.5 [m] de longitud,
con una capacidad de transportar cargas ttiles en formato Cubesat 3U, de 4 [kg] de masa.

Como punto de partida se obtuvieron los valores representativos de la dindmica de vuelo del
cohete Xitle a partir de la programacién de un simulador de vuelo. Empleando dichos valores
se realizaron anélisis de Dindmica de Fluidos Computacional (CFD) para conocer el comporta-
miento de la fuerza de arrastre del cohete Xitle, dentro del rango de trabajo definido entre 0.8
Mach y 0 Mach. Dichos resultados iniciales se emplearon para conocer la cantidad de energia
necesaria a disipar, proveniente del trabajo generado por la fuerza de arrastre, a partir de la
implementacion del sistema de frenado aerodinamico, con el objetivo de generar una reduccion
de altitud de 300 [m]. Una vez identificado el comportamiento de la fuerza de arrastre del cohete
Xitle se definieron las especificaciones objetivo a cumplir por el sistema a disenar.

Posteriormente se realizaron tres propuestas conceptuales. A partir del uso de una matriz de
decision se selecciond una de las propuestas, nombrada como “Bilateral”. Con el motivo de
conocer la capacidad de generar el incremento de arrastre necesario se realizaron analisis CFD
de 3 propuestas de longitud desplegada: 30 [cm], 35 [cm] y 40 [cm]. Una vez seleccionada la
propuesta de 35 [cm] se realiz el disenio los componentes del sistema mecanico, asi como la
seleccion de los componentes comerciales, finalizando en la arquitectura completa del sistema.
El mecanismo disenado es del tipo pindn - cremallera, el cual emplea dos cremalleras para lograr
un despliegue simultaneo de dos superficies de frenado aerodinamico.

Realizando una conexiéon entre un andlisis tipo CFD con un analisis estatico estructural, por
el Método de Elemento Finito (FEM), se conoci6 el desemperio estructural de las superficies
desplegadas en el caso critico de cargas. Se realiz6 un andlisis de optimizacién estructural,
con el objetivo de minimizar el compliance, con la restriccion del 40 % de retenciéon de masa.
Sintetizando los resultados obtenidos del proceso de optimizacién se obtuvo una estructura con
una reduccién del 54 % de la masa original y una deformacién méaxima de 8.14 [um].

El proceso de diseno finalizé con un andlisis estatico estructural de la nueva geometria posterior
al proceso de optimizacion estructural, verificando de forma satisfactoria su capacidad para
soportar las cargas de disenio.
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CAPITULO 1

Introduccion y objetivos

Los frenos aerodinamicos usados en los cohetes son sistemas de control activo de altitud. Estos
dispositivos generan un incremento controlado de la fuerza de arrastre con el fin de desacelerar
el vehiculo en su ascenso. Su actuacion comienza posterior de que el combustible fue consumido,
buscando incrementar la precision en la altitud alcanzada comparada con la altitud objetivo.

El uso de los frenos aerodinamicos abarca desde el sector aeronautico hasta el espacial, siendo
pocos los casos registrados de su implementacion exitosa en proyectos de equipos universitarios
de coheteria experimental a nivel internacional. Si bien el uso de estos dispositivos permite
alcanzar un mayor puntaje en las competencias en las cuales participan dichos equipos de
coheteria, este tipo de sistemas también encuentran una zona de aplicacién en la investigacion
satelital, brindando la posibilidad de que dichos dispositivos se posicionen por unos segundos
en altitudes especificas de la atmosfera.

La implementaciéon de este dispositivo de control activo de altitud estd planeada para realizarse
en el cohete Xitle del equipo Propulsion UNAM. Este vehiculo tiene la capacidad de elevar una
carga 1til en formato Cubesat 3U, de 4 [kg|] de masa, hasta una altura de 9,000 [m] sobre el
nivel del suelo.

Respecto al control activo, el despliegue del dispositivo es controlado por una computadora,
la cual decide el grado de despliegue a partir del procesamiento de sus lecturas referentes a
las condiciones dinamicas y atmosféricas a lo largo del ascenso del cohete, apoyandose, a la
par, de la informacién referente al comportamiento aerodindmico que se obtuvo a partir de las
simulaciones numéricas.
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1.1. Justificacion

1.1.1. Sector espacial mundial y nacional

En la actualidad, México se encuentra en una etapa temprana de desarrollo respecto al ambito
de la coheterfa experimental. Los proyectos pertenecientes a este sector, segtin la norma NFPA!
1127 [2] se definen de la siguiente forma:

Son dispositivos capaces de ascender en el aire sin emplear fuerzas de sustentacion
aerodinamica actuando en contra de la gravedad, los cuales son propulsados por uno
0 varios motores.

Si bien, en la segunda mitad del siglo pasado, México desarrollé proyectos espaciales como lo
fueron las misiones Tototl, Tlaloc, Huite ( Iy II) y Mitl ( Ty II), por parte de la CONEE?|3]
[4] [5] , asi como los cohetes SCT 1 (1959) y el SCT 1II (1960), por parte de la Secretaria
de Comunicaciones y Transportes [6], su desarrollo se detuvo debido a la falta de apoyo de
origen gubernamental, causando una brecha temporal de desarrollo tecnologico aeroespacial
entre México y las naciones potencias del sector. Afortunadamente, a parir del 2020 el desarrollo
universitario en tecnologia aeroespacial ha vuelto a dar aquellos primeros pasos, con la creacion
de diversos equipos de coheteria experimental a lo largo del territorio mexicano.

Enfocandose en el sector de la coheteria experimental a nivel mundial, resalta por ser un pre-
cedente en el desarrollo de tecnologia aeroespacial debido a que expone a estudiantes del area
STEM? a la complejidad de desarrollar y concluir proyectos referentes a la exploracién del cielo
y espacio exterior, desarrollando en ellos multiples habilidades que resultan ser atractivas en el
mundo laboral.

Como consecuencia de la existencia de proyectos universitarios de coheteria experimental a lo
largo del mundo, existen organizaciones como ESRA*, las cuales, a partir de eventos, competen-
cias y divulgacién buscan fomentar y promover el conocimiento, asi como mostrar el ambiente
ingenieril que rodea al sector profesional de la coheteria.

El enfoque principal de ESRA es brindar oportunidades seguras y emocionantes para que los
grupos académicos compitan en desafios aeroespaciales, como es el caso de la IREC?, en la cual

La Asociaciéon Nacional de Proteccién contra Incendios (NFPA, por sus siglas en inglés) es una organizacién
mundial autofinanciada sin fines de lucro, establecida en 1896, dedicada a eliminar muertes, lesiones, pérdidas
econémicas y de propiedad debido a incendios, peligros eléctricos y relacionados [1].

2En México, la Comisién Nacional del Espacio Exterior (CONEE, 1962-1977) desarrollé miltiples proyectos
aeroespaciales.

3Ciencia, tecnologfa, ingenieria y matematicas (por sus siglas en inglés, Science, Technology, Engineering
and Mathematics).

4La Asociacién de Cohetes Sonda Experimentales (por sus siglas en inglés, Ezperimental Sounding Rocket
Association), la cual, como lo menciona en su documento de Reglas y requerimientos[7] es una organizacién sin
fines de lucro fundada en 2003.

5Competencia Ingenieril en Coheterfa Intergolegial (por sus siglas en inglés, Intercollegiate Rocket Enginee-
ring Competition) desde 2006.
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actualmente asisten cientos de equipos, provenientes de universidades de todo el mundo, con
el objetivo de competir a partir del diseno, manufactura, pruebas y lanzamientos de cohetes
capaces de transportar cargas ttiles de masas de 4 kilogramos a alturas de 3,000 y 9,000 metros

[7].

Como consecuencia del reciente desarrollo aeroespacial, por parte de las universidades mexi-
canas, se ha organizado el Encuentro Mexicano de Ingenieria en Coheterfa Experimental (EN-
MICE), desde 2020, el cual, como lo dice en su convocatoria del ano 2023 [8], invita a la
participacion de los equipos nacionales de coheteria experimental a competir, como lo es el caso
de la IREC, fomentando la participacion y el crecimiento de la industria espacial mexicana.

1.1.2. Marco legal de la coheteria y exploracion espacial en México

Hablar de la coheteria experimental implica mencionar aquellos protocolos que velen por la
seguridad de los participantes de esta actividad. Debido a la complejidad de los sistemas que
componen este tipo de vehiculos, asi como su interdependencia, se favorece la probabilidad de
que existan fallas, comparandose con otros sectores de la ingenieria.

Como respuesta a este panorama, las organizaciones presentes en estas actividades han desa-
rrollado protocolos de operaciones que contemplan sistemas ingenieriles de redundancia. Dicho
de otra manera, significa tener planes de accion ante posibles eventos no deseados que ase-
guren el correcto funcionamiento del sistema disenado, asi como protocolos que garanticen la
interrupcion o aborto de ciertos procesos de forma segura.

Como se mencioné anteriormente, el desarrollo nacional de sistemas lanzadores se encuentra
en una etapa temprana, por lo que las leyes y normas que regulan dicha actividad no han sido
incentivadas por una necesidad de alta prioridad. Dicha carencia de un marco legal y regulatorio
promueve la existencia de una zona confusa entre lo que es permisible y lo que es inaceptable.

A fecha del ano 2024 se han realizado algunas acciones dirigidas a nutrir dichas herramientas
legales que regulen este tipo de actividades, como lo es la propuesta de reforma constitucional
dirigida a los articulos 28 y 73 de la Carta Magna [9], la cual consiste en incluir las actividades en
el espacio ultraterrestre, incluso la luna y cuerpos celestes, dentro de las areas estratégicas que no
son consideras como monopolios, en caso del que el Estado ejerza funciones de manera exclusiva.
Asi como la extension de las facultades legislativas del Congreso a este tipo de actividades.

Si bien, puede que se perciba como una accién sin mucho efecto, establece las bases del sistema
juridico espacial mexicano, con un sustento constitucional. Esto se traduce en la edificacion de
los cimientos para el crecimiento de la industria privada, apoyada por el Estado, dirigida al
desarrollo de este tipo de proyectos aeroespaciales.

A su vez, por parte de la Agencia Espacial Mexicana se han realizado acciones para promover
el desarrollo de las capacidades de normalizaciéon de productos y sistemas espaciales, estable-
cidas en su Programa Nacional de Actividades Espaciales (2020 - 2024)[10], las cuales una vez
publicadas, contemplaran las actividades alusivas a la coheteria experimental.
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1.1.3. Propulsion UNAM

Equipo de coheteria experimental de alta potencia de la Universidad Nacional Auténoma de
México, perteneciente al capitulo estudiantil AAFI®, de la Facultad de Ingeniaria. Este equipo se
enfoca en desarrollar cohetes experimentales de alta potencia, dirigiendo su crecimiento al sector
académico y de investigacion, brindando la capacidad de transportar cargas ttiles a entornos
aeroespaciales reales.

Este proyecto comenzo a finales del afio 2021, de la mano de siete estudiantes provenientes de
las facultades de Ingenieria y Ciencias, ambas del campus Ciudad Universitaria. A partir de
esa generacion el equipo ha crecido, resultando, hasta el ano 2023, en el que se escribi6 este
trabajo, en una platilla de 25 integrantes activos, provenientes de las facultades de Ingenieria,
Ciencias y Quimica. Es conveniente resaltar la importancia de que los equipos de trabajo de
este tipo de proyectos estén conformados por méas de una area de conocimiento, debido a la
magnitud y complejidad de los sistemas a desarrollar. Si bien, la preparaciéon brindada por la
Facultad de Ingenieria es basta y de buena calidad, el aporte brindado por campos de estudio
nutre sustancialmente el crecimiento de los proyectos, identificando nuevos enfoques y formas
de solucionar las problematicas que puedan surgir en este campo tecnoldgico.

ROPULSION

Figura 1.1: Propulsion UNAM vy las facultades que lo componen.

El equipo Propulsion UNAM esté conformado en su totalidad por estudiantes universitarios de
la UNAM, los cuales mantienen una filosofia de trabajo orientada al desarrollo de su propia
tecnologia, adentrandose lo més posible en los aspectos teoricos, asi como en los temas de
diseno y técnicas de manufactura, persiguiendo el objetivo de desarrollar este tipo de cohetes de
la forma mas profesional e ingenieril posible. De igual manera, es crucial recalcar la importancia
de tener una filosofia de trabajo inundada de protocolos de seguridad, debido a la magnitud y
el peligro potencial de este tipo de proyectos, en caso de que su desarrollo se realice de forma
irresponsable o negligente.

La mayoria de los sistemas que conforman estos vehiculos espaciales presentan una alta sensibi-
lidad en su desempetio ideal, respecto a la alta sensibilidad de los sistemas referente a pequenas
variaciones en sus condiciones de trabajo, resultando en una alta probabilidad de fallas parcia-
les, asi como totales de la mision. Es por esto que el desarrollo de este tipo de misiones esta

6 Asociacion Aeroespacial de la Facultad de Ingenierfa.
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basado en buscar la mayor simplicidad de los sistemas, asi como sustentar su disefio con una
gran cantidad de pruebas, tanto del correcto funcionamiento de los sistemas independientemen-
te, asi como su desempeno una vez integrados, dicho desde la experiencia del equipo Propulsion
UNAM, asi como lo registrado en misiones de mayor escala, como lo es la misién Apollo [11].
Por tales razones, el desarrollo de este tipo de vehiculos resulta ser complejo, asi como laborioso.
Sin embargo, el constante desarrollo de este sector es necesario por el bien del crecimiento, asi
como de la independencia nacional en el sector de tecnologia aeroespacial.

1.1.4. Mision Xitle

El proyecto Xitle consiste en un cohete de propulsion hibrida, disenado y manufacturado por el
equipo de coheteria de alta potencia Propulsion UNAM. Tal vehiculo consiste en un cohete de
4.5 metros de longitud, capaz de alcanzar velocidades supersonicas, propulsado por el primer
motor hibrido desarrollado en la UNAM, “El castigador”. Este vehiculo es catalogado como un
cohete de alta potencia segun la NFPA 1127 [2], la cual define los define de la siguiente forma:

Un cohete propulsado por uno o mds motores de alto poder, o por otro lado, si es
propulsado por una combinacion de motores de cohetes modelo, teniendo instalado
un impulso total superior a los 320 [N*s], o de otra forma, que sea propulsado por
una combinacion de motores de cohetes modelo, resultando en sobrepasar los 125 [gr]
de propelente, finalmente; también entran en esta categoria los cohetes que pesan mds
de 1.5 [kg] ya con los motores instalados.

Una vez mencionado lo anterior, el cohete Xitle posee un impulso total de 32 [kN*s], con una
masa total de 59.6 [kg|, de los cuales 15.6 [kg] son de propelente. Es importante especificar la
categoria de este cohete, ya que podria confundirse con un cohete modelo, el cual se define por
la norma NFPA 1127 [2] de la siguiente forma:

Un cohete que pesa mds de 1.5 [kg/, ya con los motores instalados; el cual es pro-
pulsado por uno o mas motores de cohetes modelo, teniendo un impulso total menor
de 320 [N*s], y conteniendo no mds de 125 [gr] de propelente en total.

El desarrollo de este cohete le implico al equipo Propulsion UNAM dominar nuevas tecnologias,
con el fin de que su funcionamiento fuera robusto y confiable. Ejemplos de las innovaciones
implementadas son los sistemas de propulsion hibrida, disefio y caracterizacion de antenas, asi
como de materiales compuestos, técnicas de manufactura, los sistemas de recuperaciéon (COs y
tender descender), al igual que el diseno estructural orientado a soportar cargas aerodindmicas
en regimenes supersonicos.

Las dimensiones de este cohete se derivan principalmente de la necesidad de transportar una
carga util en el formato Cubesat 3U, asi como la cantidad de combustible necesaria para alcanzar
la altitud objetivo. A partir del dimensionamiento de la bahia de carga 1til se definié un didmetro
externo de 164 [mm]. Posterior al proceso de diseno y planeacién de mision se determiné la
estructura del cohete, asi como su dimensionamiento global, mostrado en la Figura 1.2.
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Figura 1.2: Esquema del cohete Xitle en el programa Open Rocket.

La estructura se compone por una bahia de carga ttil, la cual se encuentra dentro de la nariz
tipo power series %, hecha de fibra de carbono. En esta misién la carga 1til consistié en un
experimento biologico, el cual buscé conocer los efectos que las condiciones de un vuelo de estas
caracteristicas podrian causar en muestras de sangre. Los encargados de realizar este proyecto
fueron los integrantes de la divisién de medicina aeroespacial de AAFI, Cosmoblastos.

Seguidamente a esta zona se encuentra la bahia de recuperacion, en la cual se encuentran conte-
nidas las dos etapas de recuperacion, conformandose por dos paracaidas, dos tender descenders,
y dos mecanismos de C'Os.

Debajo de esta zona se encuentra la bahia de avionica, en la cudl se encuentran las computadoras
de vuelo tipo SRAD” y COTS?, responsables de la liberacién de las etapas de recuperacién. La
razén de esta dualidad de componentes se basa en la redundancia necesaria para garantizar una
misiéon exitosa, asi como una correcta recopilacién de los datos de vuelo. De igual forma, en esta
seccion se ubica el sistema de telemetria, responsable del envio de datos en tiempo real de la
dindmica de vuelo.

A partir de esta seccién, el resto del cohete consiste en el sistema de propulsién, el cual comienza
por la bahia de la valvula de alivio principal, seguida del tanque de Oxido Nitroso. Dicho tanque
consiste en dos tapas y un tubo de aluminio 6061 T-6. Posterior a esta zona, se encuentra la bahia
de valvulas, las cuales se encargan de controlar el paso del oxidante a la camara de combustion.
La plomeria empleada en esta zona es particularmente usada para presiones cercanas a los 7
[MPa], asi como temperaturas menores a los -50 [°C]. Al final de la linea de las vélvulas comienza
la cdmara de combustion, en la cudl se realizard la combustién de la parafina y el Oxido Nitroso.
Como resultado de la combustién, se producen gases, los cuales son acelerados hasta velocidades
supersoénicas, a partir de la tobera de ebonita, alcanzando temperaturas mayores a los 2,500 [°C].

La camara de combustion, a diferencia del tanque de oxidante, esta cubierta por un fuselaje de
fibra de carbono, sobre el cual estd montado el sistema de las aletas, responsable de estabilizar
la trayectoria del cohete en vuelo. Estas estructuras estan fabricadas de un material compuesto
tipo sandwich, el cual tiene un nicleo tipo honeycomb de aluminio, cubierto por capas de fibra

"Desarrollo e investigacion estudiantil, por sus siglas en inglés (Student Research and Developed).
8Componente comercial listo para usar, por sus sigmas en inglés (Commercial Off The Shelf).
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de carbono orientadas para maximizar la rigidez de la pieza final. Como ultimo componente, se
encuentra el boat tail, el cual se encarga de reducir el arrastre por desprendimiento de la capa
limite, tambien conocido como base drag, al final del fuselaje. En la Figura 1.3 se puede observar
el explosivo general del cohete Xitle, mostrando las secciones mencionadas, comenzando por la

izquierda.
——— § Se— *.
J
T

[} r J L Y JL J\ 1 : JL r J\
Nariz Bahia de Transferidor Tanque de Transferidorde Cdimara de
recuperacion de carga oxidante cargas inferior combustién
Bahia de carga util superior
no desplegable. Paracaidas v Contenedor de Bahia de vabvulas. Bahia de aletas v
sistemas de Vihula de NO2 y miembro boat tail
despliegue alivio principal estructural.

Bahia de
avidnica

Computadoras tipo
SRAD y COTS.

Figura 1.3: Secciones del cohete Xitle.

Este cohete fue disenado para participar en la competencia Spaceport America Cup 2023, en la
categoria de 30,000 [ft] (9,144 [m]), de sistemas de propulsion hibrida/liquida tipo SRAD.

Esta competencia evalia el desempefio de los equipos participantes a partir de un sistema de
puntos obtenidos en las dos etapas de la competencia. Por un lado, califica la calidad de la
documentaciéon entregada previa a la competencia. Por el otro, posterior a esta primera etapa,
se enfoca en el desempeno del equipo en la competencia presencial. En la Tabla 1.1 se muestran
los posibles puntajes a obtener en cada rubro, sumando un total de 1,000 puntos. A su vez,
la competencia recompensa con bonificaciones extra de puntos a los equipos que hayan tenido
un desempeno sobresaliente en actividades particulares, como lo son el desarrollo de las cargas
utiles tipo Cubesat, asi como en sus operaciones de lanzamiento.

Tipo Rubro Desglose Puntaje

Formulario de entrada 15

Inscripcion Actualizacion 1 15 60
Actualizacion 2 ‘ 15
Documentacién Actualizacién 3 15
Formato ‘ 40

Reporte técnico Rubros completos 20 200
Anélisis ‘ 140
L . ., Calidad de disenio 120

Competencia Disenio e implementacién Calidad de manufactura ‘ 120 240
- Exactitud de apogeo 350

Desempeno de vuelo — . 500
Recuperacion exitosa 150

Total | 1,000

Tabla 1.1: Rubros de evaluacion en la competencia Spacepot America Cup [7].

Como se puede identificar en la Tabla 1.1, el rubro que ofrece una mayor cantidad de puntos es
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el de la exactitud en el apogeo, el cual se describe como la exactitud del apogeo alcanzado por el
vehiculo lanzado, respecto al apogeo objetivo. Estos puntos se le asignan tinicamente a aquellos
lanzamientos que hayan alcanzado apogeos ubicados dentro de una zona acotada por + 30 %
del apogeo de la categorfa (10,000 o 30,000 [ft]). Los equipos participantes deben de reportar los
datos de vuelo de forma inmediata posterior a recuperar el cohete lanzado. Los organizadores
de esta competencia, con motivo de promover la innovacién, en la seccién 7.1 de su DTEG?
[12], autorizan el uso de sistemas de control de vuelo activo restringidos al incremento de la
estabilizaciéon, asi como de frenado aerodindmico.

Dicho lo anterior, uno de los principales motivos de este trabajo es que, a partir de la imple-
mentacién del dispositivo disenado, el equipo Propulsion UNAM logre obtener un mejor lugar
en esta competencia, a partir de maximizar los puntos obtenidos en el rubro de Ezactitud de
apogeo.

1.2. Objetivos y alcances

Dicho el contexto en el cual se desenvuelve este trabajo, se expondran los objetivos a cumplir
en la conclusion de esta tesis:

= Realizar un simulador de vuelo para conocer la dindamica del cohete Xitle, del equipo
Propulsion UNAM, considerando la variacion de las condiciones atmosféricas y dindmicas
a lo largo del vuelo.

= Determinar el incremento de la fuerza de arrastre del cohete Xitle, a partir del uso de un
freno aerodinamico, usando paqueteria comercial de dinamica de fluidos computacional.

= Generar una propuesta realista para el ensamble del sistema de frenado aerodinamico.

= Disenar mecanicamente las superficies desplegadas del sistema de frenado aerodinami-
co, usando como herramienta principal paqueteria comercial de analisis estructurales por
elemento finito.

Como se puede apreciar, el trabajo a realizar fue acotado a las superficies que se desplegaran.
Si bien, se realizaran propuestas para el ensamble general, el diseno a detalle del resto de
componentes serd unicamente de forma elemental para lograr un ensamble funcional, debido a
que su desarrollo extenderia de sobre manera este trabajo.

1.3. Contextualizacion

La necesidad de generar un sistema que se encargue de reducir la velocidad de un vehiculo a
partir del incremento de arrastre se ha presentado en varios sectores, mas alla del de la coheteria,
como se puede observar en la Figura 1.4.

9Gufa de Disefio, Pruebas y evaluacién, por sus siglas en inglés (Design, Test, & Evaluation Guide).
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(a) Cohete Darwin 1, (b) Avién F-15, McDonnell (¢) Bloodhound SSC,
Endeavour, 2021 [13]. Douglas, 1980 [14]. Bloodhound LSR, 2019[15].

Figura 1.4: Implementacién de los sistemas de frenado tipo airbrake en distintos campos: (a)
Coheteria experimental, (b) Aerondutica, (¢) Automéviles supersonicos.

Los dispositivos de frenado aerodindmico tipo airbrake pueden definirse bajo la funcionalidad
de generar un incremento de la fuerza de arrastre al desplegarse. Quiza podrian confundirse
con los spoilers empleados en las alas de los aviones, sin embargo, la diferencia entre estos dos
dispositivos radica en que, los tipo airbrake, al estar plegados, no son capaces de generar algin
tipo de fuerza de sustentacién, donde, en el caso de los spoilers, al ser parte del ala, generan un
porcentaje de dicha fuerza.

Es importante resaltar que el objetivo de esta primera etapa es la investigacién, centrandose
en la busqueda de conceptos que aporten inspiracion a la etapa de disefio conceptual. Este
paso es fundamental en el campo de la ingenieria, ya que nutre las nuevas propuestas, logrando
identificar areas de oportunidad de los conceptos consultados, convergiendo a nuevas propuestas
innovadoras u optimizadas.

1.3.1. Coheteria experimental

Como primer acercamiento, se buscaron referencias en proyectos de coheteria experimental que
tuvieran implementado este tipo de sistemas en sus proyectos, llamados Airbrake System!®. A
partir de los resultados de esta investigacién se observd que se podian catalogar en tres tipos
de clases, segtn la forma en la que desplegaban sus superficies: sombrilla, rotativos y lineales.

Sombrilla

Los dispositivos catalogados como sombrilla son aquellos que despliegan sus superficies a partir
de un mecanismo de dos barras, tipo sombrilla, como se puede ver en la Figura 1.5. Las superficies
que se despliegan forman parte de la superficie mojada'' del fuselaje, sin embargo, no aportan
en la transmision de los esfuerzos en el resto de la estructura. Estas superficies son una seccion
rectangular del fuselaje, donde sus caras laterales estan alineadas al eje axial del cohete.

Para esta categoria se encontraron configuraciones que mostraron alternativas de actuadores,
donde la mayoria es una combinaciéon de servomotores con engranes o tornillos sin fin, sin

10Se emplears la abreviacion A.S. para Airbrake System.
HReferido a la superficie que estd en contacto con el fluido de trabajo.
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S1.- Case Rocket Team, 2019
“V.A.A.A.M”

S2.- BYU Rocketry, 2022
“ICARUS”

S$3.- The Countdown Company, 2023
“Airbrakes Module: Flaps”

S4.- Terrapin Rocket Team, 2023
“Karkinos Rocket A.S."

Figura 1.5: Ejemplos del sistema de frenado aerodindmico tipo sombrilla. S1 [16], S2 [17], S3
[18], S4 [19].
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embargo, existen también propuestas que van mas alla de lo comtn, como es el caso del proyecto
V.A.A.A.M. [16], el cual en su etapa de disefio experimentaron con sistemas que combinaban
tanques de CO2 y resortes. En esta clase se suelen encontrar sistemas que despliegan de tres a
cuatro superficies.

Rotativos

Por otro lado, los dispositivos catalogados como rotativos son aquellos que despliegan dichas
superficies a partir de la rotacién de estas, como se muestra en la Figura 1.6. Empleando un
pivote de rotacién fijo en la estructura, la superficie rota hacia el exterior.

Para esta categoria las superficies desplegadas suelen tener un plano de simetria en la zona
mojada, sin embargo, pueden existir excepciones, como es el caso del proyecto Simple Latte
[21], donde, como consecuencia de usar toda el area posible contenida en la seccién transversal
del fuselaje, no presentan planos de simetria en sus superficies desplegadas. Una observacién
de estas superficies es que los estados de despliegue existentes entre el estado plegado y el
totalmente desplegado generan que el area mojada sea asimétrica, lo cual, aerodinamicamente,
puede generar un incremento en el momento aerodinamico conocido como roll. Dicho fenémeno
tiene el potencial de crear inestabilidades en el vuelo, asi como el incremento de las cargas
estructurales, como se menciona en el siguiente capitulo.

Lineales

Finalmente, se muestran aquellos disenos que se pueden catalogar bajo el nombre de lineales,
mostrados en la Figura 1.6. Esta clase despliega sus superficies en direccion radial, respecto a la
circunferencia del fuselaje. Las superficies de esta clase, asi como las de tipo rotativo, siempre
mantienen sus superficies perpendiculares respecto al eje axial del cohete.

Una cualidad de este tipo de propuestas radica en que las superficies desplegadas permiten que el
area mojada de estas siempre tenga un plano de simetria, evitando el incremento en el momento
aerodinamico roll. Los proyectos encontrados suelen mostrar una similitud en su configuracion,
sin embargo existen casos como los del proyecto Darwin 1 [13], asi como el del proyecto Fuler
[27], que muestran configuraciones particulares. En el caso del proyecto Darwin 1, la superficie
se despliega a partir de un patréon de origami, incrementado el area transversal desplegada méas
alla de la que se refiere a la seccion transversal del fuselaje, como lo es en el caso del proyecto
Simple Latte.

Equipo Rango de velocidad | Cd [1]
Pioneer Rocketry [28] V >0.36 Mach 1.15
River City Rocketry [20] V >0.6 Mach 0.98
Terrapin Rocket Team [29] [19] | V >0.678 Mach 0.95
Endeavour rockets [13] V >0.67 Mach 1.15
uOSTAR [21] V >0.72 Mach 0.66
UC Aerospace [30] V >0.75 Mach 0.75

Tabla 1.2: Valores representativos del funcionamiento de los frenos aerodinamicos de diversos
equipos.
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R1.- River City Rocketry 2016-2017
“Rocket A.S”

R2.- uOSTAR, 2018
“Simple Latte Rocket A.S."

R3.- EPFL Rocket Team, 2018
“MATTERHORN Rocket A.S”

R4.- Space Team Aachen, 2021
“CARL Il Rocket A.S”

Figura 1.6: Ejemplos de frenos aerodindmicos tipo rotativos. R1 [20], R2 [21], R3 [22], R4 [23].
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L1.- Akronauts Rocket D. Team, 2018
“LAZARUS Rocket A.S”

L2.- The Swiss association ARIS, 2018
“Project TELL A.S.

L3.- Endeavour, 2021
“Darwin | Rocket A.S”

L4.- Aerospace Team Graz, 2022
“AVES Il Rocket A.S”

Figura 1.7: Ejemplos de frenos aerodindmicos tipo lineales. L1 [24], L2 [25], L3 [13], L4 [26].
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Si bien, la mayoria de esta investigaciéon se destiné a buscar inspiracion conceptual, se recopilaron
algunos valores caracteristicos de estos dispositivos, como lo son los rangos de velocidad, asi como
coeficientes de arrastre reportados por sus autores, como se puede observar en la Tabla 1.2.

1.3.2. Aeronautica

Un sector que ha tenido basto tiempo de desarrollo es el dedicado a la aeronautica, siendo
estas las primeras estructuras que buscaron desplazar al ser humano por los aires. Sus lineas de
investigacion y desarrollo han crecido hasta donde la tecnologia actual, asi como la imaginacion
humana, han permitido. Dentro de este sector también se encontraron sistemas con similitudes
de funcionamiento referidas al sistema de frenado aerodinamico que se pretende desarrollar,
como se puede observar en la Figura 1.8.

Como menciona Raymer (2018) [31], los speed brakes son placas que se extienden desde el fuselaje
o el ala. Estos dispositivos son usados para reducir la velocidad en el vuelo, estableciendo un
ritmo de descenso enfocado para el aterrizaje, asi como reducir la velocidad de la aeronave una
vez que ha tocado la pista de aterrizaje. Son especialmente usados en aeronaves tipo jet'? debido
a que los motores que poseen estos vehiculos generan una fuerza de empuje sustancial, la cual
incluso en sus configuraciones de menor potencia sigue siendo muy grande. Los speed brakes,
ubicados en la parte superior del ala, perturbaran el flujo de aire, afectando a la fuerza de
sustentacion. Estos dispositivos también se conocen como spoilers®, debido a que a partir de su
uso arruinan el flujo de aire, y con ello la razon entre la fuerza de arrastre y la de sustentacion.

Mas alla de modificar la relacion de fuerzas, ayudan a reducir la distancia del aterrizaje, trans-
firiendo mas peso de la aeronave al tren de aterrizaje, lo cual incrementa la fuerza ejercida por
los frenos. Asi también, estos dispositivos son una alternativa como dispositivos de control del
roll. De igual manera, debido al incremento del arrastre, la zona donde se extiende el spoiler
incrementa el momento del aviéon conocido como yaw(31].

Por otro lado, existen los dispositivos conocidos como dive brake, empleados en los Douglas SBD
Dauntless[32] [33], aviones de la segunda guerra mundial. Estos dispositivos se ubicaban en los
flaps de las alas. La funciéon de estos era reducir la velocidad de descenso en picada de estos
bombarderos. Estas estructuras tenian orificios de 3 [in] de didmetro, como se puede ver en la
Figura 1.8, destinados a reducir las cargas estructurales, asi como las inestabilidades causadas
por los vortices posteriores al paso del vehiculo.

12Estos vehiculos son llamados asi por la forma en la que sus motores funcionan. La palabra jet significa
chorro, la cual describe el chorro de gases de combustion expulsados a la salida de estos motores.
13Esta palabra del inglés significa estropear o echar a perder
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A1.- Airbus A321, 1994
“Spoilers”

A2.- Douglas SBD Dauntless, 1940
“Dive brake”

A3.- BAe 146, 1981
“Air brake”

A4.- McDonnell Douglas F-15, 1972
"Air brake”

nw O < @9 5 O = b

Figura 1.8: Sistemas de frenado aerodindmico empleados en algunas aeronaves. Al [34], A2
[35], A3 [36], A4 [37].
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A su vez, encontramos otro tipo de airbrakes, los cuales se ubican en la cola del avién, también
llamados speed brakes. Estos dispositivos han sido empleados en aviones de combate, como es el
caso del Blackburn Buccaneer, el cual le permitia efectuar maniobras agresivas de descenso, de
forma controlada. A su vez, también son usados en aviones de tipo comercial, como es el caso
de los BAe 146 [38] [36], debido a que como consecuencia de poder incrementar su arrastre,
pueden frenar en pistas de aterrizaje mas cortas de lo comun.

Por otro lado, en los aviones de combate categoria F '* podemos encontrar sistemas de frenado
por arrastre. Ejemplo de estas son las aeronaves tipo F-15 [39]. En el caso de este modelo, su
freno aerodinamico se encuentra ubicado detras de la cabina. En dichos vehiculos, este disposi-
tivo se emplea para poder aterrizar en pequenas distancias, como lo son las pistas de aterrizaje
de los portaviones.

1.3.3. Otros campos

Por ultimo, se encontraron proyectos que también cuentan con sistemas de frenado aerodinamico,
tal es el caso del coche supersénico Bloodhound SSC. Estos sistemas de frenado se encuentran
frente a las llantas traseras. Su diseno se realiz6 con la finalidad de soportar cargas al rededor de
los 5,000 [N], a velocidades cercanas a los 1,290 [22] [40]. El funcionamiento de este dispositivo
de frenado emplea sistemas hidraulicos para su despliegue, el cudl es similar a los mecanismos
de actuacion encontrados en los coheteria, tipo sombrilla, como se puede observar en la Figura
1.9.

Figura 1.9: Sistema de frenado aerodinamico empleado en el coche supersénico Bloodhound

SSC [41].

14 Esta letra se les adjudica a los aviones tipo caza, por su traduccién del inglés fighter.
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1.4. Metodologia de diseno

La intencién de este trabajo es sintetizar un sistema de forma similar a un producto, procedente
de un proceso de diseno. Partiendo de lo que establece Dieter & Schmidt (2021), se identifico la
necesidad de trazar un proceso de diseno ingenieril dirigido al caso particular de este proyecto
[42]:

Disenar establece y define soluciones, asi como estructuras pertinentes a problemas
no solucionados anteriormente, tanto asi como nuevas soluciones a problemas que
han sido solucionados previamente de una forma diferente, podemos dar partida al
establecimiento de una estructura solida que nos facilite el proceso de diseno...

Como consecuencia del paso de los anos, acompanadas de sus innovaciones tecnolégicas, se han
desarrollado metodologias de diseno que estan destinadas a eficientar el proceso de diseno de
algin componente, sistema o dispositivo. Estas herramientas engloban a tal proceso desde sus
etapas iniciales, como lo es el conocer las necesidades a satisfacer del usuario/cliente, hasta las
etapas finales, como lo son las lineas de produccion, o el registro de patentes.

Posterior a analizar las metodologias propuestas por varios autores, se tomaron como bases
las propuestas por Dieter & Schmidt (2021) [42], asi como por Ulrich & Eppinger (2013) [43],
mostradas en las Figuras 1.10 y 1.11, respectivamente. Esta seleccion se basé en la sencillez de
las etapas, que si bien, no muestran una retroalimentacién tan evidente en cada etapa, el autor
de este trabajo es consciente de los beneficios de estos protocolos.

Define Gather Concept Evaluate &
problem information generation select concept
Problem statement Internet Creativity methods Decision making
Benchmarking [ Patents > Brainstorming [~ Selection criteria [
Product dissection Technical articles Functional models Pugh chart
House of Quality Trade journals Decomposition Decision matrix
PDS Consultants Systematic design AHP
methods

| Conceptual design

:

Product Configuration Parametric Detail
architecture design design design
Preliminary
Arrangement of selection of Robust design Engineering
physical elements —| materialsand [—*| Settolerances [ drawings
Modularity manufacturing DFM, DFA, DFE Finalize PDS
processes Tolerances
Modeling
Sizing of parts

Embodiment design

Figura 1.10: Diagrama del proceso de disefio propuesto por Dieter & Schmidt (2021).
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Figura 1.11: Diagrama del proceso de disenio propuesto por Ulrich & Eppinger (2013).

Por otro lado, a pesar de que el objetivo de este trabajo, el cual culmina en el desarrollo de
un prototipo funcional, no esta destinado a una etapa de produccion en serie, las metodologias
empleadas se ajustan bastante bien a los objetivos perseguidos. Como resultado de un proceso de
asimilacion respecto a las metodologias mostradas, se convergié en una propuesta que brindara
una mejor estructura a las etapas de diseno intencionadas. A pesar de que existe cierta similitud,
como seria de esperar, estas etapas brindan una mayor facilidad para comprender los alcances
de cada subetapa. Como se puede observar en la Figura 1.12, se proponen dos etapas: la etapa
conceptual y la etapa de disefio. La etapa conceptual, destinada a una zona de reflexion sobre
las necesidades a solventar; la etapa de disenio, destinada a la aplicacién del conocimiento de

forma tedrica y practica, con el objetivo de materializar las ideas sintetizadas.

Desafio

3 Objetivos
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de disefio
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[

Figura 1.12: Esquema de metodologia propuesta para el desarrollo del proyecto en cuestion.
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La etapa conceptual se basa en la reflexién sobre las necesidades a solventar, asi como el enri-
quecimiento de informacién. Como se muestra mas adelante, puede existir una realimentacion
respecto a las subetapas conceptuales, sin embargo, para evitar aplazamientos de tiempo, se re-
comienda desarrollar ampliamente cada una para no tener la necesidad de regresar a las etapas
anteriores:

1. Desafio: Su enfoque esta dirigido a conocer y acotar las necesidades a satisfacer. Los
enunciados definidos en esta etapa surgen a partir de la interaccién con el usuario y/o
sector de estudio, los cuales son acompanados por un valor de importancia. Esta métrica
nutre a la comprension de las prioridades del proyecto.

2. Objetivos: Esta etapa consiste en realizar una traduccién de los enunciados que muestran
las necesidades a solucionar en especificaciones ingenieriles. Dichas especificaciones seran
los objetivos a satisfacer, visualizadas como métricas de valores ideales y marginales.
Para esta seccién se emplean las necesidades enunciadas, donde posiblemente mas de una
necesidad sea cubierta por una especificacion.

3. Contextualizacion: Previo a realizar un disefio es conveniente conocer si algin individuo u
organizacion han desarrollado algo similar a lo que se pretende realizar. Esta herramienta,
también conocida como FEstado del arte, es una forma de optimizar el desarrollo como
humanidad, empleando como inspiraciéon y objeto de reflexién las ideas y desarrollos ge-
nerados al rededor del mundo, hasta el instante de planeacion del proyecto. Por otro lado,
es recomendado ampliar nuestro panorama de busqueda, a campos de estudio mas alla del
que se esta acostumbrado.

Posteriormente, la etapa de diseno esta dirigida al razonamiento y uso de herramientas inge-
nieriles tedricas y practicas, asi como el uso de programas de cémputo, con el fin de elaborar
un sistema funcional, dimensionado y manufacturable. De igual forma, esta etapa es suscepti-
ble a retroalimentaciones, permitiendo ajustes que brinden como resultado un sistema 6ptimo,
funcional y robusto:

4. Sintetizacion: Muestra el resultado de la investigacién realizada, asi como la comprensién
de las necesidades a solventar, en forma de propuestas conceptuales destinadas a cumplir
las especificaciones ingenieriles. Estas propuestas se caracterizan por ser realistas en su
funcionamiento, manufactura y ensamble. De igual forma, en esta etapa se selecciona el
concepto a desarrollar a partir del uso de matrices de decisiones, las cuales emplean crite-
rios de diseno y factores de peso, para realizar una seleccion acorde a nuestros objetivos.

5. Embodiment: Radica en definir la arquitectura que poseera el sistema a disefiar, aclarando
a partir de volimenes y /o modelos tridimensionales la ubicacién, dimensionamiento y fun-
cion. De igual manera, en esta etapa se proponen los materiales y procesos de manufactura
a emplear, asi como componentes comerciales, en caso de ser necesarios, para los diversos
subsistemas que compongan la totalidad del sistema.

6. Diseno de detalle: Como etapa previa a la integracion final de los subsistemas, se espe-
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cifica de forma completa todo lo necesario para poder materializar el disefio, como lo
son medidas, materiales, procesos de manufactura, asi como los elementos adquiridos por
proveedores. En esta etapa se hace uso de las herramientas computacionales ingenieriles
especializadas, como lo son aquellos de CAD, CAM y CAE®Y. El motivo primordial en
este punto es materializar el diseno generado en caracter de seguro y funcional.

Tomando como base la metodologia propuesta, se muestra una ligera descripciéon, en forma de
sinapsis de cada capitulo que conforma este trabajo:

1. Introduccién y objetivos: Se contextualiza al lector respecto a los motivos que justifican
este trabajo, asi como los objetivos perseguidos a grosso modo. Asi mismo, muestra la
etapa de contextualizacién, también referida como la investigacion del estado del arte, y
la metodologia de diseno propuesta.

2. Marco tedrico: En este capitulo se exponen brevemente los conceptos necesarios para com-
prender el desarrollo del trabajo presentado, asi como el conetexto en el cual se desarrolla
este proyecto.

3. Desafios y objetivos ingenieriles: Como es de esperar, abarca las primeras dos fases de la
etapa conceptual, finalizando con la definiciéon de las necesidades y especificaciones del
proyecto. Cabe aclarar que para el primer capitulo, la palabra objetivos se refiere a los
enunciados que muestran las metas del trabajo realizado, mientras que en el tercer capitulo,
los objetivos ingenieriles hacen referencia a la etapa de diseno donde se generan las
especificaciones ingenieriles objetivo del sistema de disenar.

4. Etapa de diseno: En este capitulo se engloba todo lo referente al segundo bloque de la
metodologia de disefio propuesta.

15Estas abreviaciones provienen de las traducciones en ingles de Disefio Asistido por Computadora, Manu-
factura Asistida por Computadora e Ingeriria Asistida por Computadora, respectivamente.
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CAPITULO 2

Marco tedrico

En este capitulo se expondran de forma bésica los temas y conceptos que se consideraron
resaltables para la comprension del trabajo presentado. Si el lector espera encontrar en esta
seccion la teoria de cada uno de estos temas vista a profundidad, se le recomienda consultar las
referencias citadas.

Los temas considerados se dirigen a conocer por un lado, el vocabulario, asi como la terminologia
usada referente a los cohetes experimentales. Por otro lado, se mencionan conceptos de la teoria
referente a la aerodinamica, el diseno mecénico y la teoria elemental detras de los analisis
empleados, apoyados de poder computacional, conocidos como CFD, FEA y ESO.

2.1. Misiones de cohetes experimentales y sus sistemas

El evento que da partida al proceso de diseno es la definicién de las necesidades a solventar.
Posterior a la etapa conceptual, la creatividad es la tnica barrera que acota la variedad de
conceptos de diseno, destinados a satisfacer dichas necesidades, lo cual muestra que dentro de
este campo de trabajo, siempre existiran varias opciones capaces de solventar las necesidades,
sin embargo, la cuestion recae en evaluarlas y seleccionar la que resulte ser la mas 6ptima para
el caso particular.

Enfocandonos en el sector de las misiones aeroespaciales y vehiculos lanzadores, como se describe
en Spacecraft Systems Engineering (2011) [44], se han identificado los subsistemas necesarios
para satisfacer en su totalidad lo relacionado al transporte de una carga ttil, como se muestra
en la Figura 2.1.
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Space segment

Payload Bus
Structure (5) Attitude and Thermal Propulsion
orbit control (1) and (6) (1) and (4)
(1) and (4)
Power Telemetry (2) Data handling
(7) and command (3) @)
Mechanisms

(5)

Figura 2.1: Subsistemas de una nave espacial. (Fortescue et al., 2011) [44].

Puede que en la Figura 2.1 se conciba la idea de la independencia entre los sistemas, sin embargo,
la realidad es totalmente lo contrario. Como consecuencia de esto, cada decision de disefio
tomada por cada sistema afectara potencialmente a los deméds. Por tal razon, es prioridad
resaltar los elementos que dirigiran el desarrollo del sistema global, ejemplos de estos elementos
son la masa de la carga 1util a transportar, sus dimensiones, etc.

Tomando como referencia estas estructuras de organizacion, el campo de la coheteria experi-
mental establece divisiones de trabajo escaladas a la magnitud de sus misiones. Respecto a
los vehiculos desarrollados por el equipo Propulsion UNAM, podemos observar una estructura
compuesta por tres sistemas: Aeroestructuras, Aviénica y Propulsién. Este organigrama se pre-
senta de forma similar en los demas equipos de coheteria experimental a lo largo del planeta. A
continuaciéon se muestra una breve descripcion de cada divisién.

Aeroestructuras

Sus labores se basan en el correcto dimensionamiento e integracién de los componentes estruc-
turales y aerodinamicos, procurando la optimizacién en su diseno. Por otro lado, la 6ptica bajo
la cual se trabaja es la accesibilidad y serviciabilidad de los componentes, asi como del ensam-
ble general. Finalmente, se encarga del diseno de los mecanismos de recuperacion, dichos que
aseguraran la segunda etapa del vuelo, garantizando que la estructura del cohete no sufra algin
dano provocado por el impacto al caer del cielo.
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Avidnica

Su direcciéon de trabajo se enfoca en conocer el estado de vuelo del cohete, tanto en los datos
recabados en la memoria, posterior a la recuperaciéon, como por el subsistema de telemetria.
Dichas computadoras de vuelo, tipo SRAD y COTS, también tienen la misiéon de activar los
mecanismos de recuperacion en los momentos especificos del vuelo. Por otro lado, aportan a la
etapa de recuperacion, debido a la correcta integracién de un sistema GPS tipo COTS. Final-
mente, son participes en las pruebas de caracterizacion de los motores tipo SRAD, brindando
una electrénica robusta y confiable para obtener curvas de motor fieles a la realidad.

Propulsién

Encargados del desarrollo de los motores que generan el impulso suficiente para alcanzar las
alturas objetivo de la misién. Esta divisién disenia sistemas de propulsion tipo sélido, asi como
hibrido. Entre sus responsabilidades se encuentran el disenio de los contenedores a presién, bases
de lanzamiento, bancos de pruebas, protocolos de armado, asi como de lanzamiento.

Carga ut”

» Fuselajey . Computadoras Vo + Motores sdlidos e
( 5 uniones SRADy COTS . hibridos
— 4w  * Aerodinamica 'y . Telemetria - Banco de pruebas
- /— « Simulaciones de (=) « Banco de pruebas « Bases de
AERDESTRUCTURAS VUelo AVIONICA - Recuperacion PROPULSION  |2nZamiento
- Recuperacién « Protocolos

Figura 2.2: Organigrama de una misién tipo Propulsion UNAM [45].

La correcta integracion de estos sistemas resulta en una mision exitosa, descrita en la Figura
2.3, tipo CONOPS!. En este caso particular, se muestra la descripcion de la misién del cohete
Xitle.

IEl Concepto de Operaciones, por su traduccién del inglés, describe la misién, asi como la forma en la que
se debe de cumplir. Boord & Hoffman (2016) [46].
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Figura 2.3: Diagrama tipo CONOPS de la misién Xitle.

2.2. Aerodinamica

En esta seccion se resaltaran los conceptos elementales necesarios para el diseno aerodinamico de
un cohete. La forma de definir el concepto de aerodinamica, como se menciona en el Diccionario
de Cambridge, nos da una clara idea de los factores que intervienen en el estudio de este campo
[47]:

Aerodindmica: La ciencia que estudia el movimiento de gases y la forma en la que
cuerpos solidos, tales como las aeronaves, se mueven a través de ellos.

Regimenes de velocidad

Teniendo en mente un objeto que se desplaza dentro de la atmosfera, es posible establecer tres
rangos o regimenes de velocidades al rededor de cuerpos esbeltos, como lo es un cohete o un perfil
aerodinamico, como se observa en la Figura 2.4. Si bien, de forma estricta, un flujo se considera
sonico cuando la magnitud de su velocidad es igual a la rapidez en la cual el sonido se transmite
en el medio, en el caso de los cuerpos aerodinamicos, es posible que los valores de la velocidad
del flujo sean iguales a Mach 1 , y menores a Mach 1, dependiendo de la zona analizada, dentro
del mismo volumen de control. Este tipo de comportamientos se presenta cuando la velocidad
de flujo libre es cercana, pero no igual, al valor de Mach 1. Dichos regimenes de velocidad se
conocen como subsénico, transonico y supersénico, donde, respecto a la magnitud del niimero
de Mach van de v < 0.8M, 0.8M > v > 1.2M y v > 1.2M, respectivamente [48].
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Figura 2.4: Regimenes de velocidad en funcién del nimero de Mach. (Anderson et al., 2017)

[48].

Variacién del coeficiente de arrastre

A su vez, existe un fenémeno que se refiere a la variacion del coeficiente de arrastre en funcién
del niimero de Mach. Para el caso mostrado en la Figura 2.5 se identifican varios puntos. El
comportamiento que se explica es el sustancial incremento del coeficiente de arrastre antes de
alcanzar el valor de 1 Mach. Como se puede observar en los puntos a, b y ¢, el valor del Cy se
mantiene constante, sin embargo, posterior al punto ¢, ubicado en lo que se conoce como Mach
critico M., los valores del C,; incrementan. Este crecimiento se debe a que, a pesar de que el
flujo de entrada es subsonico, debido a la geometria del objeto, el flujo se puede acelerar de
tal manera que en algunas zonas de la superficie se puedan encontrar valores de velocidad de
un flujo supersonico. Como resultado de alcanzar localmente valores a penas mayores a Mach
1, se generan ondas de choque, las cuales a medida de que se incrementa la velocidad de flujo
libre, son cada vez mas grandes. Este comportamiento, en perfiles aerodinamicos, puede generar
incrementos del coeficiente de arrastre en un factor de 10 [48].
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Figura 2.5: Variacién del Cy en funcién del ntimero de Mach. (Anderson et al., 2017) [48].
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Fuerzas y momentos aerodinamicos

Como se menciona en Spacecraft Systems Engineering (2011) [44], para casos de orbita baja,
los efectos de la atmoésfera no pueden ser despreciados. Los efectos atmosféricos producen una
fuerza que puede ser descompuesta en dos componentes ortogonales. Por un lado el arrastre,
alineada con la direccién de desplazamiento, y la fuerza de sustentaciéon, perpendicular a la de
arrastre, como se muestra en la Figura 2.6.

o7

Centro de
' gravedad

o,

Peso

F, Sustentacién
Centro de

presiones

‘~ Arrastre

Empuje
Figura 2.6: Fuerzas presentes en un cohete. Cohete Komodo 500.

A pesar de que en la literatura referida a naves espaciales de gran escala, la componente de
sustentacién pueda considerarse despreciable, en el campo de la coheteria experimental es con-
siderada como un factor de diseno. Esta consideracion recae en la posibilidad de experimentar
rafagas de viento, las cuales al momento de interactuar con el cohete en desplazamiento, generan
un angulo de ataque, y por consecuencia una fuerza de sustentacion.

Las fuerzas de arrastre que actian sobre este tipo de vehiculos se generan de las componentes
horizontales de las fuerzas normales y tangenciales, producidas por la interacciéon del cuerpo con
el fluido. El valor del arrastre global resulta de la suma del arrastre generado por la diferencia
de presiones sobre el fuselaje, asi como las generadas por el desprendimiento de capa limite, y
por los efectos viscosos del fluido, como se puede observar en la Figura 2.7.

= Arrastre por presién superficial: También conocido como wave drag, se concibe como la
resultante de las fuerzas de presion que actian de forma normal sobre la superficie del
cohete, como lo son la nariz, fuselaje, aletas y boat tail, exceptuando la base.

= Arrastre por desprendimiento de capa limite: También conocido como base drag, es el
provocado por el desprendimiento de la capa limite. Principalmente se ubica en la zona
posterior de las aletas, asi como en la base del cohete.
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= Arrastre por fricciéon: También conocido como skin-friction drag, es originado por la opo-
sicién del fluido a ser deformado en forma de esfuerzos cortantes, dentro de la zona com-
prendida como capa limite. Debido al desarrollo de la capa limite, el espesor de esta zona
de gradientes de velocidad incrementa, generando una transicion de un flujo laminar a
turbulento.

Vo Arrastre por

—y e desprendimiento
rrastre por de capa limite

presion superficial

Arrastre pV4

friccion

Figura 2.7: Fuerzas de arrastre presentes en un cohete.

Componentes aerodinamicos

Como se menciona en el reporte técnico del Department of Defense (1990) [49], el objetivo de
un disefio aerodindmico es establecer una configuracién integrada del cohete, la cual sea capaz
de proporcionar un vuelo estable, y que a su vez minimice la fuerza de arrastre, siendo poco
sensible a las perturbaciones de su entorno. Los elementos que se mencionaran, descartando al
aporte aerodinamico del fuselaje, son los siguientes: nariz, aletas y boat tail.

0GIVE
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cong | | MACH NO.RANGE 0.8-2.0
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VK —O—+——+—OD—+—0— —2+D
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/e~ O—+—2—+D @O—+D @ ©
3 1 1 1 1 | 1
0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0

MACH NUMBER

Figura 2.8: Comparacion cualitativa de la fuerza de arrastre referente a nueve geometrias
comunes de narices. (Department of Defense, 1990) [49].
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La nariz es el componente del cohete que realiza el primer contacto con el flujo de aire. Por
esta razon, su disefio resulta critico para el desarrollo eficiente del flujo aguas abajo, procurando
dirigir el desarrollo de la capa limite a lo largo del fuselaje, evitando desprendimientos. Existe
una amplia variedad de geometrias referentes a este componente, como se puede encontrar en
la seccion 3-6 de la referencia [50], las cuales basan su forma en pardmetros de diseno, como lo
son la aerodindmica, facilidad de direccion, asi como consideraciones estructurales. El perfil que
presentan estos componentes se basa en arcos de circunferencia, asi como funciones cénicas. En
la Figura 2.8 se presenta una grafica que muestra el desempeno aerodinamico de cada geometria
segun los rangos de velocidad a los cuales se vaya a exponer.

Las aletas son las encargadas de brindar el control de la estabilidad, como se mencionara pos-
teriormente, a la trayectoria del vuelo. Existe una gran variedad de configuraciones de estos
componentes, relacionado con las necesidades a satisfacer, asi como las restricciones de diseno.
Por otro lado, se encuentra varias alternativas de elementos estabilizadores de vuelo de cohetes,
como lo son las aletas tipo wraparound, ringtails, flares y rollerons [49]. Las aletas planas son
el comiin denominador como estabilizadores pasivos, las cuales crecen de forma radial al aje del
cohete. El diseno de estos componentes se refiere principalmente a su perfil, al igual que a su
plataforma, como se puede observar en la Figura 2.9. La selecciéon de la configuracién 6ptima
se basa en la eficiencia aerodinamica, integridad estructural, costos de manufactura y rangos de
velocidad [50].

’\! /—_—\ DOUBLE-WEDGE MODIFIED D-W
RECTANGULAR RESTI?L?ISEUDLATTP TAPERED

BICONVEX BLUNT TRAILING
/_] EDGE

DELTA CLIPPED DELTA

(b) Tipos de perfiles para rangos supersénicos.

(a) Tipos de plataformas.

Figura 2.9: Opciones de configuracién de aletas planas. (Department of Defense, 1990) [49].

Finalmente, el boat tail se emplea para reducir la magnitud del arrastre por desprendimiento de
capa limite al final del fuselaje, asi como aportar a la estabilidad del cohete. Para su diseno se
recomiendan dngulos de inclinacién de 8° [49].

Estabilidad

La estabilidad del vuelo de un cohete se refiere a la capacidad del vehiculo a crear momentos
recuperadores M que lo posicionen en una orientacién de equilibrio, volviendo a un dngulo de
ataque a nulo. A partir de la presencia de una rafaga de viento en el vuelo r, como se muestra
en la Figura 2.10, se promueve que el vehiculo adquiera un angulo de ataque «, respecto a la
velocidad longitudinal v, resultando en un nuevo vector de velocidad V. Esto modificara la
distribucion de presiones sobre la superficie del vehiculo, simplificAndose en una fuerza aerodi-
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namica resultante, aplicada en el centro de presiones. Al extraer la componente normal de dicha
fuerza, es posible calcular el momento recuperador M, el cual emplea la distancia entre el centro
de gravedad CG y el centro de presiones C'P como brazo de palanca.

Una de las directrices del disefio aerodinamico es generar una estabilidad estatica, la cual se
mide como la distancia entre el CG y el CP, empleando el didmetro del fuselaje como unidad
de medida, también llamada calibre de estabilidad. Para que el cohete tenga la capacidad de
amortiguar dichas perturbaciones, asi como mantenerse dirigido hacia arriba, el CP debe de
ubicarse debajo del C'G, con un calibre de estabilidad recomendado de 1.5 [51] [49].

Como resultado del momento recuperador, se presentan fuerzas de naturaleza inercial y aero-
dindmica a lo largo de la estructura, las cuales se traducen en un estado de flexion del cohete,
visualizando al fuselaje como una viga. Dichas cargas deben de ser contempladas para el diseno
estructural.

re—

Figura 2.10: Angulo de ataque y momento recuperador, producto de una rafaga de viento.
Cohete Insurgente.
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Por 1ltimo, es necesario mencionar la posibilidad de otros fenémenos causantes de inestabilida-
des en el vuelo. Uno de ellos es el acoplamiento de un par de los tres momentos aerodinamicos,
lo cual causa que la estructura gire de forma descontrolada. Por otro lado, existe el fenémeno
de fin flutter, el cudl se presenta cuando la frecuencia con la que se generan los vortices detras
de las aletas se iguala a una da las frecuencias naturales de las aletas. Este hecho produce que
las deformaciones referentes al modo de vibracién excitado sean tan grandes que pueden causar
la ruptura de las aletas.

2.3. Programas existentes de coheteria experimental

Como sucede actualmente en cualquier campo de profundizacién de ingenieria, el uso del poder
computacional dirigido a simplificar las tareas es una préactica comuin. El campo de la coheteria
experimental no es la excepcién. Gracias a que este sector esta conformado por proyectos acadé-
micos y de investigacion, existe una gran red de comunicacién, la cual promueve el intercambio
de desarrollos e informacién. Un ejemplo de estos elementos son los programas de uso libre.

Existe una gran diversidad de programas desarrollados para el area de la cohetria experimental,
dirigidos a los multiples sistemas y etapas que conforman este tipo de proyectos. Ejemplos de
estas directrices son: diseno de motores, diseno de ignitores, diseno de propelentes, analisis tér-
mico de motores, analisis aecrodinamico de componentes y estructuras, geometrias de paracaidas
y simulaciones de vuelo. El desarrollo y la difusién de estos programas resulta de vital importan-
cia en este campo, ya que promueve el desarrollo de nuevos proyectos al poner a disponibilidad
de uso herramientas ttiles e intuitivas.

A continuacion se hace un listado de los programas de acceso libre, incrustados en el flujo de
trabajo de la divisién de Aeroestructuras, en la cual estd enfocado el presente trabajo. Si bien,
estos son los programas que se han empleado hasta la fecha, siempre hay que tener una postura
abierta al uso de nuevas herramientas o programas que promuevan el desarrollo ingenieril:

= OpenRocket: Programa para dimensionamiento y simulador de vuelo de 6GDL.
= Aerolab: Programa para andlisis de comportamiento aerodindmico de cohetes.

= RocketPy: Programa de simulador de vuelo, capaz de integrar el comportamiento de mo-
tores sélidos, hibridos y liquidos.

= AeroFinSim: Programa dirigido al analisis aerodinamico y estructural de aletas.

» Parachute Gore DXF Generator: Programa para generar planos de construccién de para-
caidas.

= openMotor: Programa para el diseno del sistema de propulsién, granos de combustible,
toberas, tiempo de quemado, etc.

40


https://openrocket.info/
https://www.softpedia.com/get/Science-CAD/Aerolab.shtml
https://docs.rocketpy.org/en/latest/
https://www.aerorocket.com/finsim.html
https://drive.google.com/file/d/1skq4sKj5WQ1El2nRxZahtkL4x2GhC7vj/view
https://github.com/reilleya/openMotor

Simuladores de vuelo

Uno de los enfoques de los programas mencionados es la simulaciéon numérica de la dinamica de
vuelo de cohetes. Su uso es considerado fundamental para el desarrollo de este tipo de proyectos,
ya que permite conocer la posible dindmica en funcién de los parametros de disefio seleccionados,
principalmente el apogeo alcanzado. Su uso se presenta a lo largo del proceso de diseno. Por
un lado, en las primeras etapas, permite conocer la posible dindmica conseguida a partir de
la variacion de parametros del cohete, y asi averiguar si se ajusta a los objetivos de la mision,
sentando los parametros y dimensiones bases del disenio. Por otro lado, en las etapas finales de
disefio, se emplea para identificar la trayectoria del cohete, siendo una herramienta rapida para
ajustar los calibres de estabilidad.

Al decir simulacion numérica de la dindmica de vuelo se refiere al uso de modelos que em-
plean ecuaciones diferenciales, dichas que al ser discretizadas en el tiempo, generan un marco
iterativo para la resolucion de las ecuaciones diferenciales en incrementos de tiempo. A partir
de la resolucion de estos modelos se pueden conocer los valores que describen la dinamica del
vuelo de un cohete a lo largo del tiempo, como lo es la altura recorrida, velocidad, aceleracion,
desplazamiento en el espacio, tiempo de vuelo, momentos recuperadores, fuerzas aerodinamicas,
regimenes de velocidad, etc.

Como se mostrara en el proximo capitulo, los conceptos que sustentan el funcionamiento de
los simuladores de vuelo no van mas alld de la definicion de diagramas de cuerpo libre, asi
como de aplicar la fisica clasica. Sin embargo, con el fin de que los resultados obtenidos estén
mas apegados a la realidad, es necesario implementar modelos que consideren fenémenos mas
complejos que los mencionados anteriormente.
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Figura 2.11: Grados de libertad de un cohete. Cohete Komodo 500.
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Estos simuladores de vuelo pueden describirse a partir de los grados de libertad con los que son
capaces de describir a un cohete en el espacio, como se muestra en la Figura 2.11. En total,
existen seis grados de libertad:

» Desplazamiento (3 GDL): Se refiere al desplazamiento en los ejes x, y y z Los casos mas
sencillos son los descritos en una dimension (arriba / abajo), posterior a esto se anaden
los desplazamientos hacia los lados (adelante / atrés, izquierda / derecha).

» Momentos (3 GDL): Se refieren a las rotaciones sobre los ejes del sistema de referencia
que describen la posicion del cohete en el espacio.

La dificultad del uso de estos modelos, asi como el abarcar los posibles 6 GDL, radica en la
dependencia de las variables, asi como de los modelos.

Como se menciono, el caso més sencillo para modelar la trayectoria de un cohete, es a partir de
un modelo de 1 GDL, enfocandose en el desplazamiento vertical, modelando al objeto como una
particula. Los casos posteriores a este modelo serian un esquema de 3 GDL, donde se contemple
el ascenso, el desplazamiento lateral, asi como la rotacién del cohete respecto al vector normal
del plano compuesto. Finalmente, el iltimo escenario es el que contiene los 6 GDL.

2.4. Diseno mecanico

Diagrama esfuerzo-deformacion

Parte del proceso de diseno consiste en la seleccién del material, acorde a los requerimientos
mecanicos. Dentro del campo de estudio de la ingenieria existe una basta cantidad de materiales,
los cuales estan agrupados en categorias, basandose en la similitud que comparten respecto a
sus propiedades y estructuras: metales, ceramicos, polimeros, semiconductores y compuestos
[52]. Respecto al campo del diseno mecéanico se suelen consultar los diagramas de esfuerzo
contra deformacion, provenientes de pruebas estandarizadas de traccién [53], con la finalidad
de observar el desempeno mecanico que tales materiales a seleccionar poseen.

Por un lado, el esfuerzo se concibe como la respuesta del material ante solicitaciones provenien-
tes de fuerzas de contacto, asi como de cuerpo, donde la geometria del componente, procesos de
manufactura y su temperatura son factores que intervienen en dicho comportamiento. Respecto
al Sistema Internacional, el esfuerzo se mide en unidades de Pascales [Pal. Por otro lado, la
deformacion se concibe como la relacién entre el incremento de la longitud posterior a la defor-
macién respecto a la longitud inicial, siendo esta una magnitud adimensional. La nomenclatura
usada para el esfuerzo se da por la letra griega sigma o, por otro lado, para el caso de la de-
formacion se emplea la letra griega épsilon . Explicando brevemente el diagrama de la Figura
2.12, comenzamos por mencionar que existen dos zonas caracteristicas: la region eldstica y la
regiéon plastica.
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esfuerzo de fractura real

o
G esfuerzo
limite de proporcionalidad de fractura
o/
f Iimite elastico
esfuerzo de
oy fluencia
Opi
region | fluencia endurecimiento estriccion
eldstica por deformacion
comporta- comportamiento pldstico
miento
eldstico

Figura 2.12: Diagramas esfuerzo-deformacién unitaria, convencional y real, para un material
ductil (acero) (no a escala). (Hibbeler, 2006) [54].

La region eldstica se caracteriza por la capacidad del material de volver a su forma o longitud
original posterior a que la carga aplicada es retirada, similar al comportamiento de un resorte.
Este comportamiento es modelado similar a la ley de Hooke, la cual relaciona de forma lineal
el incremento de la deformacién respecto al esfuerzo aplicado, empleando un coeficiente de
proporcionalidad, el cual es conocido como mddulo de Young 6 médulo de elasticidad. Aquel
modelo lineal encuentra su limite en el valor conocido como limite de proporcionalidad oy, a
partir del cual, si bien el comportamiento sigue siendo eldstico, la deformacién es mayor respecto
al esfuerzo aplicado, hasta alcanzar el valor del esfuerzo de cedencia 6 fluencia oy . Posterior
al esfuerzo de fluencia, la deformacion generada permanecera a pesar de que se retire la carga
aplicada, iniciando la zona pldstica. Una vez en la zona plastica, se pueden ubicar dos puntos
caracteristicos, los cuales son el esfuerzo ltimo o, asi como el esfuerzo de fractura oy. Por un
lado, el esfuerzo dultimo es el maximo que se registra en el diagrama de esfuerzo-deformacion
ingenieril?, originado por el fenémeno de endurecimiento por deformacién. Posterior a este limite
se encuentra el esfuerzo de fractura o¢, donde el material alcanza la fractura [54].

Dicho lo anterior, en el sector del disefio mecanico, la regiéon de trabajo contemplada para el
desempeno del disefio es la zona elastica. Por esta razon se establece un cociente conocido como
factor de seguridad f.s., dirigido a cubrir las posibles fallas debido a las incertidumbres en el
disefio, como la corrosién, sobrecargas en el uso, variabilidad de propiedades mecanicas, etc.
Como se observa en la Ecuacién 2.1, este factor entrega un nuevo esfuerzo limite, menor que el
punto de falla elastica o de cedencia oy, conocido como el esfuerzo permisible cpqz.

2Fl diagrama ingenieril considera el drea transversal de la probeta constante, por otro lado, el diagrama real
considera el efecto de necking o cuello de botella, el cual, al reducir el area de la seccién transversal produce que
el valor calculado del esfuerzo sea mayor.
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fos. = —ala ¥ (2.1)

O permisible Omaz

Teorias de falla

Si bien, respecto a los sistemas de cargas hay una gran variedad de casos que se pueden simplificar
a estados de esfuerzos sencillos de calcular, como lo son la tracciéon, compresién, flexion o torsién,
también existen casos donde, debido a la complejidad de la geometria, asi como al caso de cargas,
ya no es posible aplicar la misma metodologia de solucién. Por esta razéon existen las teorias
de falla, empleadas para conocer la capacidad y desempeno que un elemento estructural podria
presentar bajo cargas de trabajo que generen estados triaxiales de esfuerzos.

Existe una gran variedad de este tipo de teorias, las cuales son aplicadas bajo ciertas cir-
cunstancias, siendo el caso mas empleado el referente al grado de rigidez del material que se
pretende usar. Por un lado, en caso de ser un material rigido, se recomienda usar la teoria de
de Coulomb-Mohr, asi como la de Mohr modificado. Por otro lado, para el caso de materiales
ductiles, las teorias més empleadas son la de Tresca®, asi como la de von Mises. Brevemente,
las teoria dirigidas a lo materiales ductiles emplean los esfuerzos principales, en su parte res-
ponsable de la distorsion 6 cambio de forma del elemento infinitesimal, también conocidos como
esfuerzos deviatorios. En estos casos se contempla los esfuerzos hidrostaticos, debido a que no
son responsables de la cedencia en este tipo de materiales [53].

En el caso de la teoria de falla de von Mises, también conocida como la teoria de la mdxima
energia de distorsidn, predice lo siguiente [53]:

La cedencia ocurre cuando la energia de deformacion por distorsion, por unidad de
volumen, iguala o excede la energia de deformacion por distorsion, por unidad de
volumen, para el caso de cedencia por simple tension del mismo material.

Donde la energia de deformacién por distorsion es la porcién de la energia de deformacion
procedente del efecto de los estados deviatorios, resultando en la Ecuacién 2.2. Siendo que, si
el esfuerzo de von Mises oy es mayor o igual al esfuerzo de cedencia oy, ocurrira la cedencia
del material.

ovM = \/;[(01 — 09)? + (02 — 03)* + (03 — 01)?] (2.2)

2.5. Herramientas para analisis computacionales

En el campo de la ingenieria existe una gran cantidad de casos que se tornan imposibles de solu-
cionar de forma analitica debido a su complejidad, por lo que se recurre al uso de herramientas

3Conocida también se conoce como la teoria de mdzimo esfuerzo cortante.
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computacionales. De forma general, tanto en los andlisis por FEM, asi como por FVM, se sigue
una serie de pasos consecutivos para obtener los resultados buscados, englobados en tres etapas:

1. Pre-procesamiento: Consiste en definir la geometria a analizar, los materiales empleados,
asi como sus propiedades, la discretizacion del dominio de analisis, también conocido como
mallado, asi como la definiciéon de las condiciones de frontera y restricciones.

2. Procesamiento o Solver: Es donde son aplicados los métodos numéricos, dependiendo del
caso de andalisis, con el fin de obtener los valores de las variables de campo.

3. Post-procesamiento: Emplea los valores calculados de las variables de campo para iden-
tificar pardmetros, asi como fenémenos de interés, como lo seria ubicar la zona donde se
presenta el esfuerzo maximo en una estructura, o los gradientes de presiones al rededor de
un perfil aerodindmico, por dar algunos ejemplos.

2.5.1. Método del Elemento Finito

Gran parte de la informacion mostrada en este apartado se obtuvo de Veldzquez (2022) [55]. En el
campo de la mecanica de materiales existen modelos dirigidos a solucionar casos estructurales,
sin embargo, dichos modelos estan limitados a casos sencillos, tanto de geometria, como de
estado de cargas y apoyos. La problematica se presenta debido a que, hoy en dia, la mayoria de
los elementos estructurales empleados estan definidos como casos estaticamente indeterminados.
Es por esta razon que se emplean herramientas numéricas, como lo son los analisis modelados
por el Método del Elemento Finito (FEM, por sus siglas en inglés).

Si bien, es cierto que existen mas métodos numéricos capaces de resolver estos casos, los andlisis
por FEM han tomado popularidad debido a la sencillez de su implementacién. Como consecuen-
cia de la efectividad de estos andlisis dentro del proceso ingenieril, son implementados en las
etapas conceptuales, asi como de diseno de detalle. En el caso del disefio conceptual, se perciben
las etapas de modelado fisico y virtual, evaluacién e integracién de conceptos. Por el lado de la
etapa de disefio, se conciben en las subetapas de modelado virtual, revision de diseno, disefio
de detalle y verificacion de diseno.

La base de estos analisis radica en la discretizacién de un continuo en subdominios, conocidos
como elementos finitos*, lo cual posibilita conocer la solucién de los modelos matematicos sobre
los vértices de cada elemento, conocidos como nodos®. A partir de los valores de cada nodo se
pueden conocer los valores dentro de todo el subdominio, con el uso de funciones de interpo-
lacion. Finalmente, usando el principio de superposicion, se ensamblan las soluciones de cada
subdominio, dando lugar a la solucion global del continuo.

Dirigiendo este proceso a los analisis estdtico-estructurales®, una vez conocidos los desplaza-

4Subdominio de andlisis descrito por un conjunto de nodos.

5Punto al cual se le asocian variables por determinar, también llamadas grados de libertad.

6Si bien, dentro de este trabajo, el uso de anélisis por FEM est4 dirigido a problemas esttico-estructurales,
esta herramienta computacional también es usada en casos térmicos, mecanica de fluidos, asi como en problemas

45



mientos en cada nodo, es posible calcular la deformacién en cada subdominio de analisis. Al
superponer los subdominios es posible conocer la deformacién de todo el dominio, como un
continuo, sucediendo lo mismo para el caso de los esfuerzos.

Los modelos empleados en los casos de cargas estaticas parten del analisis de un estado de
fuerzas en equilibrio estatico, sintetizadas en ecuaciones diferenciales que estan en funcién de
los grados de libertad de desplazamiento, ya sean lineales o angulares. Con el objetivo de resolver
dichas ecuaciones diferenciales se requieren conocer las condiciones de frontera.

ﬂ*
y
|
T

ds +d,

Figura 2.13: Modelo de caso axial.

Como un ejemplo, a partir del modelo de un elemento unidimensional, sometido a una carga de
traccién, como se muestra en la Figura 2.13, se obtiene el modelo diferencial de la deformacion
del elemento, el cual considera un equilibrio estatico, definiendo a los esfuerzos bajo la ecuacion
constitutiva, similar a la ley de Hooke.

EAU +¢,=0 (2.3)
E — Mbdulo de elasticidad [Pa]
A — Area de la seccién transversal [m?]
u — Desplazamiento [m]

gs — Carga por unidad de longitud [¥]

eléctricos y magnéticos.
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Esta ecuacién diferencial, al ser de segundo orden, requiere de dos condiciones de frontera para
encontrar una solucion exacta. Dichas condiciones de frontera pueden ser de tipo cargas axiales
(F1 y F,), asi como de tipo desplazamiento, respecto a sus grados de libertad (u; y u,).

-
EA

SptU(Sn) = Uy S U (8y) = Fr

CF s1:u(s)) =u < u/(sl) =

Para conocer el comportamiento de este tipo de casos, pero en geometrias de mayor complejidad,
los andlisis por FEM emplean modelos matematicos, procedentes de los modelos diferenciales
iniciales, pero de una menor complejidad, conocidos con el nombre de forma débil. Estos modelos,
obtenidos a partir de métodos, como lo es el de Galerkin, transforman el problema de resolver
cada ecuacion diferencial de cada elemento, en un sistema de ecuaciones algebraicas simultaneas.
Dichos sistemas, si bien son faciles de resolver, son bastante extensos, razén por la cual se
emplean los procesadores computacionales para realizar dichas tareas.

[K{u}t = {r} (2.4)

En estos andlisis, los modelos a resolver por parte de los programas computacionales se conocen
como las ecuaciones del elemento finito, como se presenta en la Ecuacién 2.4. Por un lado se
tiene la matriz de rigidez [K], la cual contiene a las caracteristicas mecénicas y geométricas del
dominio discretizado, asi como al vector de grados de libertad {u}, el cual en el caso estructural
contiene los desplazamientos. Por el otro lado de la ecuacién se encuentra el vector de cargas
{r}, tanto de tipo aplicadas como de cuerpo. A partir de la resoluciéon de estos sistemas de
ecuaciones se obtienen los valores de los grados de libertad, asi como las cargas aplicadas en
cada nodo, dependiendo de las condiciones iniciales de frontera, tipo restriccion, o tipo cargas.

Dependiendo del dominio de analisis, asi como de las simplificaciones realizadas para un analisis
estructural, se pueden emplear distintos tipos de elementos: unidimensionales, bidimensionales
o tridimensionales, como se observa en la Figura 2.14, mostrando los casos mas comunes em-
pleados en las paqueterias comerciales. Asi mismo, cada elemento puede configurarse para que
las funciones de interpolacion sean de primer o de segundo orden, en funcién del nimero de
nodos, donde el de segundo grado es donde existe un nodo intermedio entre aquellos que se
encuentran en las esquinas o fronteras.
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Tipos de elemento

finito
e N e A e N
Unidimensional (1D) Bidimensional (2D) Tridimensional (3D)
Elementos lineales, de primer y segundo Elementos tipo tria (3 nodos), de primery Elementos tipo tetra (4 nodos), de primer
grado. segundo orden, asi como quads (4 y segundo grado, asi como hex (8 nodos),
nodos), de primer y segundo grado. de primer y segundo grado
y 8 -{ ||
.3 T
1 2
& 5 :
1
¢ 1
y
X
1 2 3 4
o (&=
_ 2 3
\. J/ J \_ J

Figura 2.14: Tipos de elementos finitos, de primer y segundo orden. [56]

2.5.2. Optimizacion Evolutiva Estructural

Conocido también como ESO, por sus siglas en inglés, es un proceso que consiste en orientar un
disenio hacia una forma eficiente mecanicamente, respecto a ciertos parametros de diseno, como
lo son los esfuerzos maximos, rigidez, frecuencias de resonancia, entre otras. La informacion
mostrada en esa seccién se obtuvo principalmente de Xie & Steven [57].

Esta optimizacion parte de los resultados de un analisis estructural por FEM, del cual dependien-
do de los algoritmos referentes a la orientacion de la optimizacion, se removeran progresivamente
aquellos elementos finitos que muestren un uso ineficiente, dirigiendo la forma de la estructura
inicial hacia una 6éptima. En esta seccion se mencionaran dos formas de orientar la optimizacion:
nivel de esfuerzos y rigidez.

Nivel de esfuerzos

Como respuesta ante cargas, las estructuras de trabajo presentan una distribucion de esfuer-
zos. Las zonas donde se ubican los valores maximos son indicios de posibles zonas de fallas
estructurales, de forma alterna, las zonas donde la distribucién de esfuerzos presenta valores
bajos indica el uso ineficiente de material. Bajo estos conceptos, se plantea el caso ideal donde
cada porcion de la estructura presente el mismo valor de esfuerzo, dentro de la zona segura de
trabajo mecanico. Esta es la idea detréas del criterio de rechazo, basado en el nivel de esfuerzos
local de cada elemento finito, donde aquel que presente bajos niveles de esfuerzo es considerado
innecesario para la integridad estructural de la geometria, resultando en su remocién. A partir
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de retirar gradualmente el material ineficiente, la magnitud de los esfuerzos presentes en las
nuevas geometrias serd cada vez mas homogéneo.

Para conocer el nivel de esfuerzo de cada elemento finito se necesita un modelo que represente

el promedio de las componentes de esfuerzo, acudiendo usualmente al esfuerzo de von Mises
ovr- Como resultado de comparar el esfuerzo de von Mises de cada elemento UX M respecto al

méximo esfuerzo de von Mises oV se obtiene la relacién de rechazo RR.

O.VM
T < RR; (2.5)

Una vez que la condicion de rechazo inicial es cumplida por todos los elementos, se aplica la tasa
evolutiva FR, que esta dirigida a incrementar poco a poco a RR. Como resultado de estos pasos
se pueden obtener estructuras, por poner un ejemplo, que no presenten en su estructura un
nivel menor de esfuerzo del 30 % maximo presentado. En la implementacién de estos algoritmos
es comun emplear valores de 1% tanto para RR, asi como para ER. Esté método puede ser
aplicado a estructuras que presenten configuraciones sencillas de cargas, asi como en aquellas
que presenten multiples restricciones y un caso de cargas combinadas. En la Figura 2.15 se
muestra un ejemplo de este tipo de optimizacion, en la cual se optimizé a una estructura de dos
barras, a partir de una restriccién de desplazamientos y una carga aplicada F. Como se puede
observar en la Figura 2.16, la forma resultante se encuentra dentro del dominio inicial.

ERRRRRRRRREES

N

OO

R —

Figura 2.15: Dominio de disefio para una estructura de dos barras. (Xie et al., 1993) [58].
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RR = 30% RR = 21%

Figura 2.16: Estructuras obtenidas a partir de la optimizacién estructural evolutiva, por nivel
de esfuerzos. (Xie et al., 1993) [58].

Rigidez global

Respecto al proceso de diseno de estructuras, la rigidez es una de las directrices principales, sien-
do los puentes un buen ejemplo. El resultado de aplicar un proceso de optimizacion estructural
orientado a maximizar la rigidez son nuevas geometrias que presentan una reducciéon de volumen,
sin embargo, su deformacién busca ser la menor, incluso, dentro de un rango establecido. Para
lograr este objetivo se emplea el concepto de la energia de deformacion de la estructura, como
se muestra en la Ecuacion 2.6, donde sus componentes provienen de la Ecuaciéon del elemento
finito 2.4.

€ = Sy {u) (2.6)

Este parametro es empleado como el inverso de la rigidez de una estructura, también conocido
como compliance. Por ende, al maximizar la rigidez de una estructura, se buscard minimizar la
energia de deformaciéon. A partir de la matriz de rigidez y del vector de desplazamientos, tanto
de toda la estructura, asi como de cada elemento finito, se puede obtener el parametro alfa «;,
el cual muestra la sensibilidad del sistema, respecto a su rigidez, a partir de remover el i-ésimo
elemento.

00 = 1Y K ) (27)

Ya que el objetivo de este tipo de optimizacion es obtener una estructura mas ligera que a su vez
cumpla con la restriccion de la rigidez, usualmente definida como se muestra en la Ecuacion 2.8,
donde C* es un limite establecido desde un inicio al proceso de optimizacién. En general, cuando
un elemento es removido, la matriz de rigidez global decrementa, resultando en un incremento
de la energia de deformacién C. Para alcanzar el objetivo de la optimizacion a partir de quitar
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elementos de la estructura, resulta ser mas eficiente el retirar los elementos que tienen los valores
mas bajos de «, resultando en un incremento minimo de C.

c<cr (2.8)

En la Figura 2.17 se muestra como ejemplo un caso donde se optimiz6 una estructura en una
configuracion de Cantiliver, con una carga P aplicada en la mitad del borde de la derecha,
donde la arista de la izquierda se encuentra empotrada. Segun el estado inicial de cargas y
las propiedades del material, el desplazamiento vertical es fue de 0.33 [mm]. Como se puede
observar en la Figura 2.18, las estructuras resultantes, al remover progresivamente material de
su forma inicial, son capaces de alcanzar mayores deformaciones.

Ly

Figura 2.17: Dominio de disefio para una estructura en caso de cargas tipo Cantiliver. (Chu et

al., 1996) [59].

@ (®)

{c)

Figura 2.18: Estructuras obtenidas a partir de la optimizacién estructural evolutiva, por
niveles de rigidez: (a) 0.50 [mm]; (b) 0.75 [mm]; (c¢) 1.00 [mm]. (Chu et al., 1996) [59].
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2.5.3. Dinamica de Fluidos Computacional

La informacién englobada en este apartado se basé en Versteeg & Malalasekera (2007) [60], Ma-
jumdar (2022) [61] y el Manual de usuario de Fluent-ANSYS[62]. De forma similar al campo
de la mecanica de materiales, existen modelos que describen el comportamiento de los fenoé-
menos presentes en el campo de la mecanica de fluidos. Si bien estos modelos son de mayor
complejidad, bajo ciertas simplificaciones pueden resultar en una solucion exacta. Sin embar-
go, al ser soluciones analiticas, estan limitados a modelos fisicos sencillos, muy simplificados.
Por tal razén es que en este campo también se han desarrollado herramientas computacionales
destinadas a cubrir dichos casos de analisis, englobados en el campo de la Dinamica de Fluidos
Computacional (CFD, por sus siglas en inglés). Como resultado de la implementacién de estas
herramientas en el proceso ingenieril se obtienen diversos beneficios, como lo son la reduccion
de costos respecto a nuevos disenos, la capacidad de analizar sistemas que experimentalmente
serfan dificiles de establecer, asi como un gran nivel de detalle en los resultados.

De forma similar a los analisis por FEM, los tipo CFD emplean la discretizacion de un dominio
complejo en subdominios de geometrias sencillas. Respecto a su método de discretizacion, existen
varias opciones, como lo es por FEM, asi como por Diferencias Finitas, derivando en el Método de
Volumen Finito FVM, entre otras. E1 FVM es la técnica de discretizacion empelada en la mayoria
de las paqueterias comerciales de CFD, como lo son CFX/ANSYS, FLUENT, PHOENICS y
STAR-CD [60].

Con el fin de mostrar brevemente el funcionamiento de esta herramienta, partiremos de los mo-
delos analiticos generales, para posteriormente mostrar el proceso de discretizacion y resolucion.
Todo inicia por considerar al fluido como un continuo, enfocandose en sus propiedades macrosco-
picas para describir su comportamiento, como lo son la velocidad, presion, densidad, temperatu-
ra, asi como el cambio de estas propiedades en el tiempo y espacio. Bajo estas consideraciones,
un punto o particula dentro del subdominio de andlisis es considerado ser lo suficientemente
pequeno para que sus propiedades macroscopicas no sean influenciadas por el comportamiento
individual de cada molécula que abarca. En el caso de la mecanica de fluidos y transferencia
de calor, las bases de los modelos empleados son las ecuaciones de transporte, derivadas de las
leyes de conservacién de una variable de flujo ¢, como lo es la entalpia o las componentes de la
velocidad. En la Ecuacién 2.9 se muestra la forma general de este tipo de ecuaciones [60].

0 06) 4+ V- (ué) = V- (1V6) + 5, 29)
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. P ..
Continuity > + div(pu) =0

dpu) . P .
r-momentum + div(puu) = —— + div(u grad u) + .Sy,
ot ox
dpv) _dp
y-momentum + div(pou) = ey + div(u grad v) + .5y,
44
d
z-momentum (pm) + div(pwu) = —;ﬁ + div(u grad w) + .5,
2
ap) 4 .
Energy + div(pia) =—p diva+ div(k grad 7) + © + §;
Equations p=pp, T)and i=4p, T)
of state

e.g. perfect gas p = pRT and i = C,T

Figura 2.19: Ecuaciones que gobiernan el flujo de un fluido Newtoniano compresible. ( Versteeg
el al., 2007) [60].

Por la parte izquierda, el primer término, es la tasa de cambio de la propiedad de flujo respecto
al tiempo, siendo p la densidad; el segundo es la tasa de cambio de la variable de flujo debido a la
conveccion. Ahora, por el lado derecho, el primer término, es la tasa de cambio de la propiedad
de flujo debido a la difusion, siendo I el coeficiente de difusion; el segundo término se refiere a la
contribucion debido a las fuentes presentes en el campo escalar de la variable de flujo. Del modelo
general mostrado en la Ecuacion 2.9 se derivan las ecuaciones que gobiernan el comportamiento
de los fluidos, mostradas en la Figura 2.19, derivadas de las leyes de conservacién de las variables
de flujo:

= La conservacion de la masa de un fluido, conocida como la ecuacion de la continuidad.

= La relacion entre la tasa de cambio del momentum, respecto a la suma de las fuerzas que
actian en una particula de fluido, identificada también como la segunda ley de Newton,
donde junto a la conservacion de la masa, se conocen como las ecuaciones de Navier-Stokes.

= La relacion entre la tasa de cambio de la energia, respecto a la suma de la tasa de cambio
de la adicion de calor y la tasa de cambio del trabajo realizado sobre una particula del
fluido, identificada también como la primera ley de la termodinamica.

Una vez generadas las ecuaciones de transporte, son integradas respecto al volumen del sub-
dominio, garantizando que la propiedad de que el campo del flujo sea conservativo se cumpla.
A partir de aplicar el teorema de la divergencia de Gauss se obtiene un sistema de ecuaciones
integro diferenciales, referido a las fronteras de cada subdominio de andlisis, como se muestra
en el Ecuacion 2.10.
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at/ p¢dV) +/ (ppudA) = /An~(FV¢>) dA+/CV Sy dV (2.10)

Dependiendo de las caracteristicas del flujo, sus condiciones de frontera y sus condiciones inicia-
les, los modelos generales se simplificaran en casos particulares, para los cuales existen algoritmos
numeéricos especificos de resolucion basados en sistemas de ecuaciones algebraicas. Los valores
obtenidos por estos métodos son tunicamente de los puntos conocidos como nodos. Empleando
esos valores discretos, a partir de modelos de interpolacion, se puede conocer el valor de las
variables de flujo en todo el dominio, tanto espacial, como temporal [61].

Como se muestra en Fluent-ANSYS [62], a partir de aplicar el modelo de la Ecuacién 2.10 a
cada celda o sub-volumen de control, se obtiene el modelo de la Ecuacién 2.11, ecuacion escalar
de transporte que contiene la variable de flujo ubicada en el centro de la celda.

8po Nfaces Nfaces
o VT Z prvidp- Ay = Z DyVoyr A+ SV (2.11)
V' — Volumen de la celda
Nfaces — Numero de caras que conforman la celda
psvy - Ay — Flujo de masa a través de la cara f
¢s — Valor convectivo de ¢ a través de la cara f
V¢; — Gradiente de ¢ en la cara f

A;— Area de la cara f, |A|

Debido a que generalmente estas ecuaciones presentan comportamientos no lineales respecto a
las variables de interés, son linealizadas, evolucionando a la forma de la Ecuacién 2.12. En la
Figura 2.20 se muestra un ejemplo de la discretizacién del volumen de control, asi como de la
ubicacion de los valores escalares en el centro de cada subdominio. De forma similar a los analisis
por FEM, existen varias opciones de discretizacion, tanto en dos como en tres dimensiones, como
se muestra en la Figura 2.21. A partir de estos elementos se conforma en su totalidad el dominio.

app = apdn +b (2.12)
nb

nb — Referencia a las celdas vecinas
ap y a,, — Coeficientes linealizados de ¢ y ¢y

b — Contiene a los términos de generacion de ¢, asi como las condiciones de frontera
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Figura 2.20: Ejemplo de discretizacién de volumen con FVM. [62]

(

Tipos de volumen
finito

)

Bidimensional (2D)

Elementos tipo tria (3 aristas), asi como
quads (4 aristas).
Triangle Quadrilateral

Tridimensional (3D)

Elementos tipo tetra (4 caras), hex (8
caras), prismas (6 caras), piramides (5
caras) y poliedros (n caras).

Tetrahedron Hexahedron
&
< L)
Prism/Wedge Pyramid Polyhedron

Figura 2.21: Tipos de voltiumenes finitos [62].
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CAPITULO 3

Desafios y objetivos ingenieriles

Respecto al disenio estructural del sistema de frenado aerodindmico, es necesario conocer cuales
son las necesidades a satisfacer. En este caso, la problematica se centra en conocer la cantidad
de energia a disipar a partir del uso del dispositivo. Debido a que la forma por la cual se disipara
esa energia es a partir de la fuerza de arrastre, es necesario conocer cuél es el comportamiento
de dicha fuerza del cohete per se para saber qué tanto se debe de incrementar para frenarlo de
la forma deseada.

Para conocer el comportamiento de la fuerza de arrastre durante el vuelo del cohete Xitle, lo
ideal seria contar con datos de un vuelo real; sin embargo, el equipo Propulsion UNAM atn no
cuenta con este tipo de registros, por este motivo, la forma en que se abordé esta necesidad fue
con el desarrollo de simulador de vuelo, el cual pudiera brindar los valores de la dindmica de
vuelo y, a partir ellos realizar los analisis CFD correspondientes para conocer el comportamiento
de la fuerza de arrastre durante el vuelo.

La necesidad de conocer la cantidad de energia que debe de disiparse se abordé desde el trabajo
realizado por la fuerza de arrastre en una determinada distancia, buscando conocer el incremento
en la fuerza de arrastre necesario para frenar el cohete en la distancia establecida.

3.1. Simulador de vuelo y curva de motor

Como punto de partida para el disefio del freno aerodinamico se realizd un andlisis del cohete
Xitle dirigido a conocer su comportamiento dinamico durante su ascenso, buscando obtener
valores representativos en el tiempo, como es la fuerza entregada por el motor, velocidad, flujo
masico, aceleracion, entre otras. Para esto, como respuesta a la carencia de datos provenientes
de un vuelo real de esta categoria (9,000 metros de apogeo), se realizé un simulador de vuelo,
el cual sirvi6 como herramienta para obtener una aproximacién del comportamiento dinamico
coherente.

Este simulador de vuelo es considerado de 1 grado de libertad (GDL), debido a que tnicamente
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considera la trayectoria en una direccién (arriba / abajo). Si bien, el comportamiento simulado
no contempla algunos fenémenos o comportamientos dindmicos que posiblemente sucedan en
un vuelo real, es una herramienta lo suficientemente completa para tener una primera estima-
cion de los rangos de velocidad, asi como la altitud esperada bajo los parametros establecidos
referentes al vuelo del cohete Xitle. Dado que este simulador tinicamente se centra en conocer el
comportamiento del cohete en su ascenso, no se considerara la caida libre, posterior a alcanzar
el apogeo.

Las bases que sustentan este simulador son ecuaciones diferenciales ordinarias temporales refe-
ridas a la aceleracion, velocidad y flujo de masa [63]. Estas ecuaciones se derivan de la definicién
de velocidad, la segunda ley de Newton y el gasto masico.

h=V (3.1)
V= f; (3.2)
M = —TMeomb (33)

Para la deduccion de la ecuacion referente a la segunda ley de Newton, se partié del diagrama
de cuerpo libre del cohete, comenzando por su estado de despegue, donde podemos encontrar
las fuerzas de empuje T, peso W y arrastre aerodinamico D, de las cuales las ultimas dos van
en contra de la fuerza de empuje, como se muestra en la Figura 3.1.

v
n

Figura 3.1: Diagrama de cuerpo libre de un cohete en ascenso.

T = MeompUs (3.4)
L o

D = 3pV?CiA (3.5)

W =mg (3.6)
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Dicho lo anterior, es posible sustituir las definiciones presentadas en la Ecuacién 3.7 de la
aceleracion.
1 pV2CdA i mwmbus

2 m m

V=—g (3.7)
Debido a la naturaleza de las ecuaciones, no es posible realizar su integracion de forma anali-
tica, como una funciéon continua, por lo que se empled la integraciéon numérica como solucion
para conocer la altura h, velocidad V' y masa m. Este método requiere una discretizacion del
tiempo, variable que gobierna a las ecuaciones propuestas. Para este simulador se emplea una
resolucion en el incremento de tiempo de 0.002 segundos, basado en la convergencia de los mé-
todos numéricos en los simuladores desarrollados, asi como el mejor caso respecto a la economia
de computo. A partir del simulador de la divisién de propulsién se obtuvieron los valores del
gasto masico m, asi como la fuerza de empuje 7T, generada por el motor “El Castigador” a lo
largo de su tiempo de trabajo [64]. Dicha curva se disen6 de forma iterativa entre la divisién
de propulsion y la de aeroestructuras, con el objetivo final de que el cohete Xitle alcanzara un
apogeo de 9,300 metros, donde los 300 metros extra se propusieron para que fueran suprimidos
con el uso del freno aerodinamico.

7,000 + — El Castigador
6,000 |

5,000 |
= 4,000 |
3,000 |
2,000 |

1,000 +

0 . . . . .
0 2 4 6 8 10

Figura 3.2: Empuje vs tiempo

Como resultado de la discretizacién de las ecuaciones modificaremos la notacion de las variables,
referidas al valor i-ésimo, como producto de transformar una funcién continua a un discretizada,
como se puede observar en la Figura 3.3.
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500 500

100 400
VI 300 —> VIE 300
200 200
100 100
10 20 30 40 : 0

t[s] t[s]

Figura 3.3: Ejemplo de discretizacién del tiempo en la funcion de la velocidad.

V(t) =V,

m(t) — m;

Como resultado de esto se obtienen las nuevas ecuaciones discretas que modelan el fenémeno.
hy =V, (3.8)

1 P‘/?CdA mcombusi
- +
2 m; m;

Vi=—g (3.9)

m; = _mcombi (310)

A continuacion, empleando la definicién de diferencial e incremento, es posible expresar las
variables de la siguiente forma.

Cdh _Ah iy — by

hi=— o~ — = 3.11
dt — At i —t (3.11)
odv AV Vi =V,
VAL 3.12
dt — At i — 1 (3.12)
mi:dmNAm_miH—mi (3.13)

At T At b —
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Sustituyendo esta nueva definiciéon de las variables en el valor i-ésimo, y despejando el valor
i-ésimo mds uno , se obtienen las expresiones que gobernaran al método numérico, partiendo de
los valores iniciales propuestos para cada variable, obteniendo la forma del método de integracién
numérica de Euler. A partir de dichos valores, el método comienza un proceso que puede obtener
el estado siguiente al estado inicial, hasta llegar al instante donde el cohete alcance el apogeo.

B E/JVZZCdA + mcombusi

Vi =Vi+ (=
+1 + (=g 5 m, oy

J(tiv1 —t;) (3.15)

mMi41 = Mgeca — (mcombi)(ti—i-l - tz) (316>

Como resultado de este analisis se establecié la estructura iterativa del método numérico, sin
embargo falta integrar al simulador la variacion de algunas variables que intervienen en el
fenémeno, las cuales son la densidad, temperatura atmosférica, presiéon atmosférica, velocidad
de propagacion del sonido en el aire y coeficiente de arrastre.

Como se menciona en Franchini et al. (2013) [65], a pesar de que la atmdsfera es un sistema
complejo, el cual tiene una dindmica que varia respecto a la longitud, latitud y altitud, asi como
en las diferentes estaciones del ano, existen modelos que proponen una atmosfera estandar,
los cuales sirven como referencia para determinar el comportamiento variable que presenta la
presion, temperatura y densidad; variables que definen el estado del aire atmosférico. Estos
modelos se conocen como la Atmoésfera Estandar Internacional, ISA, por sus siglas en ingles.
Esta atmosfera esta definida por tres conjuntos de funciones matematicas, dirigidas a modelar
el comportamiento de estas tres variables en funcion de la latitud.

Es importante mencionar que en un inicio se contemplo que la aceleracion de la gravedad podria
variar respecto a la altitud, sin embrago, como menciona Franchini et al. (2013), este fenémeno
puede despreciarse:

La Atmésfera Estandar Internacional (ISA, por sus siglas en inglés), considera que
la aceleracion de la gravedad es constante e igual al valor a nivel del mar donde, para
el caso de los 10,000 metros de altitud, el error referente a considerar la aceleracion
de la gravedad constante es menor al 0.2 % [65].

3.1.1. Perfil de temperatura

Respecto a la temperatura, se buscaron los registros de las condiciones atmosféricas en el mes
de junio del ano anterior al 2023, en la ubicacién donde el cohete Xitle seria lanzado, en la
competencia Spaceport America Cup [7]. Como se puede observar en la Figura 3.4, los valores
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de temperatura van desde los 18 °C hasta los 42 °C. Debido a estos valores se consideré que la
temperatura superficial seria la media de 26 °C.

Conocida la temperatura superficial, se requirié conocer el comportamiento de la temperatura
a lo largo de la altitud que recorreria el cohete en su ascenso, el fue acotado hasta el inicio de la
tropopausa, a 11,000 msnm. Dentro de este rango, el incremento de temperatura se modela de
forma lineal, como se puede observar en la Figura 3.5, alcanzando una temperatura de -56.5 °C
a la altitud de 11,000 msnm. Con esta informacién se propuso una funcién lineal, mostrado en
la Ecuacién 3.17, a partir de estos dos puntos. Esta funciéon se basa en los modelos de la ISA,
que a su vez estan basados en informacion experimental recopilada.

TEMPERATURE GRAPH °C

Jun 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26 27 28 29 30

— Avg. Hi — Avg. Lo m Actual Hi m Actual Lo Forecast Hi Forecast Lo

Figura 3.4: Registro de temperaturas en Las Cruces, N.M., E.U.A; junio, 2022. (AccuWeather,

2022).
20 |
? t t t t t
= 2 4 6 8 10 hikm]
_20 1
—40 |

Figura 3.5: Temperatura vs Altitud.
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o

T[°C] = T, [°C] — 8.83 {k;’;

} h [kem] (3.17)
Ty=26[°C]

3.1.2. Perfil de presion

Por otro lado, respecto a la presién atmosférica, se empled el modelo de la ISA, mostrado en la
Ecuacion 3.18.

104

8 1

6 1
3
A
& 41

2 1

2 4 6 8 10

h[km]

Figura 3.6: Presién vs Altitud

h
p=po(l— 0.0065T0)5'2561 (3.18)

po = 101325[Pa] — Presién inicial
hlm] — Altitud

Ty = 288.15[K] — Temperatura inicial absoluta

3.1.3. Perfil de densidad

Al tener los valores de la presion y temperatura a lo largo de la seccién de la atmosfera estudiada,
se empled la ecuacion de estado, mostrada en la Ecuacion 3.19, para obtener la densidad del
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aire en funcién de la presion y la temperatura, usando la constante del gas, que en este caso es
el aire.

= 1
P=ToT (3.19)

p[Pa] — Presién
R= 287[,@%] — Constante del gas (aire)
T[K] — Temperatura absoluta

Posterior a obtener los datos de la densidad a partir de los valores de presién y temperatura a
lo largo de la altura, se obtuvo un polinomio de interpolaciéon que capturara los valores de la
densidad, con el objetivo de facilitar la implementacién de su variacién en el simulador, usando
como variable independiente a la altitud.

Para realizar este polinomio se emplearon los valores de la densidad desde la altitud inicial
(1,400 metros) hasta el final de la tropopausa, con un incremento de 1 kilometro. El limite en la
altitud se estableci6 en esa zona debido a que, posterior a ese punto, los modelos de temperatura
y presion son diferentes, sumado al hecho de que el cohete Xitle no estd disenado para superar
esta altitud (11,000 metros).

En la Tabla 3.1 se muestran los valores empleados para generar el polinomio, asi como el
polinomio obtenido, en la Ecuacién 3.20, contemplando solo los primeros 5 términos.

Altitud [msnm] | Densidad [kg/m™3]
1400 0.9970
2400 0.9076
3400 0.8246
4400 0.7475
5400 0.6761
6400 0.6101
7400 0.5492
8400 0.4931
9400 0.4415
10400 0.3942
11000 0.3678

Tabla 3.1: Valores de densidad desde altura inicial, hasta final de la troposfera.

p=3.7x 107" (h[m])* = 5.7210 x 107" (h[m])® + 3.5521 x 107 (h[m])?
—1.0224 x 10~*(h[m]) + 1.13333 (3.20)

El polinomio resulté de cuarto grado, debido a que en ordenes elevados, el aporte de los coefi-
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cientes de dichos términos eran demasiado pequenos. Dicho esto, se muestra en la Figura 3.7 el
comportamiento del polinomio, comparado con los valores de la densidad obtenidos a partir de
los modelos de temperatura y presion.

e Modelos

0.2 0.4 0.6 0.8 1

104
Altitud|msnm] 10

Figura 3.7: Comportamiento de la variacion de la densidad respecto a la altitud, comparando
los valores obtenidos por el polinomio de interpolaciéon y el modelo basado en la presion y
temperatura.

3.1.4. Perfil de la velocidad del sonido ¢ y variacién del coeficiente
de arrastre respecto al nimero de Mach

De igual manera, se requiere conocer la rapidez a la cual se transmite el sonido en el aire, dicho
de forma comin como la velocidad del sonido ¢, a lo largo de la altura recorrida. Esto debido a
que esta rapidez varia en funcién de la temperatura.

Conocer la variacion de la velocidad del sonido esté justificado, debido a que este valor esta
referido al uso del nimero adimensional Mach M, el cual en este trabajo se emplea con dos
propositos; el primero es conocer los rangos referidos a la naturaleza compresible del fluido; el
segundo, es para conocer los valores del coeficiente de arrastre Cy a lo largo del ascenso, ya
que al incrementar el Mach, este coeficiente tiende a variar su valor considerablemente, como
se menciond en el capitulo de Marco tedrico. Para conocer la variaciéon de la velocidad del
sonido es necesario usar la ecuacion de estado, Ecuacion 3.21.

¢ = VERT (3.21)

k =1.4 — Coeficiente de dilatacién adiabatica 6 relacion de calores especificos.
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R= 287[,@%] — Constante del gas (aire).
T[K] — Temperatura absoluta.

Empleando la Ecuacion 3.21 se puede calcular la velocidad del sonido a lo largo del recorrido del
cohete, debido a que los valores de la temperatura son conocidos. Sin embargo, con el proposito
de simplificar el simulador de vuelo, este comportamiento fue modelado con una funciéon de
primer orden, estando la velocidad del sonido en funcién de la altura, como se realizé en casos
anteriores.

c[%] — 346.6965] - 5.5630[%]h[m] (3.22)

m

Para justificar la simplificaciéon del modelo, se compararon los comportamientos de los modelos
mostrados en las Ecuaciones 3.21 y 3.22, obteniendo que el error maximo fue del 0.38%. En
la Figura 3.8 se muestra el comportamiento del modelo lineal, comparado con los valores de la
velocidad del sonido a partir de la ecuacién de estado.

350 «
----- Ec. de estado
210 | — M. lineal
330 +
c[*]

320 +
310 +
300 +

0.2 04 06 08 1

102
Altitud[msnm] 10

Figura 3.8: Comportamiento de la variaciéon de la velocidad del sonido respecto a la latitud,
comparando los valores obtenidos por la ecuacion de estado y el modelo lineal.

Por otro lado, con el propodsito de analizar la variacion del coeficiente de arrastre respecto al
Mach, mencionada en el capitulo de Marco tedrico, se buscaron referencias que describieran
la presencia de este comportamiento en el campo de los cohetes, dando como resultado el uso
del programa Aerolab. Este programa realiza simulaciones aerodinamicas, dirigido a estimar el
arrastre, sustentacion y estabilidad de los cohetes con un angulo de ataque nulo, en un rango
de velocidades de 0 a 8 Mach.
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Aerolab esta basado en datos publicados de experimentos dentro de tuneles de viento, asi como
modelos numéricos, incluyendo métodos empiricos y semi empiricos. Este programa le permite
al usuario definir las dimensiones del cohete, asi como sus masas, calculando su centro de
gravedad y momentos de inercia en los 3 ejes. Posterior a definir la geometria del cohete Xitle,
se obtuvieron los valores del coeficiente de arrastre en funcién del Mach.

© A = L @ Al ? [}
New  Open  Ssve Compose Draw Cslculsie Help  Bxit

Figura 3.9: Geometria del cohete Xitle definida en Aerolab.

0.55 5
0.5
0.45 {®

([ ]
..

S04 f

0.35 1

0.3 1

02 04 06 08 1 12 14 1.6

M

Figura 3.10: Variacién del Coeficiente de arrastre en funcion del nimero Mach.
A partir de los puntos generados por el programa Aerolab se obtuvo una funcién por partes
capaz describir el comportamiento de este fenémeno, con el objetivo de integrar dicha variacién

en el simulador de vuelo. Como se puede observar en la Figura 3.11, es posible identificar cuatro
zonas dentro de la grafica.
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0.55 ]

0.5

0.45

0.35

0.3 1

02 04 06 08 1 12 14 1.6

M
Figura 3.11: Secciones a modelar a partir polinomios de interpolacién, empleando los limites

de [0 - 1.0), [1.0 - 1.06), [1.06 - 1.28) y [1.28 - 1.68], respectivamente.

Por esta razon se propondran cuatro funciones que capturen dicho comportamiento, las cuales
seran declaradas dentro del simulador de vuelo de 1 GDL. Estas funciones fueron obtenidas a
partir de polinomios de interpolaciéon de Newton, mostrados en las Ecuaciones 3.23, 3.24, 3.25
y 3.26. Una vez definidos los polinomios de interpolaciéon es posible realizar una comparativa
con los valores obtenidos por el programa Aerolab, como se muestra en la Figura 3.12.

Primera parte, M € [0 — 1.0):

Cy = 434.25(M)"° — 2173.30(M)? + 4695.81(M)® — 5747.74(M)"
+4399.71(M)® — 2196.82(M)® + 726(M)* — 158.73(M)?
+22.93(M)? — 2.32(M) +0.52 (3.23)

Segunda parte, M € [1.0 — 1.06):
Oy = 0.299 + 2.384(M — 0.98) (3.24)

Tercera parte, M € [1.06 — 1.28):

Cy = T7759.99(M)" — 61894.28(M)® + 210662.33 * (M)® — 396430.47(M)*
+ 445207.24(M)* — 298166.8(M)? + 110163.48( M) — 17300.85 (3.25)

Cuarta parte, M € [1.28 — 1.68]:
Cy = 0.42264 — 0.14213(M — 1.3) (3.26)
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0.55 5

0.35 1

0.3 1

Figura 3.12: Comportamiento de la variacién del Cy respecto al Mach, comparando los valores
obtenidos por el programa Aerolab y las funciones propuestas.

3.1.5.

Posterior a realizar los modelos se concluy6 la programacion del simulador de vuelo, considerado
de 1 GDL, capaz de considerar la variacién de la presion, temperatura, densidad, velocidad del

0.5 4

0.45 4

Aerolab
Ajuste

02 04 06 08 1

M

12 14 1.6

Implementaciéon del método numérico

sonido y variacion del coeficiente de arrastre a lo largo del vuelo.

Para declarar estos modelos en el simulador, se anadieron a partir del instante posterior a los
valores iniciales, declarando valores de partida a cada variable, que en cada caso, seria el punto
de partida, donde la altura es nula. Posterior a la primera iteracién, los modelos se realimentan

a partir de los datos del instante anterior.

Condiciones iniciales Condiciones iniciales
Parametro | Unidades | Valor Parametro | Unidades Valor
to m/s 0 00 kg/m? 0.9969
T N 0 Cdy 1 0.5172
7 kg/s 0.0001 Vo m/s 0.00001
mo kg/s 59.6406 o m/s 346.6965

Tabla 3.2: Condiciones iniciales en el método numérico.

Como se puede observar en la Tabla 3.2, estas variables serdn las que en cada instante se

modificaran, manteniendo constantes inicamente las siguientes variables.
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Variables constantes
Parametro | Unidades Valor
Mseca kg 44
U m/s 2000
Area m? 0.021124
g m/s? 9.8

Tabla 3.3: Valores constantes en el método numérico en el método numérico.

A partir de estos valores se alimentd el primer instante, en el segundo 0.002, dando inicio al
método numérico de integracion de Euler. En la Figura 3.13 se muestra la dependencia del nuevo
estado, respecto al instante anterior, asi como las ecuaciones del instante en 0.002 segundos.

Figura 3.13: Dependencia de los valores (masa, velocidad y altura) del estado en el instante

t[s] Velocidad [m/s] | Altura [m] t [s] m [kg/s] Masa [kg]

0 0.00001 0 0 0.0001 59.6400

0.002 =0.01958+0.00000002 0.002 25857 59.6348
Datos t [s] m [kg/s] Masa [kg] p [ke/m"3] |Cd[1] Velocidad [m/s]
Mseca (kY] 44 0 0.0001 59.6400| 0:9969963 0.51728 0.00001
Cd, [1] Variable 0.002 2.5857 59.634810.9969963 052000 -0.01958
po Lkg/m*3]|Variable 0.004 2.5857 59.6297|—0.9969963 0.52013 0.13425
us [m/s] 2000 0.006 2.5857 59.6245|  0.9969963 0.51911 0.28811
g [m/s"2] 9.8 0008 2.5857 59.6193|  0.9969963 0.51809 0.44197
Area [m”2] | 0:02112407 0.01 2.5856 59.6141|  0.9969962 0.51708 0.59585
0.012 2.5795 59.6090|  0.9969962 0.51608 0.74975

0.002 segundos, respecto al instante anterior en 0.000 segundos.

Vo002 = Vo.ooo + (—¢

Para resumir el comportamiento generado en los 22,600 instantes, referentes a un tiempo de
vuelo de 45.2 segundos, se dividié el vuelo en incrementos de 0.1 Mach, desde el despegue hasta

alcanzar el apogeo.

ho.002 = ho.000 + (Vo.000) (to.002 — t0.000)

. lpvoz.oooodA 4 M comby.000Us

mMo.002 = Mseca —

2 Mmoo
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t [s] T [N] Gasto [kg/s] | Masa [kg] | Densidad [kg/m®] | Cd [1] | Velocidad [m/s] | C [n/s] | Mach [1] [ Altitud [msnm] Altura [m] Aceleracién [G 's]
0.0000 0.0000 0.0001 59.6407 0.9970 0.5173 0.0000 346.6965 0.0000 1400.0000 0.0000 0.0000
0.4820  5220.5000 2.3027 58.4707 0.9962 0.4132 34.7247 346.6496 0.1002 1408.4387 8.4387 7.0224
1.0080  4638.6859 2.0969 57.3168 0.9937 0.3810 69.3351 346.4968 0.2001 1435.9062 35.9062 6.4264
1.5780  4182.6701 1.9354 56.1701 0.9891 0.3626 103.8731 346.2216 0.3000 1485.3617 85.3617 5.9518
2.1900  3821.3934 1.8066 55.0271 0.9823 0.3496 138.3928 345.8088 0.4002 1559.5785 159.5785 5.5657
2.8380 3532.3733 1.7029 53.8916 0.9731 0.3392 172.7156 345.2476 0.5003 1660.4527 260.4527 5.2464
3.5180  3299.6146 1.6190 52.7635 0.9614 0.3304 206.7861 344.5294 0.6002 1789.5501 389.5501 4.9791
4.2260 3112.6747 1.5511 51.6423 0.9473 0.3209 240.5662 343.6481 0.7000 1947.9698 547.9698 4.7574
4.9600  2964.1562 1.4969 50.5246 0.9306 0.3122 274.1397 342.5970 0.8002 2136.9134 736.9134 4.5753
5.7100  2850.4082 1.4551 49.4185 0.9116 0.3045 307.2460 341.3840 0.9000 2354.9658 954.9658 4.4324
6.4760  2767.1808 1.4242 48.3164 0.8903 0.3473 340.0469 340.0046 1.0001 2602.9266 1202.9266 4.2145
7.3120  2708.7709 1.4022 47.1358 0.8653 0.4571 372.1919 338.3472 1.1000 2900.8561 1500.8561 3.8131
8.1600  2679.8845 1.3908 45.9523 0.8383 0.4285 403.8681 336.5168 1.2001 3229.8836 1829.8836 3.7978
8.9980  2678.5706 1.3895 44.7881 0.8102 0.4226 434.9353 334.5617 1.3000 3581.3328 2181.3328 3.7679
9.5680  2694.7635 1.3948 43.9948 0.7904 0.4130 456.0817 333.1492 1.3690 3835.2426 2435.2426 3.8016
10.6280 0.0000 0.0000 43.9948 0.7546 0.4226 429.7050 330.5381 1.3000 4304.5998 2904.5998 -2.4413
12.3100 0.0000 0.0000 43.9948 0.7044 0.4285 392.0718 326.6972 1.2001 4995.0308 3595.0308 -2.1357
14.1740 0.0000 0.0000 43.9948 0.6564 0.4570 355.1119 322.8264 1.1000 5690.8471 4290.8471 -1.9259
16.2540 0.0000 0.0000 43.9948 0.6107 0.3478 318.9460 318.9350 1.0000 6390.3602 4990.3602 -1.5293
18.8660 0.0000 0.0000 43.9948 0.5624 0.3044 283.1202 314.5654 0.9000 7175.8251 5775.8251 -1.3359
21.6100 0.0000 0.0000 43.9948 0.5203 0.3122 248.4288 310.5113 0.8001 7904.5872 6504.5872 -1.2454
24.4460 0.0000 0.0000 43.9948 0.4845 0.3208 214.8026 306.8595 0.7000 8561.0248 7161.0248 -1.1756
27.3420 0.0000 0.0000 43.9948 0.4547 0.3304 182.1997 303.6634 0.6000 9135.5506 7735.5506 -1.1221
30.2800 0.0000 0.0000 43.9948 0.4305 0.3392 150.4810 300.9461 0.5000 9624.0003 8224.0003 -1.0810
33.2460 0.0000 0.0000 43.9948 0.4115 0.3496 119.4986 298.7199 0.4000 10024.1907 8624.1907 -1.0503
36.2300 0.0000 0.0000 43.9948 0.3971 0.3625 89.0986 296.9892 0.3000 10335.2859 8935.2859 -1.0280
39.2220 0.0000 0.0000 43.9948 0.3872 0.3809 59.1669 295.7558 0.2001 10557.0088 9157.0088 -1.0126
42.2220 0.0000 0.0000 43.9948 0.3813 0.4130 29.5157 295.0160 0.1000 10689.9941 9289.9941 -1.0034
45.2260 0.0000 0.0000 43.9948 0.3793 0.5197 0.0123 294.7692 0.0000 10734.3498 9334.3498 -1.0000

Tabla 3.4: Valores representativos de la dinamica de vuelo.
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Figura 3.14: Resultados del simulador de de vuelo de 1 GDL.
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En la Tabla 3.4 se identificaron tres eventos resaltados en verde. El primero, a los 9.568 segundos,
es cuando el motor entrega toda la energia con la que contaba, refiriéndose al burn out 6 el M. E.
C. O. (Main Engine Cut Off). En este punto el cohete alcanza su velocidad maxima, cambiando
de signo la aceleracion en el instante posterior. El segundo momento destacado, a los 21.61
segundos, hace referencia al instante donde se ha desacelerado a la velocidad de 0.8 Mach, la
cual, como se mencioné anteriormente, marca el limite del rango transoénico. Finalmente, a los
45.226 segundos es cuando el cohete ha alcanzado su altitud méxima, llegando a una velocidad
0 [m/s] y una aceleracién de 1 G o 9.8 [m/s?]. Para este punto el cohete se encuentra a una
altura de 9,334 [msnp]. Posterior a los 45.226 segundos de vuelo, el cohete comienza su retorno
a tierra, incrementando su velocidad en caida libre, hasta que el sistema de recuperacion realice
su labor de recuperarlo sano y salvo. En la Figura 3.14 se muestran las graficas representativas
de la dindmica del vuelo.

3.2. Analisis CFD Xitle

Como se mencioné en la seccion anterior, los resultados de la simulacién numérica fueron simpli-
ficados a una lista de valores, los cuales hacen referencia al nimero de Mach, desde el inicio del
vuelo, hasta que alcanza el apogeo, con una resolucion de 0.1 Mach. De igual manera, se resalt
el instante donde el cohete desacelera hasta 0.8 Mach, debido a que posterior a esa velocidad
es poco posible que se presenten fenémenos de naturaleza sénica, los cuales quedan fuera de los
alcances de este trabajo. Por esta razon, el rango de velocidades en el que el sistema de frenado
se consider6 desplegar fue de 0.8 M > v > 0 M.

A partir de los valores obtenidos por el simulador, mostrados en la Tabla 3.4, se realizaron los
andlisis por CFD, con el objetivo de conocer de forma mas exacta los valores de la fuerza, asi
como del coeficiente de arrastre, en el rango de velocidades de trabajo del freno aerodinamico.
De estos datos se obtuvo el trabajo necesario para disipar la energia en la distancia dada, la
cual comprende desde los 6,500 [m], hasta los 9,300 [m]. Los andlisis CFD se realizaron con la
paqueteria comercial de ANSYS / FLUENT. Se partié por establecer el volumen de control,
el cual basa sus dimensiones en referencia al las del cohete Xitle, resultando en un cilindro de
33.43 metros de longitud, con un didmetro de 11.91 metros, como se muestra en la Figura 3.15.
Estas dimensiones se establecieron basandose en Singh et al. (2017) [66], el cual emplea una
longitud de 1.3L aguas arriba, asi como de forma radial, y 5L aguas abajo. A su vez con el
motivo de mejorar la resolucion de la zona de la estela, se anadié un cilindro de 1.8 metros
de diametro, con el motivo de aplicar un refinamiento en esa seccién. De igual forma, como se
puede observar en la Figura 3.15, se definié una pequena zona entre la parte final del cohete y
la zona de refinamiento, de una longitud de 0.5 metros, la cual esta destinada a permitir que los
tratamientos locales de mallado puedan desarrollarse y conectar con el refinamiento posterior.
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Figura 3.15: Dimensiones del volumen de control en el analisis CFD.

Posterior a definir las dimensiones del volumen de control, se realizé su discretizacién del volu-
men de control, empleando tratamientos locales con el fin de capturar zonas donde se esperaba
que se presentarian comportamientos particulares. En la Figura 3.16 se muestra una vista ge-
neral de la malla, a partir de un corte de seccion, en la cual se puede apreciar que se procurd
economizar elementos referentes a las zonas de flujo libre, refinando tnicamente en las zonas
cercas al cuerpo de estudio, asi como aguas abajo, referido a la secciéon de la estela.
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Figura 3.16: Vista general de la malla.
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Figura 3.17: Vista de detalle mostrando la secciéon de la nariz.

Figura 3.18: Vista de detalle mostrando la seccién que captura la capa limite.

Por otro lado, en la Figura 3.18 se muestra a detalle la forma en que se discretiz6 la zona
referente al desarrollo de la capa limite. Con el propésito de capturar el aporte de la viscosidad
en el arrastre, asi como emplear la menor cantidad de elementos, se consider6 un valor de y+
igual a 5, siendo este el limite para calcular la sub-capa viscosa [67] y evitar que el solver aplique
correcciones de funciones de pared en esa seccién. Por otro lado, se empled dicho valor de y+
con el fin de no disminuir demasiado el tamafno de los elementos posteriores a la capa limite,
ya que la variacion entre la distancia del centroide hacia sus paredes, tanto del elemento mas
alejado destinado a la capa limite, como de tetraedro que le sigue, debe ser lo més similar. Para
este tratamiento local, inicamente se consideré la nariz, fuselaje y boat tail, ya que al considerar
la zona de las aletas, la malla presentaba conflictos al buscar adaptarse a los cambios bruscos
de seccion transversal.
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En la Tabla 3.5 se muestran las caracteristicas generales de esta malla, de igual forma, en
la Tabla 3.6 se muestran las caracteristicas de los tratamientos locales, referentes a la zonas
cercanas a las caras del cohete, la estela, asi como a la punta de la nariz y la capa limite. Bajo
estos tratamientos se logré capturar de forma adecuada el comportamiento del flujo, Figura
3.19, asi como una correcta convergencia de los residuales y la fuerza de arrastre global, como
se observa en la Figura 3.20.

Malla general
Pardmetro Unidades | Magnitud
Tamano de elemento m 0.3
Nodos - 1,829,170
Elementos - 7,794,089
Método - Tetraédrico

Tabla 3.5: Pardmetros globales de la malla.

Face sizing - Caras cohete Edge sizing - Aletas
Pardametro Unidades Magnitud Pardametro Unidades | Magnitud
Tamano de elemento m 0.015 Tamano de elemento m 0.005
Razén de crecimiento - 1.1 Razén de crecimiento - 1.15
Captura de curvatura - Deshabilitada
Captura de proximidad - Deshabilitada Body sizing - Punta de nariz
Pardmetro Unidades | Magnitud
Inflation - Capa limite (sin aletas) Radio de esfera m 0.04
Pardmetro Unidades Magnitud Tamano de elemento m 0.004
Espesor de primera capa m 1.19E-05
Num. capas - 20 Body sizing - Estela
Razoén de crecimineto m 1.3 Parametro Unidades | Magnitud
Tamafio de elemento m 0.08

Tabla 3.6: Configuracion de los tratamientos locales de la malla.

Posterior a definir la malla, asi como definir las zonas del volumen de control, se definieron las
caracteristicas para el procesamiento del analisis CFD en el programa de Fluent. En la Tabla 3.7
se muestran los ocho casos que se simularon, mostrando los valores que definen las condiciones
del flujo de aire. Para esto se emplearon modelos que permitieran considerar los fenémenos de
compresibilidad del aire. En general, se emple6 el modelo de turbulencia k - w SST, el cual
permite una alta prediccién respecto a los casos de separacién del flujo [68].

Respecto a las condiciones del flujo de trabajo, a partir de los valores obtenidos en el simulador
de vuelo, mostrados en la Tabla 3.7, se defini6 la velocidad del flujo libre, asi como la presién
y temperatura de trabajo. Para el caso de la densidad, se emple6 la opciéon de gas ideal, para
poder definirla a partir de la presién y temperatura, asi como el modelo de Sutherland, referente
al comportamiento variable de la viscosidad.
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Figura 3.19: Vista de seccién del campo escalar de velocidades, en el caso de 0.8 Mach.
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(a) Fuerza de arrastre (b) Residuales

Figura 3.20: Comportamiento de la convergencia de la simulacién numérica, para el caso de

0.8 Mach.

Mach [1] | Velocidad [m/s] | Densidad [kg/m™3] | Temp. aire [K] | Pres. aire [Pa]
0.8 248.4288 0.5203 241.7145 36092.3666
0.7 214.8026 0.4845 235.9182 32802.2512
0.6 182.1997 0.4547 230.8451 30126.0270
0.5 150.4810 0.4306 226.5321 27992.3947
0.4 119.4986 0.4115 222.9984 26336.9966
0.3 89.0986 0.3972 220.2514 25105.6883
0.2 59.1669 0.3872 218.2936 24256.9022
0.1 29.5157 0.3813 217.1194 23759.0684

Tabla 3.7: Condiciones del sistema a definir en los andlisis CFD.
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Respecto a cada caso de estudio se realizd un analisis de independencia de malla, en la Figura
3.21 se muestra como ejemplo el caso de 0.5 Mach. Se partié de un valor de tamano de elemento
de 1.0 [m], reduciendo su valor global a dos terceras partes del anterior. Como resultado de los
casos analizados por CFD, se obtuvo el comportamiento de la fuerza de arrastre, y por ende, el
coeficiente de arrastre, respecto a cada instante desde que el cohete desacelera hasta 0.8 Mach,
hasta que llega a 0.1 Mach, como se observa en la Figura 3.22.

Mach [1] | Arrastre [N] | Cd [1]
0.8 149.7308 0.3870
0.7 109.7307 0.4001
0.6 78.0215 0.4173
0.5 53.5590 0.4399
0.4 34.6900 0.4696
0.3 20.9200 0.5251
0.2 10.2230 0.5946
0.1 3.0945 0.7328

Tabla 3.8: Valores de la fuerza de arrastre, asi como de su coeficiente, respecto al Mach.
Dentro del rango de trabajo.

— 0.5 Mach

58 T
Z 56 1 Iteraciéon | Arrastre [N]
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Figura 3.21: Variacion de la magnitud del arrastre respecto a cada iteracion de refinamiento de
la malla, para el caso de 0.5 Mach. (El resto se muestra en anexos).

7



08 T 150 iR
0.7 + —
=
° 100 +
S 0.6+ B
]
y
0.5 < 50l
0.4 +
02 04 06 08 02 04 06 08
Mach Mach
(a) Coeficiente (b) Fuerza

Figura 3.22: Comportamiento de la fuerza de arrastre arrastre respecto al Mach. Dentro del
rango de trabajo.

3.3. Disipacion de energia

Para tratar el tema de conocer la energia que se debe de disipar a través del uso del freno
aerodinamico, se abordé desde el enfoque de la cantidad de trabajo realizado. Recordando la
definicion del trabajo, como la integral de la fuerza aplicada en una distancia, se concreté en
conocer el trabajo negativo realizado por la fuerza de arrastre y el peso a lo largo de la trayectoria
recorrida. Como se mostro en la dindmica de vuelo, la tnica fuerza que se oponia a que el cohete
se frenara era la fuerza de empuje entregada por el motor, sin embargo, posterior al M.E.C.O.,
las fuerzas restantes aplicadas en el cohete son contrarias a su desplazamiento, responsables de
frenarlo o dicho de otra forma, disipar su energia.

Conceptualizado el problema, la energia que se requirié disipar fue la que el cohete posee desde
que desacelera a 0.8 Mach, hasta que llega al apogeo de 9,300 [m], con una velocidad nula. Para
obtener el trabajo negativo realizado se requirié conocer la fuerza aplicada, en una determina
distancia, lo cual, gracias a los analisis CFD de la seccién anterior, asi como los datos obtenidos
del simulador de vuelo, ya son conocidos, mostrados en la Figura 3.23.

Para calcular el trabajo se usé el programa Matlab, donde se realizdé la integral numérica a
partir de los puntos mostrados en la Figura 3.23, obteniendo un trabajo total de -1.26E+06
[J]. Conocida la energia a disipar, se plante6 una nueva lista de valores de la fuerza total
que generaran el mismo trabajo en una menor distancia, especificamente en 2,495.4 [m]. Esta
distancia se obtuvo al restar los 300 [m] de exceso a la distancia recorrida entre el instante de
0.8 Mach, hasta que alcanza el apogeo, a los 9,334 [m], segun la simulacion.
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Figura 3.23: Comportamiento de la fuerza total teérica aplicada en el cohete Xitle, partiendo
de la altura en la que se alcanza 0.8 Mach, hasta que se alcanza el apogeo. El trabajo negativo
generado se muestra como la zona sombreada.

Para tener un objetivo claro del incremento en la fuerza de arrastre se analizd su aporte en el
trabajo generado, la cual, a diferencia del peso, tiene un comportamiento variable. El primer
paso fue conocer el incremento relativo de la fuerza de arrastre respecto a la velocidad anterior
analizada, partiendo de 0.7 Mach. De igual manera se obtuvo el incremento porcentual de la
distancia recorrida respecto a la distancia total recorrida. Conocidos estos comportamientos, se
escalaron a la distancia de trabajo objetivo, asi como a los valores de la fuerza de arrastre, lo
suficiente grandes para generar el trabajo requerido. A partir de varias iteraciones se obtuvieron
los nuevos valores, mostrados en la Figura 3.24, los cuales generan un trabajo de -1.37E+06 [J],
siendo méas grande que el objetivo por un 10 %, con un valor méaximo de la fuerza de arrastre
de -250 [N]. También se puede observar la forma en la que el arrastre aporta a la fuerza total,
siendo el peso de -431 [N] un valor constante. Para facilitar su visualizacién, se puede imaginar
un rectangulo con la base de 2,495.4 [m] y una altura de -431 [N].

Debido a que en el simulador de vuelo la aceleracién gravitacional se considerd constante, el
peso en esta etapa del vuelo se mantiene constante. Como resultado se conocié que la fuerza
de arrastre debe de tener un incremento aproximado del 70 % en su magnitud, respecto a los
valores iniciales.
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Figura 3.24: Valores de fuerza propuesta (rojo) para alcanzar un apogeo de 9,000 metros,
comparada con los valores originales (azul).

3.4. Necesidades y especificaciones

Partiendo de Ulrich & Eppinger (2013) [43]:

El proceso de desarrollo del concepto implica una distincion entre las necesidades
del cliente y especificaciones del producto; esta distincion es sutil pero importante.
Las necesidades son independientes de cualquier producto particular que pudiéramos
desarrollar; no son especificas del concepto que en ultima instancia persequimos.
Por otra parte, las especificaciones dependen del concepto que seleccionemos. Las
especificaciones para el producto que escogemos desarrollar dependerdn de lo que sea
técnica y economicamente factible y de lo que nuestros competidores ofrezcan en el
mercado, asi como las necesidades del cliente...

En este caso de estudio, la necesidad base es reducir la altura que el cohete Xitle alcanzard en
un vuelo, pensado para 9,300 metros teoricos, a 9,000 metros. A partir de la idea general, se
muestra en la Tabla 3.9 las necesidades que se consideraron pertinentes para el desarrollo de
este dispositivo de frenado aerodindmico.
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Num. Necesidades Importancia
1 El FA | tiene un diseno sencillo. 3
2 El FA | es compacto. 2
3 El FA | tiene pocas piezas. 2
4 El FA | es ligero. 1
5 El FA | tiene materiales resistentes. 3
6 El FA | resiste a las condiciones méximas del vuelo del cohete Xitle. 1
7 El FA | es robusto y confiable. 1
8 El FA | puede soportar mayores cargas a las de uso recomendado. 1
9 El FA | transmite adecuadamente las cargas estructurales. 1
10 El FA | puede trabajar en condiciones de polvo y altas temperaturas. 2
11 El FA | es facil de reparar. 3
12 El FA | se integra facilmente al fuselaje. 1
13 El FA | es facil de ensamblar. 2
14 El FA | es facil de limpiar. 3
15 El FA | se despliega con facilidad. 1
16 El FA | despliega sus superficies de forma simultédnea. 1
17 El FA | es fécil de activar. 2
18 El FA | no afecta sustancialmente la longitud del cohete Xitle. 2
19 El FA | frena adecuadamente al cohete Xitle. 1
20 El FA | mantiene al cohete Xitle aerodinamicamente estable, una vez desplegado. 1
21 El FA | mantiene la seccién transversal del cohete Xitle cuando no esté desplegado. 1

Tabla 3.9: Lista de necesidades para el freno aerodinamico (FA) a disenar.

Como resultado de identificar las necesidades a cumplir, se procedié a traducir dichos enunciados
a métricas acotadas, con el fin de establecer las especificaciones a cubrir con el sistema propuesto,
desde un punto de vista ingenieril. Algunos de estos parametros son resultado del analisis previo
a esta seccion del trabajo, desde los resultados obtenidos del simulador de vuelo, hasta el analisis
de trabajo realizado. A partir de estas métricas se generaron las propuestas conceptuales, asi
como el diseno final, posteriormente.

Num. Num. de necesidad ‘ Meétrica ‘ Importancia | Unidades | Valor marginal | Valor ideal
1 1,2, 4,15, 17y 20 | Masa total \ 1 kg <15 <0.5
2 1,3,11, 13y 14 Tiempo de desensamble/ensamble para mantenimiento 2 min <30 <15
3 2,4,12,18 ‘ Tiempo de integracién al cohete Xitle ‘ 2 min <30 <10
4 5,6,7,89, 19y 21 Resistencia a la compresion 1 kN <6.03 9.05
5 5,6, 7y 10 ‘ Temperatura maxima de trabajo ‘ 1 °C <42 <50
6 5,6, 7y 10 Temperatura minima de trabajo 1 °C >- 56 >- 60
7 1,3,7, 11, 13, 14, 15, 16 y 17 ‘ Actuadores necesarios 3 Unidad 2 1
8 2,21 Didmetro no desplegado 1 mm 164 - 165 164
9 4,7,15y 19 | Tiempo de despliegue | 1 s <3 <1
10 1,3y 11 Costo unitario de manufactura 3 $ MXM <15,000.00 <10,000.00
11 5,6,7,8 19 ‘ Arrastre maximo ‘ 1 N <200 300
12 | 2,4,18y20 Calibre de estabilidad 1 1] <15 4.5
13 |56,7,8y19 | Velocidad de flutter | 1 m/s >460 690

Tabla 3.10: Especificaciones objetivo finales.
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CAPITULO 4

Etapa de diseno

Como primer punto, se emplearon las necesidades y especificaciones para enunciar los criterios
de diseno, dichos que seran usados en la seleccion del concepto a desarrollar, a partir de una
matriz de decisiones. Posterior a la seleccion un concepto de diseno, se inici6 la fase de dise-
no de detalle, donde se disen6 de forma ingenieril la estructura, asi como el mecanismo que
desplegara el dispositivo. Esta fase se apoy6 de andlisis tipo FEA y CFD. Al final de este capi-
tulo se obtuvo el disefio final del concepto propuesto, capaz de trabajar en el rango de trabajo
estructural /aerodindmico, de forma segura.

4.1. Sintetizacion

Como fase inicial, se establecieron los parametros de diseno, inspirados en las necesidades y es-
pecificaciones mostradas anteriormente. Como menciona Dieter & Schmidt (2021) [42], el disefio
se puede percibir de diferentes formas, las cuales menciona como Diseno original, Adaptacion
del diseno, Rediseno y Seleccion de diseno. Respecto a este trabajo, lo realizado podria catalo-
garse como una adaptacion del diseno, debido a que las propuestas que se mostraron, asi como
el concepto seleccionado se definieron a partir del contexto mostrado en la seccién del Estado
del Arte, procurando que los conceptos propuestos se apegaran a las necesidades a solventar.

Con motivo de obtener el peso relativo de los parametros de diseno se realizdé una matriz de
comparacion por pares, con el objetivo posterior de desarrollar una matriz de decisiones para
identificar el mejor concepto. Como resultado del estudio del estado del arte, se realizaron tres
propuestas de conceptos, mostrados en la Tabla 4.1.

Criterios de disefio Peso | Costo Tamano Numero de piezas Velocidad de actuacion  Facilidad de manufactura  Facilidad de ensamble  Serviciabilidad | Independencia de fuselaje | Suma | Factor de peso
Peso 1 0 1 1 1 1 1 1 7 0.19
Costo 0 0 1 0 0 1 0 0 0.06
Tamano 1 0 0 0 0 1 1 0.11
Nimero de piezas 0 1 0 0 1 0
Velocidad de actuacién 0 0 1 1 1 0
Facilidad de manufactura 0 1 0 1 ( 1
Facilidad de ensamble 0 1 0 0 ( 0

0 0 1 1 0
1 1 0 1 1

|||~

Serviciabilidad 0
Tndependencia de fuselaje 0

| co| ro| en en| cof [ vo

Total

@
=Y
-
=3
S

Tabla 4.1: Matriz de comparacién por pares, usando los parametros de diseno.
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4.1.1. Tres hojas

Este concepto consiste en una estructura compuesta de tres elementos que rotan, apoyadas de
pivotes, hacia fuera del fuselaje. La distribucion de estas estructuras es uniformemente angular.
El movimiento es proporcionado por un motor, ubicado en el centro de la estructura, con un
engrane en su eje. A partir de una seccion de engranes en cada uno de las tres estructuras, se
puede controlar su posiciéon. La seccion mojada de los elementos desplegados tiene un eje de
simetria, la cual, en su punto de mayor recorrido, coincide con radios de la circunferencia del
fuselaje a 120°.

Figura 4.1: Concepto de tres hojas.

4.1.2. Bilateral

Este concepto consiste en dos elementos planos, los cuales se mueven de forma lineal, a partir de
un mecanismo de pindn - cremallera. Para restringir su movimiento hacia los lados se anadieron
dos rieles por cada elemento, donde uno se encuentra debajo de cada cremallera. Dichos rieles
aportan tanto la restriccion de un grado de libertad, asi como un limite extra de desplazamiento.

El movimiento es proporcionado por un motor conectado al pifion de forma directa. Este con-
cepto proporciona un incremento en el arrastre de forma homogénea, ya que el incremento del
area de la seccion transversal siempre es simétrico.
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Figura 4.2: Concepto bilateral.

4.1.3. Sombrilla

Este concepto consiste en cuatro elementos de una geometria procedente del fuselaje, los cuales
obtienen su movimiento por causa de un tornillo sin fin, dicho que al rotar genera el desplaza-
miento vertical de un elemento con rosca interna (tipo tuerca), del cual estédn sujetadas bielas,
empleadas para transmitir el movimiento a los cuatro elementos, sujetados por una bisagra, la
cual restringe su movimiento a un grado de libertad.

La rotacion del tornillo sin fin proviene de un motor, el cual tiene su eje conectado directamente
al tornillo sin fin. Este tornillo sin fin estd contenido por dos discos, los cuales cumplen la
funcién de sujetarlo al fuselaje, asi como de mantener su posiciéon centrada respecto al eje axial
del fuselaje.

Figura 4.3: Concepto de sombrilla.
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Una vez mostradas las propuestas conceptuales, se realizd la matriz de decision mostrada en la
Tabla 4.2, basada en los parametros de diseno, asi como en su factor de peso. Para este caso se
uso una escala del 0 al 5, mostrada en la Tabla 4.3.

3 HOJAS BILATERAL SOMBRILLA

Criterios de disefio Fac. de peso | Calificacién | Puntos | Calificacion | Puntos | Calificacion | Puntos
1 | Peso 0.19 4 0.78 4 0.78 3 0.58
2 | Costo 0.06 3 0.17 3 0.17 3 0.17
3 | Tamano 0.11 5 0.56 5 0.56 2 0.22
4 | Namero de piezas 0.08 4 0.33 5 0.42 3 0.25
5 | Velocidad de actuacién 0.14 5 0.69 5 0.69 4 0.56
6 | Facilidad de manufactura 0.14 4 0.56 4 0.56 3 0.42
7 | Facilidad de ensamble 0.06 4 0.22 4 0.22 3 0.17
8 | Serviciabilidad 0.08 3 0.25 3 0.25 4 0.33
9 | Independencia de fuselaje 0.14 3 0.42 4 0.56 2 0.28

3.97 4.19 2.97

Tabla 4.2: Matriz de decisién entre las tres propuestas conceptuales.

Calificacién ‘ Descripciéon
0 ‘ Solucién totalmente inservible
Solucién bastante inadecuada
‘ Solucién mediocre
Solucién satisfactoria
‘ Solucién buena
Solucién excelente

U = W N~

Tabla 4.3: Ponderacién de métrica seleccionada.

Como resultado del uso de estas herramientas de diseno se definié que la propuesta conceptual
a desarrollar es la de configuracién Bilateral.

4.1.4. Propuesta final

A partir del concepto seleccionado se desarrollé una propuesta de ensamble general, sin embargo
la etapa de diseno de detalle inicamente se realizé para las superficies desplegadas. El punto
de partida fue conocer si este arreglo podria generar el arrastre esperado, realizandose una
propuesta realista del area desplegada, que posteriormente se analizd por CFD para conocer su
fuerza de arrastre. Este modulo se ubicé debajo de la bahia de avidnica, como se muestra en la
Figura 4.4, ya que la actuacién del dispositivo de frenado aerodinamico requiere ser dirigido a
partir de las senales de una computadora de vuelo.

Longitud desplegada

Esta propuesta considerd una regién encargada de mantener el fuselaje unido del 8.5 % del area
total. El espesor de las superficies que se despliegan son de un grosor de 15 [mm)]. Debido a que
no se conocia el comportamiento del arrastre en funcion del area desplegada, se propusieron tres
configuraciones de longitud de recorrido: 30 [mm], 35 [mm| y 40 [mm]|. Estas configuraciones
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lograron incrementar el area un 27 %, 32 % y 37 %, respectivamente, respecto al drea original,
contenida por la circunferencia del fuselaje y las aletas.

Figura 4.4: Propuesta inicial con 4 [cm] de despliegue de concepto Bilateral integrado en el
cohete Xitle.

Ya que estos analisis por CFD se realizaron para conocer cuél seria la longitud adecuada para
generar el arrastre objetivo, se realizaron Unicamente los analisis respectivos para el caso de
maxima carga aerodindmica, siendo en las condiciones de 0.8 Mach, las cuales se muestran en
la Tabla 3.7. A pesar de que esos valores son referentes al andlisis dindmico sin el dispositivo
aerodinamico implementado, es el instante en el cual comenzaria su uso. Para estos andlisis se
empled el mismo volumen de control, asi como la configuracion del solver, modificando tnica-
mente la malla a partir de tratamientos locales, como se muestra en la Tabla 4.4, dirigidos a
capturar la perturbacién del flujo a causa de las superficies desplegadas.
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Figura 4.5: Malla para analisis CFD preliminar, aplicado al caso de carga aerodindmica
maxima. Caso de 35 [mm].
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Figura 4.6: Resultado de tratamientos locales para refinamiento en la nariz y las superficies
desplegadas. Caso de 35 [mm].

Malla general Face sizing - caras de la sup. desplegadas
Parametro Unidades | Magnitud Parametro Unidades Magnitud
Tamano de elemento m 0.3 Tamano de elemento m 0.005
Nodos - 4,294,751 Razén de crecimiento - 1.08
Elementos - 15,186,341 Captura de curvatura - Deshabilitada
Método - Tetraédrico Captura de proximidad - Deshabilitada

Tabla 4.4: Configuracién de la malla global y el tratamiento local para el caso de 35 [mm].

Figura 4.7: Campo escalar de velocidades sobre el plano XZ, abarcando todo el dominio.
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A partir de los resultados de las simulaciones se decidié emplear la configuracién de 35 [mm],
ya que presenté un valor de arrastre global de -239 [N], cercano al valor buscado de -250 [N].
En las Figuras 4.7, 4.8 y 4.9 se muestra el efecto que tiene la implementacion del dispositivo
propuesto respecto al campo de velocidades, asi como los vectores de velocidad al rededor de la
superficie desplegada, Figura 4.10.

—————————

Figura 4.8: Campo escalar de velocidades sobre el plano XZ, alrededor del cohete Xitle.

0 0.150 0.300 (m) ¢ o
]
0.075 0.226

Figura 4.9: Campo escalar de velocidades sobre el plano XZ, al rededor de la superficie de 35
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Figura 4.10: Campo de vectores de velocidad sobre el plano XZ, al rededor de la superficie de
35 [mm].

Longitud desplegada

Con la finalidad de cerciorarse de que esta geometria podria generar el trabajo total requeri-
do, mencionado en la tercera secciéon del capitulo de Desafios y objetivos ingenieriles, se
realizaron las simulaciones de los casos restantes, comenzando desde 0.7 Mach, hasta 0.1 Mach.

Para conocer las condiciones de trabajo del sistema se realizé un ajuste en los valores obtenidos
del simulador de vuelo. A partir de los valores de distancia recorrida, respecto a velocidad,
mostrados en la Figura 3.23, se escald el comportamiento a la distancia que se deberia de
recorrer con el sistema de frenado activado, similar a lo realizado también en la seccién de
Disipacién de energia. Como resultado de esto se obtuvieron las nuevas alturas a las cuales
se esperarian las velocidades de trabajo a analizar. Una vez conocida la nueva altura para cada
velocidad, se calcularon las presiones y temperaturas correspondientes a cada caso. En la Tabla
4.5 se pueden observar las nuevas distancias recorridas, asi como su velocidad y condiciones
atmosféricas.

Mach [1] | Vel. [m/s] | Zona de trabajo [m] | Altura [m] | Den. [kg/m?] | Pres. aire [Pa] | Temp. aire [°C]
0.8 249.3 0.0 6504.6 0.5203 36092.4 -31.4
0.7 215.8 978.9 7083.5 0.4886 33177.8 -36.5
0.6 183.2 1085.5 7590.1 0.4621 30786.2 -41.0
0.5 151.5 1516.2 8020.8 0.4405 28864.5 -44.8
0.4 120.3 1869.2 8373.7 0.4234 27363.4 -47.9
0.3 89.8 2143.5 8648.1 0.4104 26240.8 -50.4
0.2 59.6 2339.0 8843.6 0.4014 25463.6 -52.1
0.1 29.7 2456.3 8960.9 0.3960 25006.5 -53.1
0.0 0.0 2495.4 9000.0 0.3942 24855.6 -53.5

Tabla 4.5: Valores ajustados de la dinamica de vuelo con el sistema de frenado aerodinamico
desplegado.
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Conociendo las nuevas condiciones del sistema, se realizaron los andlisis restantes, para el caso
del desplazamiento de las superficies de 35 [mm]|, obteniendo los valores de la Tabla 4.6.

Mach

Cd nuevo [1]

Arrastre nuevo [N]

0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1

0.4651
0.4806
0.4786
0.5706
0.5238
0.5387
0.5958
0.6226

-239.28

-173.97

-118.11
-91.69
-51.07
-28.33
-13.52
-3.47

Arrastre orig. [N] | Incremento [ %]

-149.73 59.81 %
-109.73 58.54 %
-78.02 51.38%
-53.56 71.19%
-34.69 47.22%
-20.92 35.42 %
-10.22 32.25%

-3.09 12.13%

Tabla 4.6: Valores de la fuerza de arrastre obtenidos con la configuracién de 35 [mm],

comparados con los valores originales.

Una vez obtenida la variacion de la fuerza de arrastre, se calculd el trabajo realizado para el
caso del FA! de 35 [mm)], de igual manera como en los casos anteriores, resultando en un valor
de -1.3570E+06 [J], 8.12 % mayor que el objetivo, como se muestra en la Figura 4.12.

0.8 1

0.7+ Y

0.6 T
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0.5 1
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Mach
(a) Coeficiente
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200 +

150 +

100 +

Arrastre[N]|

20

—Con FA
--- Sin FA

0.4
Mach
(b) Fuerza

06 08

Figura 4.11: Comportamiento de la fuerza de arrastre antes y después de la implementacién
del freno aerodindmico (FA), respecto al Mach. Dentro del rango de trabajo.

1Freno Aerodindmico
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Figura 4.12: Comparativa del trabajo generado por las fuerzas obtenidas por analisis CFD
cuando no se tiene FA (rojo) y los valores obtenidos por los andlisis CFD usando el FA (verde).

4.2. Propuesta de ensamble

Una vez determinada la longitud del area desplegada, se defini6 la arquitectura del sistema a
disenar. Esta seccién se dividié en dos partes, la primera hace referencia a la selecciéon de los
componentes comerciales necesarios para la actuacién del sistema, por otro lado, la segunda
parte hace referencia al diseno de la pieza base del ensamble de las superficies desplegadas, asi
como a las cremalleras y soportes de las guias lineales y las mismas superficies desplegadas.

4.2.1. Componentes comerciales

Como primer paso se defini6 el tipo de mecanismo que seria el responsable de desplegar las
superficies de la forma deseable, resultando en la eleccion de un mecanismo dual tipo pinon-
cremallera, como se puede observar en la Figura 4.13. A partir de esta decision se identificaron las
partes necesarias para el correcto funcionamiento de este mecanismo, referentes a los conceptos
de la restriccion de grados de libertad, asi como de los actuadores necesarios.
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Figura 4.13: Ejemplo de mecanismo tipo pinidn - cremallera. (Norton, 2009) [69)].

El actuador que se seleccioné para este mecanismo fue un servomotor, el cual tiene la capacidad
de controlar de forma angular su recorrido, facilitando su integracion con la computadora de
vuelo. Entre las opciones comerciales se seleccioné el modelo DS3235 de la marca DSSERVO,
mostrado en la Figura 4.14. Su seleccién se baso principalmente de los materiales con los que
esta fabricado, asi como la robustez de trabajo que garantiza.

Figura 4.14: Servomotor modelo DS3235, marca DSSERVO [70].

Con el propoésito de transmitir la rotacion del servo al pinén, se seleccioné el cople metalico
de servo a eje modelo 4010, de la marca Servocity, el cual permite transmitir de de forma
directamente coaxial el movimiento de un servo de 25 dientes a un eje de 1/4 [in], mostrado en
la Figura 4.15.
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Figura 4.15: Cople de servmotor 25T a eje de 1/4", marca Servocity [71].

En en caso del pifién, se buscaron opciones que fueran de materiales resistentes, resultando en
la seleccién del engrane modelo 4001, de la marca GLOBACT, mostrado en la Figura 4.16, el
cual es elaborado en acero. Este componente cuenta con 54 dientes, didmetro externo de 1.77
[in] y méduo de 0.8, siendo los pardmetros base para el disefio de las respectivas cremalleras.

0.43"/11mm

le----p

1.77"/45mm !

Figura 4.16: Engrane 54T, marca GLOBACT. [72]

Respecto a la restriccién de los grados de libertad se requirieron un tipo de guias lineales que
unicamente permitiran un grado de libertad. Consultando componentes comerciales se encon-
traron las guias lineales tipo MG, de las cuales se seleccioné el modelo MGW12H, de la marca
HIWIN, principalmente por sus dimensiones, orientadas al empaquetamiento y el soporte de
las superficies desplegadas. Estas guias estan pensadas para ubicarse debajo de las superficies
desplegadas, siendo el carro de la guia la pieza sobre la cual se apoye cada superficie .
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Figura 4.17: Ejemplo de guia lineal tipo MGW. De la marca HIWIN. [73]

4.2.2. Diseno de componentes

Seleccién de materiales

Como paso previo al disefio de los componentes, se seleccionaron los materiales a emplear para
su manufactura. Esta seleccion se basd en la metodologia de seleccion de materiales de Ashby
(2011) [74]. Las herramientas usadas fueron las graficas de propiedades de materiales. Para
el caso de las superficies desplegadas, es posible hacer una similitud con un caso de viga, en
una configuracion de cantiléver. Dentro de los casos mostrados en la bibliografia, se encuentra
el modelo de viga, con peso minimo y rigidez prescrita, resultando en el indice de material
mostrado en la Ecuacién 4.1.

1/2
ﬂ (4.1)
P
Este indice muestra principalmente las propiedades de interés a considerar para la seleccion del
material, siendo el modulo de elasticidad E y la densidad p. En la Figura 4.18 se muestra la
grafica empleada, a su vez apoyandose de la Figura 4.19, la cual muestra los niveles de rigidez de
los materiales, se identificd que lo metales, ceramicos e hibridos presentan los mayores valores del
Médulo de Elasticidad. Retomando la Figura 4.18, se observé que dichas familias estan bastante
juntas, a comparacion de las deméas. Con el fin de acotar a mayor nivel, se descartaron los
materiales fragiles, siendo los ceramicos. Esto permitié disminuir las opciones a la familia de los
materiales metélicos e hibridos. Posteriormente se considerd el proceso de manufactura, donde
los materiales metalicos requieren procesos mas sencillos que los hibridos, como por ejemplo la
fibra de carbono (CFRP), asi como la fibra de vidrio (GFRP). La opcién final resulté ser la
familia de materiales metélicos, de los cuales, como se puede observar en la Figura 4.18, los que
presentan menor densidad y por consecuente, un menor peso en la pieza final, son las aleaciones
de Magnesio y las de Aluminio, siendo éstas tltimas las que presentan un menor costo. Es por
estas razones que se finalizé en la seleccién de un material perteneciente a las aleaciones de
Aluminio.
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Figura 4.18: Grafica de médulo de elasticidad E contra densidad p. Encapsulando los valores
por clases de materiales. (Ashby, 2011)[74].
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2011)[74].
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Al consultar a los distribuidores de material cercanos se identificaron las aleaciones 6061-T6,
la cual se empled en las superficies desplegadas, eje de engrane y housing, de igual forma se
encontré disponible la aleacién 3003, empleada para el caso de las cremalleras, asi como de
la base de las guias lineales. En la Tabla 4.7 se muestran las propiedades mecanicas de estos

materiales.

Propiedad | Unidades | 6061-T6 | 3003
oy Mpa 276 220
E Gpa 68.9 69
Ty MPa 207 150
G GPa 26 25
v 1] 0.33 0.33

Tabla 4.7: Propiedades de las aleaciones de aluminio seleccionadas. [75]

Superficies desplegadas

Para su diseno se partié por identificar el volumen permitido para distribuir los componentes,
principalmente los carros de las guias MGW12H, de las cuales se consideré emplear una para
cada superficie desplegada. En esta etapa se emplearon bocetos para identificar las posibilidades
6ptimas de empaquetamiento de dichas superficies. Como se muestra en la Figura 4.20 se inici6
con una configuracién base, destinada a ubicar la posicion de las guias donde se montarian
los carros de cada superficie, siendo la circunferencia externa la referente al fuselaje del cohete
Xitle. Como desarrollo de este concepto se identifico la posibilidad de incrementar la longitud
desplegada de cada superficie, al modificar las fronteras de cada superficie con su homéloga,
mostrado en la Figura 4.21. Como resultado se obtuvieron las formas bésicas de las superficies
a desplegar, Figura 4.22; asi como la base de las guias lineales, Figura 4.23.

Carros MCW12H \Housmg Rieles MGW12H

Figura 4.20: Concepto de empaquetamiento inicial.

S Jespl
up/\(rxp /—\

Figura 4.21: Concepto de empaquetamiento final.
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(b) Concepto de superficies desplegadas.

(a) Concepto de superficies plegadas.

Figura 4.22: Configuraciones del disefio conceptual de las superficies desplegadas.

Figura 4.23: Concepto de base sobre la cual se montaran los rieles de las guias MGW12H.

A partir de definir el concepto se procedié a modelar en CAD las superficies desplegadas,
empleando las medidas referentes al fuselaje del cohete Xitle. De igual manera, para su diseno se
consideraron los barrenos de sujecion de los carros de las guias MGW12H, usando una distancia
desde el centro de dichos barrenos hasta el borde externo de la pieza de 1.5 veces el didmetro del
barreno, el cual es de 2.5 [mm]|. Este proceso finalizé en el disefio preliminar de las superficies a
desplegar, mostrado en la Figura 4.24, las cuales mantienen una distancia constante entre ellas
de 6.7 [mm].
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Figura 4.24: Superficies modeladas en CAD, contenidas en el darea de la seccién transeversal
del fuselaje del cohete Xitle.

Cremalleras

Respecto al diseno de las cremalleras que se contemplaron para despliegue de las superficies,
sus dimensiones se basaron en las referentes al pinén comercial de la marca GLOBACT, como
se muestra en la Tabla 4.8. La longitud seleccionada se basé en la distancia de 35 [mm] que se
requiere desplegar. Referente a su ensamble, se emplearon dos tonillos M4, los cuales se atornillan
a su respectiva superficie desplegada, ubicados entre los barrenos referentes a los carros de las
guias MGW12H, como se observa en la Figura 4.25. Finalmente, para su manufactura se empled
una placa de 0.25 [in].

(a) Estado 1 (b) Estado 2

Figura 4.25: Configuraciones del mecanismo engrane - cremallera.
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Engrane Cremallera
Parametro | Unidades | Valor Parametro | Unidades | Valor
N. dientes [1] 54 N. dientes [1] 22
Médulo [1] 0.8 Médulo [1] 0.8

0] ° 20 0] ° 20
D. ext [mm] 44.95

Tabla 4.8: Parametros del mecanismo engrane - cremallera.

Soporte de rieles lineales

Se disend una estructura sobre la cual se montaran los rieles de las guias MGW12H, que a su
vez fuera una superficie fija, respecto al fuselaje. Basandose en el desplazamiento deseado, se
ubicaron los barrenos de dichos rieles, los cuales son para roscas de M4, asi como los barrenos
necesarios para sujetar este soporte a la housing del sistema. Como se muestra en la Figura 4.26,
se emplearon tres barrenos para fijar cada riel a la base, asi como cuatro barrenos para fijar la
base de estos rieles. Con el fin de reducir masa, se generaron aberturas en forma de triangulos,
ubicadas entre las lineas de trayectoria de los barrenos, como se muestra en la Figura 4.27. De
igual manera se emplearon redondeos para evitar la concentracion de esfuerzos en las equinas
de esta estructura. Al igual que el caso de las cremalleras, se emple6 una placa de 0.25 [in] de
espesor para su manufactura.

(a) Empaquetamiento de las superficies disenadas, (b) Barrenos para sujetar los rieles de las guias a
guias lineales MGW12H y soporte de rieles. la placa soporte.

Figura 4.26: Vista superior del ensamble mostrando el empaquetamiento respecto a la placa de
soporte de los riles.

100



Figura 4.27: Conexiones entre los barrenos de sujecion de la placa de soporte de los rieles.

Eje de engrane

Para transmitir el giro del servomotor, a partir del cople 4010, al engrane de la marca GLO-
BACT, se disen6 un eje el cual se ensambla al engrane a partir de adhesivo, como se muestra
en la Figura 4.28. El didmetro del eje que se sujeta por el cople es de 0.25 [in].

Figura 4.28: Eje para girar el engrane a partir del giro del servomotor.
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Housing

Esta pieza se diseno con el objetivo de alojar el sistema disefiado, contemplando las dimensiones
del fuselaje del cohete Xitle. Es en esta pieza donde se ensambla la placa del soporte de los
rieles con tornillos M4, asi como el servomotor de la marca DSSERVO, en la parte superior. Sus
aberturas se contemplaron para lograr ensamblar el sistema. Respecto a su integracion con el
fuselaje del cohete Xitle se usaron 12 tornillos de 3/16 [in], por la parte superior e inferior.

Como se puede observar en la Figura 4.31a se agregaron unas ranuras con la finalidad de lograr
ensamblar las cremalleras sobre sus respectivas superficies. Por otro lado, en la parte superior
cuenta con un orificio por el que pasa el eje del servomotor. Respecto a la sujecion del servomotor
se agregaron 4 barrenos para cuerda tipo M4, los cuales, se apoyan de espaciadores para darle
la altura necesaria al servomotor. Debajo de la parte superior se encuentra una ranura dirigida
a contener el movimiento de las cremalleras, asi como el engrane de la marca GLOBACT,
como se observa en la Figura 4.29. En su perimetro cuenta con dos ranuras, por las cuales se
introducen las superficies desplegadas ensambladas con los carros de cada guia MGW12H, para
posteriormente encarrilarse en su respectivo riel. En la parte inferior se encuentran los barrenos
referentes a la sujecién de la placa de soporte de los rieles, disenados también con cuerda tipo
M4.

Figura 4.29: Vista de seccién en perspectiva inferior del housing.
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(a) Vista superior. (b) Vista inferior.

Figura 4.30: Vistas en perspectiva del ensamble del housing con el servomotor, asi como con la
placa de soporte de los rieles.

(a) Vista superior. (b) Vista inferior.

Figura 4.31: Vistas normales del ensamble del housing con el servomotor, asi como con la
placa de soporte de los rieles.

4.3. Cargas aerodinamicas y analisis estructural

Una vez propuesta la configuraciéon de ensamble del sistema, se realizaron los andlisis estruc-
turales por FEM, con el proposito de conocer la capacidad de las estructuras propuestas bajo
las cargas aerodinamicas maximas de trabajo. Los valores de tales cargas se obtuvieron en la
seccién Propuesta final de este capitulo, resultando en un valor de 45 [N] para cada superficie
desplegada, aportando un total de 90 [N] para el caso de 0.8 Mach.
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Pressure I\r;usﬁy'i
Contour 1

5.216e+04
5.011e+04
4.807e+04
4.602e+04
4.397e+04
4.192e+04
3.988e+04
3.783e+04
3.578e+04
3.373e+04
3.169e+04
2.964e+04
2.759e+04
2.555e+04
2.350e+04
[Pa]

0100 (m)

Figura 4.32: Distribucién de presiones en la cara perpendicular al flujo, de la superficie
desplegada de 35 [mm).

Para este analisis fluido - estructural se comenzé por transferir las cargas aerodinamicas a
un analisis estatico estructural por FEM, empleando tnicamente una superficie desplegada,
debido a la simetria del flujo. Una vez definida la geometria de la superficie desplegada, Figura
4.33a, asi como el material seleccionado, se realizé la discretizacion del dominio, considerando
refinamientos de la malla locales, asi como un analisis de independencia de malla.

™ o oo

aers ac

(a) Modelo de superficie desplegada, resaltando en (b) Malla del modelo.
verde el area mojada, y en rojo los barrenos para
su ensamble.

Figura 4.33: Modelo de superficie desplegada.
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Malla general
Pardmetro Unidades | Magnitud
Tamafio de elemento m 0.002
Nodos - 12,447,652
Elementos - 8,989,905
Método - Tetraédrico

Tabla 4.9: Parametros globales de la malla empleada para el anélisis estructural.

Face sizing - caras barrenos Face sizing - superficie mojada
Pardmetro Unidades | Magnitud Pardmetro Unidades Magnitud
Tamano de elemento m 0.0001 Tamano de elemento m 0.001
Captura de curvatura - Habilitada Captura de curvatura - Deshabilitada
Captura de proximidad - Habilitada Captura de proximidad - Deshabilitada
Face sizing - caras de empotramientos
Pardametro Unidades | Magnitud
Tamafio de elemento m 0.00008
Razén de crecimiento - 1.1
Captura de curvatura - Habilitada
Captura de proximidad - Habilitada

Tabla 4.10: Tratamientos locales de la malla empleada para el andlisis estructural.

Como se observa en la Figura 4.34a, se transfiri6 la distribucion de presiones sobre las caras
mojadas de la superficie desplegada. Para que esta asignacion fuera satisfactoria el modelo de
la placa desplegada tuvo que mantener el sistema de referencia del analisis por CFD. Dicha
distribuciéon de presiones se asignoé sobre las caras de los elementos superficiales de la malla.

B: Static Structural
Imported Pressure
Time: 1.5

Unit: Pa

B: Static Structural
Fixed Support
Time: 1,5
50331 Max [ Fixed Support
26137
42543
38648
34754
30860
26965
2307
19177
15283 Min

0.000 0.050(m)
- ]

0.000 0.050(m)
- ]

0.025

0.025

(a) Cargas aerodindmicas sobre superficie mojada. (b) Barrenos de los tornillos M3 definidos como

empotramientos (mostrados en azul).

Figura 4.34: Cargas de trabajo y restricciones de desplazamientos.

La forma en la que se transfirieron las cargas aerodindmicas fue asignando la distribucién de
presiones sobre las superficies. Respecto a las condiciones de frontera, se definieron como empo-

tramientos las caras internas de los cuatro tornillos que unen la superficie desplegada al carro
de la guia MGW12H.
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14 +
— 12 Iteracién | oy, [MPa]
= 1 5.905
= 2 5.804
— 10t
= 3 6.571
& 4 8.495
8 5 10.672
6 13.368
6 | 7 13.511
(b)

Figura 4.35: Variacion del esfuerzo de von Mises respecto a cada iteracion de refinamiento de
la malla.

Posterior a esto se resolvio el analisis estructural, considerando un anélisis de independencia de
malla mostrado en la Figura 4.35, registrando una deformacién méaxima de 1.52 [pm], Figura
4.36, asi como un esfuerzo maximo de von Mises de 13.51 [MPa], como se observa en la Figura
4.37, ubicado en en barreno més cercano al centro de la pieza, en la cara inferior de la pieza,
similar a lo presentado en la cara superior del mismo barreno, presentando un factor de seguridad
mayor a 10.

B: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: m
Tirme: 15

1.5195e-6 Max
1.3507e-6
1.1819%-6
1.013e-6
8.4419.-7
6.7935e-7
5.0651e-7
3.3767e-7
1.6884e-7
0 Min

0.000 0.025 0.050(rm)

0.012 ooe

Figura 4.36: Deformacion total.
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B: Static Structural
Equivalent Stress

Type: Equivalent tvon-Mises) Stress
Unit: Pa
Tirne: 15

B: Static Structural
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
LUnit: Pa
Tire: 15

1.057%e7 Max
353706
3.2063e6
287476
2.5431e6
221156
1.879%6
1.54836
1.2167ef
883135
553545
2219565
15.332 Min

1.0577e7 Max
353726
3.2063e6
2.8747e6
254316
221156
1.879%6
1.5483e6
1.2167e6
883135
553545
221935
15.332 Min

0.030 0.030

L ]
0.000 0060} v,_L 0.000 0.060 ) V‘TI
(a) Vista superior. (b) Vista inferior.

Figura 4.37: Esfuerzo de von Mises.

4.4. Optimizacién estructural

Empleando los resultados obtenidos en el analisis estructural de la superficie desplegada, se
introdujo un proceso de optimizaciéon estructural, usando el moédulo de Structural Optimization,
de ANSYS. El objetivo de este proceso fue obtener una estructura que tuviera una reduccién
de masa, a la par de maximizar su rigidez, dicho de otra forma, minimizar el compliance.

Parametro Valor
Max. ntmero de. It. 500
Densidad normalizada min. 0.001
Exactitud de convergencia 0.10%
Factor de penalizacion 3
Tipo de optimizacién T. O. - Density based
Objetivo Minimizar compliance
Restriccion de respuesta Masa
Porcentaje de retencion 40 %

Tabla 4.11: Parametros de optimizacion estructural.

Se emplearon los valores por defecto para definir el proceso de convergencia, mostrados en la
Tabla 4.11. Respecto a las fronteras donde se omitiria la remocién de material se seleccionaron
tanto los barrenos, como las caras superior y laterales de la pieza, como se muestra en la Figura
4.38. Posterior a la convergencia del proceso de optimizacion en la iteracion 39 se identificaron las
zonas donde era conveniente remover masa, asi como aquellas donde era preferible mantenerla,
como se muestra en las Figuras 4.39 y 4.40.
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C: Structural Optimization
Optimization Region
Iteration Number: R/&

C: Structural Optimization
Optirmization Region
Iteration Nuraber N/A

(B Desian Region: Topalogy

(B Design Region: Topalogy
[ Exclusion Region

[ Exclusion Region

0.000 0.050(m) 0.000 0.050(m) v)\ M
——— )

0,025 0.025

(a) Vista superior. (b) Vista inferior.

Figura 4.38: Caras que se omitieron para la remocién de material (mostradas en rojo), asi
como aquellas donde se habilité la remocién de material (mostradas en azul).

Seguido a esto, se realizaron modificaciones en el diseno, dirigidas a disminuir la masa, con-
siderando su capacidad de ser manufacturadas. Se partié por identificar las trayectorias que
presentaban los refuerzos internos, en forma de inervaciones, como se muestra en la Figura
4.41b. Una vez trazadas las trayectorias de los refuerzos principales, se realiz6 la simplifica-
cién del volumen retenido en forma de cuatro refuerzos de 3 [mm]| de espesor, conectando sus
trayectorias con arcos de circunferencia de 1/4 [in] de didmetro minimo. De igual manera, se
contempld cierta porcion del area contenida entre los cuatro barrenos de sujecién de la super-
ficie desplegada al carro de la guia MGW12H, como se observa en la Figura 4.40b. Se defini6
un espesor de 3 [mm] respecto a las paredes del contorno, asi como el espesor de la superficie
superior. Respecto a las paredes cercanas a los barrenos, se usé un espesor minimo de 2.15 [mm)].

C: Structural Optimization
Topolagy Density

Type: Topology Density
eration Number 37

[ Remove @010 0.0)

[0 Marginal @4 to 0.8
O Keep (06t01.00

0.000 0.050(m) [T' ¢
0.025 . . .«
(b) Zonas principales donde no se removié
(a) Material removido. material (mostradas en verde).

Figura 4.39: Vista superior del modelo, mostrando el material que se removié el 40 % de la
masa.
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€: Structural Optimization
Topology Density

Type: Topolagy Density
teration Humber: 37

[ Femove (0.0to 0.4
(] Marginal 04 10 0.6)
(] Keep 0610 1.0

0. 000 0.050(m!

0025
) Zonas principales donde se removi material

(a) Material conservado. (mostradas en rojo).

Figura 4.40: Vista superior del modelo, mostrando el material que conservé el 60 % de la masa.

S

()

Figura 4.41: Inervaciones definidas a partir de las rutas de maxima rigidez (sombreadas en
verde), asi como aquella donde se retir6 material (sombreada en rojo).
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Figura 4.42: Vista en perspectiva inferior de la pieza, posterior al proceso de optimizacion.

Finalmente se realizé un ultimo analisis estructural de la pieza final, posterior al proceso de
optimizacién, aplicando las mismas cargas aerodinamicas, asi como los empotramientos definidos
en los barrenos. En las Tablas 4.12 y 4.13 se muestran los parametros de la malla que presento
un estado de independencia respecto de los resultados, mostrando este analisis en la Figura 4.43.

Malla general
Parametro Unidades | Magnitud
Tamano de elemento m 0.002
Nodos - 8,993,058
Elementos - 6,450,586
Método - Tetraédrico

Tabla 4.12: Parametros globales de la malla para el andlisis estructural optimizado.

Face sizing - caras barrenos

Face sizing - caras empotramientos laterales
Pardmetro Unidades

Magnitud Pardmetro Unidades Magnitud
Tamafio de elemento m 0.0001 Tamafio de elemento m 0.0008
Captura de curvatura - Habilitada Razén de crecimiento - 1.1
Captura de proximidad - Habilitada Captura de curvatura - Habilitada
Captura de proximidad - Habilitada

Face sizing - caras empotramientos centrales

Parametro Unidades Magnitud Face sizing - superficie mojada y zonas de optimizacién
Tamano de elemento m 0.00007 Pardmetro Unidades Magnitud
Razén de crecimiento - 1.1 Tamano de elemento m 0.001
Captura de curvatura - Habilitada Captura de curvatura - Deshabilitada
Captura de proximidad - Habilitada Captura de proximidad - Deshabilitada

Tabla 4.13: Tratamientos locales de la malla empleada para el analisis estructural optimizado.
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18 1
16 |
g 14 ¢ Iteracién | oy, [MPa]
= 1 8.873
s 127 2 10.614
10 | 3 16.867
4 17.450
! 5 3 1 (b)

Figura 4.43: Variacién del esfuerzo de von Mises respecto a cada iteracién de refinamiento de
la malla.

X

(]
¥ v
0.000 0035 0.070 () o.000 0.035 0-?70(m) PY
L EEa———  ES— I I
0.018 0.053 0,018 0.053

X

(a) Vista superior. (b) Vista inferior.

Figura 4.44: Malla empleada en la iteraciéon que mostré independencia con los resultados.

Como resultado del andlisis se obtuvo una deformacién maxima de 8.148 [um], como se muestra
en la Figura 4.45, asi como un esfuerzo maximo de von Mises de 17.450 [MPa], Figura 4.46.
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D: Optim. Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: m

Time: 15

Max: 614886
Min: 0

D: Optim. Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation

8.1488:-6 8.1488e-6
7.2438e-6 T.2434e-6
6.337%-6 6.337%-6
5.4325e-6 54325¢e-6
45271e-6 45271e-6
3.6217e-6 36217e-6
2.7163e-6 2.7163e-6
1.5108e-6 181026
8.0542e-7 2.0542e-T
0 Q
0.000 0.030 0.060(m) 0.000 0.050 0.060 (m)
] I I ]
0.015 0.045 0.015 0.045
(a) Vista superior. (b) Vista inferior.

Figura 4.45: Deformacion total de la placa optimizada.

D: Optim. Static Structural
Equivalent Stress
Type: Equivalent tvon-Mises) Stress

D: Optim. Static Structural
Equivalent Stress
Tyrpe: Equivalent (von-Mises) Stress

Unit: Pa
Time: 15 nit: Pa
Custom Tirne: 15
Max: 1.745e7 Custom
Min: 0.74385 Max; 1.745¢7
Min: 0.73485
174567
3346e6 174567
27057¢6 3344606
2.8662e6 370576
262796 2.8668:6
23896 262796
21501e6 23996
1.0112e6 2.1501e6
1.6723e6 1.0112e6
14334e6 1672366
11845¢6 143346
955615 119456
FALTI) 05561e5
477865 T16T1e5
2.389e5 47785
0.74485 23895
074485
0000 0.030 0.060 (it
[ EE— ESS— 0.0 0.050 0.080 ()
0ms 005 I I ]
0015 0.045

Figura 4.46: Distribucion del esfuerzo de von Mises en la placa optimizada.

4.5. Ensamble final

Posterior al proceso de optimizacion, se realizé el diseno del proceso del ensamble del sistema,
el cual requiere tornillos tipo M3 y M4 para su ensamble. El proceso de ensamble se describio
de la siguiente manera:

1. Fijar con tornillos M4 los rieles de las guias lineales MGW12H a la placa de soporte.

2. Insertar tornillo M4 en el barreno al extremo de cada riel, el cual tendra la funcion de
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limite mecéanico de desplazamiento.

. Orientando el housing para que la zona donde se ensambla el servomotor esté en contacto
con la superficie plana (boca abajo) se insertard el engrane y el eje ya ensamblados.

. Fijar la placa de soporte de los rieles al housing, empleando tornillos M4.

. Fijar los carros de las guias lineales MGW12H a su respectiva superficie desplegada, em-
pleando tornillos M3.

. Introducir las superficies desplegadas con sus respectivos carros por las ranuras laterales
del housing, encarrilando los carros a sus respectivos rieles.

. Orientando el housing de forma en que la zona donde se encuentra la placa de soporte
de los rieles se encuentre en la zona inferior, insertar las cremalleras por sus respectivas
ranuras, fijando cada una a sus respectiva superficie desplegada, empleando tonillos M4.

. Ensamblar el cople del servomotor al eje de 1/4 [in], apretando el prisionero ubicado a un
costado del cople.

. Ensamblar el eje de salida del servomotor DS3235 con el cople del eje, sujetando la carcaza
de dicho servomotor al hounsing a partir de los espaciadores y cuatro tornillos M4.

(a) (b) Housing transparente.

Figura 4.47: Vista ismoétrica superior del ensamble desplegado.
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(b) Housing transparente.

Figura 4.48: Vista ismoétrica inferior del ensamble desplegado.

Figura 4.49: Explosivo del ensamble final del sistema de frenado aerodinamico. Se muestran en
rosa las trayectorias para su ensamble.
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CAPITULO 5

Resultados y conclusiones

El motivo de este trabajo se centro en la busqueda y aprendizaje de nuevas tecnologias, re-
ferentes al sector aeroespacial, plasmado en la integracion de un sistema funcional de frenado
aerodinamico en un cohete experimental de alta potencia. Como se mencioné en el capitulo de
Introduccion y objetivos, la implementacion de este tipo de sistemas compete a varias dreas
de trabajo, como lo son la dinamica, mecanica, aerodinamica, control y electrénica. Si bien,
gran parte del trabajo necesario para concebir el sistema a implementar ha sido realizado en
este trabajo, es requerido que se complemente con su debida integracion a una computadora de
vuelo, asi como a una amplia cantidad de pruebas y posibles redisenos con el objetivo de reducir
la mayor cantidad de masa posible.

De forma alterna, este trabajo también fue motivado por la idea de brindar una detallada
documentacién del proceso de diseno de este tipo de sistemas aeroespaciales, enfocandose en
mostrar un camino con pasos claros, asi como el uso de diversas herramientas ingenieriles,
finalizando con un ensamble listo para ser manufacturado y sometido a pruebas de rendimiento.

5.1. Discusion de resultados

Respecto al simulador de vuelo realizado, se obtuvo una dinadmica de vuelo coherente, dicho
desde la experiencia del equipo Propulsion UNAM. En el cual se capturo de forma efectiva la
variacion de la condiciones atmosféricas, asi como el fenémeno de variacién del coeficiente de
arrastre respecto al Mach del sistema.

Referente a la disipacién de energia requerida, se obtuvo un desempeno final de -1.3570E+06
[J], el cual fue mayor que la cantidad inicial requerida de -1.26E406 [J], con un excedente del
8.12 %.

Dirigido al tema de los analisis CFD, enfocados en conocer el comportamiento de la fuerza de
arrastre del cohete Xitle, en su configuracion inicial, asi como con el sistema de frenado aerodi-
namico implementado, se presentaron valores que mostraron un comportamiento homogéneo. Si
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bien en algunas iteraciones la convergencia del analisis tuvo dificultades debido a la resolucién
de la malla, especialmente en los casos de mayor velocidad, fue la forma en la cual se encontro
un balance de costo computacional y exactitud de los resultados. Cabe resaltar la importancia
de los andlisis de independencia de malla en cada iteracion, los cuales evitaron tener una erronea
idea del comportamiento de la fuerza de arrastre, asi como de los esfuerzos maximos.

Referente al tema del proceso de optimizacién estructural, se observé que los resultados prove-
nientes del método de optimizacién Density based presentaron geometrias algo abruptas. Gracias
al rediseno posterior a este analisis se logré una reduccion del 46 % de la masa inicial de cada
superficie desplegada, finalizando en 175.19 [gr].

Finalmente, se observé que el desempeiio estructural de las superficies desplegadas del sistema
disenniado cuenta con una capacidad excesiva para soportar las cargas de trabajo, presentando
factores de seguridad mayores a 10.

5.2. Conclusiones

Este trabajo concluyé en dos elementos principales, por un lado, se generé un simulador de
vuelo capaz de contemplar variaciones atmosféricas y dinamicas propias del vuelo de un cohete
experimental; el otro caso fue la propuesta del prototipo funcional de un sistema de frenado
aerodinamico efectivo, manufacturable, servicial, compacto y robusto.

Respecto al uso de las herramientas computacionales se emplearon buenas practicas ingenieri-
les, las cuales brindaron una confiabilidad en los resultados obtenidos, sin embargo, en preciso
mencionar la importancia de complementar dichos datos con una validacién experimental, prin-
cipalmente en el caso de los analisis CFD. Esta inquietud radica en la variacién existente entre
los valores del coeficiente de arrastre calculados por los analisis CFD, asi como los calculados
por el simulador de vuelo.

Num. | Métrica Importancia | Unidades | Valor marginal | Valor ideal | Valor final | Estado
1 Masa total 1 kg <1.5 <0.5 2.014 [ X J
2 Tiempo de desensamble/ensamble para mantenimiento 2 min <30 <15 / [ X X ]
3 ‘ Tiempo de integracién al cohete Xitle 2 min <30 <10 / [ X X J
4 Resistencia a la compresion 1 kN <6.03 9.05 / [ X X J
5 ‘ Temperatura méxima de trabajo 1 °C <42 <50 / [ X X}
6 Temperatura minima de trabajo 1 °C >- 56 >- 60 / o000
7 ‘ Actuadores necesarios 3 Unidad 2 1 1 [

8 Didmetro no desplegado 1 mm 164 - 165 164 164 [ ]
9 ‘ Tiempo de despliegue 1 s <3 <1 / 00
10 Costo unitario de manufactura 3 $ MXM <15,000.00 <10,000.00 / [ X X }
11 ‘ Arrastre maximo 1 N <200 300 239 [
12 Calibre de estabilidad 1 [1] <15 4.5 / (X X ]
13 ‘ Velocidad de flutter 1 m/s >460 690 / [ X X ]

Tabla 5.1: Especificaciones objetivo finales y resultados obtenidos. Las marcas de la columna

Estado hacen referencia al valor obtenido respecto a la métrica, representando que el valor

ideal se obtuvo (@); el valor ideal no se obtuvo (@ @); faltan procesos que desarrollar para
conocer el desempeno del sistema respecto a esa métrica (@ @ @).

En relacién con el proceso de disefio, particularmente en el tema de las especificaciones objetivo
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finales, como se muestra en la Tabla 5.1, se completaron 4, de las cuales 1 no logr6 alcanzar el
valor marginal.

Peso de componentes
Componente Cantidad Peso total [gr]
Carros guias MGW12H 2 200.00
Rieles guias MGW12H 2 290.00
Soporte de rieles 1 136.62
Engrane Globact 54T 1 31.00
Housing 1 847.00
Eje 1 5.10
Servomotor DS3225 1 60.00
Cremallera 2 20.00
Espaciador 2 10.00
Superficie desplegada 2 350.38
Cople 1 9.10
Tornilleria 26 (8-M3, 18-M4) 54.80
Total 2,014.00

Tabla 5.2: Peso de componentes.

En cuanto a la métrica que se presentd fuera del valor marginal se pueden extraer ciertas
reflexiones. Respecto al peso del sistema ensamblado, si bien no fue lo esperado, se encuentra
dentro de un rango de orden de magnitud. Al observar la Tabla 5.2, la cual muestra el valor
del peso de los componentes del ensamble, se puede observar que el componente de mayor
porcentaje de masa es el Housing, revelando una area de oportunidad respecto a un redisefio u
optimizacién estructural.

El resultado global del grado de cumplimiento de las especificaciones objetivo muestra la nece-
sidad de manufacturar una serie de prototipos, desarrollo de pruebas e integracion del sistema,
asi como areas de oportunidad del disefio, con la finalidad de conocer el desempefio final del
sistema de frenado aerodinamico respecto a las métricas establecidas.

Finalmente, dirigido al desempeno mecanico de las superficies desplegadas bajo las cargas de-
finidas, se observd que son capaces de soportar cargas mucho mayores, por lo que sugiere la
consideracién de una reduccién de masa, o por otro lado, un cambio en el material asignado.

5.3. Trabajo a futuro

Como resultado del desarrollo de este trabajo se identificaron areas de oportunidad para el
desarrollo de este sistema, asi como de su correcta implementacion en un cohete experimental.

= Simulador de vuelo: Si bien, el programa generado entrega datos coherentes, presenta una
amplia zona de oportunidad para incrementar su complejidad, referido a los grados de
libertad que este pueda contemplar.

» Reduccién de masa: Se observo que el componente con mayor aporte de masa es el Hou-
sing, por lo que presenta una zona de interés para realizar un proceso de optimizacion
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estructural, dirigido a la reducciéon de masa.

Analisis estructural: Se requiere conocer el comportamiento del sistema ensamblado res-
pecto a su integracion con el cohete Xitle, requiriendo un anélisis estructural con las posi-
bles cargas criticas de un vuelo de esas caracteristicas, contemplando los efectos referentes
a los momentos flectores y cargas de compresion en el sistema.

Pruebas térmicas: Debido a que en un vuelo de las caracteristicas del cohete Xitle existe
un amplio rango de temperaturas, se sugiere realizar pruebas de desempefio del sistema
siendo expuesto a los valores criticos de temperaturas, con el fin de asegurar su correcto
desempeno en un vuelo real.

Estabilidad aerodindamica: Ya que el despliegue del dispositivo de frenado aerodinamico
modifica la distribucién de presiones al rededor del cohete Xitle, es necesario realizar un
analisis de estabilidad aerodindmica, con la finalidad de conocer si el cohete Xitle mantiene
una configuraciéon de estabilidad segura a lo largo de su vuelo, con y sin el dispositivo de
frenado aerodinamico desplegado.

Flutter aerodinamico: Puesto que las superficies desplegadas presentan una deformacion
cuando se exponen a las cargas aerodinamicas, es necesario realizar un analisis de flutter,
con la finalidad de asegurar que dichas estructuras no fallaran por fenémenos de aeroelas-
ticidad, referidos a condiciones de resonancia con los vortices generados debajo de dichas
superficies.
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INDEPENDENCIA DE MALLA

—

Arrastre [N

—

Arrastre [N

Arrastre [N]

It. | T. de elemento [m] | Num. elem. | Arrastre [N] | Cd [1]
1 1 927,045 150.10 0.387
2 0.4 928,423 150.62 0.389
3 0.3 | 929006 |  149.95 0.387
4 0.2 948,353 149.73 0.386

Figura 1: Analisis CFD del cohete Xitle sin el uso del FA, para el caso de 0.8 Mach.

It. | T. de elemento [m] | Num. elem. | F. arrastre [N] | Cd [1]
1 1 927,045 110.25 0.402
2 0.675 927,931 110.38 0.402
3 0.4 928,423 110.14 0.401
4 0.3 929,006 109.83 0.400
5 0.2 948,353 109.73 0.400

Figura 2: Analisis CFD del cohete Xitle sin el uso del FA, para el caso de 0.7 Mach.

It. | T. de elemento[m] | Num. elem. | F. arrastre [N] | Cd [1]
1 1 927,045 77.19 0.413
2 0.675 927,931 78.09 0.418
3 0.45 928,423 | 78.02 0.417

—o— (.8 Mach
150.5 +
150 +
149.5 +
1 2 3 4
It
—— (.7 Mach
110.5 |
110 +
109.5 +
1 2 3 4 5
It
—o— (.6 Mach
78.5
78
775+
77+
1 9 3
It

Figura 3: Analisis CFD del cohete Xitle sin el uso del FA, para el caso de 0.6 Mach.
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Arrastre [N]

Arrastre [N]

Arrastre [N]

o7 +
56.5
96 |
95.9 |
95 1
54.5
54
53.5

—e— (.5 Mach

It

It. | T. de elemento[m] | Num. elem. | F. arrastre [N] | Cd [1]
1 1 927,045 57.24 0.470
2 0.675 927,931 53.80 0.442
3 0.45 928,423 | 53.74 0.441
4 0.3 929,006 53.56 0.440

Figura 4: Analisis CFD del cohete Xitle sin el uso del FA, para el caso de 0.5 Mach.

35.5

w
ot

34.5

—o— (0.4 Mach

‘\'\.

It. | T. de elemento[m] | Num. elem. | F. arrastre [N] | Cd [1]
1 1 927,045 34.99 0.474
2 0.675 927,931 34.72 0.470
3 0.45 928,423 34.69 0.470

2 3
It

Figura 5: Analisis CFD del cohete Xitle sin el uso del FA, para el caso de 0.4 Mach.

—e— (.3 Mach
21.5 +
21 .~ e o
20.5 T
2 3
It

=
o+

.| T. de elemento[m] | Num. elem. | F. arrastre [N] | Cd [1]
1 1 927,045 20.89 0.524
2 0.675 927,931 20.90 0.525
3 0.45 928,423 | 20.92 0.525

Figura 6: Analisis CFD del cohete Xitle sin el uso del FA, para el caso de 0.3 Mach.
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Arrastre [N]

Arrastre [N]

—o— (.2 Mach

—_
—_
I
t

10.5 ¢

—_
S

It. | T. de elemento[m] | Num. elem. | F. arrastre [N] | Cd [1]
1 1 927,045 10.07 0.586
2 0.675 927,931 10.25 0.596
3 0.45 928,423 ‘ 10.22 0.595

Figura 7: Analisis CFD del cohete Xitle sin el uso del FA, para el caso de 0.2 Mach.

It. | T. de elemento[m] | Num. elem. | F. arrastre [N] | Cd [1]
1 927,045 3.07 0.726
0.675 927,931 3.09 0.733

—o— (0.1 Mach
3.5
3.25 +
o ——9©
2.75 +
1 2
It

Figura 8: Analisis CFD del cohete Xitle sin el uso del FA, para el caso de 0.1 Mach.
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11/03/24 2:28 D:\Documentos\...\IntegralTrabajoInicial.m 1 of 3

clc
clear all

DInicial=[0
578.8734041
1085.513698
1516.248528
1869.152751
2143.489188
2339.013509
2456.285357
2495 .4

1

FInicial=[-581.3200268
-541.3200068
-509.6107521
-485.1482678
-466.2792678
-452.5092678
-441.8122678
-434.6837678
-431.5892678

17

DNueva=[0
578.8763676
1085.519255
1516.25629
1869.16232
2143.500161
2339.025483
2456.297931
2495.412775

17

FPropl=[-731.5892678
-651.4453743
-587.9128278
-538.8998839
-501.0940247
-473.5045031
-452.0720331
-437.7893967
-431.5892678
1

FProp2=[-706.5892678



11/03/24 2:28 D:\Documentos\...\IntegralTrabajoInicial.m 2 of 3

-633.1240321
-574.8858645
-529.9573326
-495.3019616
-470.0115669
-450.365136
-437.2727193
-431.5892678
17

FProp3=[-681.5892678
-614.8026899
-561.8589011
-521.0147812
-489.5098985
-466.5186306
-448.6582389
-436.7560418
-431.5892678

1;

FProp4=[-670.9232078
-606.9860285
-556.3010462
-517.1995097
-487.0387588
-465.0283959
-447.9300042
-436.5356054
-431.5892678
1

FFinal=[-670.8692678
-605.5592678
-549.6992678
-523.2792678
-482.6592678
-459.9192678
-445.1092678
-435.0592678
-431.5892678];

TrabajoTotInicial=trapz (DInicial,FInicial)
TrabajoTotPropl=trapz (DNueva, FPropl)
TrabajoTotProp2=trapz (DNueva, FProp2)
TrabajoTotProp3=trapz (DNueva, FProp3)
TrabajoTotProp4=trapz (DNueva, FProp4)
TrabajoTotFin=trapz (DNueva, FFinal)
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