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Resumen

n esta memoria se abordar4 el tema de la coheteria amateur, usando como ejemplo la creacion

del cohete NAOS, actualmente el proyecto de mayor envergadura llevado a cabo por Coheteros,

una pequefla asociacion sin dnimo de lucro y formada tinicamente por dos individuos, Jests Sdez y
Alvaro Séez.

Con més de dos metros de altura, 7°2 kg de peso, una carga maxima de casi 2 kg de propulsante
s6lido (Nitrato Potdsico/Dextrosa), complejos sistemas electronicos embarcados, videograbacién a
bordo y la posibilidad de alcanzar un apogeo superior a los 2 km de altura, NAOS se ha convertido
en una pieza clave de todos los afios invertidos en este apasionante mundo de la coheteria amateur.

Se comenzard por dar una introduccién tedrica sobre los conocimientos necesarios (quimica
y secciones del propulsante, inhibicion, teoria de toberas y paracaidas...), para posteriormente
poder comprender cada aspecto del cohete en cuestion. Ademads se estudiard en detalle el disefio,
la fabricacién y ensamblaje tanto de NAOS como de otros elementos esenciales para el proyecto.
Asimismo, se incluyen varios ensayos en banco junto con un extenso andlisis de los mismos, en
base a toda la experiencia recabada a lo largo de estos 9 afios. Todo ello para lograr realizar el
lanzamiento final de NAOS, también incluido en los apartados finales del informe junto con su
preparacion, ejecucion, inspeccion y andlisis. Sin duda, una memoria que se podria catalogar como
un manual de instrucciones para la realizacién de un cohete de propulsante sélido propio.
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1 Introduccion

sta memoria pretende ser una guia o manual para el desarrollo y fabricacién de cohetes experi-

mentales de propulsante s6lido. Para ello, se explicardn los aspectos tedricos mds importantes

que permitan comprender el funcionamiento de un cohete a nivel amateur, aunque muchos de ellos
son igualmente aplicables a los cohetes profesionales. Sin embargo, pongdmonos en situacion.

Hace 9 afios, a principios de 2012, surgié un pequefio hobby de fabricacién de pequefios cohetes de
papel endurecido a apenas alcanzaban los 30 metros de altura. Cohetes que ni requerian apenas
estudio y que podian hacerse de forma casera muy facilmente. Fue tal la satisfaccion de ver elevarse
aquellas pequeiias figuras que se decidié dar un paso més. Para ello, se realizaron innumerables
consultas de teoria sobre cohetes, posibles disefos, procesos de fabricacion, etc. Una vez recabada
toda esa informacion y tras meses de estudio, se dio paso a la fase de desarrollo. Los nuevos motores
cohetes estaban fabricados de PVC, un material que conferia muy buenos resultados en términos de
resistencia a las temperaturas y presiones de combustion, pero que sin embargo no era reutilizable.
No obstante, tras numerosos ensayos en banco (figura 1.1) se pasé a la fabricacién y desarrollo de
pequeias aeronaves simples, sin electrénica embarcada ni sistema de recuperacion, inicamente una
aerodindmica rudimentaria que permitiera su estabilizacion, ver figura 1.2. A pesar de esto se logra-
ron realizar con éxito gran cantidad de ensayos y lanzamientos, hecho que sirvié como motivacién
y pretexto para continuar avanzando y desarrollar nuevos y mds ambiciosos proyectos. De ante-
mano, es necesario pedir disculpas por la pésima calidad de las imdgenes mostradas, pero por aquel
entonces no se invertia demasiado en la videograbacion y éste es el inico material del que se dispone.

>

Figura 1.1 Ensayos en banco con motor de PVC.
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Figura 1.3 Lanzamientos de cohetes con motor de PVC.

Por ello, afios después surgié la necesidad de recuperar los cohetes tras su lanzamiento, con el
objetivo de poder reutilizarlos. Por esta razén se empez6 con el proyecto "Betelgeuse", un cohete de
poco mds de un metro de altura con motor de acero inoxidable de 40 mm de didmetro, una pequefia
camara de a bordo y un rudimentario sistema de recuperacion, con paracaidas confeccionado de
forma casera. Con taba con aletas como forma de estabilizacion pasiva y una rampa de lanzamiento
bastante rudimentaria. Tras algunos afios de desarrollo, Betelgeuse consiguié alcanzar una altura
mdaxima de 450 metros de altura, logrando realizar un total de 7 lanzamientos, 5 de ellos exitosos.
Veamos cémo era Betelgeuse y varios de sus ensayos en banco y lanzamientos.

Figura 1.4 Cohete Betelgeuse.



Figura 1.6 Lanzamientos exitosos de Betelgeuse.

Sin embargo, tras todos los afios de progreso y avance a las espaldas, se pusieron las miras en hacer
a algo un poco mds profesional, mds grande, mds imponente y mds ambicioso que nunca. Es por
ello por lo que se cred el proyecto "NAOS". Serd de este proyecto del que se hable a lo largo de
la memoria, contando toda la experiencia e informacién recabada en su transcurso, juntos con los
procesos de fabricacién y disefio, la preparacion y ejecucion de los ensayos en banco y lanzamientos,
e infinidad de documentacion util para comprender el proyecto en su conjunto. Asimismo, se decidié
tomar una identidad como asociacién, llamandonos coheteros y disefiando un logo caracteristico
(ver figura 1.7). La asociacién estd compuesta por Jests Saez, mi padre y Alvaro Sdez, yo mismo.
Pero el hecho de tener una identidad hizo que nos tomédramos el proyecto muy en serio. En este
caso NAOS contaria con un motor cohete de acero inoxidable de didmetro 60 mm, con capacidad
para casi 2 kg de propulsante sélido y una tobera adaptada. También dispondria de un Sistema
Electrénico para el registro de datos en vuelo y el reastreo del cohete por telemetria, una cimara de
a bordo con una resolucién de 1080p a 60 fps y un elaborado Sistema de Liberacién y Recuperacion,
con un paracaidas de 1,9 m de didmetro. A continuacién se adjuntan algunas imdgenes relativas
a NAOS. De hecho, se puede comprobar como la inversién en medios de videograbacién se vio
altamente incrementada y ahora se dispone de unas imagenes mucho mas profesionales.
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= L FHETEAOS

Figura 1.7 Logo de Coheteros.

Figura 1.9 Lanzamiento real de NAOS.



Figura 1.11 Fotograma de cdmara de videograbacién a bordo de NAOS.

No obstante, en esta memoria, como ya se ha comentado, inicamente nos centraremos en el
desarrollo de NAOS. Veamos brevemente qué temas se abordardn:

e Misién: En el capitulo de mision se describird el pretexto de la mision que se pretende que
NAOS lleve a cabo. De hecho, sera éste el punto de partida para el disefio conceptual del
cohete.

* Estudios Preliminares: Antes de entrar en el disefio y fabricacién es importante comprender
algunos aspectos tedricos basicos sobre los cohetes. Ademads se incluirdn muchas de las
férmulas y ecuaciones utilizadas para el disefio, asi como resultados de la literatura necesarios
para la toma de futuras decisiones. En pocas palabras se hablard sobre las caracteristicas
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quimicas de los principales candidatos a propulsantes sélidos de NAOS, justificando la
eleccion final. También se hablard de la inhibicién de los granos de propulsante, caracteristicas
de las distintas secciones del grano, Teorfa y Optimizacién de Toberas, Teoria de Paracaidas
y Aerodindmica y Estabilidad de Cuerpos Esbeltos.

* Diseiio de NAOS: En el capitulo de disefio se aportard toda la informacién disponible
relacionada con el disefio de NAOS. Desde un disefio conceptual a partir de la Dindmica
Impulsiva, hasta el disefio de los diferentes sistemas a bordo (Sistema de Propulsién, Sistema
Electrénico y Telemétrico, Sistema de Videograbacion y el Sistema de Liberacion y Recupe-
racion), pasando por célculos de resistencia de tornillos de la carcasa del motor cohete o el
estudio de resistencia del fuselaje y el acoplamiento entre secciones. Y finalmente, se dardn
algunas pautas sobre el disefio de la rampa de lanzamiento, del banco de ensayos, la célula de
carga y el equipo de adquisicién de datos.

* Fabricacion y Ensamblaje de NAOS: Una vez llegados al capitulo de fabricacién nos topare-
mos con todos los procesos de fabricacion y ensamblaje llevados a cabo para la creacion final
de NAOS. Algunos de ellos muy ttiles como el cocinado del los granos de propulsante sélido,
la elaboracion de los ignitores, programacion y construccion de los equipos electrénicos,
confeccién del paracaidas, fabricacion de la rampa de lanzamiento y el banco de ensayos, etc.

* Ensayos y Pruebas de NAOS: Quizas sea este el capitulo que mas informacién pueda aportar
al lector. En €l se hace una seleccidn de los ensayos en banco mads relevantes de todos los
llevados a cabo durante el transcurso del proyecto. Para cada uno se explican los antecedentes,
la preparacion, el desarrollo del ensayo, la inspeccién del motor cohete tras la prueba en
banco y los resultados y conclusiones. De este modo se marca una especie de linea temporal
en la que se puede comprobar cémo se fue aprendiendo poco a poco de los fallos de cada
ensayo en banco.

Asimismo, se incluyen todas las pruebas funcionales realizadas a los diferentes sistemas de
NAOS previos a su lanzamiento, con el objetivo de evaluar su fiabilidad y optimizarlos para
asegurar su correcto funcionamiento durante el vuelo.

Y por dltimo, pero no menos importante, se realiza una descripcién detallada del famoso y
esperado lanzamiento de NAOS. Incluyendo imdgenes, informacion, caracteristicas y gréficas
extraidas de los equipos de electrénica embarcados, ademds de apartados similares a los ya
incluidos en los ensayos en banco.

* Conclusiones y Lecciones aprendidas: En este capitulo se hace una recapitulacion de los
aspectos mds importantes del proyecto. Ademds, se comentan los aprendizajes clave, que
han permitido el correcto desarrollo del proyecto. En definitiva se trata de un resumen de los
principales aprendizajes extraidos durante los afios que ha durado el proyecto. Sin duda un
capitulo que se debe leer si quisieras realizar tu cohete propio.

Todo lo anteriormente nombrado se encuentra respaldado por unos apéndices en los que se incluye
informacidén algo mds tediosa o irrelevante, que puede ser consultada en caso de requerir mds
informacion de la que aparece en la memoria principal.

Con todo esto, y tras realizar una pequefia introduccién del proyecto, espero que se tenga en cuenta
el trabajo que conlleva realizar algo de esta envergadura y que con ello se pueda despejar cualquier
duda relativa al Disefio, Fabricacioén y Pruebas de Cohetes Experimentales de Propulsante Sélido.



2 Mision

ntes de comenzar con los estudios preliminares y disefio conceptual del cohete, debe definirse
A con claridad cudl o cudles son los objetivos que el cohete debe cumplir. A partir de ahi se
podréan desarrollar unos requisitos base para ser capaces de disefiarlo apropiadamente. Ademas
serdn estos puntos los que definan la mayoria de los aspectos que se discutirdn a lo largo de este
proyecto. Por ello, es importante tener clara la misién para la que se ha disefiado el cohete, e intentar
cumplir todos los puntos en la medida de lo posible.

En este caso, los objetivos planteados fueron los siguientes:

1. Apogeo de 3000 metros: Esto quiere decir que el cohete debe estar disefiado alcanzar una
altura maxima de 3 kilémetros.

2. Peso del cohete de 7 kg: Se trata de una estimacion inicial del peso del cohete. Para ello se
ha tenido en cuenta la experiencia recabada con modelos anteriores de cohetes.

3. Carga de pago indeterminada: En principio no se ha concebido la posibilidad de incluir una
carga de pago como peso extra del cohete.

4. Posibilidad de recuperacion del cohete: Esto implica la implementacion de un sistema de
recuperacion, como por ejemplo un paracaidas, para ser capaces de realizar varios lanzamientos
del mismo cohete.

5. Registro de magnitudes fisicas durante el vuelo: Para que esto sea posible debe incluirse
algin tipo de sistema electrénico que sea capaz de medir las magnitudes fisicas de interés
durante el vuelo (aceleracidn, altitud, actitud...) y almacenar los datos en una memoria extraible.

6. Rastreo de posicion y telemetria: Debe implementarse un sistema electronico capaz de posi-
cionar en todo momento el cohete y enviar los paquetes de datos a tierra para posteriormente
poder recuperarlo en el caso de que el aterrizaje ocurra muy apartado del lugar de lanzamiento
o las condiciones de visibilidad no sean favorables.

7. Video grabacion a bordo: Se desea disponer de un sistema de video grabacién durante el
vuelo. Por experiencia se ha comprobado que es de gran utilidad, ya que permite discernir
entre los tiempor de lanzamiento, subida, apertura del paracaidas, descenso y aterrizaje.

Sin embargo, aunque todos estos puntos deben cumplirse, en todo momento la seguridad debe estar
en primer lugar. Por lo tanto, a lo largo del proyecto se irdn describiendo aspectos en los cuales la
seguridad ha jugado un papel critico a la hora de la toma de decisiones. De este modo se evitaria
cualquier peligro con respecto a los espectadores de las pruebas o lanzamiento del cohete y al
entorno en el que se realizan.






3 Estudios preliminares

n este capitulo se comentardn todos los aspectos relacionados con los estudios llevados a cabo
previamente a la realizacion del disefio conceptual del cohete NAOS. Para ello, se ha recurrido
a la literatura, en la mayoria de los casos la pagina web de Richard Nakka [1]

3.1 Estudios preliminares del motor cohete

Para comenzar, se va a hablar a grandes rasgos de todos los aspectos importantes en relacién a
la teoria necesaria para comprender adecuadamente el funcionamiento de los motores cohete, su
inhibicion, las caracteristicas de la pélvora y las diferentes dreas de quemado que se pueden utilizar.
Una vez comprendida esta teoria se estard en disposicion de disefiar un motor cohete propio.

3.1.1 Tipos de propulsante sélido

KNOs5-Sacarosa

En primer lugar, se describirdn las caracteristicas de la pdlvora compuesta por Nitrato Potasico
(KNO3) y Sacarosa (C|,H,,0q;), uno de los miiltiples ejemplos de pdlvora cldsica basada en
derivantes de azudcar ("Polvora Candy"). La formulacion quimica de la reaccion de combustion es
la que se muestra a continuacion:

C1yHy 0, +6.288KNO; — 3,796C0, +5.205C0 +7,7194H,0 +3.065H, + 3,143N, +2,998K,C05 + 0274KOH ~ (3.1)

Donde los componentes que aparecen son los siguientes:

Componente | Nombre Estado
Ci,H» 01, | Sacarosa (Reductor o Combustible) | Soélido
KNO; | Nitrato Potésico (Oxidante) Sélido

CO, | Diéxido de Carbono Gaseoso

CO | Monéxido de Carbono Gaseoso

H,O | Vapor de agua Gaseoso

H, | Hidrégeno Gaseoso

N, | Nitrégeno Gaseoso

K,COj5 | Carbonato Potdsico Liquido

KOH | Hidroxido de Potasio Gaseoso

Tabla 3.1. Reactivos y productos de la reaccién de oxidacién
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Variation of Ideal Specific Impulse by O/F Ratio
KN-Sucrose
170
T i T i
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Figura 3.1 Grifica de [, vs Porcentaje de KNO; [1].

Para la realizacién de la polvora es necesario controlar el ratio O/F ("Oxidizer/Fuel"”), que no es
mds que las proporciones de cada elemento en la mezcla. El ratio que mejores caracteristicas ofrece
en términos de Impulso Especifico (I;,) es 66/34, como se muestra en la Figura 3.1. Sin embargo,
el ratio mas empleado y extendido para este tipo de pdlvora es de 65/35, por las siguientes razones:

* El uso de estos porcentajes es el mds estandarizado en el mundo de la coheteria amateur,
ademds de ser mds facil de recordar.

* El error que se comete con respecto al caso éptimo es muy pequeiio (1 %)

* El aumento de la temperatura de combustiéon es muy sensible al aumento del ratio O/F. De
modo, que al aumentar ligeramente O/F, las temperaturas de la reaccién de combustién lo
hacen de forma mds aguda. Tanto es asi que podria derivar en problemas de erosién en
una tobera de acero. El acero tiene una temperatura de fusién de 1500°C aproximadamente,
mientras que para un ratio 65/35 la temperatura de llama tedrica es de 1450°C (en la practica
siempre serd menor). Sin embargo, cuando se usa un ratio 66/34 este margen de seguridad
se reduce en gran medida, pudiendo dar problemas de erosioén en la tobera y cambiar las
caracteristicas del motor cohete.

 Para un mayor ratio de O/F se obtiene una mezcla de pélvora que, al ser cocinada, se vuelve
mas consistente y por lo tanto es mas complicado realizar una fundiciéon mas adecuada a la
hora del cocinado. Es por eso que para menores ratios de O/F la pdlvora es mds manejable y
tiene una velocidad de quemado ("Burning Rate") mds bajo, por lo que la combustién no serd
tan agresiva. De hecho, se recomienda usar un ratio de 60/40 en el caso de ser la primera vez
que se fabrica pdlvora. Aunque para el cohete de este proyecto se usa un ratio 65/35.

Para este tipo de p6lvora los elementos que la constituyen son bastante sencillos de encontrar en el
mercado. Por un lado, el Nitrato Potdsico (KNOs) se trata de un fertilizante de uso normalizado que
se puede obtener en muchas tiendas de venta de materiales agricolas. Por otro lado, la Sacarosa
(C1,H»,0q,) es igualmente sencilla de obtener en venta online. Ademds, una vez integrados los
elementos y cocinados, la p6lvora presenta buenas prestaciones a nivel de coheteria amateur. Sin
embargo, si es cierto que cuenta con las siguientes desventajas:

* Temperaturas elevadas de fundicion: Este tipo de pdlvora quema mads rapido estando
caliente que cuando ya ha enfriado. Es por ello que hay que tomar precauciones durante el
cocinado para evitar potenciales fuentes de igniciéon no deseadas y peligrosas.

* Rapido enfriamiento: Una vez apartado del fuego y cocinada, la pélvora se enfria rapida-
mente. Esto obliga a que el proceso de introduccién en el molde deba ser rapido para evitar
que endurezca prematuramente y pierda sus propiedades viscosas. Ademds, tiene una textura
pegajosa, por lo que se debe lubricar tanto el molde en el que se vaya a introducir como el
resto de elementos que estén en contacto con la pélvora mientras cura.
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* Descomposicién progresiva: A medida que calentamos la mezcla la sacarosa comienza a
caramelizar, lo que se traduce en descomposicion de este elemento y por ende la pérdida
posterior de las caracteristicas de la pdélvora. Para reducir este efecto es deseable que el
proceso de cocinado dure lo menos posible.

* Naturaleza fragil del grano de propulsante: Cuando el grano de propulsante cura adquiere
caracteristicas fragiles. Aunque en general presenta buena resistencia, puede llegar a ser
sensible ante determinados golpes, generando grietas en el grano potencialmente peligrosas a
la hora de la ignicién de éste dentro del motor cohete, pudiendo elevar la presién en cdmara
mucho mads de los que indica la teoria.

« Caracteristicas hidrdfilas del grano del propulsante: En presencia de humedad, el Nitrato

Potasico (KNOs), y por tanto la pdlvora, son propensos a absorber el agua del ambiente.

Esto puede derivar en que, a la hora de encender la pélvora, ésta presente dificultades al
quemarse. Para evitar que esto ocurra, una vez que se cocine la pdlvora debe preservarse
convenientemente envuelta y en un lugar seco. Sin embargo, este inconveniente es de menor
grado que los anteriores ya que, en cierto modo, esta del lado de la seguridad.

* Problemas de corrosion por los productos de la combustion: Durante la reacciéon quimica
de oxidacién de la pdlvora, uno de los productos generados es Carbonato Potasico (K,CO3),
que al igual que el Nitrato Potdsico muestra afinidad por la absorcion de agua. Por ello, si
tras la reaccién quimica en la cdmara de combustién no se limpian los residuos de Carbonato

Potésico, éste absorberd agua y potenciard la corrosion del metal utilizado para el motor cohete.

Para evitar esto se recomienda eliminar residuos tras el uso del motor y usar materiales como
acero inoxidable, que cuenta con una capa protectora contra la corrosion, para la fabricacién
de la cdmara de combustion y sus elementos.

A pesar de estos inconvenientes la pélvora de Nitrato Potdsico y Sacarosa exhibe unas caracteristicas
que superan en gran medida las expectativas que se pueden tener para propulsantes a nivel amateur.
Mostrando asi una curva de impulso especifico en funcién de la presion en cimara bastante buena
(ver figura 3.2).

Variation of Ideal Specific Impulse by Chamber Pressure
00 KN-Sucrose
— 180
T 160
5 140
£ 420
100 + T T T T i
0 400 800 1200 1600 2000
Chamber Pressure {psi)

Figura 3.2 Grifica de I, vs Presién en Cdmara de Combustién [1].
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KNO5-Sorbitol

Este tipo de propulsante es muy similar al anterior. Sin embargo, el estudio del Sorbitol como
sustituto de la Sacarosa tiene su origen en la bisqueda de una mezcla que mejorara las caracteristicas
fragiles de la pélvora de tipo KNOs-Sacarosa. Esto fue llevado a cabo por organizaciones europeas
de coheteria, en Holanda. Tras estudiarlo, convergieron a la siguiente reaccién quimica:

CoH,40 +3.345KNO; —> 1,870C0, +2,490C0 + 4 828H,0 + 2,145H, + 1,672N, + 1,644K,C0, +0,057KOH ~ (3.2)

Donde los componentes de esta reaccién quimica son los mismos que los de la tabla 3.1. Por su
parte, el Sorbitol se trata de un derivante artificial del aziicar que se usa en la industria en, por
ejemplo, pasta de dientes, chucherias, caramelos, siropes, etc. Por lo tanto, se trata de un producto
que no es relativamente dificil de encontrar en el mercado.

Por otro lado, el propulsante KNOs-Sorbitol cuenta con numerosas ventajas con respecto a su
antecesor (KNOs-Sacarosa) que son las siguientes:

* El Sorbitol no sufre caramelizacion: Como ya se coment6 anteriormente, la sacarosa tiene el
inconveniente de que al calentarse, se carameliza, lo que provoca que se vaya descomponiendo
progresivamente. Sin embargo, en el caso del Sorbitol su estructura molecular es en cadena y
mads pequeia que la molécula de Sacarosa. Esto provoca que disminuya el punto de fusion,
asi como su tendencia a descomponerse con la temperatura. En la fidura 3.3 puede verse
como a medida que avanza el tiempo y se aumenta la temperatura, el sorbitol permanece
practicamente con la misma masa que inicialmemnte.

Sorbitol -- Effects of Heating
— 250
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]
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" B =
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% 230 | » - .E m Temperature of Sample
& L 2 | Metting began
£ ::.-.- | 100 £ |g Fuly mefted
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130 ]
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Time (min.) Mass of sample = 250 g. {initial)

Figura 3.3 Grifica de descomposicion del Sorbitol y temperatura en funcién del tiempo [1].

* Menores temperaturas de fusién: Como consecuencia de lo comentado en el punto anterior,
también necesitaremos aportar menos calor para que se funda el propulsante basado en
Sorbitol.

* Baja Higroscopicidad: Este tipo de propulsante presenta menor tendencia a absorber el agua
de la humedad del aire que otros como KNO;-Dextrosa o KNOj5-Sacarosa. Lo cual mejora
considerablemente sus propiedades a la hora de la combustion.

* Mismas propiedades mecanicas: Ademas de todas las ventajas anteriores, este tipo de
propulsante tiene propiedades mecdnicas muy similares a las de KNO5-Dextrosa o KNO5-
Sacarosa. Ademads, se ha demostrado que se trata de una pdlvora menos fragil que la clasica
KNO;-Sacarosa.
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¢ Buen comportamiento de la velocidad de quemado respecto de la presion: La curva
velocidad de quemado (ratio de quemado) en funcién de la presién en cdmara muestra un
comportamiento bastante deseable. Como se ve en la figura 3.4 en torno a los valores de 900 psi
(60 atmésferas aprox.) valor tipico de presién en cdmara de motores cohete, el comportamiento
de la velocidad de quemado se encuentra en un maximo, por lo que ante perturbaciones en la
presion no aumenta la velocidad de quemado de la pdlvora y nos encontramos del lado de la
seguridad.

KN - Sorhitol Propellant  65/35
Burn rate experimental results
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Figura 3.4 Grafica de Velocidad de Quemado frente a la presion en cdmara [1].

Aun asi, el KNO5-Sorbitol presenta algunas desventajas con respecto a los otros tipos de pdlvora
que se estudian en esta memoria:

* Es relativamente complicado realizar la ignicién del grano de propulsante, por lo que la
fiabilidad a la hora de iniciar el quemado del grano puede verse reducida.

* En ensayos practicos se ha detectado que el Impulso Especifico (/) de este propulsante es
algo menor que el de los basados en Dextrosa o Sacarosa. Ademads, en ocasiones desarrolla un
comportamiento inusual en las pruebas de quemado, dando lugar a una curva Empuje-Tiempo
alejada de la curva tedrica (ver figura 3.5). Sin embargo, la causa de este comportamiento
auin es materia de estudio.

9.0
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L

Chamber pressure (MPa)
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0.0

0.0 1.0 20 30
Time (sec.) Dec‘ng
Actus

Figura 3.5 Gréfica de Presién en cdmara frente al tiempo (teérica-azul, real-rosa) [1].

En lineas generales, el propulsante KNO5-Sorbitol puede ser una muy buena eleccién a la hora
de elegir el propulsante de un cohete amateur. Presenta muy baja higroscopicidad y muy buen
comportamiento a traccidn, siendo un gran candidato para soportar las fuerzas que se pueden generar
en vuelo. En definitiva, este propulsante mejora en general con respecto al de KNO5-Sacarosa.
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KNOs-Dextrosa

Al igual que en el caso del Sorbitol, la Dextrosa es muy facil de encontrar en el mercado. Suele
usarse para hacer cerveza casera o como ingrediente en muchas pastelerias. Es por ello por lo que es
sencillo encontrar venta de Dextrosa al por menor. Ademads, también puede encontrarse en algunas
farmacias como sustitutivo de algunos edulcorantes. Es curioso destacar que la Dextrosa en su
forma de azicar en sangre, supone la principal fuente de energia de muchos organismos vivos. En
apariencia, la Dextrosa es muy similar a la Sacarosa, aunque cuando la incluimos en la reaccién
quimica de la combustion queda de la siguiente manera:

CeH,,06+3,31KNO; — 2,116C0O, +2,300CO +4,512H, 0 + 1,424H, + 1,655N, + 1,585K,CO5 +0,133KOH (3.3)

Como se puede ver si se compara con la férmula 3.1, la molécula de Dextrosa tiene la mitad de
masa que la molécula de Sacarosa. Una molécula menor tiende a tener menor temperatura de fusion,
ademds de una menor tendencia a descomponerse al mantener las temperaturas durante un tiempo
prolongado.

Veamos ahora cudles son las diferentes ventajas del propulsante KN O5-Dextrosa:

* Menor temperatura de fusiéon: Como ya se ha comentado, al tener moléculas de menor
tamafio que la Sacarosa, este propulsante estd dotado de la capacidad de fundir a menor
temperatura que en el caso del KNO;-Sacarosa.

* Menor tendencia a degradarse que la Sacarosa: Como podemos ver en la figura 3.6 a
medida que aumentamos la temperatura y la mantenemos en el tiempo la muestra de Dextrosa
comienza a degradarse considerablemente durante la fundicion. A pesar de esto, el efecto de
degradacion es menos acusado que en el caso de la Sacarosa. Sin embargo, no se consigue
llegar a las caracteristicas del sorbitol, el cual apenas se degrada con el paso del tiempo y el
aumento de la temperatura. No obstante, cabe destacar que la Dextrosa que se representa en
la figura se trata de Dextrosa Monohidratada, que contiene un 9 % de agua (H,O), por lo que
durante el proceso de calentamiento una parte importante de la degradacion ocurre en forma
de vapor de agua. De este modo, en caso de tomar una muestra de Dextrosa Anhidra (que no
contiene agua) el efecto de la degradacion se veria notablemente suavizado.

Dextrose Monohydrate - Effects of Heating
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Figura 3.6 Grafica de descomposicién de la Dextrosa Monohidratada y su temperatura en funcién
del tiempo [1].

* Mejora en la higroscopicidad: Se observa una clara mejoria de la Dextrosa en cuestién de
tendencia a absorber agua de la humedad del aire con respecto a la Sacarosa.
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* Absorcién de perturbaciones de presion: Este tipo de pdlvora presenta una magnifica
absorcién de pequeiias perturbaciones en la presion durante la combustion, pues como se
ve en la figura 3.7, para una presién de cdmara de 60 atm (900 psi aprox, presion Optima en
cdmara) la curva llega a un maximo muy claro. Esto significa que para presiones ligeramente
alejadas de la presion de disefio de 60 atm la velocidad de quemado del propulsante es menor,
lo que nos lleva a estar del lado de la seguridad.

KN - Dextrose Propellant 65/35
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Figura 3.7 Grafica de Velocidad de Quemado frente a la presién en cdmara [1].

¢ Curva Presion-Tiempo real y tedrica: Tal y como se ve en la figura 3.8 existe un ajuste
bastante bueno en lo que se refiere a las curvas de presion en cdmara respecto al tiempo
reales y tedricas para una prueba con el propulsante de tipo KNO5-Dextrosa. De hecho, si se
compara con la figura 3.5, se puede comprobar como en el caso de la Dextrosa la apariencia
de la curva real es mucho mas deseable que para el caso del Sorbitol.
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Figura 3.8 Grafica de Presién en cdmara frente al tiempo (teérica-azul, real-rosa) [1].

* Buen impulso especifico: Se sabe que el impulso especifico (/;,) nos da una idea de la
cantidad de energia que es capaz de suministrar el propulsante por unidad de masa. En el caso
de KNOj5-Dextrosa el valor de [, es de 137 s, muy similar al de KNOs-Sacarosa, y superior
al desempeiiado por el propulsante KNO5-Sorbitol.

* Baja velocidad de quemado: Si se comparan las velocidades de quemado del propulsante
durante la combustién en KNO3-Dextrosa y KNOs-Sacarosa encontramos que en el caso del
primero es mas baja que para el segundo. Esto permite dotar al motor cohete de un mayor
tiempo de combustion, que se traduce en un empuje mas prolongado.

Con respecto al caso en el que dispongamos de Dextrosa Anhidra (0% agua) el ratio O/F es el que se
ha visto hasta el momento, es decir, 35/65. No ocurre igual si se cuenta con Dextrosa Monohidratada
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(9% de agua) donde hay que multiplicar la cantidad de Dextrosa por un factor de 1,1 (siendo el
cociente entre los pesos moleculares de ambos tipos de Dextrosa 198,18/180,16), de modo que el
ratio O/F serfa 65/38,5 sabiendo que de ese 38,5 % existe un 3,8 % de H,O que se evaporard durante
el cocinado.

Por otro lado, el propulsante basado en Dextrosa guarda muchas similitudes con el basado en
Sacarosa o Sorbitol. Las propiedades mecdnicas de los tres son muy parecidas. Sin embargo, un
punto a favor del KNO;-Dextrosa es que no se han encontrado limitaciones encuanto a tamafio y
forma del grano de pélvora. Ademads, la Dextrosa, sobre todo en su forma Monohidratada, presenta
menor tendencia a absorber agua de la humedad del aire (higroscopicidad) que en el caso de los
otros dos, Sorbitol y Sacarosa.

En caso de necesitar mds informacion sobre alguno de los anteriores tipos de propulsante, ver
apéndice A.1.

KNOs5-Carbon-Azufre (Pélvora Negra)

La pdlvora negra se trata de un tipo particular de propulsante que tiene una velocidad de quemado
mucho mds rdpida que las anteriores pdlvoras presentadas. Esto le permite tener una rdpida combus-
tién y generar grandes gradientes de presion y temperatura en un espacio muy corto de tiempo.

De forma general se usa como medio de ignicion de la p6lvora de la cdmara de combustion. De este
modo permite que se pueda iniciar el cohete de forma remota, inicamente suministrando voltaje
(aunque con 5V es suficiente, se le puede suministrar algo mds para mejorar la fiabilidad) a través de
un filamento de Nicrom (Niquel-Cromo) enrollado en forma de espiral. Sin embargo, este proceso
de fabricacion se detallard en el capitulo 5.2.3.

La composicion de la pélvora negra es de 76 % de KNO3, 14 % de Carboén en polvo (a poder ser
de madera natural) y un 10% de Azufre. La funcién de este dltimo es la de facilitar la sencilla
ignicion del resto de pdlvora. De hecho, es muy extendida entre los fusiles de chispa por esa misma
razén. No obstante, puede usarse este mismo tipo de pélvora pero sin afiadir Azufre (ya que no es
indisoensable), afiadiendo las siguientes cantidades de los otros dos componentes: 80% de KNO5 y
20% de Carbén en polvo.

El principal objetivo de la pélvora negra, como ya se ha comentado, es el de propiciar la ignicién de
los granos de propulsante sélido dentro del motor, y el consecuente arranque de la combustién. Para
un arranque rdpido y eficiente es imperativo tener una presion alta, por ello la carga de pdlvora negra
debe ser suficiente para generar esa presion inicial necesaria. Para tener una estimacion tedrica de
esa presion puede recurrirse a la siguiente féormula:

P:)L-A-LA-G+PQ 3.4)

Presién en la cdmara de combustion

Densidad del material de carga (ignitor)

Densidad de descarga

Masa original de la carga

Volumen libre de la cdmara de combustién

Fuerza efectiva (energia)

Constante universal de los gases ideales

Peso molecular efectivo de los productos de combustién

>
<Qal © v
<o

>
I
<

X =
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T Temperatura de llama adiabética
G Fraccién de la masa de carga original consumida
P Presion atmosférica

a

En este caso, la masa efectiva se calcula a partirde M y T, y tiene el valor el valor de A es 298906,83
m-N/kg. Este dato se obtiene a partir del impulso, que es conocido para este tipo de pdlvora.

Gracias a la férmula 3.4 se puede estimar cudl es el aumento de presion en cdmara en funcién de
la cantidad de carga de pdlvora negra que se suministre al ignitor. Para poner un ejemplo de la

progresion de la curva Presion-Tiempo en la cdmara de combustién, en la figura 3.9, se observan
las 3 gréficas correspondientes a escoger 3, 7 o 15 gramos de P6lvora Negra respectivamente.

1500
(2= =]
o
500
o il

=3 B

1
os
1500
woor -
b
200
} 1
o5

-] rs

200
1500
I
500
o 1 3
il

[t
L
o8 o -]
ME OF BUBHING, néc

el

20

PRESSRE pst

Figura 3.9 Graficas Presion vs Tiempo para distintas cargas de ignicién [1].

Se comprueba por tanto que el caso mas deseable es aquel en el que la ignicion es rdpida y con
un maximo al inicio, de modo que en el lanzamiento se asegura tanto la salida rapida del cohete
de la plataforma de lanzamiento, asi como la completa ignicion de los granos de pdlvora que se
encargardn del posterior empuje continuo del cohete durante el tiempo que dure la combustién.

3.1.2 Tipos de aditivos para el propulsante sélido

Cuando se prepara una receta en la cocina, cada ingrediente tiene una funcién particular, el azticar

endulza, la harina espesa, la sal potencia los sabores, las especias marcan aromas y sabores, etc.

Y, como no podia ser de otra forma, en el proceso de fabricacion del propulsante s6lido también
contamos con otras sustancias, elementos o aditivos que confieren unas caracteristicas particulares
al propulsante [2], como si de una receta de cocina se tratara. Veamos cudles son los principales
aditivos y como cambian las caracteristicas del propulsante:

* Metales: Permiten incrementar la temperatura y el calor de la combustién del propulsante.
Por otro lado, al ser un metales, también aumentan la densidad del propulsante. Ejemplos:

Aluminio, boro.
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* Binder: Afectan a las propiedades mecdnicas y quimicas, y al envejecimiento de los propul-
santes, sirviendo en muchas ocasiones de aglutinante. También permiten mejorar la densidad
energética y, por tanto, las prestaciones del propulsante. A veces actian como combustibles.
Ejemplos: Resina Epoxi, Plibutadieno.

* Modificadores o Catalizadores: Los catalizadores permiten variar la velocidad de una
reacciéon quimica, es decir, lo rdpido o lento que reaccionan los reactivos entre si para
transformarse en los productos finales. En este caso existen dos tipos: los catalizadores
positivos que permiten acelerar la velocidad de la reaccion quimica, y los negativos, que la
ralentizan. Esto puede ser itil en el caso de que se desee acelerar o ralentizar la velocidad de
quemado de un propulsante sélido. Ejemplos: Oxido de Hierro (catalizador positivo, acelera),
Fluoruro de Litio (catalizador negativo, ralentiza), Azufre.

* Plastificantes: Contribuyen a la energia térmica de la combustién. Ademas, mejoran las
propiedades de procesado y conformado del propulsante. Ejemplos: Adipato de Dioctilo
(DOA), Dietil ftalato (DEP).

» Agentes de curado: Afectan a las propiedades fisicas y de envejecimiento del propulsante. Al
afiadirse, causan la prepolimerizacion de la p6lvora, es decir, tarda menos en curar. Ejemplo:
Diisocianato de hexametileno (HDMI)

* Opacificantes: Hacen més opaco el propulsante. Esto puede ser ttil a Ia hora de prevenir
o reducir el calor transferido por radiacién a otras superficies de quemado, ya que seria
mayormente absorbido por el propulsante.

* Agentes enlazantes: Mejoran considerablemente la adhesion del propulsante a las paredes
internas del motor cohete. Esto permite mantener inméviles los granos de pélvora en el
interior de la cdmara de combustion.

» Agentes insensibilizadores: Dotan al propulsante de resistencia ante igniciones accidentales,
lo que permite asegurar que la carga de p6lvora sélo se iniciard con el debido ignitor, evitando
que agentes externos como chispas, fricciones o fuentes de calor den lugar a su arranque.

* Oxidantes organicos: Se trata de componentes altamente energéticos y que pueden llegar a
ser explosivos. Su funcién principal es aportar energia a la combustion, y por lo tanto hacerla
mas eficiente. Ejemplos: Nitroglicerina, Nitrocelulosa.

3.1.3 Tipos de secciones de quemado y combustion

En general, los granos de propulsante presentan una forma cilindrica. Esto permite que se maximice
el volumen que ocupa la pélvora dentro de la cdmara de combustién tubular del cohete. Sin embargo,
no ocurre igual con la geometria de la seccion trasversal del nicleo ("Core”). Como puede verse en
la figura 3.10 existen multitud de secciones trasversales de quemado para los granos de propulsante.
Cada una de ellas genera una curva Presion-Tiempo particular, que serd la que defina las actuaciones
propulsivas que realice posteriormente el cohete en vuelo.
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Figura 3.10 Secciones trasversales de quemado del alma [3].

En coheteria amateur es tipico escoger una seccion cilindrica para el nicleo, debido a su facilidad
de fabricacion a la hora de introducir el propulsante fundido en el molde. No obstante, las curvas
Presion-Tiempo mas favorables a la hora de Ia combustion son las de tipo neutral (presién practi-
camente constante a lo largo del tiempo). Para ello puede recurrirse tanto a la seccion de estrella,
como a la seccion de barra y tubo. Ambas presentan muy buenos comportamientos a la hora de la
combustion. Sin embargo, por razones de fabricacion nuevamente, es mas sencilla de implementar
la forma de estrella.

Si nos fijamos en la figura 3.11 podemos ver graficamente cémo se va generando progresivamente
la curva Presion-Tiempo en relacién al drea que va teniendo el nicleo del grano de pdlvora a medida
que transcurre la combustién. La forma de la curva, como se ha comentado, es neutral. El hecho
de tener una presion practicamente constante en el tiempo deriva en que la tobera puede operar de
forma eficiente y puede ser optimizada para dicha presién. Mientras que en otras curvas, donde la
presion no fuese constante, para que el comportamiento fuera similar se necesitaria una tobera de
seccion variable.
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Figura 3.11 Representacion temporal de secciones de quemado para geometria de estrella del niicleo

[1].

Cabe destacar que la progresion del quemado teéricamente va en direccidn perpendicular al drea del
nicleo. A este drea del niicleo se la denomina Area de Quemado y constituye un parimetro esencial
para la determinacién de las actuaciones del motor cohete. De este modo el flujo de gases de los
productos de la combustién presenta un gasto masico que viene dado por la siguiente funcién:

iy = Ap-p,-r 3.5)
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Donde i, es el gasto mdsico de los productos de la combustion, A, el drea de quemado, p,, la
densidad del propulsante y r la velocidad de quemado.

Por otro lado, estamos interesados en conocer cudnta masa de los gases productos de la combustién
queda almacenada en la cdmara de combustion. Esto viene dado por la siguiente ecuacion:

d;‘;[x = %(Po‘vo) :Po%+"0% (3.6)
Del mismo modo que en la ecuacién 3.5, sabemos que:
Po% =po-Ap-r (3.7
Por lo tanto,
Bl — by r 0 (3:8)

Concretando, p, es la densidad instantdnea del gas en la cimara, A, es el drea de quemado y v el
volumen libre instantdneo en la cdmara de combustion.

Sin embargo, haciendo un balance de materia, existe una cantidad de masa de gases de combustién
que se almacena en el motor cohete, pero otra fraccién de dicha masa que sale por la tobera
propulsando el cohete (ver ecuacion 3.9). Se va a suponer que la tobera se encuentra bloqueada, es
decir, con presion suficiente para que en la zona de la garganta la velocidad de los gases sea la del
sonido (Mach 1). Para ello, debemos localizarnos en la zona de presién mantenida ("Steady-State")
de la figura 3.12.

i, = —= 41, 3.9)

8.0 -
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6.0 - //_\
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Chamber pressure

104 [e——STEADY-STATE —|
0.0 .

0.0 0.5 1.0 15
____| ISTART-UP TAIL-OFF | v

Figura 3.12 Caracterizacion de la curva Presién vs Tiempo genérica [1].

Time

Si se tiene en cuenta el caso anterior correspondiente a la mayor parte de la curva Presién-Tiempo
tenemos que el gasto mdsico a través de la tobera viene dado por la ecuacién 3.10.
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2(y-1
t, = Py A*, | —— <—> (3.10)

Donde 1, es el gasto masico a través de la tobera de salida, P, es la presion en la cdmara de
combustion, A* es el drea critica o drea de la garganta de la tobera, ¥ es el coeficiente de dilatacion
adiabdtica (una constante que depende del estado del gas), T es la temperatura en la cimara de
combustién, R = R'/M donde R’ es la constante universal de los gases y M es el peso molecular
efectivo.

Con las ecuaciones 3.5, 3.8 y 3.10 sustituidas en el balance de materia de la ecuacién 3.9, queda:

7+l
dpy « | Y 2 \2rD
ppAb}":pOAb}"—FV()W—FP()A m(m) (311)

Por otro lado, contamos con una de las ecuaciones mds importantes del mundo de la coheteria, la
Ley de Saint Robert, que es la que relaciona la velocidad de quemado de la pdlvora con la presion
que haya en la cdmara de combustion. La ecuacion se detalla a continuacion:

an

En ella, r es la velocidad de quemado del propulsante, F la presion en cdmara, a es el coeficiente de
la velocidad de quemado y n el exponente de presion. Estas dos tltimas son constantes que dependen
de las caracteristicas del propulsante y se calculan con una maquinaria muy concreta en laboratorios.

Si también se tiene en cuenta la ley de los gases ideales expresada del siguiente modo:

dpy _ 1 dFy
dt RT, dt

(3.13)
Se pueden sustituir las ecuaciones 3.12y 3.13 en 3.11 quedando la siguiente:

y+1

Vo dPO Y 2 2r-1)
——=A,-a-P- — —PA ) — | — 3.14
RT, di pra-FBy"-(p,—po) —Fy ”RTO (}'4—1) (3.14)

Una vez se ha llegado a la ecuacion 3.14 que se trata de 1a mas general de todas, se debe particularizar
para cada uno de los regimenes representados en la figura 3.12:

* Régimen transitorio de arranque (Start-up): Se caracteriza por el rapido crecimiento de
la presién y por tanto de la velocidad de quemado. De este modo la ecuacién 3.14 queda
idéntica:
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y+l

Vo dPO Y 2 2(r-1)
020 _Aya-P(p,—py) — Py Ay | —— [ —— 1
RTy dr 070 (Pp=Po) =Fy RT0<V+1) (12

* Régimen constante de combustion (Steady-State): Se trata del régimen que predomina
durante la combustién del motor cohete y donde se encuentra casi la totalidad de la presién
generada durante la combustion. Es, sin lugar a dudas, el régimen mas importante de todos.
Teniendo en cuenta que , la expresion de la presidn en cdmara se particulariza de la siguiente
manera:

p= |2t (3.16)

y (2 \r!
RT, \ y+1

Py=K,-p,-r-c (3.17)

Los valores de r pueden obtenerse del apéndice A.1. También se conocen las siguientes
expresiones:

(3.18)

K ==t (3.19)

* Régimen transitorio de apagado (Tail-off): Se caracteriza por ser la fase de la combustiéon
en la que los restos remanentes de polvora del motor cohete se consumen hasta que toda
el propulsante haya desaparecido. Es por eso que durante esta etapa el drea de quemado
disminuye enormemente, mientras que el volumen disponible en la cdmara de combustion es
grande. Es por ello que se puede considerar que el drea de quemado es pricticamente nula
pues, idealmente, este régimen ocurre justo después de haberse consumido el propulsante.
Por lo tanto, puede asumirse que A, = 0, que particularizando en la ecuacién 3.14 queda:

Vo dﬁ:_PoA*

3.20
R TO dt c* ( )
Al resolver esta ecuacion diferencial queda:
(—R Ty A* ~t)
POZPbo‘e vo ¢ (321)
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Donde P, es la presién en cdmara justo después de haberse consumido toda la pdlvoray ¢ el
tiempo transcurrido desde ese mismo instante. Con esto queda totalmente caracterizada la
zona de apagado del motor cohete.

3.1.4 Tipos de inhibicion

La inhibicién en coheteria se refiere a los distintos materiales usados para recubrir los granos
de propulsante y asi lograr un control del area de quemado. De hecho, la inhibicién tiene como
principal objetivo evitar la ignicién de determinadas zonas del grano de propulsante, en particular
las zonas exteriores de éste que estan en contacto con las paredes internas del motor cohete, tal
y como se muestra en la figura 3.13. Por otro lado, se encarga también de, en cierto modo, aislar
térmicamente la combustion de los granos de la carcasa del motor cohete. Esto se traduce en una
pequefia mejora de la eficiencia de la combustién al minimizar las pérdidas de calor a través de las
paredes del motor.

MOTOR CASE COMPOSITE

INHIBITION  INSULATION
IGNITER PROPELLANT f

/-N OZZLE

Figura 3.13 Esquema del motor cohete y su inhibicion [4].

Ademds, si nos fijamos en la ecuacién 3.17 o en la 3.15, ambas dependen del drea de quemado
Ay, lo que significa que estdn directamente relacionados el drea total quemada con la cantidad de
propulsante consumido, asi como con la presién que hay en cdmara. Es por ello que un aumento del
area de quemado, provocado por un fallo en la inhibicion, puede llevar el motor cohete a operar
fuera de los rangos de disefio, generando una sobrepresion y provocando un fallo catastréfico.

La inhibicién, al igual que el cocinado de pélvora, se trata de un arte, mas que de una ciencia. El
principal objetivo no es el de encontrar cudl es el inhibidor que mejores caracteristicas tiene o el mds

efectivo, sino mas bien ser capaz de realizar una buena integracion de este en el grano de propulsante.

La clave de un buen resultado es tener un inhibidor bien disefiado y correctamente integrado, que
conceda los suficientes pardmetros de seguridad, aprovechando al mdximo el preciado espacio de la
cédmara de combustion del que dispone. De este modo, las caracteristicas que debe tener un buen
inhibidor son las siguientes:

* Baja conductividad térmica.

» Resistencia a la degradacion por calor.

* Resistencia al desprendimiento por flujo de gas.

* Buenas caracteristicas de adaptacion y pegado al grano de pdlvora.
* Bajo coste.

* Disponibilidad en el mercado.

Algunos ejemplos de inhibidores que cumplen con estas caracteristicas son los siguientes: cartulina,
resina epoxi, resina poliéster, poliuretano, etc.
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En la web de Richard Nakka [1] se han realizado sucesivos experimentos y ensayos con distintos
materiales para determinar su efectividad como inhibidores de los granos de pdlvora. El experimento
consiste en usar una muestra de pélvora KNO;-Dextrosa, recubrirla de uno de los materiales
mostrados en la tabla 3.3 y posteriormente incidirle verticalmente sobre la zona del inhibidor con
una llama. De este modo, se mide el tiempo que tarda el grano de pélvora en arrancar y asi se puede
calificar la eficiencia de cada inhibidor, siendo mds eficientes los que producen que el grano de
propulsante tarde mds tiempo en encender.

Muestra | Material de inhibicion Espesor (cm) | Tiempo hasta ignicion (s)
1 | Ninguno 0 1,3
2 | Cartén pintado pegado con pegamento 0,069 9
3 | Tela impregnada de Silicato de Sodio 0,102 4,5
4 | Tela impregnada de Silicato de Sodio 0,127 12,8
5 | Tela impregnada de Neopreno 0,028 3,7
6 | Tela impregnada de Neopreno 0,033 5,7
7 | Cartén liso pegado con pegamento 0,066 12,2
8 | Lamina de PVC 0,099 24.8
9 | Tela impregnada de Epoxi 0,030 8,9

10 | Tela impregnada de Poliéster 0,033 10
11 | Cartulina pegada con pegamento 0,030 7,1

Tabla 3.3. Muestras para experimento de materiales de inhibicién

Una vez hecha la prueba para cada uno de los materiales anteriores se obtiene la siguiente grafica
(figura 3.14), la cual estd normalizada como si todos los inhibidores tuvieran el mismo espesor.

11— 2
& 6--
104 f;:'_-. 3
o '.0'":_". *
9's L7774
& ‘. &

78
Figura 3.14 Gréfica del tiempo hasta combustion usando distintos materiales para la inhibicién [1].

Las conclusiones que se extraen de este ensayo es que, sin lugar a dudas el mejor material para la
inhibicién es el PVC, que ademas es barato y sencillo de encontrar. Sin embargo, tiene el problema
de que es dificil de adherirlo a determinados tipos de pélvora.

Mientras que el algodén impregnado de Neopreno o Silicato de Sodio no presentan un comporta-
miento demasiado bueno, para el caso de la cartulina los resultados son bastante impactantes ya que
es un material muy barato, muy sencillo de encontrar y con unas prestaciones excepcionales como
inhibicion. Ademads, cuenta con la ventaja de que es muy manejable y facil de enrollar alrededor del
grano de pélvora y adaptarse ficilmente a este.
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3.1.5 Teoria de toberas

Una tobera es un elemento ubicado en uno de los extremos del motor cohete, con una apertura
central y una forma adecuada para dirigir los gases de salida. Su funcién principal es transformar
la energia potencial del fluido (que se encuentra en forma de presién y temperatura) en energia
cinética de los gases a la salida. De hecho, constituye uno de los elementos principales del motor
cohete y una de las partes que requiere un disefio més éptimo. Y aunque existen toberas conver-
gentes, convergentes-divergentes, divergentes... En estd seccién sélo se tendrd en cuenta el tipo
Convergente-Divergente (figura 3.15).

Sin embargo, antes de comenzar con la teoria de toberas es importante comprender cémo es el
movimiento de los fluidos. Para ello, simplemente hay que imaginar un conducto donde en uno de
los extremos la presion es mayor que en el extremo opuesto. Naturalmente, el fluido en el interior
del conducto tenderd a desplazarse desde la zona de mayor presion a la de menor presién. Esto
mismo es lo que ocurre en un motor cohete, donde la cimara de combustion alberga presiones muy
altas, mientras que en el exterior las presiones ambiente serdn siempre mds bajas. De este modo, los
gases procedentes de los productos de la combustioén del propulsante emprenderdn un camino desde
el interior de la cimara de combustion hacia el exterior, propulsando el cohete hacia el sentido
opuesto de la direccion de salida de gases.

Una vez expuesto el trasfondo del comportamiento basico de los gases, cabe destacar algunos
parametros o expresiones que se usardn durante esta seccion, asi como la figura 3.15 que representa
un esquema de la tobera:

Area en funcién de la seccién de tobera A(s)
Area de garganta (o critica) A, =A"
Area de salida A
Relacion de Areas Afff)
Nimero de Mach M(s)
Ntimero de Mach Subsénico a la salida M,
Nimero de Mach Supersénico a la salida M,
Onda de Choque Normal O.C.N.
Onda de Choque Oblicua 0.C.0.
Presién en cdmara Fy
Presién exterior P,
Rel. de Presiones = %"
Rel. de Presiones para O.C.N. en garganta T
Rel. de Presiones para O.C.N. a la salida T,
Rel. de Presiones para Tobera Adaptada Ty,

>
@

A(s)

Pext

12
)

>*

I

>
P

e e A

Po

o

Figura 3.15 Esquema de la tobera Convergente-Divergente.
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Veamos ahora cémo pueden ser los distintos regimenes de una tobera. Para ello, se va a suponer

- . . Al A . .
constante la relacion de areas de salida y garganta ( % = ;£ = cte) mientras que lo que se variard es

—Aa
8
la relacion de presiones (P,,, = F,). La relacion de presiones disminuya cuando aumenta la presion
en cdmara (F,) o bien cuando disminuye la presion exterior (P,,,) a medida que aumenta la altitud.

Para relacionar todas estas variables existen dos ecuaciones fundamentales:

I\
as) (1+5) o)
A" L '
M(s)-<1+%1-M2(s)) =D
B[ (121 ]
P(s)i [1—1—( 2 ) M (s)} (3.23)

Que si se particularizan para los valores de A(s) y M(s) a la salida A; y M, y se sustituye A* = A
quedan de la forma:

g°

y+1

y—1\ 27D
<1+T)

A,
A= - - (3.24)
M- <1+T'Ms2>
B_1y =1\ 4p = (3.25)
Ps - 2 s .

: A, . . . -
Como puede verse, sabiendo que 3* es conocido y se mantiene constante, resolviendo la ecuacion

3.24 se comprueba que tendra 2 soluciones posibles para el valor del Mach. Estas dos soluciones
corresponden a los Nimeros de Mach a la salida Subsénico (M) y Supersénico (M,,). Al mismo
tiempo, si se sustituyen dichos valores del Mach en la ecuacién 3.25 se obtendran 7, y 7, respecti-
vamente. De este modo se podrd conocer la relacién de presiones para la cual la tobera se encuentra
en los regimenes de Tobera con Onda de Choque Normal en la garganta (Bloqueada) y Tobera
con Onda de Choque Oblicua con f3,,;,, (Adaptada). Estos estados se detallan mas profundamente a
continuacion.

En los siguientes apartados se verd la progresion de los diferentes regimenes a medida que aumenta
la presién de la cdmara de combustién, o lo que es lo mismo, a medida que disminuye la relacién
. P, . .z e . .
de presiones —5*. Se detallardn también las caracteristicas de cada estado y su importancia.
0
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Tobera Subsonica

En este primer caso la relacion de presiones cumple que 7, < P,,, /P, < 1 como se puede comprobar
en la figura 3.16.

Ty, <P/ Py<1

-

Ps=Pext

Pext

.

Mg<

!

Mg<1

Figura 3.16 Esquema de tobera Subsénica.

En este caso se cumple que toda la tobera se encuentra en régimen subsénico, es decir, M(s) < 1.
A pesar de esto, en el tramo convergente de la tobera el Nimero de Mach va creciendo, mientras
que en el tramo divergente decrece. Otra caracteristica importante, es que a la salida, la presién
corresponde a la presion exterior (P, = P,,;).

Este estado de la tobera suele darse cuando las presiones en cimara son bajas. Esto se ha denominado
Start-Up (encendido) o Tail-Off (apagado), como ya se vio en la figura 3.12.

Tobera Bloqueada

Este es uno de los regimenes mds importantes de todos. Se caracteriza por la aparicién de una Onda
de Choque Normal en la garganta de la tobera, y ocurre para P,,, /P, = 7, . Este estado tiene las
siguientes caracteristicas, que pueden comprobarse en la figura 3.17:

* El gasto corresponde al gasto critico (G(s) = G*), 1o que permite simplificar significativamente
las ecuaciones necesarias. Esta propiedad se conserva para el resto de regimenes venideros.
* El Namero de Mach en la garganta es igual a la unidad (M, = 1).

* El Ndmero de Mach a la salida es el correspondiente a la solucién subsénica de la ecuacién
3.24, es decir, My;.

* La presion a la salida es igual que la presion esterior (P, = P,,,).

» Este tramo se caracteriza por producir un sonido més agudo en la tobera, debido a la aparicién
de la O.C.N. en la garganta, punto en el que la velocidad de los gases es igual a la del sonido.

* De igual modo que en el régimen anterior, el Mach en la zona convergente crece, mientras
que a lo largo de la zona convergente decrece, teniendo como punto mdximo la zona de la
garganta.
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Pext/PO = T[sl i

n

Po

!

Mg=1

Figura 3.17 Esquema de tobera Bloqueada.

A partir de ahora, los proximos estados de tobera se supondrdn Bloqueados, es decir, con el gasto
critico (G(s) = G*). Ademds, es l6gico pensar que el gasto es el mismo en todas las secciones de la
tobera, para que pueda cumplirse la ecuacién de continuidad.

Tobera con Onda de Choque Normal Intermedia

Tras el régimen anterior, a medida que aumentamos la presién de cdmara, la Onda de Choque
Normal va avanzando por la seccién divergente de la tobera, ocurriendo para 7, < P,,, /Py < T, .
Por lo tanto, aparecen dos puntos nuevos. El punto 1, correspondiente al punto inmediatamente
anterior a la Onda de Choque y el punto 2, inmediatamente posterior a ella. Aunque existe una
forma de estudiar dichos puntos y sus magnitudes, no es objeto de esta memoria, por lo tanto se
dejard como una mera representacion cualitativa.

Como se comprueba en la figura 3.18, el Numero de Mach aumenta en la zona convergente hasta
llegar al valor de 1 en la garganta (M, = 1), y posteriormente, continua aumentando hasta la la
posicion de la Onda de Choque Normal Intermedia. Sin embargo, a partir del punto 2 el Nimero de
Mach comienza a decaer.

nch<Pext/P0<nsl

O.C.N. intermedia

Mg=1

Figura 3.18 Esquema de tobera con O.C.N. Intermedia.

Este estado se caracteriza por tener una tobera bastamente Sub-Expansionada. Podran verse los
gases de salida con un didmetro menor que el drea de salida, tal y como se muestra en las figuras
3.19 y 3.20. Por otro lado, se seguird conservando el sonido agudo y punzante caracteristico de las
toberas supersonicas.
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Figura 3.19 Esquema de Tobera muy Sobre-Expansionada (comportamiento tedrico).

Figura 3.20 Tobera de NAOS Sobre-Expansionada (comportamiento real, ensayo en banco de
Coheteros).

Tobera con Onda de Choque Normal a la Salida

Este estado no es mds que un caso particular en el que la O.C.N. se encuentra ubicada a la salida de
la tobera. Sin embargo, guarda amplias diferencias con el apartado anterior. Entre sus caracteristicas
estdn las siguientes:

* El Ndmero de Mach a la salida corresponde con la solucién supersénica de la ecuacién 3.24,
es decir, My, =My, > 1.

* El Ndmero de Mach aumenta en la zona convergente, hasta alcanzar el valor unidad en la
garganta, y después continia aumentando hasta la salida.

* Este estado ocurre para P,,, /P, = m,,. El valor de 7., puede calcularse pero es bastante
trabajoso y no aporta una informacién suficientemente ttil para el posterior disefio de la
tobera del motor cohete.

* La presion a la salida es distinta que la presion exterior (P, # P,,,)

As

O.C.N. a la salida

ext

Ps:’: Pext

!

.g %
M=M, >1
1
1
1
1

O.C.N. intermedia

Figura 3.21 Esquema de tobera con O.C.N. a la Salida.



30

Capitulo 3. Estudios preliminares

Este caso se caracteriza, ademds de por el sonido agudo, por la forma de los gases a la salida, similar
a la representada en la figura 3.22

Figura 3.22 Esquema de tobera Sobre-Expansionada (comportamiento tedrico).

Tobera con Onda de Choque Oblicua a la Salida

Una vez tenemos la O.C.N. a la salida y continuamos aumentando la presién de cdmara, dicha Onda
va adquiriendo un dngulo 3 y se va haciendo oblicua, adquiriendo la forma tan peculiar que se ve
en la figura 3.23. Esto ocurre para el rango de presiones comprendido entre 7, < P,,, /Py < 7. Al
igual que en el estado anterior, el M, = M, > 1 y la P, # P,,,. Cabe destacar que a medida que la
presién en cdmara aumenta, el dngulo 8 disminuye.

A
iy

Figura 3.23 Esquema de tobera con O.C.O. de dngulo f3.

Tobera Adaptada

Se trata de un caso particular del régimen anterior. Llegados a la presién P,,, /Py = T,,, la Onda de
Choque Oblicua alcanza el minimo valor del dngulo 8 = f,,,;,- Este estado es el mds importante
de todos los que se han visto, ya que es el idéneo, y en el que se suele operar cuando decimos que
se opera en "condiciones de disefio". Esto se debe a que tiene las siguientes caracteristicas que lo
hacen Unico:

» Como ya se ha comentado el dngulo 8 es minimo.
» El Nimero de Mach a la salida corresponde a M, = M,.
* Como excepcidn, en este estado se cumple que la presion de salida coincide con la presion

exterior (P, = P,;).

Sin embargo, el punto mas importante es que se trata del estado mas 6ptimo, donde somos capaces
de aprovechar lo mejor posible la energia que sale de la tobera, por eso se cumple que el empuje es
maximo. Esta es la principal razén por la que se requiere que una tobera trabaje el mayor tiempo
posible en este régimen de Tobera Adaptada.
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A
Iy

Po

Figura 3.24 Esquema de tobera Adaptada (O.C.O de dngulo S,,;,)-

El mejor modo de identificar este estado es comprobar que la salida de los gases ocurre de forma
totalmente paralela a generatriz de la tobera, como se muestra en las figuras 3.25 y 3.26. Ademas,
por ser una tobera en régimen supersénico generard un sonido agudo y muy fuerte.

Figura 3.25 Esquema de tobera Adaptada (comportamiento teérico).

Figura 3.26 Tobera de NAOS Adaptada (comportamiento real, ensayo en banco de Coheteros).

Tobera con Ondas de Expansion

Por dltimo, si continuamos aumentando la presién se llegara al régimen de tobera Sobre-Expansionada.
Se caracteriza por la aparicion de Ondas de Expansion, donde a través de ellas el Nimero de Mach
aumenta instantaneamente, pero la presién disminuye, justo al contrario de como ocurre en las
Ondas de Choque.

Al no tratarse de un régimen demasiado trascendental, no se profundizard en exceso. Simplemente,
se dan las nociones bdsicas de como identificar si te encuentras en este régimen. Su principal
caracteristica es la forma cénica abierta de los gases a la salida (ver figuras 3.28 y 3.29).
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A
S

Pext

(2]
.0

Ondas de Expansion

Figura 3.27 Esquema de tobera con Ondas de Expansion.

Figura 3.28 Esquema de tobera Sub-Expansionada (comportamiento tedrico).

Figura 3.29 Tobera de NAOS Sub-Expansionada (comportamiento real).

3.2 Estudios preliminares del sistema de liberacion y recuperacion

3.2.1 Planteamiento general

Uno de los sistemas mds importantes del cohete es el sistema de liberacién y recuperacién. Su
propdsito principal es permitir que el cohete sea reutilizable tras el lanzamiento. Consiste en un
paracaidas (elemento recuperador) y un muelle con una carga ignitora (elementos liberadores).

Por todo ello, es importante conocer la teoria relativa al paracaidas y las caracteristicas mds impor-
tantes del mismo.
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Si se establece un equilibrio entre el peso del cohete en vacio (W,)) y la resistencia aerodindmica
(Drag, D), se obtiene la siguiente ecuacion:

1
WO:Dzz-p-Vf-S-CD (3.26)

Si ahora se despeja la velocidad de descenso (V,) la nueva ecuacién queda escrita de la siguiente

forma:
2-W,
V, =, —2 3.27
d “p-S-CD (3.27)

Donde W, es el peso en vacio del cohete, p la densidad del aire, S la superficie frontal del paracaidas,
Cj el coeficiente de resistencia aerodindmica. Este tltimo se trata del factor més importante de
todos, ya que es dependiente a su vez de muchos otros pardmetros dificiles de predecir. Sin embargo,
podemos decir que el coeficiente de resistencia aerodindmica (Cp) es dependiente de:

* El 4rea de la superficie en la que el C,; estd basado.

 Caracteristicas de planeo

* Flujo de aire alrededor de la campana del paracaidas

* Forma de la campana

» La permeabilidad de la tela

* Lalongitud de las cuerdas del paracaidas ("paracords").

* Velocidad de descenso
Para calcular dicho valor de C,, generalmente se suele testear en, por ejemplo, un tinel de viento,
midiendo la fuerza de resistencia aerodindmica para una velocidad determinada. De hecho, en las
figuras 3.30 y 3.31 se muestra una comparativa del comportamiento ante un flujo de corriente un

perfil aerodindmico y la campana de un paracaidas, ambos con la misma altura (D) de seccioén
perpendicular al flujo de aire.

S T

Figura 3.30 Perfil aerodindmico inmerso en un campo fluido.

Resistencia

Aerodinamica
1D

Figura 3.31 Campana de paracaidas inmerso en un campo fluido.

Mientras que en la figura 3.30 los valores del perfil aerodindmico con dngulo de ataque nulo que
actia como un cuerpo fuselado suelen rondar valores del Cp, en torno al 0,05 y 0,1, en el caso de la
figura 3.31 la campana del paracaidas actia como un cuerpo romo, lo que significa que el flujo de
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aire se desprende al rebordear el cuerpo originando tras de si una zona de bajas presiones y aire
turbulento que deriva en una resistencia aerodindmica notable. De este modo los valores de Cp,
suelen estar entre 1,3 y 1.4.

En funcién de la forma que tenga el paracaidas el coeficiente de rozamiento varfa considerablemente.
Es por ello que en el apéndice B.1 aparecen unas tablas muy sencillas de consultar donde se aprecian
algunas caracteristicas basicas en relacion a la geometria del paracaidas. Estas tablas estdn extraidas
del libro "Parachute Recovery Systems Design Manual (T.W.Knacke)" [6].

3.2.2 Tiempo de apertura del paracaidas

Para calcular el tiempo hasta la apertura del paracaidas desde el momento de su liberacion es
pertinente fijarse en la longitud desde los extremos de la campana del paracaidas donde se une con
las cuerdas hasta la zona donde dichas cuerdas convergen y se unen entre si, tal y como se muestra
en la figura 3.32 se denota por la distancia s .

Figura 3.32 Esquema Paracaidas desplegado.

De este modo el tiempo desde que se lanza hasta que se despliega completamente el paracaidas
(representado en la figura 3.33) viene denotado por:
n-D Sf
ty=—== 3.28
=TV TV (3.28)
Donde,

sp=n-D (3.29)

El pardmetro n se denomina "Constante de llenado" y representa la distancia de llenado en relacion
a las caracteristicas y geometria del paracaidas. Sin embargo, para un paracaidas sencillo tipo
semiesférico es suficiente con usar las ecuaciones anteriormente nombradas, de donde n se puede
obtener facilmente conociendo s, extraida a su vez por trigonometria a partir del valor de L4,
(ver la ecuacién 3.34). Por otro lado, D es el didmetro nominal del paracaidas desplegado.

3.2.3 Fuerza en la apertura del paracaidas

Es de vital importancia conocer las fuerzas que debe soportar el cohete en el momento de la apertura
del paracaidas para poder mantener y asegurar su integridad. La fuerza que se ejerce viene dada por:

L
2

Donde V la velocidad del cohete en el momento inmediatamente posterior a la apertura, (Cp, - S) paraca

es el drea de resistencia aerodindmica del paracaidas completamente desplegado, Cy es el coeficiente

p-V3(Cp-S) -Cy - X, (3.30)

paraca
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de fuerza de apertura (que se puede consultar en las tablas del apéndice B.1, X; (adimensional) es
el factor de reduccion de la fuerza de apertura.

Para comprender la funcién del pardmetro X; hay que definir el concepto de masa infinita. En el
caso de un paracaidas sencillo, se puede considerar que la campana se abre instantdneamente, sin
que exista una disminucién de la velocidad a medida que se va inflando. Este concepto equivale a
colgar una "masa infinita" del paracaidas y suponer que se encuentra completamente abierto en ese

momento. En este caso particular de masa infinita el valor de X; adquiere el valor unidad (X; = 1).

En caso contrario, se tendria un modelo de masa finita, con valores inferiores a 1 y donde se tendria
un valor con limite inferior de 0,02, para el caso de paracaidas utilizados en los tramos finales del
descenso donde la carga sobre la campana es muy baja.

I
Pt~}

Figura 3.33 Grifica Fuerza vs Tiempo de despliegue del paracaidas (comportamiento para el modelo
de "masa infinita") [6].

En la figura 3.33 diferenciamos 3 fuerzas importantes:

» F,: Se trata de la fuerza ejercida por el paracaidas plegado en el momento de ser eyectado.

* Fy:Como ya se ha visto, corresponde a la fuerza justo en el momento del despliegue completo
del paracaidas. Se aprecia que es la maxima fuerza ejercida durante la fase de apertura del
paracaidas, lo que la convierte en la mas importante a la hora de asegurar la integridad del
cohete completo.

» F.: Representa la fuerza constante ejercida por el paracaidas durante la etapa de descenso
controlado. Se observa que es practicamente constante.

3.2.4 Tipo de descenso del paracaidas

Por otro lado, es importante destacar que en funcién del tipo de descenso que realice el paracaidas se
usaran distintas férmulas para predecir su comportamiento de forma tedérica. Veamos las diferentes
actuaciones que puede desarrollar:

1. DESCENSO CONTINUO (Steady Descent): En este estado el paracaidas desciende de
forma constante e ininterrumpida verticalmente, sin vientos laterales ni perturbaciones u
oscilaciones. Es el modelo mds sencillo y basico de descenso y se rige por las siguientes
ecuaciones:

2 W, 1V
Po-S-Ca \/p/Po  /P/Po

(3.31)
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2. DESCENSO EN PLANEO (Gliding Descent): Cuando el paracaidas efectia un planeo

es porque existe una componente de viento lateral que lo hace descender con una resultante
oblicua (con dngulo de descenso ¢) de la velocidad de descenso. Esto se puede ver como
que tiene dos componentes: V; componente horizontal y Vi, componente vertical. Sabiendo
ademds que la resultante (R) de las fuerzas de sustentacion y resistencia aerodindmica deben
estar en equilibrio con el peso del cohete en vacio (W,)) nos quedara que:

1
R= L2+D2:§-CR-p-S~V2:WO (3.32)

2-W, 1 2-W, { Vg =V, -cos(9)
V. _ = 3.33
NS Jara Vesa U ve=Vesento) O

Este modo de descenso suele predominar para velocidades de descenso lentas.

. DESCENSO OSCILATORIO (Oscilating Descent): Se trata de un descenso marcado por

el caracter oscilatorio del sistema cuerpo-paracaidas. De modo que mientras desciende se
producen oscilaciones de la masa colgante del paracaidas. El 4&ngulo méximo de dichas os-
cilaciones puede caracterizarse por los datos reflejados en las tablas del apéndice B.1, mas
precisamente en la tltima columna.

Cabe destacar que para que un paracaidas sea estable es necesario que en la curva Cy,vs «,
donde Cy, es el coeficiente de momentos y ¢ el 4ngulo de ataque, como se muestra en la figura
dc,, .
T sea negativo.

3.34, el valor de la pendiente

Figura 3.34 Paracaidas descendiendo con dngulo de ataque respecto a la corriente incidente [6].

En la figura anterior, puede comprobarse que D corresponde a la resistencia aerodindmica, L
es la sustentacion, T es una componente de la resultante R en la direccion del eje de simetria
del sistema, mientras que N va en la direccién normal a éste. Se aprecia que en el caso de que
a=0secumpleque L=NyD=T.

El descenso oscilatorio suele predominar para velocidades de descenso intermendias o mode-
radas.
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Si se quiere obtener mds informacion sobre estabilidad de paracaidas consultar la bibliografia
[6] o Stability and Drag of Parachutes With Varying Effective Porosities, by H. G. Heinrich
and E. L. Haak. USAF. (USAF Report ADS-TDR-62-100)

Existe, sin embargo, la tabla 3.5 donde se pueden ver las principales influencias que tiene el hecho
de estar en cualquiera de los 3 casos de descenso anteriormente nombrados.

Velocidad de descenso | Modo de descenso Cp
Tm/s Descenso continuo 1,26
6,1 m/s Descenso en planeo | 2,40
49m/s Descenso oscilatorio | 1,60

Tabla 3.5. Caracteristicas generales segtin el modo de descenso

Por dltimo, en lo relativo a la longitud de las cuerdas del paracaidas, se recomienda que sigan la
siguiente proporcionalidad:

L

cuerda

=1,125-D (3.34)

Donde D es el didmetro del paracaidas. Realmente, el ratio =42« puede ser el que se desee, teniendo
en cuenta que cuanto mayor sea mds se podrd inflar la campana del paracaidas y mayor resistencia
aerodindmica ejercerd. También es cierto, que dicho incremento de resistencia aerodindmica se

. . . L .
nota mds para valores crecientes comprendidos entre 0,5 < “¢de <],y es menos apreciable para

valores de % > 1. Es por ello que % = 1,125 se trata de un valor bastante adecuado.

3.3 Estudios preliminares de aerodinamica y estabilidad

Tanto la aerodindmica como la estabilidad del cohete son esenciales para el correcto desarrollo de sus
actuaciones. Antes de comenzar con la teoria orientada a disefiar un cohete estable y aerodindmico
es pertinente definir algunos conceptos:

» Aletas: Se trata de los elementos anexionados al cohete en su zona inferior y que le permiten
permanecer estable durante todo el tiempo de vuelo. Las aletas constituyen un elemento muy
sencillo de control de la estabilidad del cohete, de modo que en funcién de su drea y posicion
respecto del fuselaje lograremos tener una mayor o menos estabilidad.

¢ Centro de Gravedad (CG): Se trata del punto del cohete donde se puede concentrar de
manera ficticia toda la masa del cohete. De este modo, si el cohete se posara sobre la punta de
un l4piz justo en ese punto, el cohete permaneceria completamente equilibrado. Es importante
conocer que el cohete pivotard respecto a ese punto.

* Centro de Presiones (CP): Se trata del punto sobre el cual se puede aplicar la resultante de
todas las fuerzas aerodindmicas ejercidas sobre el cohete, de forma que dicha resultante en el
Centro de Presiones tenga el mismo efecto que el que tendrian todas las fuerzas aerodindmicas
por separado sobre la aeronave. Sin embargo, el CP tiene la peculiaridad de que varia con el
angulo de ataque de la aeronave (¢¢) y con Nimero de Mach.

Una vez definidos estos conceptos, puede surgir la pregunta de a qué distancia situar el Centro de
Gravedad del Centro de Presiones y cudl de ellos debe estar por encima del otro. Pues bien, en primer
lugar hay que saber que el Centro de Gravedad debe estar por encima del Centro de Presiones
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viento lateral desestabilizador,

Figura 3.35 Situacion estable: El CG estd situado por encima del CP.

para que el cohete sea estable. De hecho en las siguientes figuras puede verse graficamente lo que
ocurriria tanto si el CP estd por encima del CG, como el caso contrario.

En la figura 3.35 se aprecia como ante una perturbacion lateral, inicialmente el cohete se inclinarfa.
Sin embargo, la resultante de las fuerzas de sustentacién sobre el Centro de Presiones es tal que
el momento que ejerce sobre el Centro de Gravedad hace que el cohete vuelva a la situacién
de equilibrio. Esto se denomina momento recuperador. No obstante, no ocurre igual en el caso
representado en la figura 3.36 donde se comprueba que la resultante de las fuerzas de sustentacién
generaria un momento en sentido contrario, desestabilizando el cohete atin més. Esto se denomina
momento desestabilizador.

viento lateral desestabilizador

—_~—
/—\_/——5
/—\_/—>
—_—
e
cdl Momento desestabilizador,
\

Figura 3.36 Situacion inestable: El CG estd situado por debajo del CP.

Por otro lado, si nos centramos en la distancia a la que tienen que estar separados el CP y el CG
surgen 3 casos diferentes:

NOTA: Un "calibre" equivale a 1 didmetro del fuselaje del cohete.

1. CG y CP separados menos de 1 calibre: En este caso los Centros de Presiones y Gravedad
estarian considerablemente pegados y no puede asegurarse la estabilidad del cohete, por lo
tanto podemos decir que el cohete serfa muy poco estable.
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2. CGy CP separados mas de 1 calibre y menos de 2,5 calibres: Este es el caso mds favorable
de todos, pues se asegura la estabilidad del cohete en todo momento.

3. CG y CP separados mas de 2,5 calibres: En esta situacion se puede decir que el cohete se
vuelve excesivamente estable, tanto, que en el caso de recibir una corriente de aire lateral, la
aeronave se desviaria de su trayectoria vertical y apuntaria hacia la zona desde donde le sople
el viento. Este comportamiento se denomina "Weathercocking".

Ya por tltimo, es interesante ver qué efecto tiene el posicionamiento de las aletas y su drea sobre la
localizacion del centro de presiones en el cohete. En primer lugar, a medida que se bajan las aletas a
lo largo del cohete también lo hace el Centro de Presiones (ver posicionamiento de aletas en figuras
3.35y 3.36).

En lo relativo al 4rea de las aletas, se cumple que cuanta mds drea posean las aletas mds bajard el
Centro de Presiones. Ademas la geometria de las aletas puede ser la que que se desee, manteniendo
siempre unos estdndares (Delta recortado, Trapezoidal, Barrido afilado, etc.). Dichas geometrias se
muestran en la siguiente figura.

o

Delta recortado Trapezoidal Barrido afilado

Figura 3.37 Geometria tipica de aletas de cohetes.






4 Diseno de NAOS

ara comprender el disefio que tiene esta aeronave es necesario tener clara la mision que debe
P efectuar (ver Capitulo 2). En primer lugar, es preciso escoger un nombre para el cohete. Para
este caso se ha seguido el mismo criterio que para anteriores cohetes fabricados. Consiste en conocer
la altura que se quiere alcanzar con el cohete en base a la misién (3000 metros de altura en este caso)
y localizar un astro o estrella en el espacio profundo que se encuentre en orden de magnitud, a esa
distancia en afios luz de la Tierra. Es decir, en este caso se tratard de buscar un objeto astronémico
que se encuentre aproximadamente a 3000 afios luz de la Tierra en orden de magnitud. Por lo tanto,
se ha escogido el nombre de NAOS, que es el nombre que recibe la estrella de tipo Supergigante
Azul, con 14 veces el radio solar y una antigiiedad de 3,202 millones de afios, localizada en la
constelacion de Puppis, a 1076 afios luz de la Tierra.

En definitiva, a partir de ahora, cuando se mencione el nombre de NAOS, se tendrd mds en cuenta
su sentido.

Por dltimo, hay que tener en cuenta que el disefio serd el punto de partida para poder comprender
apropiadamente el resto de capitulos. Pues es como todo, si no se conoce la estructura o el esquema
completo de un sistema, no se puede construir ni mucho menos ensayar con él. Ademds, es muy util
conocer los diferentes aspectos de NAOS, pues luego nos permitird comprender mejor el origen de
algunos de los fallos que aparecen en el capitulo de Ensayos y pruebas de NAOS.

4.1 Introduccion

En este capitulo se van a estudiar a fondo todos los estudios previos, cdlculos y disefios aplicados a
NAOS. Al tratarse de la aeronave mds compleja construida hasta el momento, es 16gico pensar que
estard dotada de numerosos componentes y sistemas que aseguren su correcto funcionamiento, asi
como el cumplimiento de la misidn que se planteo inicialmente. En resumen, NAOS esta compuesto
en primer lugar por un motor cohete de 60 mm de didmetro y capacidad para albergar casi 2 kg de
propulsante sélido (KNDX-Nitrato Potdsico + Dextrosa), que podriamos decir que es su alma, ya
que sin €l no seria capaz de ser propulsado hasta el apogeo deseado. También cuenta con eficientes
elementos aerodindmicos y de estabilizacion pasiva, como son las aletas, el anillo de aletas y la
ojiva. Asimismo, se le han incluido varios sistemas alternativos como el Sistema de Liberacién y
Recuperacion, el Sistema Electrénico y Telemétrico o el Sistema de Videograbacién a bordo. Todos
ellos en conjunto deben permitir el correcto vuelo de NAOS, asi como el posterior aporte de datos
de vuelo para ser analizados y poder extraer conclusiones. Para establecer una vision general se
adjunta una imagen del esqueleto de NAOS con sus diferentes sistemas.

4
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(Paracaidas)

Su propdsito es permitir la
reutilizacion del cohete y
controlar el descenso a tierra.

Sistema de Liberacion

Se encarga de desplegar el Sistema
Recuperacion (Paracaidas) en el

Sistema de Recuperacion ‘ ‘
|:¢:|

momento preciso v de forma fiable.

YI Cam ®
Permite la grabacion a bordo durante @
el tiempo de vuelo. I

Sistema Telemétrico
Su funcién es recibir datos GPS y

enviarlos a la estacion de tierra

Sistema de Medidas Inerciales ) :
mediante radio LoRa.

Su finalidad es medir, registrar y
almacenar en una memoria SD los
datos de actuaciones vy actitud del
cohete en todo momento obtenidos
a través de una Unidad de Medidas
Inerciales (IMU).

Sistema de Alimentacion
Genera la energia necesaria para todo
el Sistema Electrénico, asi como para
la ignicion del Sistema de Liberacion.

Sistema de Propulsion

Se trata del sistema que dota al cohete
de la capacidad de ascender a la altura

deseada. Para ello, consta de cargas de
propulsante sélido en su interior que al

guemarse generan una sobrepresion en
la cdmara que propulsa verticalmente al
cohete completo.

Aletas
Aseguran la estabilizacion
de forma pasiva del cohete
durante el vuelo.

Tobera de salida
Optimiza los gases de
combustion a la salida
del Motor Cohete con
el objetivo de hacer la
propulsién lo mas
eficiente posible.

ma4mMION HAO-HOZX

Figura 41 Esquema Completo de Sistemas de NAOS.

Una vez visto el esquema, es momento de hablar brevemente de qué veremos en las sucesivas
secciones. Para ello vamos a ordenarlo por puntos:
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Comenzaremos viendo una aproximacion al disefio del motor cohete mediante Dindmica
Impulsivo, gracias a la que obtendremos la cantidad de propulsante necesario en funcién del
apogeo que se desee.

Posteriormente se continuard con el disefio del motor: cdlculo de resistencia de los tornillos
(que acoplaran el cierre posterior y la tobera a la cAmara de combustién) y materiales del
motor cohete, optimizacion de la tobera mediante un programa de matlab, anillos del motor
para el ajuste al fuselaje, etc.

A partir de entonces, se entrard en los diferentes sistemas del cohete, empezando por el
Sistema Electrénico y Telemétrico que es el que se encarga del registro de datos de vuelo
y su almacenamiento, asi como del rastreo GPS del cohete y el envio de los paquetes de
datos al receptor LoRa de tierra. Para comprender su disefio se justificard la eleccion de los
componentes electrénicos, el software integrado, el disefio de las PCB’s y el de las cépsulas
de electrénica que albergardn los diferentes subsistemas.

Por su parte, el Sistema de Videograbacion también tomard importancia en estas secciones,
donde se comentardn las caracteristicas de la cdmara y su elaborada encapsulacién para
perturbar lo minimo posible la corriente exterior.

Asimismo, se explicard a fondo el disefio de uno de los sistemas esenciales, el Sistema de
Liberacién y Recuperacion, imprescindible para permitirle a NAOS descender a velocidad
constante mediante el paracaidas.

Se entrard de lleno en la explicacién de los elementos aerodindmicos y estabilizadores, que
permiten reducir el coeficiente de rozamiento de NAOS con el flujo de aire exterior y permitir
su correcta estabilizacion durante el vuelo.

Por ultimo, se hablara de otros elemntos alternativos como la linea de vida del cohete, los
elementos de aislamiento y proteccion, las guias de la rampa de lanzamiento, el disefio del
sistema de ignicion y los ignitores, el disefio de 1a rampa de lanzamiento y el banco de ensayos,
etc.

Tras esta visién general del capitulo es conveniente empezar a entrar en materia.

4.2 Diseno del motor cohete

En esta seccion se desarrollard en detalle los pasos seguidos a la hora de disefiar el Sistema de

Propulsién, particularmente, el motor cohete. Para ello, debemos atender nuevamente a las especifi-

caciones que aparecen en la mision.

4.21

Disefo conceptual

Previo a disefiar conceptualmente el motor, deben tenerse en cuenta las siguientes caracteristicas de
disefio:

1. Altura de Apogeo: 3000 metros.

2. Peso estimado: 7 kg

3. Carga de pago: Indeterminada.

Ahora si estamos en disposicion de realizar un pequeno estudio de caracteristicas basicas del motor
cohete, mediante andlisis de dindmica impulsiva [7]. En primer lugar, es preciso conocer que un
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v V2

I6(t—T)

vl

Figura 4.2 Representacion gréfica de un impulso en un tiempo infinitesimal 7.

Impulso se define en base al incremento del momento lineal, pero en un periodo infinitesimal de
tiempo, siguiendo una funcién denominada "Delta de Dirac" como se muestra a continuacion.

I=m-(vy—vy) 4.1)
Con esto podemos hacer la simplificacién de que todo el empuje que realizaria el cohete durante la
combustion, puede expresarse equivalentemente a través de un impulso inicial, que le haga pasar
de una velocidad inicial antes del impulso v; = 0 (reposo), a una velocidad final tras el impulso
Vo = Vjnicial» donde v;,..... seria la velocidad que habria que tomar al principio del movimiento de
ascension vertical (problema sencillo de dindmica del tiro vertical). De este modo, debemos obtener
una ecuacién sencilla que nos relacione la velocidad inicial del tiro vertical con la altura que se
quiere alcanzar. Para ello, debemos tener en cuenta las expresiones de energia cinética y potencial
gravitatoria:

=12
T= 2 M- Viicial

U:T—>{ (4.2)

U se iguala a T porque toda la energia cinética que posee el cohete inicialmente se transforma en
energia potencial gravitatoria completamente cuando alcanza el apogeo.

1 oy
m-g- h= 5 -m- v%ﬂ‘cial — Vinicial = 2gh (43)

Teniendo en cuenta la ecuacién 4.1 podemos reescribir el incremento de energia cinética durante el
impulso del siguiente modo:

1 1 1
T2_Tl :E'M'(V%—V%):E‘m'(\/z—vl)(\/z"‘vl):E'I'(Vz"‘vl) (44)

Si ahora particularizamos para 7; = 0 (Energfa cinética nula antes del impulso) y v; = 0 (velocidad
nula antes del impulso):

Vo Vinicial
T,=1 —==] 2% 4.5
2 > 2 4.5)

Si ahora igualamos nuevamente la expresion 4.5 a la energia potencial en el apogeo, denominando
al impulso (/) como Impulso Total (/) y posteriormente sustituyendo la ecuacion 4.3 en la v;,;.iu»
nos queda:

J2gh
U:T%m-g-h:It-Tg—) I, = m\/2gh (4.6)

Con esto ya se puede dar una estimacién del impulso total tedrico sustituyendo los datos de la
misién:
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1,

e =T kg - \/2 -9,81 m/s?-3000 m = 1698,1 N - s 4.7)
Por otro lado, en la Web de Richard Nakka [1] se pueden encontrar valores especificos de impulsos
especificos tedricos que oscilan entre los 130 s y 133 s para el propulsante sélido de tipo KNO; —
Dextrosa, mientras que el impulso especifico medido es Ly .. = 115 5. Sin embargo hay que tener
en cuenta que la fabricacion de propulsante casero no serd tan eficiente como la que realiza Richard
Nakka en su web, ya que el dispone de maquinaria y elementos de moldeo bastante profesionales. Es
por ello que se ha decidido poner un factor 0,85 sobre el impulso especifico de Richard Nakka para
compensar esta ineficiencia. Por otro lado, el impulso total teérico no ha tenido en cuenta la pérdida
de energia que se sufre en la subida del cohete como consecuencia de la resistencia aerodindmica,
por lo que, nuevamente, se aplica un factor de 1,1 sobre el valor del I, . para asi obtener el valor
del impulso total necesario I, , que debe ser mayor que el impulso total tedrico. Haciendo esto
nos queda que: e

=1,1-1

teorico

= 1867,9N-s =0,85-1 =977s (4.8)

necesario sp escogido SPmedido

Ahora estamos en disposicién de calcular la masa necesaria de propulsante para subir el cohete a la
altura que figura en la mision.

I

Sp, escogido

Una vez se tiene la masa de propulsante que se debe introducir en el motor cohete para alcanzar
las prestaciones y actuaciones fijadas en la mision, es momento de disefiar el motor cohete como tal.

4.2.2 Disefio de camaray cierre posterior

Antes de comenzar a disefiar deben tenerse en cuenta diferentes caracteristicas que debe cumplir el
motor cohete procedentes de la literatura. Son las siguientes:

* Presion en camara de 60 atm aprox.: Estd extendido que 60 atm se trata de una presion
conveniente para un motor cohete amateur, ya que ofrece unas prestaciones bastante dignas,
asf como una eficiencia adecuada.

* Diametro de la garganta de la tobera menor que el diAmetro interior de los granos de
polvora (D ounta < Dinterior, grano)t CON €sto se evita la aparicion de combustion erosiva.
Generalmente, la combustion erosiva tiene el inconveniente de acelerar la velocidad de
quemado del propulsante, alejando ain mds los resultados reales de los tedricos. Ademas,
no es deseable en términos de aparicién de sobrepresiones indeseadas que puedan llegar a
producir la explosién del motor.

* Diametro del motor cohete acorde con el fuselaje: Debe tenerse en cuenta que el motor
cohete ha de tener un diametro tal que quepa en el interior del fuselaje. Recordar también
que los tubos de cualquier material estdn normalizados con unos didmetros, espesores y
longitudes determinadas, por lo que debemos hacer un estudio de mercado para ser capaces
de elegir entre las posibilidades que ofrece el catdlogo.

En primer lugar, debe escogerse un tubo adecuado para el fuselaje del cohete. El material escogido
serd PVC, por ser barato, resistente, ligero y suave, ofreciendo buen comportamiento aerodina-
mico. Como el fuselaje no debe aguantar cargas estructurales altas se ha escogido un tubo de
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80 mm de didmetro exterior y 1,4 mm de espesor, tal y como se muestra en las tablas del apén-
dice C.1 (figura C.2) fabricadas en base a la norma NTP 399.003, tanto en clase liviana como pesada.

Tras escoger el tubo que conformara el fuselaje de NAOS debemos pasar a seleccionar el material y
dimensiones del motor cohete. En primer lugar, el material elegido serd acero inoxidable, debido a
su buena resistencia a la temperatura y corrosion, asi como por resistencia mecdnica. Sin embargo,
la eleccion se ha reducido a aceros inoxidables bastante extendidos de dos tipos: acero inoxidable
Grado 304 y Grado 316. De acuerdo con el apéndice C.2 (figura C.4), el acero inoxidable de Grado
304 es mas sencillo de ser conformado asi como mds barato que su andlogo de Grado 316.

Habiendo elegido el tipo de acero vemos, nuevamente en apéndice C.2 (figura C.3) que el didmetro a
escoger es 63,4 mm para que encaje correctamente en el interior del fuselaje de 80 mm de didmetro.
No obstante, se desconoce cudl de los espesores elegir, ya que, por un lado se debe reducir el peso
al maximo, pero por otro, el tubo debe soportar correctamente las altas presiones que hay dentro del
motor cohete. Por ello, entramos ahora en una parte del disefio en la que se debe iterar para lograr
conocer las caracteristicas tanto del motor cohete en especifico, como las prestaciones generales de
NAOS.

Proceso iterativo de prestaciones del motor cohete

En este apartado se va a explicar como, a través del programa de Excel SRM-CASTELLANO.zip
[5], se han obtenido con bastante precision las caracteristicas y prestaciones del motor cohete. Para
empezar, debe recordarse el dato obtenido de masa de propulsante necesaria para cumplir con la
mision deseada, es decir, 1,949 kg (4.9).

Una vez dentro del programa de Excel,

accederemos a la primera pestafia "Datos

y Kn" (figura 4.4), donde todos los da- i
tos a rellenar aparecen esquematizados
en la figura 4.3. Las celdas que deberan Il [ o]
ser rellenadas con datos propios pueden Do
verse en color azul. En primer lugar, en B

la secci6én de "Camara de Combustion" L “aema.
debe ponerse en D, el valor del tubo se L
Acero Inoxidable que se haya seleccio- b
nado. En este caso, atn se desconoce el —

espesor del mismo, sin embargo, se pue- I
de suponer que el didametro interno del

tubo serd en torno a 60 mm. Por otro

lado, L, debe ser tal, que el volumen re-

sultante en la cdmara de combustién per-

mita albergar la cantidad suficiente de

granos de pdlvora hasta llegar a la masa

de propulsante indicada anteriormente
(Mproputsante = 1,949 kg). Esto nos lleva

a la segunda seccién, "Grano de Prope-

lente". Tanto Dy como L, deben elegirse

para que los granos de propulsante entren  Figura 4.3 Esquema de dimensiones del motor cohete y
en el motor cohete convenientemente y los granos de propulsante sélido.

ocupen el volumen completamente. Es

Alma

N granos de
propulsante
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por ello que también hay que jugar con el ntimero de granos de propulsante (N) y su longitud (L).

El didmetro interior del grano de prpulsante d, debe elegirse también convenientemente, teniendo
en cuenta que no debe ser mucho menor que el didmetro de la garganta de la tobera para evitar la
aparicion de combustion erosiva.

Datos Basicos yCalculo del Kn

Titulo:

Camara de Combustion:

,

Motor EJEMPLO

Truco! Fars conver

utiizando propelente KNO3 DX

nistipss =254*nimern don

de nimero & la dimens ion = puigscss

Dcmm Diametro de la camara (interno)
Le mm  Largode ia camara (intemo)
Ve 1368478 mm® Volumen de la cdmara (vacia) a
Grano de Propelente Grafico 1
Tl 9 1=KN/Dexirosa (65/35), 2=KN/Sorbitol (65/35) =
@
8
Do 58.00|mm Diametro externo del grano (inicial) 3850 T T T 25 S
do 16|mm Diametro interno del grano (inicial) 300 bt
Lo 78.30|mm Longitud de cada Segmento del grano (inicial) N Tl 20 2
N 6 Canfidad de segmentos 250 e = ;
Superficie extemna 0.35 1=expuesto, O=inhibido 5 S 5 B
Anima o alma 1 1=expuesio, D=inhibido Kn ~ T
Puntas o coronas: 1 1=expuesio, O=inhibido 150 w =
Lge 469.8 mm Largo Total del Grano (inicial) i 5
0
Vg 1146790 mm® Volumen Total del grano (inicial) -
] 0838 Faclor de lenado volumétrico 50 &
2 w
p'orsin 1.879 gicm™ Densidad ideal del grano a 0
0.91 Relacion de densidad (real/ideal) 0 2 4 8 8 10 12 14 18 18
p gsin 1710 gem®  Densidad real del grano .
M grain 1,061 kg Masa Total del Grano (inicial) Regresion de la "tela” (Web Regression) (mm)
Asea 20292 mm® Area inicial de "End burning”
Ao 23615 m° Area inicial de "Core burning”
Ame 20061 mm* Area exterior de quemado (inicial) e T .
Ata 82868 mm° Area folal de quemado (inicial) ?Igaso 1)
Tk E vt :
ke g Relacion inicial de area de quemado / superficie de la garganta de a tobera
A 284 mm? Area inicial de garganta
Dts 19,000 mm Diametro inicial de garganta Knmax 202
Kn min 200
e[ odmm Erosion en la garganta de Ia tobera Knee 260
Dir 19,00 mm Diametro de garganta (final)

Figura 4.4 Captura de pantalla del programa "SRM-CASTELLANO.xls", pestafia "Datos y Kn".

Las tres celdas siguientes corresponden a la bondad en la inhibicién de las distintas superficies de
los granos. En principio, es conveniente suponer que tanto el alma como las puntas se encuentran
totalmente expuestas a la presion y la temperatura de la camara de combustion. Sin embargo, la
superficie externa si estd dotada de materiales de inhibicién. No obstante, para ir del lado de la
seguridad se ha supuesto que la inhibicién inicamente es capaz de aislar un 35 % del grano.

En la celda de ’relacion de densidad (real/ideal)’, en base a la experiencia obtenida, es recomendable

poner en torno a 0,88 para iniciados en coheteria, y hasta 0,96 en caso de ser mds experimentado.

Aln as{ estos valores se obtendrdn mds precisamente a la hora de fabricar los granos de p6lvora
(ver seccion 5.2). Debe suponerse, por otro lado, que no existe erosion en la garganta de la tobera
(e=0).

Ya por dltimo, K, se trata de la relacion de drea de quemado y superficie de la garganta de la tobera,
y constituye el principal pardmetro de control para obtener la presion deseada en cdmara. Por otro
lado, se nos calcula autométicamente el didmetro de garganta (D) que serd un dato esencial en la
siguiente seccidn (seccion 4.2.3) para el disefio de la tobera.

Una vez introucidos todos los datos en la primera pestafia, se debera hcer click en "Click para
Resolver (Paso 1)". Ahora nos desplazamos a la siguiente pestafia, denominada "Presiones" (figura
4.5). Volvemos a encontrarnos celdas para rellenar con el contorno azul, pero en este caso serd
suficiente rellenar con los mismos valores mostrados en la figura 4.5. En caso de que se disefie
un motor cohete con combustidn erosiva (no recomendable) se debe jugar con el pardmetro K,
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dando valores entre O (sin combustién erosiva) y 1 (predomina la combustién erosiva). Ya sélo
queda hacer click en "Click para Resolver (Paso 2)" y seguidamente en "Click para Resolver (Paso 3)".

Las ecuaciones utilizadas en los pasos 2 y 3 no son mds que la famosa Ley de Saint Robert (ver
ecuacion 3.12) y su forma en la que aparece la presion en cdmara (P,.) despejada (ver ecuacion 3.17).

Grafico ZA - Presitn en WPa Grafico 28 - Presién en PS|
5] - - 200
Presién de Camara en el motor-cohete . 800
0 T o
> 40 ‘s 200
z E 50
R' 8314 J/molK  Constante Universalde los Gases 5 30 S 0
WM 4239 ko/kmol  Peso especi fico molecular de los producios s 20 2 wa
R 1961 J/kg-K Conglante especi fica de Ios gases 5 S g
3 1,1308 Relacién de Calores especificos (mezcla) 8 Ho l% 100
"'\L- Eficiencia en la Combustion & 00 a
To 1710 K Temperatura de combustion ideal 0o 08 10 15 20 oo 05 1.0 15 20
To =t 1625 K Temperatura de combustion real fli = PN
pam[__0.101]MPa Presién atmosférica ambientsl Ksmpeple Rl
ct 889 mis Velocidad caracteristica de salida ("C star™)
e Umbral de relacion de &rea de quemado erosivo del propelente 5,67 wpra Pmax=_ 57,9 Kgiem
k\‘ Coeficiente de velocidad de qguemado erosivo del propelente 1,862 s, «-Ti tal de
1,595 s <- Tiempo de empuje neto >
Click para Click para
- ?,f:g:':,r ?;:2;“;{ <= Nota En caso de no convergencia a cero, Gambiar este valor por un nimero pequeiio de “cebada” (por ejemplo, 07)

Figura 4.5 Captura de pantalla del programa "SRM-CASTELLANO.xIs", pestafia "Presiones".

Como se comprueba, la presion obtenida es P,,,, = 57,9 atm, aproximadamente 60 atmdsferas, que
era uno de los objetivos del disefio. Esto se ha logrado tras varias iteraciones, diandole valores a "Kn0 "
(pestafia de "Datos y Kn") y realizando el proceso de cdlculo de presion maxima seguidamente,
hasta alcanzar la deseada. Esto, como ya se ha comentado, nos devolverd un valor del didmetro de
la garganta de la tobera. Ademas, habria que comprobar en la pestaiia de "Performance” (4.6) que el
valor del Impulso Total es el que necesitamos en base al estudio preliminar que se ha hecho (ver
ecuaciones 4.8)

Por ultimo, llegariamos a la pestafia de "Performance”, donde tendremos que hacer click en "Click
para Resolver (Paso 4)", y se nos generard una lista de las caracteristicas esenciales del motor cohete,
como el empuje maximo, el impulso total o el impulso especifico. Si nos fijamos en la tabla C.5 del
apéndice C.3, podemos calcular la clase y clasificacion del motor. Para ello, deberemos obtener la
letra correspondiente al impulso total (/, = 1867) y acompaiiarla del valor del empuje medio en
Newtons. Es decir, este motor cohete es de clase "K" y clasificacién K-1171.

Performance del Motor Cohete
Grafico 34 Grafico 3B
k 1.043 Relacién de calores especificos, flujo bifdsico
n noz Eficiencia de la tobera
Asiat] 100 Relacidn de ezpansidn de Ia tibera (inicial) 1800 1- 4 400
Patm 0,101 MPa Presion arrbiente 1600 | 3850
Ao 2835 mnt Area de la garganta de la tobera (inicial) i | =
A= 2835 mnf Area de la salida de la tobera S 1200 | E -
WMeo 0,977 Mimero Mach 2 Ja salida de Ja tobera (inicial) | £ = =
Mer 097700 Nimero Mach & fa salida de la tovera (final) | & '°7 ‘ &
D= 18,00 mm Cigmetro de la salida de la tobera P B | =
AefAtopt 10,759 Relacion de expansidn 6ptima para Po max = 800 = 1=
AalAt opt B,DTE‘ Relacion de expansion dptima promedio § 200 ‘ £ 100
wf 0,557 Fraccidn de Tela™ L o | E
CFmax 1.050 Coeficiente de empuie. maximo | (T
F mex 1688 M Empujs Maxima cn'n = s i . o
11 1867 Nesec.  Impulso Total i 5 ! ; i 00 05 10 5 20
9?‘1‘593 Impulso Especifico suministrado Tiempo (segundos) Tiempo (segundas)
Class; K Clasficacién del Motor
Clak purs 1688 Hewton Fmax = 172 Ko (kilopond)
- Ff;;i"i:’ ‘ 1171 Newton Fag= 119 Newion
t thrust = 1,595 =seg t thrust = 1,595 seg

Figura 4.6 Captura de pantalla del programa "SRM-CASTELLANO.xIs", pestaiia "Performance".
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Calculo de resistencia estructural

Una vez conocidas las caracteristicas del motor cohete es momento de realizar los calculos perti-
nentes de resistencia estructural de la cdmara de combustion. Para ello, se seguirdn los siguientes
criterios de disefio:

* Preferiblemente, la rotura debe producirse en los tornillos antes que en cualquier otra pieza
del cohete. De este modo, en caso de sobrepresion podrian recuperarse convenientemente las
piezas que componen el motor cohete, sélo a falta de sustituir nuevos tornillos.

* Deben romperse antes los tornillos de la tobera que los del cierre posterior. En caso contrario, el
cierre posterior saldria despedido por las altas presiones y dafiaria la seccién de la electrénica.
Sin embargo, si se rompiera antes la tobera, inicamente saldria esta seccién despedida, sin
dafiar estructuralmente la integridad del cohete.

Es necesario comprender el concepto de calidad de los tornillos para entender cémo se ha disefiado
estructuralmente el motor cohete. Si nos fijamos en la figura 4.7 comprobaremos que en los tornillos
aparecen nimeros serigrafiados en la cabeza que directamente te dan las caracteristicas de resistencia
del tornillo.
Por ejemplo, un tornillo de calidad 8.8 tendrd las siguientes caracteristicas [8]:

* Resistencia a rotura ( ffu) =100-8 =800 MPa

» Limite de fluencia = 800-0,8 = 640 MPa
L SO A IDENTIFICACION MATERIAL

1 !ll/lrlulj(l /
DETENSIONALA l

IUW\[M\ m '.
\ || LAFLUENGAYEL
— & \ MARCA\ /_, PUNTODEROTURA /
™~ N N/ min
o\ !
N ';,,“"/ \ /

o)

I e %

{/ REALCION ENTRE £

\
\
i ||\IFIHDHE\|‘§I("M |

Figura 4.7 Calidad de los tornillos [8].

Sin embargo, existen otros esfuerzos a los que también se encuentra sometido el conjunto del motor
cohete y que merecen ser estudiados. Estos son:

* Resistencia a traccion de los tornillos: Se calcula en base a la calidad del tornillo, tal y
como se ha indicado anteriormente.

» Resistencia a cortadura de los tornillos: Se trata de la resistencia que ofrecen los tornillos
ante esfuerzos cortantes o de cizalladura. La resistencia a cortadura se calcula del siguiente
modo [8]:

Resistencia a Cortadura = 0,8 - Resistencia a Traccion (4.10)

* Resistencia a desgarro de la carcasa: Se trata de la resistencia de la carcasa ante el
aplastamiento por parte de los tornillos, lo que podria producir un desgarro del agujero del
tornillo. Se calcula en base a las siguiente ecuaciones [9]:
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Resistencia desgarre CIERRE POSTERIOR (corte longitudinal) agujeros de la carcasa para tornillos. Método LRFD del AlSI seccion J3.10

Distarcia libre minima Dcdiametro  Carcasa Resistenciaa  resistencia

N (nimero alborde de la carcasa espesor pared  interior camara rotura Ftu MPa méxima Resistencia max  resistencia | Presion

tornillos)  dtornillo mm (mm) carcasa (mm) mm (NImm2) desgarro(N)  penetracion (N) ) max. (atm)
8 5 1 1,5 63,5 505,0 55547778 958086 555477781754

25.0-f,-d-t
Fdesgarro = Toib “4.11)

Con f, el limite de rotura (N /mm), d el didmetro el tornillo, ¢ el espesor y 7, el factor de
seguridad (se ha usado 1,25).

Y donde a corresponde al menor valor de los siguientes:

1
3 5 4 (4.12)

Con ¢, siendo la distancia libre desde el agujero hasta el extremo de la carcasa, p, la distancia
entre agujeros, d; el didmetro del agujero del tornillo y f,,, el valor nominal de la tensién de
rotura.

* Resistencia circunferencial o anular de la carcasa: Corresponde a la resistencia en la
direccion radial de la carcasa del motor, o lo que es 1o mismo, la traccién en la direccion
perimetral [10].

fu't
Pcamara = D_/2

Con D el didmetro interior de la camara.

(4.13)

¢ Resistencia axial o a traccion de la carcasa: Hace referencia a la resistencia en la direccion
axial de la carcasa del motor, es decir, en la direccion longitudinal [10].

2-f,t
b _2:4,

camara — D/2 (414)

Tras analizar todos los casos de esfuerzos que mas pueden llegar a comprometer la estructura del
motor cohete, se pasa a hacer unas tablas con dichas férmulas en Excel, las cuales se muestran a
continuacion.

CIERRE POSTERIOR

Resistencia corte de los tornillos CIERRE PO STERIOR

As=Area " Diametro interior Tornillo Resistencia de N Presion max que | Presion max elastica  Presion max disefio
N (ndmero resistente camara, Dc  rofuraa raccion Ftu Fmaxtracc N Fmaxcort N Area camara|  soportanlos que soportanlos  (am) con 1,25 coef
tornillos)  paso rosca dtornilo mm (mm2) (mm) (MPa=N/mm2) Atornillo mm2 tornilos ornillos mm2 tornillos (atm) tornillos (atm) sequridad
8 05 5 14,56 63,5 800 19,6 3179 55907 3167 77 141
8 05 5 14,56 63,5 1000 19,6 116473 58237 3167 184 147

Figura 4.8 Estudio de Resistencia del Cierre Posterior (Ver 4.3).
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CARCASA CAMARA

Resistencia circunferencial CARCASA CAMARA

Dc diametro Carcasa Resistencia Presion max

interior cdmara  espesor a rotura Ftu MPa que soportala | Presion de disefio
mm carcasa mm (Nmm2) coef seguridad | carcasa (atm) carcasa (atm)
63,5 15 505 1,5 239
Dc diametro Carcasa Resistencia Presion max
interior cdmara  espesor  Limite eldstico Fty que soportala | Presion de disefio
mm carcasa mm MPa (Nmm2) coef seguridad | carcasa (atm) carcasa (atm)
63,5 15 215 15 102 68
Resistencia axial a traccion CARCASA CAMARA
Dc diametro Carcasa Resistencia Presion max
interior cdmara  espesor arotura Ftu MPa que soportala | Presion de disefio
mm carcasa mm (Nmm2) coef seguridad | carcasa (atm) carcasa (atm)
63,5 15 505 15 a7
Dc diametro Carcasa Resistencia Presion max
interior cdmara  espesor  Limite elstico Fty que soportala | Presion de disefio
mm carcasamm  MPa(N'mm2)  coef seguridad | carcasa (atm) carcasa (atm)
63,5 15 215 1.5 203 135

Figura 4.9 Estudio de Resistencia de la Carcasa .

TOBERA

Resistencia corte de los tornillos TOBERA

As=Area " Diametro interior Tornillo Resistencia dz o Presion max que Presion max que Presion max disefio
N (namero resistente camara, e rotura a raccion Ftu FmaxtraccN  FmaxcortN Area camara| — soportanlos | soportan los tornillos  (aim) con 1,25 coef
tornillos)  paso rosca dtornilo mm (mm2) (mm) (MPa=N/mm2) Atornillo mm2 tornilos tornillos mm2 tornillos (atm) atm) sequridad
6 05 5 14,56 63,5 800 19,6 69884 41930 3167 132 106
6 05 5 14,56 63,5 1000 19,6 87355 52413 3167 166 132

Resistencia desgarre TOBERA (corte longitudinal) agujeros de la carcasa para tornillos. Método LRFD del AISI seccion J3.10

Distancia libre minima Dcdiametro  Carcasa Resistenciaa  resistencia
N (nimero al borde dela carcasa espesor pared  interior cémara  rotura Ftu MPa méxima Resistencia max  resistencia | Presion
tornillos) ~ dtornillo mm (mm) carcasa (mm) mm (N/mm2) desgarro (N)  penetracion (N) ) max. (atm)
1435

6 5 12 15 63,5 505 45448 182 71856,45 45448 182

Figura 4.10 Estudio de Resistencia de la Tobera (Ver 4.3).

DILATACION TERMICA CAMARA

Coef Dilat Lineal AISI 304 (m/m °C) 1,80E-05
Diametro Longitud axial
aT(Q) Di (mm) DF (mm) 4D (mm) aT(Q) Li (mm) Lf (mm) 4D (mm)
200 635 63,73 023 200 550 551,98 1,98
400 635 63,9 0,46 400 550 55396 396
600 635 64,19 0,69 600 550 55594 594
800 635 64,41 091 800 550 557,92 7,92
1000 635 64,64 1,14 1000 550 559,90 99
Coef Dilat Lineal PVC (m/m °C) 9,00E-05
Diametro Longitud axial
aT(Q) Di (mm) Df (mm) AD (mm) aT(%Q) Li (mm) Lf (mm) D (mm)
200 635 64,64 1,14 200 550 559,90 99
400 635 65,79 229 400 550 569,80 19,8
600 635 66,93 343 600 550 579,70 297
800 635 88,07 457 800 550 589,60 396
1000 635 69.22 572 1000 550 599,50 495

Figura 4.11 Estudio de termoelasticidad para temperaturas de combustién previstas para AISI 304
y PVC.

Llama la atencién que en la tobera (figura 4.10) hay dos tornillos menos que en el cierre posterior
(figura 4.8). La razén de esto es la necesidad de que en caso de CATO (explosién indeseada del
motor cohete) sea la tobera la que ceda en primer lugar ante la sobrepresion, como ya se ha indicado
con anterioridad. Es por ello por lo que vemos que los tornillos ubicados en la zona de la tobera
son los que menos presion aguantan hasta su rotura. Sin embargo, se comprueba que la carcasa de
la cdmara (figura 4.9) es la que limita la presién de cdmara, ya que si se superara, se deformaria
plasticamente el tubo, sin posibilidad de recuperar su estado original.

Ademads, se puede identificar que, para los resultados obtenidos en las tablas, el espesor de pared
del tubo de acero inoxidable 304 de la carcasa es 1,5mm (ver apéndice C.2, figura C.3).

Por ultimo, con el objetivo de reducir el efecto de deformacién térmica (figura 4.11) se decide
recubrir el motor cohete con una manta térmica, que es tipicamente utilizada en el aislamiento de
sistemas que trabajan a 1100 °C, por lo que deberia ser suficiente para aislar el motor cohete del
fuselaje de manera efectiva.

4.2.3 Disefo de la tobera

Para el disefio de la tobera, se debe tener en cuenta que es interesante hacerla lo més eficiente
posible para optimizar sus prestaciones. Para ello, como ya se ha visto en estudios preliminares,
la tobera adaptada resulta ser la mejor. Para ello, se disefiard una tobera cuya relacion de 4reas de
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garganta y salida permita que, para la presion de cdmara media durante la combustién, permita
mantener la tobera adaptada el mayor tiempo posible. Para ello, se ha desarrollado un programa de
Matlab que permite adaptar cualquier tipo de tobera. Se han utilizados las ecuaciones 3.24 y 3.25.
Es pertinente recordar que de las dos soluciones que tiene la ecuacion del Nimero de Mach a la
salida, nos interesa aquella que hace referencia al régimen supersoénico, es decir, M, 5"

3 %Relacidon de areas para tobera adaptada a partir de una presién

5 YkkkkkkxkkkkkkkRellenar DATOSH*skkskkskkokkkkkokkkkk

6 h0=7; %Altitud[m] respecto al nivel del mar de la zona de lanzamiento (en este caso
Sevilla)

7 h=300; %Altura[m] media durante la propulsién del cohete

8 D_g=19; J[mm] Diadmetro de garganta

9 p0=43.4737e+05; %Presion[Pa] en camara pO(Pa)=pOatm*101325

10 %3 skok ok s sk ok sk ok o ok ok ok ok o ok ok ok ok 3 ok ok ok ok 3k ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok

1
12 htotal=hO+h; %[m]

13 T0=298; JTemperaturalK] a nivel del mar media

14 T=TO - 0.65e-2*htotal; %Temperatural[K] en funcidon de la altura

15 pa=101325; /Presion[Pa] atmosferica a nivel del mar

16 §=9.80665; %Gravedad [N/kgl

17 m=28.966e-3; %Masa molar [kg/mol] de las moleculas que componen el aire (aire seco en

este caso)
18 k=8.314472; %Cte de Boltzman [J/mol K]
p=pa*exp (-m*xgxhtotal / (k*T));
20 pext=p /%Presion con la que se haran todos los calculos
21 A_garganta=pi*D_g~2; Y [mm~2]
22 gamma=1.4;
23 pi_O=pext/p0;
2
25 Mach=sqrt( (( 1/pi_0 )~ ((gamma-1)/gamma) - 1)*(2/(gamma - 1)) )

26

1

27

23 Rel_Areas= ( (1 + (gamma-1)/2 )~ (-(gamma+1)/2/(gamma-1)) ) / ( Mach*(1+(gamma-1)
/2*Mach~2) "~ (- (gamma+1) /2/ (gamma-1)) )

29 %Rel_Areas= A_salida/A_garganta

3

32 disp(’Este se trata del didmetro de a la salida que debe tener la tobera para que se
encuentre en condiciones de maxima eficiencia, es decir, tobera adapatada: ’)
33 D_s=sqrt (A_garganta*Rel_Areas/pi) /diametro de salida [mm]

Destacar que s6lo serd necesario rellenar el apartado de "Rellenar DATOS", donde se nos pedird
la altitud de la zona de lanzamiento, la altura media que alcanza el cohete durante la etapa de
propulsion, lo cual puede consultarse en la grafica y datos de la figura 4.5. Se hard uso, por otro
lado, del didmetro de la garganta de la tobera, que, como ya anticipamos se obtiene de los datos de
la figura 4.4. Del mismo modo, se nos pedira la presidén en camara (es importante seleccionar la
presion media) extrayéndola de las graficas de la figura 4.5. Dependera del disefiador la presion
escogida, pero lo recomendable seria seleccionar los datos relevantes (proporcionados en el Excel
SRM-CASTELLANO.xls) de la presién en camara durante la combustion y realizarles una media
en Excel.

4.2.4 Diseno final del motor cohete

En este apartado se recapitula el disefio general del motor cohete, entrando un poco mds en el detalle.
Por ello, es recomendable que se atienda a los planos de cada una de las partes mencionadas con
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anterioridad, situados en el apéndice C.4

En primer lugar, se debe tener en cuenta que tanto el cierre posterior como la tobera deben tener
un didmetro algo menor que la carcasa para poder encajar en ella. Sin embargo, debe realizarse
hermeticidad en el interior de la cdmara para lograr mantener la presion, evitando fugas. Para ello
se han disefiado un par de ranuras tanto en la tobera como en el cierre posterior, que serviran de
alojamiento para 2 juntas téricas de tipo 55x3 (NBR70).

Por otro lado, para poder encastrar el motor cohete en el interior del tubo de PVC de dicha seccién
del cohete, serd necesario disefiar dos piezas cilindricas que ajusten ambos didmetros. A estas piezas
se las denomina "Anillos del motor cohete". Seran fabricados en resina Epoxi que presenta unas
excelentes propiedades de conformado, asf como buena resistencia a la temperatura. Esta se reforza-
rd con fibra de vidrio para compensar la fragilidad de la resina y hacerla mds resistente ante impactos.

En las siguientes figuras se muestra en su conjunto el disefio en 3D del cierre posterior, la carcasa
del motor, la tobera, los anillos del motor cohete y los tornillos fijadores.

4

Figura 4.12 Motor cohete de NAOS vista de ensamblaje .
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|

Figura 4.13 Motor cohete de NAOS vista de ensamblaje completo.
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4.3 Diseno del Sistema Electrdnico y Telemétrico

En esta seccidn se describirdn todos los elementos y subsistemas electrénicos que se han disefiado
para NAOS. La informacién extra como hojas de caracteristicas se pueden ver en los apéndices, en
caso de necesitar mds informacion.

4.3.1 Disefio conceptual

Para ser capaces de cumplir la misién establecida al principio de esta memoria, es necesario que el
cohete esté provisto de diferentes elementos electrénicos que permitan cumplir las especificaciones.
Se quiere que:

* Cohete recuperable: Para que esto sea posible, es necesario que NAOS cuente con un
sistema de liberacion y recuperacion. Esto se hard con un paracaidas que se libera en el
momento del apogeo. Para ello, el método mds seguro y probado hasta ahora ha sido la
incorporacion se un sistema TIMER, que realiza una cuenta atrds hasta el momento estimado
del apogeo.

* Cohete rastreable telemétricamente: Se requiere para ello un médulo GPS acompaiiado
de una antena emisora embarcada y otra receptora en tierra.

* Registro de medidas inerciales: Para ello serd necesario una unidad de medidas inerciales
(IMU) junto con un Datalogger con una microSD para almacenar los datos recopilados.

* Video-grabacion a bordo: Se necesitard una cdmara embarcada en el cohete, junto con un
sistema de fijacion apropiado.

Con todo lo descrito anteriormente, se disefid de manera conceptual los subsistemas que se pretendian
incorporar en el interior de NAOS. Dichos subsistemas son los siguientes:

1. Subsistema de Alimentacion: Se encarga de proporcionar energia a todos los elementos
electrénicos del cohete, asi como a la carga ignea del sistema de liberacion del paracaidas.
Debe ofrecer una alta autonomia para que, en caso de pérdida del cohete, la telemetria esté
operativa el mayor tiempo posible.

2. Subsistema de Registro de Medidas Inerciales: Se compone de un Arduino UNO (elegido
por su extensa cantidad de informacién y divulgacién en el mundo de la electrénica), un
Shield para el pinado del arduino con el médulo IMU (Inertial Measurement Unit), ge tiene
como funcién medir presion, altitud, temperatura, aceleraciones, orientacién y velocidades
angulares, y el DatalLogger, encargado de almacenar toda la informacion suministrada en una
tarjeta Micro SD para su posterior interpretacion y estudio.

3. Subsistema de Rastreo y Telemetria: Consta, nuevamente, de un Arduino UNO que incorpo-
ra una antena de radio LoRa capaz de emitir a largas distancias, as{ como de una unidad GPS
que recoge medidas de coordenadas, altitud, etc. en tiempo real para transmitirlas mediante la
antena LoRa al receptor en tierra.

4. Subsistema TIMER: Permite establecer una cuenta atrds desde el momento en el que el
circuito se abre hasta el instante que se haya establecido mediante la resistencia variable o
potenciémetro. El modo de abrir el circuito es mediante un conector en el fuselaje del cohete
conectado a otro situado en la plataforma de lanzamiento. En el momento del despegue, ambos
conectores se desenchufan y el circuito queda abierto, iniciando asf la cuenta atrés.

5. Subsistema de Video-Grabacién: Incorpora una cimara de video junto con una cdpsula que
la protege, y con su forma aerodindmica hace que se perturbe la corriente lo menos posible.

Pasemos ahora a ver mas detenidamente el disefio de cada uno de los diferentes médulos que se
integran en el denominado Sistema Electrénico y Telemétrico.
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4.3.2 Disefo del Timer

El médulo del Timer se trata de una parte esencial del Sistema de Liberacion y Recuperaciéon. Como
ya se ha mencionado, en €l es donde ocurre la cuenta atrds para el despliegue del Paracaidas y asi
permitir la recuperacion de NAOS. Por ello, debe ser un sistema fiable y testeado varias veces.

Antes de mencionar los componentes necesarios para implementar en el Timer, es pertinente tener
en la cabeza el siguiente esquema de funcionamiento de este médulo.

&
. L 2 L 4 —O— 00— |» s “—
) L Power on-off
Cable Trigger| c1 SW3 Bateria
N 2204F 7‘321\/
.

JJ CN1
® — 6 3~ q
Q1

. o« 2, | o ol

\

- NESSS e - e
— B
Armado |
L sw2 Luminosidad Led Led prueba
ez VR3 D3

D1 0.01pF T 250

—&—&—0 3 °

S

R1 O

470 Ajuste Tiempo
VR1
15K

Figura 414 Esquemadtico del Mé6dulo Timer.

Expliquemos brevemente el funcionamiento del sistema. Para ello, es necesario conocer el
elemento central (NE555) que se trata de un circuito integrado Timer, que es el que permite que
ocurra la cuenta atrds. Veamos la funcién de cada uno de sus pines de conexién [?]:

* Pin 1 (GND): Este pin va conectado a tierra.

* Pin 2 (Disparo o Trigger): En este pin es donde se inicia la cuenta atrds. La cuenta atrés
ocurre cuando este pin estd por debajo del 1/3 del voltaje de alimentacién (V,.,.).

* Pin 3 (Salida): Por aqui se muestra la respuesta que da el Timer transcurrido el tiempo
deseado. El voltaje a través de este pin serd el de aplicacion (V,.) menos 1,7V

* Pin 4 (Reset): Al tener un valor por debajo de 0,7V establece el pin 3 a nivel bajo.

* Pin 5 (Control de Voltaje): En el caso de que el modo de controlador de voltaje, el voltaje
en este pin puede ir desde casi V.. hasta practicamente OV

* Pin 6 (Umbral): Se trata de la entrada a un comparador interno del propio NES55, y que se
utiliza para poner el pin de salida a nivel bajo.

* Pin 7 (Descarga): Su funcién es descargar con efectividad el condensador externo utilizado
por el temporizador.

* Pin 8 (V+): Se trata del pin donde se conecta el voltaje de alimentacién que puede ir desde
los 4,5V hasta los 16V.

El circuito integrado NE555 puede actuar en dos modos diferentes en funcién de como esté disefiado
el circuito. El primero, es el modo "astable", en el cual el la salida va alternando entre nivel alto
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durante un periodo de tiempo y bajo durante otro periodo, siendo regulable con el valor de las
resistencias, pero siempre de manera periddica. Por otro lado, encontramos el modo "monoestable”,
que se trata del modo en el que el circuito s6lo entrega un tinico pulso de salida con valor de voltaje
establecido por el disefiador. Serd este dltimo el caso que nos ocupa, y en base al cual se ha disefiado
el circuito de la figura 4.14 [?].

SALDA vs CONDENSADOR

I

Vottage [V]
-

1\'—
S

Figura 415 Simulacion de funcionamiento del Timer en el programa "Livewire".

Para comprender el funcionamiento interno del Timer debemos fijarnos en la figura 4.15. Definamos
los elementos clave del circuito:

Cable Trigger (CN3): Se trata del cable que va conectado a un pequefio conector sujeto
a la plataforma de lanzamiento, y, que antes del despegue se mantiene cerrado. Serd en el
momento del despegue cuando el conector se desenchufe y active la cuenta atras.

Power ON/OFF (SW3): Se trata de un conmutador deslizante que actiia de interruptor de la
bateria. Cuando esta en OFF el circuito se encuentra sin alimentacion de entrada.

Ignitor (CN1): Consiste en unos cables que conectan el voltaje de salida del Timer con la
carga de pélvora (ignitor) del Sistema de Liberacion, que serd la que accione la salida del
paracaidas.

Armado (SW2): Su funcién no es otra que la de armar el sistema, y dejarlo preparado para el
despegue. De hecho tiene dos estados: Armado ON, que indica que el sistema estd preparado
para el despegue o Armado OFF, que permite realizar una prueba de funcionamiento del Timer
previa al despegue para asegurar su funcionamiento y fiabilidad. Dicha prueba consiste en
abrir el circuito en los cables del Trigger, esperar el tiempo de retardo que se haya establecido,
y comprobar que pasado dicho periodo de tiempo se enciende el LED D3. Esto indicaria que
el Timer funciona correctamente y esta preparado para el lanzamiento.

Potenciometro (Ajuste Tiempo VRI): Se trata del principal pardmetro de disefio del circuito.

Es una resistencia variable que permite cambiar a conveniencia el tiempo de retardo hasta la
respuesta de la salida del Pin 3.

Condensador (C1): Serdel encargado de, una vez abierto el circuito por el cable del Trigger, ir
disminuyendo la caida de tensién en el Pin 2 (Disparo o Trigger) a medida que el Condensador
C1 se va cargando.

MOSFET (Q1): Actia como interruptor electrénico. Cuando recibe voltaje del Pin 3 de
salida, el interruptor se cierra y permite que la bateria alimente al Ignitor del Sistema de
Liberacién.
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Funcionamiento del Timer

En primer lugar, mediante la resistencia variable VR1 (figura 4.14) se regula el tiempo que se desee
para la apertura del paracaidas. Esto se hace regulando VR1, situando el interruptor de Armado en
OFF, desconectando el cable del Trigger, y midiendo el tiempo hasta que se enciende el LED de
Prueba D3. Esto se hara sucesivamente hasta ajustar el tiempo exacto.

Debemos fijarnos ahora en el esquema de la figura 4.15 y en su gréfica. Es en ella donde se repre-
sentan las curvas Voltaje-Tiempo de caida de tension en el Pin 2 (Disparo o Trigger) y en el Pin 3
(Salida) del circuito integrado.

En el instante inicial, previo al lanzamiento, el Pin 2 se encuentra a 7,4V (arriba) y el Pin 3 a
0V (abajo). En el momento del despegue, el Cable Trigger CN3 se desconecta (éste puede verse
fisicamente en la figura 4.16), abre el circuito y permite que el condensador C1 comience a cargarse,
lo que conlleva caida de la tension del Pin 2 (ver figura 4.15). El tiempo de descarga dependerd de
los valores de R1, VR1 y C1. Como sabemos, el circuito integrado activa la salida de tensién por el
Pin 3 cuando el Pin 2 llega a un valor de Tensién que corresponda a 1/3 del valor de Tensién de
Alimentacion (en este caso 1/3 de 7,4V, es decir, 2,47V ). Esto se ve perfectamente en la grafica junto
al esquema del Timer. Serd en ese momento en el que habrd tension a la salida del circuito integrado,
permitiendo que se suministre energia al ignitor y se produzca el despliegue del paracaidas justo en
ese momento.

Figura 416 Imagen de la geometria del conector del Trigger en la carcasa de NAOS.

Componentes del Timer
A continuacién, se detallan los modelos de los diferentes componentes que se han elegido para el
Timer, en base a sus caracteristicas. Estos son:

* Condensador (Aluminium Electrolytic Capacitors): KEMET ESH227M016AE3AA y KE-

MET C318C103K2R5TA7303.

¢ Conmutador deslizante.

* MOSFET IRF-520: Datasheet en el apéndice C.5.2.

¢ LED Rojo: LUMEX SLX-LX5093ID.
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¢ Circuito Integrado Temporizador: NE555 (apéndice C.5.3)

* Potenciémetro PT-10: Datasheet en el apéndice C.5.1

Disefio en Altium

Con el objetivo de generar los archivos Gerber para la fabricacién de las PCB’s se implementa el

disefo del Timer en el programa de Altium. Tras disefiar la placa, el routado y la huella, el resultado
es el que se muestra a continuacion.
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Figura 418 Vista en 3D del Timer.
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Figura 419 Archivo Esquemaético del médulo Timer.

4.3.3 Eleccion de componentes

Una vez se ha dejado atrds el Subsistema Timer, es momento de indicar todos los componentes que
se han escogido para los subsistemas restantes. Empecemos con la lista:

¢ Subsistema de Alimentacion

— Bateria Lipo 7,4 'V, 8000 mAh (Apéndice C.5.4): Se trata de una bateria sobredimensio-
nada teniendo en cuenta la potencia que consume el Sistema Electrénico y Telemétrico
completo. Sin embargo, estd pensada para ser reutilizada en el futuro en caso de que se
quieran introducir otros elementos electrénicos o incluso control activo de la aerodina-
mica y estabilidad de NAOS. Otro punto a favor de la eleccion de esta bateria reside en
la poca diferencia de peso y precio si se compara, por ejemplo, con otra bateria Lipo
de 7,4 V'y 5200 mAh, cuyo peso es de 256 g frente a los 302 g de la bateria seleccionada.

La bateria presenta las siguientes caracteristicas:

*

*

*

Voltaje: 7,4 V.

Capacidad: 8000 mAh.
Bateria Polimero de Litio.
Tasa de Descarga: 100 C.
Dimensiones: 138x47x35 mm.

N°¢ de Celdas: 2.
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Figura 4.20 Bateria Lipo 7,4 V, 8000 mAh.

* Subsistema de Registro de Medidas Inerciales

— Arduino UNO Rev 3: Se trata de una tarjeta microcontroladora basada en el ATmega328P.
Cuenta con 14 pines digitales, 6 analdgicos, conexiones USB, Jack e ICSP (que permite
acceder a la memoria Flash del microcontrolador y grabar cualquier programa sin
necesidad de hacer uso del USB). Sus caracteristicas son las siguientes:

*k

*k

*k

Microcontrolador: ATmega328P.

Voltaje de operacioén: 5 V.

Voltaje de suministro recomendado: 7-12 V.
Voltaje méximo: 20 V.

Memoria Flash: 32 KB.

Clock Speed: 16 MHz.

Dimensiones: 68,6x53,4 mm.

Peso: 25 g.

Figura 4.21 Arduino UNO Rev 3.

— Unidad de Medidas Inerciales (IMU) GY-91: Se trata de una tarjeta capaz de captar
con gran frecuencia medidas inerciales tales como aceleracion, magentométricas, giros-
copicas. De esto se encarga el médulo MPU-9250, integrado en la tarjeta IMU GY-91
junto con otro médulo, denominado BPM-280, que es el encargado de medir presion,
altitud, temperatura. Veamos algunas caracteristicas de este dispositivo:

*

*

Interfaz: 12C.
Voltaje de operacién: 3-5 V.
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% Dimensiones: 14.3x20.5 mm.
# Rango del Giréscopo: + 2000 °/s.
% Rango de Aceleraciones: + 16g.

* Rango de Presiones: 300-1100hPa.

Figura 422 PinOut de Unidad de Medidas Inerciales GY-91.

Figura 4.23 Unidad de Medidas Inerciales GY-91.

— Lector de Tarjeta Micro SD: La funcién de este médulo es la de guardar los datos
recibidos durante el vuelo por los sensores del IMU en una tarjeta Micro SD para
su posterior interpretacion y representacion. Sus principales caracteristicas son las
siguientes:

% Interfaz: SPL
% Voltaje de operaciéon: 3,3-5 V.

% Dimensiones: 24x42x12 mm

Figura 4.24 PinOut del Lector de Tarjetas Micro SD.
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Figura 4.25 Lector de Tarjetas Micro SD.

* Subsistema de Rastreo y Telemetria

— Arduino UNO Rev 3: Se han explicado sus caracteristicas anteriormente.

— GPS NEO-MS8N: Consiste en una antena GPS receptora de la marca UBLOX, acoplada
a una tarjeta que es la encargada de controlar el traspaso de los datos que recibe la
antena cerdmica. Algunas de sus caracteristicas son las siguientes:

# Interfaz: Serial.

% Voltaje de operacién: 3,3-5 V.

# Dimensiones de la Antena: 25x25 mm.
# Dimensiones del médulo: 25x35 mm.

% Ratio de Baudios: 9600.

Figura 426 PinOut del médulo GPS NEO-MS8N y antena cerdmica.

— LoRa E32-433T30D: Se trata de un médulo inaldmbrico de puerto Serial (UART) que
cuenta con tecnologia LoRa (Long Range, largo alcance) capaz de llegar a grandes

distancias de transmision, con alta inmunidad al ruido y bajo consumo de corriente.

Estas son algunas de sus caracteristicas mds importantes:
* Interfaz: Serial (UART).
# Fabricante:EBYTE.

* Voltaje de operacion: 5 V.
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% Frecuencia de transmisién: Funcionamiento en la banda ISM 433 MHz.
* Potencia Maxima de Transmision: 1W.

* Alcance Maximo de Transmision: 8 Km.

Figura 4.27 PinOut del Médulo LoRa E32-433T30D.

Figura 4.28 Modulo LoRa E32-433T30D.

— Antena omnidireccional: Se ha escogido esta antena por ser omnidireccional (emite en
todas las direcciones) y por tener una baja ganancia (3 dBi) lo que permite que el 16bulo
de emision de datos sea especialmente util mientras va embarcada en el cohete. Esto se
debe a que la transmision predomina en las zonas axiales, siguiendo el eje longitudinal
del cohete. Veamos sus principales caracteristicas:

* Marca: CDSENET
* Ganancia: 3 dBi.
%« Frecuencia 433 MHz.

% Dimensiones: 210x13 mm.
* Sistema Terrestre de Recepcion de Telemetria

— LoRa E32-433T30D: Mostrado anteriormente.

— Acoplador E15-USB-T2: Se trata de un elemento donde se insertan los pines del médulo
LoRa E32-433T30D y permite la conexién con el ordenador mediante un puerto COM.
Esto serd extremadamente ttil para cambiar los pardmetros tanto del transmisor de LoRa
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Figura 4.29 Antena omnidireccional de emisién de 3 dBi.

como del receptor. Otra ventaja es que permite visualizar directamente en el ordenador
los paquetes de informacién que envia el médulo emisor de LoRa. Para obtener mas
informacion de su funcionamiento o el PinOut se recomienda ver el apéndice C.5.5, sin
embargo, veamos sus principales caracteristicas:

* Modos de operacion (para mds informacién ver C.5.5):
- Modo Normal: Modo para transmitir.
- Modo Despierto (no se ha usado este modo)
- Modo Bajo consumo

- Modo Dormido: Se usa para cambiar los pardmetros del dispositivo E32-
433T30D.

# Adaptador USB-TTL
* Dimensiones: 40x20 mm.

* Software para configuracion de pardmetros: "RF_Setting3.7.zip" , que puede ob-
tenerse en la pagina web de Ebyte. El archivo a descargar es el correspondiente
al 27-04-2020. Este programa permitird cambiar la paridad, el canal, el AirRate,
la direccién y muchos otros pardmetros importantes para la transmisién por radio
LoRa. Esto también se explica en el apéndice C.5.5.

% Software para la visualizacion de datos en el PC: Gracias al programa de "Access-
Port136.exe" serd posible visualizar de manera sencilla los paquetes de datos
emitidos por el médulo de radio emisor.

Figura 4.30 Mddulo E15-USB-T2.

— Antena direccional: Se ha escogido esta antena para la recepcién desde tierra por ser
adecuada a la hora de realizar el tracking del cohete. Esto se debe a su gran ganancia
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(15 dBi) que genera un l6bulo muy estrecho en la antena, pero que alcanza grandes
distancias, por lo que con ligeros movimientos de la antena se podrd interceptar el
16bulo de emisién del cohete NAOS y asi recibir la informacion del GPS en tierra. Sus
principales caracateristicas son las siguientes:

* Ganancia: 15 dBi.
% Frecuencia 315, 433, 470 MHz.
* Longitud: 220 mm.

Figura 4.31 Antena direccional de recepcion de 15 dBi.

¢ Subsistema de Video-Grabacion

— YI Action Camera (Xiaomi): La cdmara se ha obtenido de segunda mano con el objetivo
de no invertir demasiado dinero en un elemento que potencialmente puede sufrir dafios.
A la hora de buscar una cdmara de grabacion, la experiencia demuestra que no sélo
es importante la calidad de video, sino también los FPS que tenga, pues supondra la
diferencia entre un video que ofrezca mucha informacién de cada momento del vuelo, a
otro que se vea poco fluido y con poca informacién. Veamos algunas caracteristicas de
esta cdmara:

Resolucién Méaxima: 1080P 60fps (1920 x 1080).

*

*

Sin pantalla: Imagen visualizable desde un smartphone.

*

Resolucion fotografica: 16 Mp.

% Lente: 16MP CMOS F2.8 (Apertura focal) 155 gran angular.
# Wifi: Hasta 100m de alcance.

Bluetooth 4.0

Baterfa: 1010mAh.

*

*

* Dimensiones: 60,4x42x21,2 mm
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Figura 4.32 Cédmara de a bordo YI Cam (Xiaomi).

4.3.4 Disefo de los shield’s

En este apartado se va a desarrollar el disefio de los shield’s que se acoplan a los Arduinos y
que permiten la conexién con los diferentes componentes: GPS, LoRa, IMU y Data Logger. El
routado de los shield’s se hace en base al pinado que se describird en los apartados 5.3.1 y 5.3.2
correspondiente al software programado y posteriormente implementado en los arduinos. Todos los
disefios que se muestran a continuacién han sido elaborados mediante el programa Altium.

Shield del Subsistema de Registro de Medidas Inerciales

A continuacién se muestra el esquematico generado por el programa Altium, que serd de gran
utilidad a la hora de comprender el pinado y las conexiones entre el Arduino UNO y el resto de
componentes del Subsistema.
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Figura 4.33 Archivo Esquemadtico del Subsistema de Registro de Medidas Inerciales.
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Por otro lado, se muestran las siguientes figuras en 3D, donde es posible visualizar el shield completo
con los pines correspondientes donde irian acoplados cada uno de los mdédulos, segtn indican las
huellas correspondientes. Ademds cuenta con una muesca en la zona superior izquierda para que
sea posible reiniciar el software del Arduino una vez soldada la placa. Del mismo modo, hay varias
aperturas y ranuras en el shield que hacen posible que puedan verse los leds del Arduino, ya que
son de vital importancia para ver, por ejemplo, si al Arduino le llega alimentacién o no.

TR anaLos In O

UM AD AL A2 A3 A9 RS

A B 8w o
NEOS o 00000000 066666

IMU-SD SHIELD

ANALOG IN @
Al A2 A3 A4 AS

A
000000

Figura 4.35 Vista en 3D del Subsistema de Registro de Medidas Inerciales.

También se aprecian taladros en la placa estratégicamente colocados para atornillar los médulos al
shield y, a su vez, para que todo el conjunto Arduino, Shield y componentes pueda anclarse a la
cédpsula de electrénica, que posteriormente se introducird en el cohete.

Shield del Subsistema de Rastreo y Telemetria

Al igual que para el subsistema anterior, se muestra a continuacién el archivo Esquemadtico generado
por Altium, muy util para comprobar las conexiones a nivel de software a la hora de programar el
Arduino internamente.
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Figura 4.36 Archivo Esquemadtico del Subsistema de Registro de Medidas Inerciales.

Se muestran, a continuacion, las vistas en 3D del disefo del shield relativo al Subsistema de Rastreo
y Telemetria. Al igual que con el Subsistema del apartado anterior, en las imagenes se percibe la
ergonomia a la hora de realizar el acople del shield con el Arduino y sus componentes. Unicamente
deben situarse los pines de cada elemento en su hueco correspondiente. Nuevamente contamos con
una muesca en la parte superior izquierda para que sea posible reiniciar el software del Arduino.

Figura 4.37 Vista en 3D de la ilustracién del Subsistema de Rastreo y Telemetria.

Esta placa también cuenta con aperturas, ranuras y taladros que cumplen las mismas funciones que
en el caso anterior. Con la salvedad de que ahora se sitian dos nuevos taladros que serdn los que
permitan fijar la antena del GPS al shield.
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Figura 4.38 Vista en 3D del Subsistema de Rastreo y Telemetria.

4.3.5 Diseiio de accesorios y capsula de electronica

Serd en esta seccion donde se detalle el disefio de los diferentes elementos cuya funcién serd acomo-
dar los distintos componentes y subsistemas anteriormente mencionados en el interior del cohete.
De este modo, quedaran protegidos y con la posibilidad de ser fijados a la carcasa o fuselaje de PVC
que recubrird la electrénica. Para el desarrollo de dichos elementos se ha utilizado el programa de
disefio "Catia". Veamos cudles son.

Capsula de Bateria y Subsistema de Medidas Inerciales

En esta cdpsula irdn ubicados la bateria y el subsistema de Medidas Inerciales, que estardn uno en
frente de otro. Por su parte, el arduino, junto con el shield, el IMU y el Datal.ogger se unirdn a la
capsula mediante 4 tornillos y tuercas. Este ajuste es de vital importancia para evitar que el IMU
vibre durante el vuelo, y asf evitar ruido en las mediciones. Asimismo, la bateria dispondra de dos
tapas o abrazaderas que se fijardn al alojamiento mediante tornillos. Con ello, la bateria quedara
totalmente fijada e inmovil en la cdpsula. A continuaciéon podemos ver el 3D de dicha cdpsula. Del
mismo modo, en el apéndice C.6.1 estdn los planos de la pieza y en el apéndice ?? los planos de las
tapas de la bateria, en caso de que se quiera mas informacion.
T
(

Figura 4.39 Cépsula de Bateria y Subsistema de Medidas Inerciales. Vista 1 .
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Figura 4.40 Cépsula de Bateria y Subsistema de Medidas Inerciales. Vista 2.

Esta pieza se fabricard por medio de una impresora 3D. Por su bajo coste y buenas propiedades
mecdnicas, el material usado serd PLA.

Capsula de Subsistema de Rastreo y Telemetria

A continuacién, se muestra la cdpsula donde ird ubicado el arduino y el shield, junto con los médulos
GPS y LoRa. Al mismo tiempo, se acoplara la antena, que necesitard un espacio considerable para
desarrollarse hacia arriba. Es por ello, que entre esta cdpsula y la siguiente existe un agujero extra,
que ha sido medido y disefiado para que atraviese la antena de manera adecuada. Sin embargo, esto
se verd en el siguiente médulo.

I

Figura 4.41 Capsula de Subsistema de Rastreo y Telemetria.

Nuevamente, esta pieza serd fabricada en PLA mediante una impresora 3D. Y sus planos detallados
se ubican en el apéndice C.6.3

Capsula de Antena y Timer

Esta seccidn de la cdpsula es una de las mds criticas, ya que era necesario hacerla rigida, para evitar
roturas durante el vuelo, pero al mismo tiempo debe carecer de material en la medida de lo posible.
No sélo por temas de peso, sino también para evitar que el exceso de PLA de la impresién 3D
apantalle la emisién de datos de la antena y el equipo LoRa. Por esta razén, se pueden apreciar en
la figura 4.42 dos barras trasversales a la cdpsula, cuya funcién serd la de rigidizar la estructura, sin
perturbar la sefial emitida por el conjunto LoRa. Los planos detallados de esta pieza se encuentran
en el apéndice C.6.4.
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Figura 4.42 Cépsula de Antena y Timer.

Conjunto de capsulas ensambladas

En esta seccion se podra apreciar con mayor precision, el conjunto de las 3 capsulas explicadas
anteriormente. Todas las cdpsulas incluyen algunos elementos de interés, que son los siguientes:

* Agujero para la linea de vida: En la primera imagen de la figura 4.43 se incluye un agujero
pasante a través de todas las superficies de unién entre cdpsulas. A través de ellos pasard la
linea de vida, que se trata de una cuerda de gran resistencia que unird todo el cohete, desde el
motor hasta el cono, sirviendo de sistema de seguridad extra, para que, en caso de separacion
de las secciones del cohete durante el tir6n de la apertura del paracaidas, todas sus partes
sigan manteniéndose unidas.

» Larguerillos: Con el objetivo, nuevamente, de aligerar peso, se han incluido largerillos
en las paredes de las cdpuslas, para mantener una buena resistencia a flexion, sin engordar
mucho la estructura.

Figura 4.43 Conjunto de cédpsulas ensamblado. Vistas 1y 2.
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Figura 4.44 Conjunto de cdpsulas ensamblado. Vistas 3 y 4.

Observando las vistas 3 y 4 de la figura 4.44 nos percatamos de la existencia de una barra trasversal
en la parte superior, con 3 agujeros pasantes. Sera ahi donde esté ubicado el Timer. Su localizacién
se justifica con el hecho de que es deseable que esté 1o mds cerca posible del Sistema de Liberacion,
para asi ahorrar en cable y mejorar en seguridad.

Alojamiento de la YI Cam (camara de a bordo)

Con el objetivo de que la cdmara de a bordo se encuentra fija en todo momento ha sido necesario
el disefio de un encapsulamiento que le permita sobresalir ligeramente por el fuselaje del cohete,
para asi poder realizar una grabacion del exterior. Sin embargo, como el dngulo de la lente no es de
90°, y la intencién es grabar el fuselaje del cohete, incluidas las aletas, se ha tenido que hacer un
disefio en el que se le introduce dngulo a la cdmara, en lugar de sacarla paralela al fuselaje. Esto ha
condicionado la necesidad de incluir una zona aerodinamica en la pieza, cuyo propdsito es reducir
al minimo la resistencia aerodindmica que implicitamente generard la cdmara al sobresalir por el
fuselaje.

Por otro lado, se ha incluido una apertura lateral en la pieza, para que sea posible la insercién y
extraccion de la cdmara de a bordo. Ademas, se han habilitado tres accesos en la zona aerodindmica.
Dos de ellos para fijar la pieza al fuselaje, y el otro, para que sea posible encender el wifi de la
cdmara, una vez que esté integrada en el conjunto del cohete, y asi iniciar desde el dispositivo mévil
la grabaci6n de video (ver el pequefio agujero pasante en la vista 2 de la figura 4.46).

El resultado final es el que se ve en las figuras 4.45 y 4.46. Asimismo, en caso de querer profundizar
mads aun en el disefio de esta pieza, se han incluido los planos de la misma en el apéndice C.6.5.
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Figura 4.45 Encapsulado de la cdmara de a bordo YI Cam. Vistas 1 y 2.

Figura 4.46 Encapsulado de la cdmara de a bordo YI Cam. Vistas 3 y 4.
4.4 Diseno del Sistema de Liberacion y Recuperacion

441 Disefo conceptual

El objetivo del Sistema de Liberacién y Recuperacién es el de eyectar o activar un elemento de
recuperacién en el momento idéneo para poder recuperar y reutilizar el cohete. En este caso, el
Sistema de Recuperacion serd un paracaidas, mientras que el de Liberacion consistird en un émbolo
y un muelle comprimido durante el vuelo y sujeto con un hilo de nylon que, al quemarse en el
momento oportuno, despliega el elemento de recuperacion.

En la siguiente imagen se puede apreciar un esquema del Sistema de Liberacién. En él puede
comprobarse la disposicion del muelle junto al émbolo, sobre el que se apoya el paracaidas, el
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hilo de nylon reteniendo al muelle y manteniéndolo comprimido mediante el émbolo y el Timer,
cuya funcidén serd la detonar la carga de p6lvora en el momento preciso y propiciar la salida del
paracaidas.

Paracaidas

Figura 4.47 Esquema del Disefio Conceptual del Sistema de Liberacién y Recuperacion.

En la figura 4.47 se observa un tornillo junto con una palometa. Este elemento serd itil a la hora de
tensar el hilo de nylon, que permitird comprimir mas el muelle y dejar mas espacio libre para el
paracaidas.

4.4.2 Disefo del paracaidas

Para el disefio del paracaidas se han obtenido datos tanto de Richard Nakka [1] como de Jesis
Manuel Recuenco [12]. Es por ello, que se ha llegado a la conclusién de que se confeccionard un
paracaidas de tipo Semielipsoidal.

El pardmetro de disefio mds importante es la determinacion de la velocidad de descenso deseada.

Por un lado, Richard Nakka recomienda velocidades de entre 6-9 m/s, mientras que Jesis Manuel
Recuenco por su parte, propone 3,35-4,26 m/s. En base a la experiencia pasada de otros disefios de
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paracaidas y con la opinidn de los anteriormente nombrados referentes del Modelismo Espacial, se
decide establecer una velocidad de descenso deseada de 5,94 m/s. Con esta velocidad el impacto
en tierra serd un tanto abrupto, pero se logrard reducir el radio de aterrizaje desde el lugar de
lanzamiento.

En la figura 4.48 se muestran una serie de tablas en las que se ha calculado el didmetro de paracaidas
necesario, correspondiente a una velocidad de descenso dada. Para ello se ha utilizado la ecuacion
3.26 reescrita del siguiente modo:

2 W
pV;Cy
p—./%5 (4.16)
T

Las ecuaciones anteriores son las que se han usado en las tablas de Excel que se muestran a
continuacion. Cabe destacar que se ha escogido como coeficiente de resistencia aerodindmica
Cp = 0,8 por experiencias previas con el mismo tipo de paracaidas. De hecho, para mas informacién,
se puede acudir a la seccion 3.2.4 donde se explica con detenimiento la influencia que tiene el tipo
de descenso que desarrolle el paracaidas con el valor de Cp,. Por otro lado, también debe hacerse
una estimacion lo mds aproximada posible del peso del paracaidas.
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465 50 454 28 2 se4 [250-320 (con 9% 7087 %072 233 Didmetro paracaidas (m)
485 50 425 23 21 53  |416:880(con 120 11793 20048 3088
505 50 392 22 22 513
52 50 368 22 23 4;
542 50 30 21 24 4m0
560 50 319 20 25 4%
578 50 300 20 26 43 Velocidades de cai
150 594 50 28 19 27 a8 Velocidad de caida reco|3,35-4,26m/,(Fuente: Jesiis Manuel Recuenco. Modelismo espacial. Oct2008)
20 611 50 269 18 28 403 Velocidad de caida reco 6-9 m/s (fuente: Richard Nakka) 9 m/s es una caida dura segin Richard Nakka. Richard recomienda 7,5 m/s
v descenso v descenso
Diametro  Masamin  (m/s) paraM Masa max  (m/s) para
paraca(m)  cohete (kg) min cohete (kg) M max
o 03 5 18 9,1 (fuente: Richard Nakka. Paracaidas semielipsoidal comercialsin agujero)
076 14 61 23 9,1 (fuente: Richard Nakka. Faracaidas semielipsoidal comercialsin agujero)
1 18 61 41 9,1 (fuente: Richard Nakka. Paracaidas in agujero fabricado por Richard)
Dismeto paracaidas(m) 1,9

Aunque segin los calculos deberia estar entre 2,5 m y3 m, se prefiere un didmetro menor para reducir el radio de caida debido
al desplazamiento por el viento.

Figura 4.48 Tabla con relaciones entre didmetro del paracaidas y velocidad de descenso.

Una vez se conoce el didmetro que se desea en el paracaidas, se debe obtener el patrén de recorte
de las piezas de tela de paracaidas. Para ello, se usard tela de nylon especial para paracaidas. Por su
parte, el patrén a seguir es el que se muestra en el apéndice C.7, al que se le deberd poner a escala
para conseguir el radio deseado en base a los cdlculos anteriormente mostrados.

Llega ahora el momento de elegir la longitud de las cuerdas del paracaidas. La longitud se extraerd
de la ecuacién 3.34. Para ver a qué se refiere L .,,,4, ver figura 3.32.

Todo esto nos lleva a que, para el didmetro que se ha obtenido con los cdlculosde D =1,9 m la
longitud de cuerda que se debe implementar es de L_,,,,;, = 2,14 m. Sin embargo, dicha cuerda
debera ser el doble de larga, ya que de una tnica cuerda se aprovecha para incorporar 2 de ellas.
Es decir, se corta una cuerda de longitud 2xL,,,,,;, Y cada extremo de ella se une se une a un
lado y al contrario del perimetro de la campana del paracaidas. Ademads, se debe dejar en torno
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aun 5-10% de la longitud de la cuerda (L.,,,,) para poder hacer la costura entre paracaidas y cuerda.

Tras hacer esto, se procederd a hacer un nudo en el punto de convergencia de las cuerdas (el més aleja-
do de la campana del paracaidas) para asi poder anclarlo posteriormente a la linea de vida del cohete.

4.4.3 Disefo del Sistema de Liberacion

Para el disefio del sistema de fabricacion basta con ver la figura 4.47 e ir describiendo los distintos
elementos necesarios:

4.5

Muelle: El muelle es el componente determinante en el sistema de liberacién, no sélo porque
cumple la funcién de ejercer la fuerza para eyectar el paracaidas, sino que también limita la
longitud mdxima que puede tener el alojamiento del paracaidas para asegurar que se despliega
el paracaidas, asi como la maxima compresion que se puede realizar sobre el muelle para que
no se deforme pldsticamente.

El muelle seleccionado es el modelo C.700.360.3200.A de la marca Vanel, cuyas caracteristi-
cas son las siguientes:

Diametro exterior | 70 mm

Diametro interior | 62,8 mm

Fuerza maxima | 17 kg
Longitud libre | 320 mm
Compresion maxima | 60,59 mm
Constante elastica | 0,065672 N/mm
Peso | 186,77 g
Precio | 9 Euros
Tabla 4.1. Caracteristicas muelle Vanel C.700.360.3200.A

Hilo de nylon: EI hilo de nylon seleccionado es de 1 mm de didmetro, y serd el encargado
de mantener la tensién en todo el sistema hasta el momento de la eyeccion. Se ha escogido
nylon por sus buenas propiedades de resistencia a traccion y por ser facil de derretir al estar
sometido a la pequefia ignicion de la carga de pdlvora..

Polvora Negra: Su composicion es KNOz(74 %), Carbon vegetal (16 %), Azufre (10%).
Serd la encargada de derretir el hilo de nylon e iniciar la eyeccion.

Tubo de PVC: Es el encargado de albergar el hilo de nylon tensionado en su interior, que estd
atado al tornillo con la palometa, y este a su vez encastrado en el tuvo de PVC, al que se le
deberd hacer una tapa en una de sus bases con resina epoxi y fibra de vidrio, o cualquier otro
material con buena resistencia mecénica. El tuvo de PVC puede ser de cualquier didmetro a
elegir. En el caso de NAOS se usard un manguito de PVC de 40 mm de didmetro y 15,5 mm
de longitud.

Piston: El piston estard impreso en 3D, y tendrd las dimensiones adecuadas para deslizar
con facilidad por el interior del fuselaje. Ademas, tendrd un cajedado en el que se introducira
levemente el muelle, para aportar rigidez y consistencia al sistema.

Disefo de Fuselaje, Elementos Aerodinamicos y Estabilizadores

En esta seccion se va a profundizar en como ha sido el disefio de todos los elementos que estan
en contacto directo con el flujo de aire durante el vuelo, asi como otros cuya funcién es la de
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operar como elementos de estabilidad pasivos, este es el caso de las aletas. Veamos cudles son los
elementos que estudiaremos.

4.5.1 Disefio de la ojiva
Debido a que en ninglin momento del vuelo se entrard en régimen transénico o supersonico, se

buscard una geometria de tipo ojival tangente (con radio de acuerdo en la punta) o parabdlica. A
continuacion se muestra el disefio final de la ojiva.

=

Figura 4.49 Ojiva de NAOS por partes. Vistas 1y 2.

Figura 4.50 Ojiva de NAOS. Vistas 1 y 2.

En caso de necesitar mds informacion sobre las cotas y el disefio de la ojiva, consultar los apéndices
C8.1yC.8.2.

4.5.2 Disefo de guias para la rampa de lanzamiento

Las guias para la rampa de lanzamiento se tratan de unas pequeiias piezas cuya funcion serd la
de guiar el cohete completo a lo largo de la rampa de lanzamiento, para evitar que se desvie y se
inestabilice. El guiado serd necesario tinicamente hasta que el cohete haya llegado a una velocidad
determinada, a la cual se considera que ya puede permanecer estable con ayuda de las aletas y su
aerodindmica propia. Como puede verse, las guias son un elemento de seguridad muy importante,
pues de no existir se pondria en peligro la seguridad de las infraestructuras y los asistentes el
lanzamiento. Por ello, se verd a continuacién que dichas piezas poseen un grosor considerablemente
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superior al de otras fabricadas anteriormente. La razén de ellos es soportar los momentos laterales
y frontales que pueda llegar a hacer el cohete mientras desliza por la plataforma de lanzamiento.

il

Figura 4.51 Guia del cohete para rampa de lanzamiento. Vistas 1y 2.

| <

Figura 4.52 Guia del cohete para rampa de lanzamiento. Vistas 3 y 4.
En caso de que se desee profundizar mas en la geometria de las guias, acudir al apéndice C.8.3.

4.5.3 Disefio de las aletas

Es importante aclarar que las aletas se tratan de una parte del diseflo que debe realizarse practica-
mente al final del proceso de fabricacion del cohete, y tras haber hecho pruebas con el motor cohete
en el banco de ensayos. Esto se debe a que en el programa informadtico que se usard es necesario
introducir datos de velocidad, peso, centro de gravedad y medidas finales del cohete.

Para realizar el disefio de las aletas se ha usado el programa informatico de AEROLAB. En €l se
deben introducir los datos de peso y Nimero de Mach del cohete durante el vuelo. Como se verd en
la seccion 6.1.5, la velocidad maxima que alcanza el cohete en vuelo, es de 99 m/s (356,4 km/h) y
aproximadamente Mach 0,3.

Por otro lado, también se ha pesado el cohete, y se ha calculado el centro de gravedad. Para este
calculo se ha colgado el cohete completo, con todos sus elementos (paracaidas, electrénica, cdmara

de a bordo, etc.) y cargado con toda la cantidad de propulsante que se requiera.

Tras realizar todas las mediciones oportunas, es el momento de introducir los datos en el programa,
y comenzar con el disefio.

En la pantalla principal del programa debemos ir a la pestaiia de "compose" y una vez dentro de

ella lo primero que nos aparecerd serd la forma del cono, tal y como se muestra en la figura 4.53.

Deberemos elegir la opcién de tangent ogive por ser la forma més parecida que tiene el programa a
la ojiva que se ha disenado.
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Configuration Setup X

] Body ] Fins | Launch Lugs | Conditions

Nose Cone Length 250.00
Nose Cone Diameter 80.00

Nose Cone Shape
Cone

e |

Tangent Ogive
Parabolic
Ellipsoid

1{2 Power

3/4 Power

3. @ g e

0K | Cancel |

Figura 453 Ventana NoseCone Aerolab.

En la pestafia de "Body" serd donde se defina la longitud total del cohete, asi como su didmetro de
fuselaje. Ver figura 4.54.

Configuration Setup X |
NoseCone ! Fins | Launch Lugs | Conditions |
Total Rocket Body Length 2120.00
Nozzle Diameter 80.00
Surface Roughness Height = 0.0051mm
! J
i l " i P " 1 [} i i " i . . il " ' Ll ' 1
Surface structure: Carefully Painted
Number of Conical Transitions 0
Show Transition No 0 =

Transition Length

1

Transition Front Diameter 0.0
Transition Aft Diameter 0.0
Transition Position 0.0

ok | Cancel |

Figura 4.54 Ventana Body Aerolab.

Ahora se debe pasar a la siguiente pestafia de la ventana, que corresponde a "Fins". En ella se
establecerdn las medidas de las aletas, que tendrdn influencia en la estabilidad del cohete completo.
El disefio puede ser de cualquier tipo, de acuerdo con las geometrias que ya se vieron en 3.37. Por
otro lado, en "Fin Position" se define la posicion de las aletas con respecto a la punta del cono del
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cohete. Este es otro pardmetro importante con el que se puede jugar, ya que cuanto mds lejos estén
las aletas del centro de gravedad mas alejado estara también el centro de presiones, y, por lo tanto,
mds estable serd el cohete.

Configuration Setup X
NoseCone | Body [Fins 7[ Launch Lugs | Conditions |

Select Fin Section: M‘ T lm

Number of Fins 4 vI

Fin Profile Type

Fin Dimension A [W @« Hexagonal

Fin Dimension B IW " Biconvex

Fin Dimension C ﬁmﬂ— c

Fin Dimension D ﬁmﬂ— A B

Fin Dimension L at Root 2.500

Fin Dimension T at Root ’W D

Fin Dimension W at Root W Ll

Fin Dimension L at Tip 2.000 o .

Fin Dimension T at Tip 2.000

Fin Dimension W at Tip 2.000 TI

ok | conce |

Figura 455 Ventana Fins Aerolab.

La siguiente pestafia hace referencia a los elementos que servirdn de guia del cohete a través de la
plataforma de lanzamiento durante el despegue. En el caso de NAOS se han incluido dos elementos
guia de las dimensiones que se muestran en la figura 4.56.

Configuration Setup X

NoseCone | Body | Fins | Launs Si Conditions |

Number of Launch Lugs [27 TI T —
H
W

Height [Dimension H) 17.00
8.00

—_—
Thickness [Dimension T)

Width [Dimension W] 16.00
Length [Dimension L] 70.00

—

0K | Cancel I

Figura 456 Ventana Launch Lugs Aerolab.
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Por dltimo, nos encontramos la pestafia de "Conditions". Serd aqui donde se definir4 el rango del
Numero de Mach del motor cohete durante el vuelo, asi como las unidades que usen las cotas.

Configuration Setup X i

aneCone] Body | Fins ] Launch Lugs

Lower Mach Number l 0.00

Upper Mach Number | 0.30
Projectname: NAOS_11-05-21

Main Unit mm -
Lift Curve Slope Coefficient Unit Per. Radian ~

Reference Area Options

' Nosecone Base Area

" Forward Finn Surface Area
" Aft Finn Surface Area

" Fixed

Altitude: 0.0m [ 0.0f) Temperature: 287.95K
Air Density: 1.2120Kg/m3

Mach Velocity: 340.23m{s

0K I Cancel |

Figura 457 Ventana Conditions Aerolab.

Una vez se han introducido todos los pardmetros, es momento de volver a la pantalla principar,
donde nos aparecerd el modelo ya generado tal y como se muestra en la figura 4.58.

© A4 @ L @ ® 2 o gb
New  Open  Swe  Compose Drew  Cotcutore tep Bt

Figura 4.58 Modelo generado en Aerolab.

El siguiente paso consiste en hacer click en la opcién de "Calculate" y nos aparecerd una grafica
con el coeficiente de resistencia aerodindmica en funcién del Nimero de Mach, que puede ser de
posteriormente en la fase de pruebas para estimar el rozamiento aerodindmico que habra durante el
vuelo. Sin embargo, se debe cerrar esta grafica y hacer click en la opcién de "Draw"—"Stabiliy".
El resultado final serd el que aparece en la figura 4.59, que nos muestra la variacién que sufrird
el centro de presiones durante el vuelo, en funcién del Nimero de Mach al que esté sometido el
cohete. Recordemos que la distancia a la que debe encontrarse el Centro de Presiones del Centro de
Gravedad debe estar entre 1-2,5 calibres (ver la seccién 3.3).

Con esto ya estamos en disposicion de disefiar los elementos de estabilizacion pasivos (aletas) para
el cohete. La principal dificultad que se encontré en el disefio fue el acoplamiento de las aletas
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@ 3 53 4 x
Copy Pt 0 Fins  Close

Project NADS_11-0521

212000

25000 1870.00

Xep: 170208to 177240 (000 100.30 Mach)

F
80,00

132000 7000

AllDimensions are: mm

Figura 4.59 Esquema de cotas y Centro de Presiones de Aerolab.

al resto del cohete. Esto se solvent6 disefiando a la par el denominado "anillo de aletas", que se
trata de un cilindro que se acopla exteriormente al fuselaje de NAOS y se ancla a €l mediante 4
tornillos que convergen finalmente a 4 de los 6 agujeros para tornillos en el motor cohete. Es decir,
4 tornillos fijan "anillo de aletas”, "fuselaje", "motor cohete" y "tobera", y otros 2 tornillos sélo fijan
el "motor cohete" a la "tobera".

d |

If‘.]- @,

Figura 4.60 Anillo de aletas inferior. Vistas 1 y 2.

DM

Figura 4.61 Anillo de aletas inferior. Vistas 3 y 4.

Al
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Figura 4.62 Anillo de aletas superior. Vistas 1 y 2.

Figura 4.63 Anillo de aletas superior. Vistas 3 y 4.

Una vez se tenga el anillo de aletas fijado al fuselaje, servird de acoplamiento para las aletas, que
deslizaran longitudinalmente a través de una cola de milano al encastre del anillo. Esto se ve en
la figura 4.64, en la que se la forma de la cola de milano y en la figura 4.65 donde se aprecia el
ensamblaje entre todos los elementos.

A\

Figura 4.64 Aletas de NAOS con cola de milano en el encastre. Vistas 1,2y 3..
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Figura 4.65 Ensamblaje del anillo de aletas con las aletas a través de las colas de milano.

Figura 4.66 Anillo de aletas y aletas ensamblados. Vistas 1 y 2.

Figura 4.67 Anillo de aletas y aletas ensamblados. Vistas 3 y 4.

En caso de que se quiera ahondar en el disefio de las aletas y el anillo de aletas acudir a los
apéndices C.8.4, C.8.5y C.8.6.
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4,54 Disefio del fuselaje

El fuselaje de NAOS es la parte exterior del cohete, cuya mision es generar la menor friccion posible
con el aire. Se compone de 3 tubos de PVC. El primero, recubre la seccién del Sistema de Propulsién
(motor cohete), el segundo, envuelve toda la seccion de electrénica y el tercero serd el que contenga
el Sistema de Liberacion y el paracaidas, y al que se le ensamble el cono. Las dimensiones del
fuselaje las marcardn las longitudes de todos y cada uno de los sistemas y subsistemas que componen
el cohete.

El momento més critico, estructuralmente hablando, del vuelo es en el momento de apertura del
paracaidas. Por lo tanto, la interconexion entre las diferentes secciones del cohete debe aguantar los
esfuerzos en ese momento. Para ello se ha hecho un estudio de tensién y fuerza normal aplicados
sobre las cuerdas del paracaidas y los tornillos, respectivamente.

Para dicho estudio se han hecho las siguientes hipétesis:

» Se asume que toda la masa del cohete procede del motor cohete y de la electrénica, despre-
ciando asi el peso del muelle, émbolo, carcasa, linea de vida, etc.

* Se desprecia la fuerza de rozamiento del cuerpo del cohete que serd muy pequefia comparada
con la de apertura del paracaidas.

» Como sistema de referencia se toma la aceleracién y velocidad positivas hacia arriba en todo
momento. De este modo, cuando v > 0 la fuerza de resistencia aerodindmica del paracaidas
serd negativa (D < 0), ya que estarfamos en un momento de subida del cohete, y si se abriera
el paracaidas en ese momento generaria una fuerza en sentido contrario a la velocidad, que
tenderia a frenar el cohete. En caso contrario, si v < 0 se asume que la resistencia aerodindmica
es positiva (D > 0), lo que representaria el caso de que el paracaidas se abriera después del
apogeo, durante la caida libre.

Las ecuaciones utilizadas para calcular las fuerzas sobre los diferentes puntos de la estructura son
las siguientes, que estdn acompaifiadas del esquema de la figura 4.68.

noNo
NNy

2Ny
n3N3!

Figura 4.68 Esquema de Esfuerzos sobre la estructura de NAOS generados por la apertura del
paracaidas.
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Si se hace equilibrio de fuerzas partiendo en todas cada una de las secciones mostradas en la figura
anterior, se igualan a la Segunda Ley de Newton y se despejan las fuerzas de tension y reaccion nos

quedaré que:

_ 3 PCpSV> —Mr g
My

a

1pCpSV2 —M;(g+a)
TO —

ne

1
Tl = EPCDSV2 - (mc+Mpa)(g+a)
T, =Mr(a+g)

mcey(a + g)

N:
0 ny

_ Mg Ny + T, — (my,, +my)(a+g)

Ny
ny

_ m3Ny+ (my+my)(a+g)
n

N,

(mcm —+ my, —+ m3)(a +g)
n3

N3:

(M, +m3)(a+¢g)

N4:

4.17)

(4.18)

(4.19)

(4.20)

4.21)

(4.22)

(4.23)

(4.24)

(4.25)

ny
" B masa de la carcasa de la seccidn donde
Diametro paracaidas (m) ) .
19 meey (ke) 0,375 se aloja el paracaidas
¥ masa carcasa alojamiento de la
n2 de cuerdas del paracaidas s
ne 12 meel (kg) 0,437 electrénica
n2 de tornillos en la seccién donde se aloja el paracaidas con la masa carcasa +aletas alojamiento de la
no 1 unién de la seccion donde se aloja la electronica mem (kg) 0,676 motor
n2 de tornillos en la seccién donde se aloja la electrénica con la 2
. . i ) masa paracaidas + cuerdas
nl 8 unién de la seccién donde se aloja el paracaidas mpa (kg) 0,289
ne de tornillos en la seccién donde se aloja la electrénica con la
i i ) masa cono
n2 6 unién de la seccién donde se aloja el motor me (kg) 0,150
n2 de tornillos en la seccién donde se aloja el motor con la unidn .
2y - e masa piston
n2 1 de la seccidn donde se aloja la electrénica mp (kg) 0,061
n2 de tornillos en el soporte de cierre del motor (tapa trasera del
5 masa muelle
nd 6 cohete) mmu (kg) 0,171
Deceleracidn del cohete debido a la apertura del paracaidas (positiva siva en 5
T 5 5 masa electrénica embarcada
ap(m/s2) |direccidn contraria a la velocidad del cohete) mel (kg) 0,725
drag del paracaidas= fuerza que ejerce ¢l paracaidas en el momento de su masa acoplamiento carcasa de
apertura completa. Depende de la velocidad del cohete en el momento de la alojamiento paraca y carcasa
Dp (N) apertura. mi (kg) 0,000 alojamiento de la electrénica
masa acoplamiento carcasa de
alojamiento electrénica y carcasa
TO(N)  |Tensién en cada cuerds del paracaidas m2 (kg) 0,000 |alojamiento del motor
Tensidn de la cuerda que une el paracaidas con el cohete (aguas abajo de la 2
= 9 P (2g ! masa tope final de soporte del motor
T1 (N) unién con la cuerda del cona) m3 (kg) 0,000
Tensidn de la cuerda que une el pistén con el acoplamiento carcasa de masa del motor cohete completo sin
T2 (N) alojamiento paraca y carcasa alojamiento de la electrénica (m1). mm (kg) 2,106 propulsante
soporte correspondientes a la seccidnindicada por n0, nl, n2, n3, nd segin el o
B N N Masa total del cohete sin propulsante
Ni valor de i (N4 es tope final de soporte del motor) Mt (kg) 4,991

Figura 4.69 Tabla de parametros de esfuerzos sobre NAOS a la apertura del paracaidas.

El valor de cada pardmetro que aparece en las ecuaciones anteriores se muestra en la tabla 4.69,
donde, ademds se incluye el valor real de cada uno de ellos para el cohete NAOS. Cabe destacar
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también que ng, n, ny, ny y ny corresponden al nimero de tornillos que se colocan en cada seccion.
Es 16gico pensar que cuanto mayor sea el niimero de tornillos en cada una de las secciones menor
serd el valor de la fuerza normal que se ejerza sobre cada uno de ellos durante el momento de
despliegue del paracaidas. Por otro lado, n, corresponde al nimero de cuerdas del paracaidas, por
lo que 7, serd el valor de la tension en cada una de las cuerdas del paracaidas. Sin embargo, para las
tensiones 77 y 7, ya solo tenemos la linea de vida (una tnica cuerda) a la que se han anudado todas
las cuerdas del paracaidas.

La tabla anterior junto con los datos de Empuje-Tiempo del ensayo en banco de Diciembre de
2018 (ver seccién 6.1.2) permiten que se puedan obtener los valores de los esfuerzos anteriormente
mencionados para cualquier momento del vuelo, desde el despegue hasta la toma de tierra. Dichos
valores se representan en la siguiente gréfica.

Fuerzas de reaccion en la estructura del cohete vs Tiempo

| |
R R L I !
- - -

=

S—

— = = altura (m])
Z‘ ——TO(N)
—

2 = T1(N)
S

= e T2 (N}
- e O (N)
-§- i N1 (M)
) e N2 (M)
= = N3 (N)
< N4 [IN)

i1 13 15 17 19 21 23 25 27 29

Figura 4.70 Esfuerzos sobre cada punto del cohete en funcién del momento en el que se despliegue
el paracaidas.

La gréfica anterior aporta informacion de vital importancia a la hora de programar el tiempo de
apertura del paracaidas, pues se puede saber cudl es el limite de tiempo antes o después del apogeo
para que el cohete aguante estructuralmente. En el caso de NAOS la apertura del paracaidas se
establece unos segundos antes del apogeo, donde la velocidad es reducida, y por lo tanto no generara
una fuerza excesiva. Para ser capaz de tomar esta decisién se deben trazar rectas horizontales en
la gréfica 4.70 que tengan el valor de la tensién de rotura de la cuerdas del paracaidas y el de el
esfuerzo cortante maximo en cada tornillos. De este modo, se delimitard el momento a partir del
cual, si se abriera el paracaidas, la estructura de NAOS romperia.
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4.6 Diseno de otros elementos esenciales

En esta seccion se va a hablar del disefio de otros elementos esenciales que se han usado para el
desarrollo del cohete. Por ejemplo, se va a mostrar el complejo disefio que tiene el banco de ensayos
o la plataforma de lanzamiento, imprescindible para guiar inicialmente el lanzamiento.

4.6.1 Disefo del banco de ensayo

El banco de ensayos se trata de un elemento imprescindible para el desarrollo del cohete, pues
es en el donde se realizan las pruebas del motor cohete, con diferentes propulsantes, secciones,
caracterfsticas, etc. De hecho, en el caso de NAOS se han realizado més de 15 ensayos en banco
con diferentes configuraciones antes del lanzamiento. Esto permite que el dia del lanzamiento el
motor cohete se encuentre muy optimizado y sea totalmente fiable.

Sin embargo, el disefio del banco de ensayos no es algo tribial. Cuenta con muchos elementos
diferentes y equipos de medicion, aunque, el corazén del banco de ensayos es, sin lugar a dudas, la

Célula de Carga. Su funcién es la de medir la forma de la curva Empuje-Tiempo del motor cohete.

Que luego resultara de esencial para los cdlculos reales de las prestaciones del cohete. En definitiva,
la Célula de Carga es el puente entre lo teérico (los cdlculos hasta ahora descritos) y lo real (lo que
veremos en el capitulo 6).

La Célula de Carga requiere de tres elementos para su funcionamiento:

* Equipo de Adquisiciéon de Datos: Se trata de un elemento capaz de interpretar la sefial
de un equipo analdgico y transferirla al PC mediante un USB. De este modo, nos permitird
dibujar en tiempo real la grafica de Empuje-Tiempo en tiempo real, as{ como la posibilidad de
manipularla. En el caso de NAOS se ha obtenido el Equipo de Adquisicién de Datos DI-149
DATAQ Starter Kit. Que si se desea profundizar en su funcionamiento se puede acceder al
apéndice C.9.1.
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Figura 4.71 Equipo de Adquisicion de Datos DATAQ DI-149.

e Célula de Carga: Como ya se ha comentado, es el alma de todo el sistema de adquisicion
de datos, pues es la que recibe la excitacion exterior y genera una sefial cuya variacion de
voltaje es directamente proporcional a la variacion de la excitacion exterior. La célula de
carga escogida para el banco de ensayos de NAOS ha sido el modelo YZC-516 de 200kg de
carga maxima y de la marca GUANG CE.
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Figura 4.72 Célula de Carga YZC-516 de 200kg de carga maxima.

» Amplificador: El principal problema de las célula de carga es que la sefial de voltaje que
generan es muy pequefia, del orden de "mV" (Milivoltios). Esto hace necesario que antes de
pasar esta sefial al equipo de adquisicién de datos sea necesario amplificar la sefial y ponerla
en el orden de "V" (Voltios). Para ello, nuevamente se debe disefiar un circuito que permita
amplificar convenientemente la sefial.

A continuacién vamos a ver cada unos de los elementos anteriormente mencionados por separado.

Célula de Carga

Tal y como ya se ha mencionado la Célula de Carga escogida es la YZC-516 de 200kg. Esto quiere
decir que la carga limite que se le puede poner es de 200 kg. Superado dicho limite, la célula se
satura y no mide. De hecho podria llegar a romperse si esto ocurriera.

La Célula de Carga viene con 4 cables conectados a ella. Dichos cables pueden verse en la siguiente
imagen.

Peso

v
Célula de Carga / :t\
=00 |

Indicador

—_y Hilo Negro: OV

—» Hilo Rojo:  +10 Vce.
» Hilo Verde: Senal (+20 mV, mdximo)
» Hilo Blanco: Senal (-)

Figura 4.73 Conexiones de la Célula de Carga.

Veamos qué es cada cosa:

e Negro (Tierra, E~): Se trata del cable de tierra (0 V).
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e Rojo (E™): Se trata de la tensién de alimentacion. Se denomina con la letra "E" para hacer
referencia a "Excitacion”, ya que a la Célula de Carga hay que aportarle suministro energético
externo.

e Verde ( V0+ ): Se trata de la sefial de medicion. En este caso, la sefial daria un valor positivo
de tension cuando se comprima la Célula de Carga.

* Blanco (V,, ): Se trata de la sefial de medicion complementaria. En este caso, la sefial darfa
un valor positivo de tension cuando se traccione la Célula de Carga.

Por 1ltimo, para poder conectar ficilmente la Célula de Carga al amplificador (del que hablaremos

a continuacion) se ha adaptado al cable un conector tipo DIN Macho de 4 Pines (ver figura 4.74).

En la figura 4.75 puede verse a qué cable corresponde cada pin, en la forma particular en la que
se ha instalado. De igual forma deberd comprarse un conector Tipo DIN de 4 Pines Hembra para
poder acoplar el anterior.

,

Figura 4.74 Conector tipo DIN Macho de 4 Pines (Célula de Carga/ Amplificador).

Tierra (E-)

Figura 4.75 Pinado del conector tipo DIN de 4 Pines.

Amplificador

El amplificador es el elemento que permite aumentar proporcionalmente el voltaje que genera la
Célula de Carga, para que el Equipo de Adquisicion de Datos pueda interpretar correctamente la
sefal. Para ello debe disefiarse una placa electrénica que realice dicha funcionalidad. La placa se
muestra en la figura 4.76, donde el componente principal es el INA122, cuyo DataSheet puede
consultarse en el apéndice C.9.2.
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Figura 4.76 Disefio del Circuito del Amplificador.

Cabe destacar que en los bloques terminales CN1 y CN2 serd donde se conecten los cables que irdn
a su vez soldados a los pines del conector tipo DIN Hembra de 4 Pines. De hecho, se ha simulado el
sistema de amplificacion y el resultado es el que se muestra en la figura 4.77. En ella se aprecia que
la sefial de entrada al amplificador se encuentra en 15 mV, mientras que la sefial de salida es de
unos 4,45 V aproximadamente.
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1

Figura 4.77 Simulacién del Circuito del Amplificador.

Ya por tltimo, destacar que los dos cables que irdn al Equipo de Adquisicién de Datos serdn el de la
salida del amplificador, y otro que esté conectado a tierra. De esta forma se logrard introducir la
sefial amplificada.

Equipo de Adquisicion de Datos

A continuacién, los dos cables que se han mencionado al final de la seccion anterior deben conectarse
a los canales 1 y 2 del Equipo de Adquisicién de Datos. Posteriormente, se conectard el cable USB
al Equipo de Adquisicion de Datos y al PC.

Ya s6lo queda descargarse el software de DATAQ , que puede descargarse . Una vez conectado el
sistema al PC y encendido el Amplificador es momento de calibrar la célula de carga. Debemos ir a
"Edit", "Engineering Units Settings", y una vez ahi establecer los limites superiores e inferiores
de la recta de ajuste de la grafica. Bastard con hacer click en la "pipeta" del low level, para que
aparezca el valor del voltaje que hay con la célula en vacio y establecer el valor O g en la columna
de "EU". Por otro lado, debe colocarse un peso en la célula de carga, por ejemplo una bombona
de butano que pesa en torno a 19 kg y repetir el proceso: pinchar en la pipeta para que aparezca el
valor del voltaje en ese momento y posteriormente colocar el peso del objeto que se haya colocado
sobre la célula de carga (19000 g en el caso de la bombona de butano). Es importante saber que la
calibracién del Upper Level debe tener un peso calibrado un poco mayor al peso maximo que se
espere del ensayo en banco que se vaya a realizar. Por ejemplo, si se espera que el empuje maximo
de la prueba sea de 20 kg, un buen valor de calibracion serdn 30 kg. En la figura 4.78 se aprecia la
pestaiia de "Engineering Units Settings".
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Figura 4.78 Ventana de Engineering Units Settings para la calibracién de la Célula de Carga.

Para cambiar la cantidad de datos por segundo que mide el Equipo de Adquisicién de Datos se debe
hacer click en "edit", "Sample Rate" y escribir el nimero de medidas por segundo en el recuadro
que aparece.

Ahora ya estaremos en disposicién de realizar el ensayo en banco. Unicamente habria que ir a "File",
"Record" y guardar la prueba que se va a grabar a continuacién en el lugar que se desee y escribir
el tiempo que queramos que esté grabando. No pasa nada si se graba menos tiempo del que se
programd, ya que se puede detener la grabacién. Después es conveniente asegurarse de que en la
barra inferior aparece la palabra "RECORD", que serd indicativo de que se estd grabando la prueba.
Gracias a esto, tendriamos posteriormente todos los datos de la prueba grabados.

4.6.2 Disefo de larampa de lanzamiento

El disefio de la plataforma de lanzamiento se realizé al final del proceso de fabricacion del resto del
cohete, una vez terminadas las pruebas y los ensayos en banco del motor cohete. La plataforma tiene
una altura de 2840 mm, o lo que es lo mismo, 2,84 m. Estd disefiada con una barra vertical rigida
unida a tres cartelas que la fijan y resisten los momentos laterales de la estructura. Por otro lado, a
la barra vertical se le acopla otra barra de 2’5 m vertical cuya seccién es la que se ve en la figura
4.79. Seré a través de ella por donde deslice la guia del cohete y le permita permanecer con una
trayectoria completamente vertical durante el tiempo que se encuentre en la rampa de lanzamiento.

=

Deslizamiento de la guia de NAOS

Figura 4.79 Seccidén de la barra guia del cohete NAOS.

Las barras de fijacion se encuentran soldadas entre si, mientras que las dos barras verticales se
acoplan una dentro de la otra y se atornillan. Hay también una plancha de acero que sirve de soporte
para el cohete, con un agujero en el centro por donde cuelan los gases del cohete durante el despegue.



4.6 Disefo de otros elementos esenciales

95

Ya por tltimo, la tabla de madera sobre la que se apoyan todos los elementos anteriormente descritos
se fija al terreno mediante 8 piquetas. Adicionalmente, se colocard una barra final, conectada a la
barra principal y formando un dngulo con ella y con el suelo, donde se anclard con una piqueta.
Esto servird para rigidizar la parte mas alta de la barra principal.

Ademas de la rampa de lanzamiento vamos a explicar brevemente el funcionamiento del sistema de

ignicion.

Sistema de Ignicion

Se trata de un sistema esencial para el ejercicio de ensayos en banco y lanzamientos. Su funcién es
la de arrancar el motor cohete para que se dé lugar a la combustién en la cdmara. No es necesario
comentar que debe ser un sistema fiable y seguro, de modo que no inicie la combustién antes de
tiempo y ponga en peligro a las personas de alrededor. Por ello, dicho sistema cuenta con mas 20
metros de cable, para que el encargado de la ignicién u operador también disponga de una distancia

de seguridad suficiente.

El esquema del circuito del sistema de ignicion es el que se muestra a continuacién en las figuras
4.80y4.81.

A IGNICTOR
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Figura 4.80 Esquema del sistema de ignicion.
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Figura 4.81 Esquema del sistema de ignicién de cajas separadas.

En la prictica dicho sistema se ha desviado ligeramente del disefio y se ha simplificado mucho.
Deben obviarse el interruptor y el LED de la "caja B", y tomarlos como cables unidos a tierra.
Y, paralelamente, hacer caso omiso a la existencia del LED y el avisador actstico (Buzzer) de la



96

Capitulo 4. Disefio de NAOS

"caja A", tomdndolos nuevamente como cables conectados directamente a tierra. Haciendo esto,
el sistema se convierte en un circuito muy sencillo. En la "caja B" se encuentran conectados el
ignitor, que es el encargado de encender el motor cohete mediante una carga de pdlvora negra, y a
la baterfa, cuyo voltaje de salida es de 12 V con 800 A de pico. La marca de la bateria es Superpow
modelo D12. En la "caja A", por su parte, se encuentra el botén pulsador de encendido junto con
un interruptor de armado, que debe estar cerrado para que pueda funcionar el pulsador de encendido.

Con todo ello se conformaria un sistema seguro y simple de ignicién o encendido del motor cohete.
En el siguiente capitulo se explicard cémo fabricar el ignitor de pdlvora negra.

4.7 Diseno final de NAOS

Veamos algunas imédgenes de como serd el disefio final de NAOS.

Figura 4.82 Disefio NAOS en vuelo. Imagen 1.

Estas imagenes se obtuvieron a partir del modelo en 3D de NAOS a escala real en Catia. Una
vez se tenia el archivo de 3D, se export6 a un programa llamado "Keyshot" y en él fue donde se
le aplicaron los colores y los materiales al cohete, asi como el sombreado y el renderizado final.
Por 1ltimo, usando photoshop, se afiadié fuego y humo saliendo de la tobera, para darle algo mas
de realismo a la imagen. De hecho, estas imdgenes han tenido un uso corporativo en varias ocasiones.



4.7 Diseno final de NAOS 97

— s
.

Figura 4.83 Diseiilo NAOS en vuelo. Imagen 2.






5 Fabricacion y ensamblaje de NAOS

n este capitulo se hard alusién a todos los procesos des fabricacién y montaje mds relevantes

de NAOS, asi como a la descripcion de algunos software integrados en los dispositivos elec-

trénicos. Se tocardn temas como el cocinado y curado de los granos de pdlvora o la elaboracién

de los distintos tipos de ignitores que se han usado. En definitiva, éste capitulo permite llevar a la
préctica los temas hasta ahora tocados en disefio.

5.1 Fabricacion del motor cohete

En primer lugar, se comentard cémo ha sido el proceso de fabricacién del motor cohete, que sin
duda ha sido el mds costoso en términos de costes y dificultad de conformado.

5.1.1 Fabricacion de la tobera, cierre posterior y camara

Como ya se ha anticipado se trata del proceso de fabricacion més costoso de todos. Fue un reto
lograr encontrar torneros que quisieran realizar el trabajo de torneado tanto de la tobera como del
cierre posterior a particulares. En estos casos, resultaria mas sencillo para una empresa adquirir
dichos servicios. Sin embargo, al final se consiguié encontrar a un tornero que hiciera el trabajo a
un precio econdmico. Debia eliminar material de un tocho de acero inoxidable hasta con seguir las
piezas del cierre posterior y la tobera. Por su parte, el tubo de acero inoxidable de didmetro 60 mm
se consiguié comprar online, por lo que lo Gnico que habia que hacerle era taladrarle los agujeros
pasantes correspondientes en cada uno de sus extremos. Tras hacer todo esto, el resultado es el
siguiente.

Figura 5.1 Motor cohete de NAOS. Carcasa, cierre posterior y tobera sobre expansionada.

99
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Figura 5.2 Motor cohete de NAOS por partes.

Tanto en la tobera como en el cierre posterior se dispone de 2 ranuras en cada pieza, cuyo objetivo
es el de servir se alojamiento para 2 juntas téricas O-Ring 55x3 (NBR 70). La funcién de las juntas
téricas es la de hermetizar la cimara de combustion y evitar que los gases escapen por la pequeia
holgura que queda entre la tobera o el cierre posterior, y la carcasa del motor cohete. Generalmente,
tras un lanzamiento o ensayo en banco, la primera junta térica (la mds cercana a la cdmara de
combustién) queda totalmente calcinada e inservible. Pero en el caso de la segunda junta, a veces se
puede reutilizar. Para el ensamblaje de la tobera y el cierre posterior se sigue el siguiente proceso:

Se untan la ranura para las juntas téricas mas cercana a la cdmara de combustién con grasa de
Litio (facil de encontrar en tiendas de bricolaje), tanto en la tobera como en el cierre posterior.
la grasa debe cubrir todo el hueco.

Se acoplan una junta térica en la ranura con grasa del cierre posterior y otra de la tobera. Al
introducirlas, la grasa rebosara.

Con la grasa sobrante que ha rebosado se vuelve a rellenar la ranura para las juntas téricas
mads cercanas al exterior y se repite el proceso.

Con las 4 juntas colocadas se acopla primero el cierre posterior. Para ello se alineardn los
taladros y los agujeros pasantes del cierre posterior, la carcasa y los anillos fijadores del
motor. Y con unos tornillos de la calidad que requiera el motor cohete (en el caso de NAOS,
calidad 8,8) se atornilla cada agujero.

Ahora deberemos acoplar por el exterior la manta térmica, que servird para aislar el motor
del fuselaje de PVC del cohete.

Posteriormente, se introducirdn los granos de propulsante que se requieran para la prueba.

Hecho esto, se procede a ensamblar la tobera con la carcasa y el otro anillo fijador. Nuevamente
se atornillan los tornillos de calidad 8,8.

Una vez hecho esto, el cohete ensamblado quedard como se muestra a continuacién.
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Figura 5.3 Motor cohete de NAOS ensamblado y con manta térmica.

NAOS ha contado con con dos tipos de toberas a lo largo de su desarrollo. La primera, se trata de
una tobera sobre expansionada, cuyas prestaciones no eran las 6ptimas. La segunda, se trata de la
tobera descrita en el capitulo de disefio, la cual si se encuentra adaptada para la altura media de
vuelo durante la etapa de combustion. Las toberas son las que se muestran a continuacion.

Figura 5.4 Tobera sobre expansionada con rebaje de peso (izquierda), tobera adaptada (derecha).
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5.2 Fabricacion de propulsante sélido

Esta es una de las secciones mds importantes de la memoria, ya que serd aqui donde se den los
procedimientos y procesos de fabricacion pertinentes para la obtencién del propulsante que usard el
motor cohete, y gracias al cual se elevard hasta su apogeo mdximo. En el mundo de la coheteria
existen muchos tipos de propulsantes, asi como otros ya prefabricados. Muchos aficionados compran
ya los granos de pdélvora hechos y dnicamente los introducen dentro del motor. Aunque dichos
granos de pdlvora pueden ser mds seguros para la combustién que los elaborados de forma casera,
no se dispone de la capacidad de adaptar tu grano a las dimensiones de tu propio motor cohete,
ni a las prestaciones necesarias en cada misién. De hecho, en la industria no se venden granos de
propulsante de dimensiones excesivamente grandes. Es por ello que aqui se va a enseflar como
puede fabricarse un grano de pdlvora totalmente casero.

5.2.1 Fabricacion de moldes de granos de propulsante

Antes de comenzar con el cocinado de los granos debe fabricarse el molde dentro del cual se
verterd el propulsante liquido y se dejard curar. Durante el proceso de fabricacién del molde hay
que tener especial cuidado con las tolerancias y ajustes entre piezas. De hecho, es muy probable
que al terminar el proceso de fabricacién se deban lijar superficies y ajustar algunas partes.

Los elementos que se necesitardan son los siguientes:

* Base del molde (figura 5.5): Se trata de una base de madera con una ladmina de pléstico
flexible (tipico cartel de "SE VENDE") enrollada en forma tubular y pegada a la madera con
fibra de vidrio y resina Epoxi para que quede fija y resistente. La funcién de dicho tubo de
ldmina de plastico es guiar a la carcasa dentro de la cual se introducird el propulsante sélido
a alta temperatura (115°C aprox) y se dejara curar. Pueden verse a simple viste 4 cosas que
llaman la atencién. La primera de ellas es una ranura existente pegada a la ldmina de pldstico
tubular. Su funcidén es que en su interior encaje el tubo de acero inoxidable. La segunda es el
caracteristico brillo que tiene la base de madera. Esto es porque se le ha aplicado una capa
de barniz para evitar que el propulsante se adhiera a la base durante el curado y facilite la
extraccion. La tercera, es hueco semiesférico existente en el centro de la base de madera. Su
finalidad es permitir el encaje del vdstago (que se muestra en la figura 5.6). El cuarto y tltimo
es que en el reverso de la base de madera existe un agujero pasante y una pequeiia ranura
guia. Esto permite que a través del pequefio saliente que hay en la punta del vastago pueda
atravesar un alambre fino y mantener fijo el vastago durante el curado del propulsante.

Figura 5.5 Base del molde de propulsante. Vista al derecho (izquierda), vista del revés (derecha).



5.2 Fabricacion de propulsante sélido 103

* Vastago (figura 5.6): Se trata de un tubo de aluminio que en la punta cuenta con una forma
semiesférica que ajusta en el anteriormente nombrado hueco. Asimismo, el recrecido de
la punta atravesard el agujero pasante en la base y permitird la fijacion del vastago. Por
dltimo, en el otro extremo del vastago existe un par de agujeros pasantes radialmente, cuya
utilidad es la de permitir pasar una pequefia barra de aluminio que facilitard la extraccion
del vastago después del curado, inicamente tirando de ella. El vastago serd esencial para
marcar el didmetro interior (didmetro del alma, ver figura 4.4) del grano de propulsante. Por
lo que su didmetro dependerd tnica y exclusivamente del resultado que se haya obtenido en
los célculos.

Figura 5.6 Vastago del molde de propulsante.

 Carcasa de acero inoxidable (figura 5.7): Su funcién es albergar el contenido del propulsante
liquido y aguantar la presidn que posteriormente se ejercera sobre éste. El didmetro que se
elija de la carcasa del molde serd determinante para definir el didmetro exterior que tendrd el
grano de pdlvora.

Figura 5.7 Carcasa exterior del molde de propulsante.

» Tapa del molde (figura 5.8): Se trata de una tapa para la parte superior del molde. En este
caso el ajuste debe ser lo mejor posible para evitar que haya pérdidas de propulsante por los
bordes durante el curado de la pélvora. Es deslizante para permitir la adaptacion al volumen
que se haya introducido de propulsante. Estd hecho en su totalidad de resina Epoxi. La forma
se le ha dado vertiendo la resina en un molde de impresién 3D disefiado con los ajustes
pertinentes.
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Figura 5.8 Tapa movil del molde de propulsante.

* Sargento (figura 5.9): Se trata de una herramienta se sujecion en la mayoria de los casos.
Cuenta con un tornillo con el que se puede ejercer una fuerza tremendamente grande con
muy poco esfuerzo. Su funcidén principal es presionar el propulsante liquido una vez se ha
vertido en el molde. Con ello se eliminan las burbujas de aire existentes en la mezcla y al
mismo tiempo se mejora la densidad de la pélvora (para que se parezca mds a la densidad
real) evitando la tendencia a expandirse del propulsante durante el curado.

Figura 5.9 Tapa movil del molde de propulsante.

* Adaptador de Presién (figura 5.10): Su principal funcién es adaptarse al molde para que al
ejercer presion con el sargento, ésta sea los mds uniforme y centrada posible.

Figura 5.10 Soporte de presién del molde de propulsante. Vistas 1y 2.

* Laminas de plastico enrolladas (figura 5.11): Se posicionan entre la carcasa del molde
y las cartulinas de inhibicién del grano de propulsante. Su funcidén principal es facilitar la
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extraccion del grano de propulsante. Pero ademas, al no ir posteriormente incluidas dentro
del motor cohete, dejan una holgura en el grano que facilita el deslizamiento de éste dentro de
la cdmara de combustidn, ya que el motor cohete y la carcasa del molde tienen exactamente

el mismo didmetro.

Figura 5.11 Laminas de pléstico enrolladas para facilitar extraccion del grano de propulsante.

» Cartulina (figura 5.12): Se trata de dos cartulinas dobles, es decir, cada cartulina doble
consiste en dos cartulinas normales pegadas con pegamento liquido entre ellas. Este par de
cartulinas dobles cumplen la funcién de actuar de inhibicién para el grano de propulsante,
que ya se explicd su importancia en la seccién de estudios preliminares. Las cartulinas deben
ser de una longitud igual al perimetro de la carcasa de acero inoxidable, pues se introducirdn
en él dobldndolas tubularmente, para que el propulsante se adhiera a ellas durante el curado.

Figura 5.12 Cartulinas dobles de inhibicion para el grano de propulsante.

Para la fabricacién del molde, en primer lugar debe integrarse la carcasa del molde en la base,
asegurdndose de que encaja hasta el fondo de la ranura en la madera.
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Figura 5.13 Carcasa y base del molde ensamblados.

A continuacion, se introducirdn las 1dminas de pldstico y se pegardn firmemente a la carcasa, tal y
como se muestra en | siguiente figura. El objetivo de esto es evitar las holguras entre grano y molde.

Figura 5.14 Laminas de pléstico acopladas a la carcasa del molde.

El siguiente paso es introducir las cartulinas que servirdn de inhibicion del cohete. Se repetira el
mismo proceso que con las ldminas de plastico, ajustando bien las cartulinas a las paredes del molde
y pegandolas con cinta adhesiva a la carcasa. Es importante pesar las cartulinas previamente para
poder restarle el peso de las mismas al peso final del grano de propulsante. Esto es porque sélo nos
interesard saber el peso real, tinica y exclusivamente de propulsante. Se recuerda que las cartulinas
que habrd que incluir, teniendo en cuenta la experiencia adquirida, son un par de cartulinas dobles. Y
cada cartuina doble serdn dos cartulinas simples pegadas entre ellas con pegamento liquido. Todos
estos materiales pueden conseguirse con facilidad en cualquier papeleria.
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Figura 5.15 Cartulina de inhibicién del grano integrada en el molde.

Lo dnico que quedaria por hacer es engrasar con grasa de Litio las siguientes superficies: el fondo
del molde (ya previamente barnizado), la superficie exterior completa del vdstago, y la superficie de
la tapa del molde que estard en contacto directo con el propulsante durante el curado. Haciendo
esto, el molde estard completamente preparado, sélo a falta de verter el propulsante fundido.

5.2.2 Cocinado, fundicion y moldeo del propulsante

Una vez preparado el molde se puede pasar al proceso de cocinado del propulsante. Para hacerlo un
poco mds organizado, se van a poner a continuacion los pasos en orden que deben seguirse para
lograr conseguir un buen propulsante sélido al acabar el proceso. Por lo tanto, la metodologia a
seguir es la siguiente:

* En primer lugar, se necesitan dos sustancias para el proceso. La primera de ellas es Nitrato
Potasico (KNOs), mientras que la segunda es Dextrosa (CgH40¢). Del Nitrato Potdsico que
pesard un 65 % del peso total, mientras que de Dextrosa Anhidra un 35% o un 38,15 % de
Dextrosa Monohidratada. Este dltimo porcentaje tiene su fundamento en el hecho de que la
Dextrosa Monohidratada (la que se adquiere ficilmente en el mercado) contiene un 9 % de
agua, el cudl se evaporard durante el cocinado y reducird el porcentaje final al deseado, es
decir, un 35 %. Los valores tipicos de masa que usa NAOS para dos granos de propulsante
son unos 600 g de peso de la mezcla. Cada grano pesa en torno a 250 g, y los 100 g sobrantes
se reservaran para conformar manualmente un cilindro alargado que servird para verificar la
bondad del comportamiento de quemado.

» Una vez pesadas las cantidades pasaremos a hacer mds finas las particulas de cada componente.

Para ello se usard un molinillo de café (figura 5.16).
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Figura 5.16 Molinillo de café.

* Primero se introducird el Nitrato Potdsico en el molinillo y se moler4 la cantidad que quepa
en el molinillo durante 50 segundos, haciendo un descanso de 10 segundos en mitad (a los 25
segundos) para evitar que el motor del molinillo se queme.

Figura 5.17 Nitrato Potésico en el interior del molinillo de café.

* Una vez que se haya acabado de moler todo el KNO; se debe limpiar muy bien el molinillo
con un trapo seco. De este modo se evitard que se mezclen particulas de Nitrato Potdsico y
Dextrosa en el siguiente paso.

* Del mismo modo, ahora es turno de la Dextrosa. Sin embargo, en este caso se debe moler
cada remesa durante 20 segundos (no es necesario parar entre medias para que se enfrie el
motor), ya que la dextrosa se trata de un polvo més fino que el Nitrato Potésico.

* Cuando las dos cantidades de sustancias se encuentren molidas es momento de introducirlas
en un bote, afiadir unas 4 o 5 piedras (tipo chinas) de tamafio medio que sean faciles de extraer
posteriormente y cerrar el recipiente. A continuacién se debe mover enérgicamente durante
30 minutos, tiempo en el cual las piedras facilitardn el mezclado.
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Figura 5.18 Recipiente para mezclado de componentes del propulsante.

* Tras haber mezclado ambas sustancias llega el momento de poner en la vitrocerdmica una
olla mediana a fuego medio y verter la mezcla. Se deben extraer las piedras que se colocaron
para el mezclado y el resultado es el que se muestra en la figura 5.19.

Figura 5.19 Proceso de cocinado, propulsante en polvo.

* Durante todo el proceso es importante mover constante y enérgicamente la mezcla para evitar
que algunas zonas se cocinen mas que otras. Tras un rato removiendo y cuando la mezcla
alcance alrededor de 60 °C comenzard a granularse (figura 5.20), dificultando un poco la
facilidad de mezclado. Sin embargo, se debe continuar removiendo sin parar.

Figura 5.20 Proceso de cocinado, propulsante granulado (60°C).
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* Si se continda removiendo, cuando se alcance una temperatura de 70°C aproximadamente, la
mezcla comenzard a compactarse (figura 5.21). Este es el momento del proceso en el que
mds complicado es mantener un movimiento uniforme y continuo.

Figura 5.21 Proceso de cocinado, propulsante granulado compacto (70°C).

* Una vez alcanzados los 80-90 °C el propulsante comenzard a fundirse, tal y como se muestra
en la figura 5.22.

Figura 5.22 Proceso de cocinado, propulsante fundido (80-90°C).

» Pasado este punto ya estamos muy cerca de terminar el proceso de cocinado. Sélo queda
esperar hasta que el propulsante quede atin més liquido (figura 5.23) , es decir, cuando la
temperatura sea de aproximadamente 110-115°C.

Figura 5.23 Proceso de cocinado, propulsante fundido al punto (110-115°C).
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* Justo cuando el propulsante tenga esta textura serd el momento de comenzar con el vertido.
Se coloca a un lado el molde preparado y engrasado y se rellena con el propulsante liquido.
Un truco para saber cuando parar es colocar una béscula electrénica bajo el molde y tararla.
Conforme se vaya vertiendo el propulsante en estado liquido, la bascula ird marcando la masa
que va teniendo el grano. En el caso de NAOS se para de verter cuando la bascula marca 250
g aproximadamente.

Figura 5.24 Vertido de propulsante en estado liquido en el molde.

* Una vez se ha llenado con la cantidad necesaria de propulsante se debe introducir cuidadosa-
mente el vistago, centrarlo y anclarlo por la parte posterior mediante un alambre fino (figura
5.25). Seguidamente, se le dan golpes 4giles y secos contra una superficie rigida. Esto se hace
para eliminar las burbujas mds grandes o superficiales que puedan haber.

Figura 5.25 Anclaje entre vastago y base del molde.

* Hecho esto, se introduce la tapa del molde y se aprieta ligeramente contra el propulsante
liquido. El resultado serd el que se muestra en la figura 5.26.

Figura 5.26 Molde completo lleno y cerrado.
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* El siguiente paso es incorporar encima de la tapa movil el adaptador de presion y presionar
todo el conjunto mediante el sargento (ver figura 5.27). Deben aplicarse unos 30 kg de fuerza.
Segun la experiencia con NAOS, 30 kg equivale a aproximadamente 2,5 vueltas de la manivela
del sargento.

Figura 5.27 Sargento apretando el conjunto del molde.

* Finalmente, se mantendra asi durante 2 dias completos hasta que finalice el proceso de curado.
Es importante NO apretar el sargento durante ese tiempo, ya que, en el momento en el que el
propulsante se va solidificando se vuelve frdgil y podrian crearse grietas en el grano. Cuando
haya finalizado el curado, s6lo queda desmoldear cuidadosamente, retirando en primer lugar el
alambre de sujeccién del vastago, extrayendo el conjunto de la carcasa, grano de propulsante,
tapa y vastago. En segundo lugar se deben cortar las cintas adhesivas y extraer el grano de la
carcasa. Seguidamente, se retira la tapa mévil y por dltimo el vastago. Se recorta la cartulina
sobrante y el resultado serd el de la figura 5.28.

Figura 5.28 Grano de propulsante.

 El dltimo paso para finalizar el proceso es la conservacién del grano de propulsante, pues
recordemos que la mezcla entre Nitrato Potdsico y Dextrosa es hidroéfila, es decir, tiende a
absorber el agua de la humedad del aire. Para evitarlo, el grano se envuelve primero en papel

de aluminio (figura 5.29)y luego en film transaparente. Finalment, se almacena en un lugar
seco o en un recipiente cerrado.
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Figura 5.29 Conservacion del grano de propulsante.

Tras acabar el proceso de cocinado del grano de propulsante se deben hacer las mediciones perti-
nentes para evaluar la calidad de dicho grano. Para ello, se comenzara por pesarlo y restarle el peso
de las cartulinas que se hayan incluido como inhibicién. Una vez hecho esto, se deben tomar las
medidas de altura, didmetro exterior e interior del grano con un pie de rey y calcular el volumen.
Posteriormente, se dividird la masa entre dicho volumen y se obtendra el valor real de la densidad
de ese grano de propulsante. Se conoce que la densidad ideal del propulsante KNO; — Dextrosa es
de 1,879 g/mm?. La densidad real debe compararse con la densidad ideal mediante el denominado
"porcentaje densidad real/ideal", con la siguiente ecuacion:

Preal Preal [8/171”13]
% Reall — Freal 1op = Dreal 157777 1 4 1
o Real /Ideal " 00 1,879 g /mnt’ 00 5.1)

Se considera que un grano de propulsante es valido cuando dicho porcentaje se encuentra por
encima del 90%. En ese caso, se tratard de un grano convenientemente fabricado. En la experiencia
adquirida nunca se ha logrado pasar de mas de un 97 % de relacién entre densidades real e ideal.

5.2.3 Fabricacion de los ignitores

Los ignitores se tratan de los elementos que permitirdn encender el motor cohete o activar el Sistema
de Liberacion, permitiendo que se derrita el hilo de nailon y se eyecte el paracaidas. Es por ello que
se va a explicar la fabricacion tanto del ignitor del motor cohete como el ignitor para el Sistema de
Liberacién.

Ignitor del motor cohete

Este ignitor es esencial para realizar el encendido del motor cohete e iniciar la combustion en la
cédmara. Se trata del ignitor que va conectado al Sistema de Ignicién (del que se ha hablado en la
parte de disefio). Por lo tanto, para la fabricacién del ignitor serd necesario seguir los siguientes
pasos:

1. Pelar 3 mm de la punta de un cable de unos 40 cm de longitud (figura 5.30).

Figura 5.30 Cables de ignicion pelados pelados.
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2. Para este paso se necesitard hilo de Nicrom, que se trata de un hilo capaz de actuar como
resistencia eléctrica y que estd fabricado en una aleacién de Niquel y Cromo. Se utilizard hilo
de Nicrom de 0,1 mm de didmetro y se cortardn unos 55 mm del mismo. A continuacion, se
liard el hilo de Nicrom a uno de los extremos pelados del cable de cobre (figura 5.31).

Nicrom

Figura 5.31 Cable de ignicion verde envuelto en Nicrom.

3. Se cogerd ahora el otro extremo del hilo de Nicrom y se liardn 4 vueltas, a modo de resistencia
eléctrica, alredeor de una aguja fina (figura 5.32).

4 vueltas

Aguja
Figura 5.32 Espira de hilo de Nicrom a modo de resistencia eléctrica.

4. Ahora se debe anclar el extremo libre del hilo de Nicrom al otro cable pelado. Debe mantenerse
1 mm aprox. entre la primera espira y el extremo pelado del cable (figura 5.33).

/ P

Figura 5.33 Cables de ignicion fijos al hilo de Nicrom.
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5. El siguiente paso es doblar las puntas de cobre de los cables pelados para fijar atin més el
hilo de Nicrom y asegurar que le llega corriente eléctrica. También se cortaran los extremos
sobrantes del hilo de Nicrom y se trenzardn los cables eléctricos entre ellos, dejando un
pequeiio arco en el extremo para no perturbar las espiras de Nicrom (figura 5.34).

s
=
7 %

~w===» > Plegar el cobre

Plegar el cobre

Figura 5.34 Cables de ignicion fijos al hilo de Nicrom.

6. Por dltimo, para rigidizar ain maés el ignitor, se puede afiadir una pequefia unién entre los
dos cables mediante una pistola de pegamento (figura 5.35). Haciendo esto se inmovilizan
los cables, se aislan y se evita el contacto entre los extremos pelados de ambos cables. Sin
embargo, este paso es opcional.

Pegamento caliente

Figura 5.35 Punto con pistola de pegamento en cables de ignicion.

7. A continuacion, se debe preparar papel fusible. El papel fusible hay dos formas de hacerlo:

* La primera de ellas es preparando una disolucién saturada (con la mayor cantidad de
soluto posible) de agua caliente y Nitrato Potdsico. Posteriormente, se impregnan de
dicha disolucién los tipicos papeles moldes de magdalenas. Una vez bien mojados, se
dejan secar. De este modo ya tendriamos el primer tipo de papel fusible.

* El segundo tipo de papel fusible es mds facil de obtener. Se trata de papel de fumar. Sin
embargo, es menos resistente que el primer tipo.
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Una vez ecogido el papel fusible se que desee, se debe cortar un rectidngulo de 50x35 mm
aproximadamente. Se coloca sobre una superficie plana y se le anade pdélvora negra (76 %
KNO; + 14% Carb6n en polvo + 10% Azufre 6 74 % KNO5 + 16 % Carbén en polvo + 10 %
Azufre) en abundancia (figura 5.36).

Pélvora Negra

Figura 5.36 Papel fusible y Pélvora Negra.

8. Se debe ahora sobreponer el ignitor previamente fabricado encima de la pdlvora negra, procu-
rando que la resistencia de Nicrom quede en el centro del montén de pélvora negra (figura
5.37) y totalmente recubierta por ella. Asi, se asegurard la ignicién cuando se le aplique
corriente eléctrica.

Figura 5.37 Ignitor sobre mont6n de PSlvora Negra y papel fusible.

9. Seguidamente, enrollamos el papel fusible sobre si mismo (figura 5.38) a modo de crisdlida,
procurando que se mantenga compacto y con la P6lvora Negra bien concentrada en el centro.
Ast, el calor que se genere en su combustioén serd mayor y el ignitor mds efectivo.
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Figura 5.38 Doblado del papel fusible.

10. Por ultimo, se comprimen ligeramente las puntas del papel con los dedos, dejando todo
convenientemente empaquetado. Se le afiaden en cada extremo unas finas tiras de cinta
adhesiva y ya se tendria totalmente preparado el ignitor del motor cohete (figura 5.39).

-

Figura 5.39 Ignitor del motor cohete completo.

En el caso en el que se requiera mayor energia o un arranque mds rdpido del motor cohete se puede
disolver alcohol con Pélvora Negra hasta que quede como una pasta, pintar con ello el interior de
los granos de propulsante (el alma) y posteriormente introducir el ignitor a un 20 % de distancia del
cierre posterior. De este modo, cuando se queme el ignitor, se convertird en una fuente de calor que
encenderd la Pélvora Negra con la que se han recubierto las almas de los granos de propulsante y
se dard lugar a una répida ignicién de la combustién dentro del motor. Posteriormente, la propia
presion serd la que eyecte los cables del ignitor del interior del motor cohete.

Ignitor del Sistema de Liberacion

Ahora pasaremos a ver el proceso de fabricacién del ignitor que ird ubicado en el Sistema de
Liberaciéon de NAOS. De hecho, es muy parecido al ignitor del motor cohete, con la salvedad de
que en este hay que incluir el hilo de nailon.

1. Todos los pasos son idénticos hasta el punto 8 del apartado anterior, en el que se posiciona la
resistencia de Nicrom sobre la P6lvora Negra y el papel fusible.

2. Paralelamente, se debe cortar una tira de cuerda de nailon (1 mm de didmetro) de longitud
suficiente para que permita la maxima compresion posible del muelle (ver figura 4.47) que
eyectard al paracaidas. A dicha cuerda de nailon se le deben hacer dos cocas a cada extremo
para luego poder anclarlas convenientemente al Sistema de Liberacién (figura 5.40).
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Hilo de Nailon
Figura 5.40 Hilo de nailon con cocas en los extremos.

3. El centro de dicho hilo de nailon se posicionard sobre la Pélvora Negra y la resistencia de
Nicrom, enterrdndolo ligeramente en la Pélvora Negra (figura 5.41)

Figura 5.41 Hilo de nailon con cocas en los extremos.

4. Procurando que los extremos del hilo de nailon donde estdn las cocas queden libres, se
procederad al liado del papel fusible. De nuevo se debe tener especial cuidado en que el grueso
de la Pélvora Negra quede confinado en el centro del ignitor (figura 5.42).

Figura 5.42 Papel fusible liado con hilo de nilon.

5. Por tltimo, se colocan dos tiras finas de cinta adhesiva, una en cada extremo del papel ignitor,
aprentando y cerrando perfectamente el paquete, del que deben sobresalir el cable trenzado y
el hilo de nailon con las cocas (figura 5.43).

5.3 Fabricacion y programacion del Sistema Electronico y Telemétrico

En este apartado se va a explicar todo lo relacionado no solo con la fabricacién de las PCB’s,
componentes y cdpsulas, sino también con la programacién y configuracién de los equipos embar-
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Figura 5.43 Ignitor del Sistema de Liberacién completado.

cados. Es por ello que este apartado es de vital importancia en caso de que se quiera comprender el
funcionamiento completo del Sistema Electrénico y Telemétrico.

5.3.1 Software Arduino de telemetria (GPS, LoRa)

Se va a proporcionar el Software que se ha incorporado en el interior del Arduino UNO de Telemetria
y GPS. Ello permitird el correcto funcionamiento y el envio de paquetes de datos de interés al
receptor de tierra.

El programa es el siguiente:

W =

/*

4 This code objective is for the electronic of the rocket project NAOS_PUPPIS whose main
targets are:

1.- Localize the rocket when landed sending the GPS location through LoRa radio

6 2.- Record the rocket apogee and the cinematic data (speed, acceleration, ...) to feed

back the theoretical design calculations

W

N

Secondary targets:

8 1.- Send data in real time through LoRa radio (telemetry)

9 2.- Potential redesign of the recovery system release via electronics instead of
current timer to do it more accurate. Requires validate the reliability of the
electronics

10 Future objectives:

I - Guidance system control through electronics

For doing that rocket electronics is composed of the following breakboards:

13 LORA radio E32-433T30D

14 GPS_NEQO-M8N

15 GY-91 (IMU MPU-9250 & BMP280)

16 MicroSD card reader (datalogger)

18 Pinout hook up:
19 GPS (UART): SoftwareSerial

20 Rx: D5
21 Tx: D4
22 LORA radio (UART): SoftwareSerial
23 Rx: D1
24 Tx: DO

25 Monitor (UART): Serial port

26 Salida estandar via USB tipo B (pines por defecto O y 1 no se pueden usar porque estén
conectados al USB tipo B)

27 GY-91 (I2C):

28 SDA: A4

29 SCL: A5

MicroSD card (SPI):

31 MOSI: D11

=
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32

33
34

36
37

39
4(
41
42
43
44
45
46
47
48
49

5(
51
52
53
54
55

56

N
N

79
80

86
87
88
89

90

MISO: D12
CLK: D13
CS: D7

Procedimiento  (SI EL CODIGO NO ESTA CARGADO EN EL ARDUIND)!!!:

.- Desconectar los pines Rx y Tx del LORA del pin 1 y O respectivamente

.- Conectar el cable USB tipo B al PC

.- Subir el codigo al arduino

Desconectar el cable USB tipo B del PC

.- Conectar la pila al conector jack de alimentacidén del arduino

.- Conectar los pines Rx y Tx del LORA al pin 1 y O respectivamente
Procedimiento  (SI EL CODIGO ESTA CARGADO EN EL ARDUINO)!!!:

Pasos 5 y 6 del procedimiento anterior

*/

DO W N
I

#include <TinyGPS++.h>
#include <SoftwareSerial.h>
int counter = 0;

static const int RXPin = 4, TXPin = 5;
//static const int RXPin_LORA = 8, TXPin_LORA = 9;
static const uint32_t Baud = 9600; //GPS y LORA baud

TinyGPSPlus gps;// The TinyGPS++ object

SoftwareSerial ss_GPS(RXPin, TXPin); // The serial connection to the GPS device

//SoftwareSerial ss_LORA(RXPin_LORA, TXPin_LORA); // The serial connection to the LORA
device

void setup() {

Serial.begin(9600) ;
while (!Serial) {
; // wait for serial port to connect. Needed for native USB port only
}
// Serial.println("Serial started");
ss_GPS.begin(Baud) ;

//ss_LORA.begin(Baud) ;
Serial.println("GPS SoftwareSerial started");
}

> void loop() {

counter++;
Serial.print (counter);
Serial.println(": ");

// This sketch displays information every time a new sentence is correctly encoded.
while (ss_GPS.available() > 0)
if (gps.encode(ss_GPS.read()))
displayInfo();

if (millis() > 5000 && gps.charsProcessed() < 10)

{

Serial.println(F("No GPS detected: check wiring."));

while (true) ;

}
/*

if (gps.location.isUpdated()) //After the object has been fed you can query it to

see if any data fields have been updated

Serial.print ("LAT="); Serial.print(gps.location.lat(), 6);
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92 Serial.print (F(","));

93 Serial.print ("LNG="); Serial.println(gps.location.lng(), 6);
94 */

o5 delay(100);

% ¥

97

98 void displayInfo()

99 {

o0 if (gps.location.isValid())

o1 {

102 Serial.print(counter) ;

103 Serial.print(": ");

104 Serial.print(millis());

105 Serial.print (", ");

106 Serial.print(gps.location.lat(), 6);
107 Serial.print(F(","));

108 Serial.print(gps.location.lng(), 6);
109 Serial.print (F(", "));

110 Serial.print(gps.altitude.meters(), 2);
1 Serial.print (F(", "));

12 Serial.print(gps.course.deg(), 2);
13 Serial.print(F(", "));

114 Serial.print(gps.speed.kmph(), 2);
115 Serial.print(F(", "));

116 Serial.print(gps.satellites.value(), 5);
17 Serial.print (F(", "));

18 Serial.print(gps.hdop.hdop(), 1);
19}

120 else

IR §

122 Serial.print (F("INVALID"));

23}

124

125 Serial.println();

126 }

127

128 /%

129 Serial.print(gps.location.lat(), 6);
130 Serial.print(F(","));

131 Serial.print(gps.location.lng(), 6);
132 Serial.print (F(", "));

133 Serial.print(gps.altitude.meters(), 2);
134 Serial.print (F(", "));

135 Serial.print(gps.course.deg(), 2);
136 Serial.print (F(", "));

137 Serial.print(gps.speed.kmph(), 2);
138 Serial.print (F(", "));

139 Serial.print(gps.satellites.value(), 5);
140 Serial.print (F(", "));

141 Serial.print(gps.hdop.hdop(), 1);

142 */

Una vez que se incorpore este programa en el Arduino UNO del Sistema de Rastreo y Telemetria y
comience a funcionar, emitird paquetes de coordenadas GPS de manera continua. Dichas coordena-
das representan lo siguiente:

Ejemplo: 3025: 2232113865, 37.347141,-6.038013, 67.70, 26.95, 1.11, 21, 0.9 donde cada niimero
separado por comas se corresponde a [counter]: [Tiempo (ms)], [latitud], [longitud], [altitud
(m)], [rumbo (grados)], [velocidad (km/h)], [n® de satélites], [precision (m)]. Asi, se pueden
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conocer varios datos de interés ademads de las coordenadas, como son el rumbo o la velocidad.

Cabe destacar, que el médulo GPS tiene un tiempo de calentamiento, por lo que al encender el
Sistema puede que se reciba durante unos 2 o 3 minutos el mensaje de [INVALID], que significa que
el GPS atin no estd recibiendo ninguna sefial de los satélites, aunque la radio LoRa si se encuentra
enviando.

5.3.2 Software Arduino de registro de datos (IMU, Lector Micro SD)

/*

This code objective is for the electronic of the rocket project NAOS_PUPPIS whose main
targets are:

5 1.- Localize the rocket when landed sending the GPS location through LoRa radio

6 2.- Record the rocket apogee and the cinematic data (speed, acceleration, ...) to feed

back the theoretical design calculations

A W0 -

7 Secondary targets:

8 1.- Send data in real time through LoRa radio (telemetry)

9 2.- Potential redesign of the recovery system release via electronics instead of
current timer to do it more accurate. Requires validate the reliability of the
electronics

Future objectives:

1l - Guidance system control through electronics

12 For doing that rocket electronics is composed of the following breakboards:
13 LORA radio E32-433T30D

14 GPS_NEO-M8N

15 GY-91 (IMU MPU-9250 & BMP280)

16 MicroSD card reader (datalogger)

18 Pinout hook up:

GPS (UART): SoftwareSerial

20 Rx: D5

21 Tx: D4

22 LORA radio (UART): SoftwareSerial

23 Rx: D1

24 Tx: DO

25 Monitor (UART): Serial port

26 Salida estandar via USB tipo B (pines por defecto O y 1 no se pueden usar porque estan
conectados al USB tipo B)

27 GY-91 (I2C):

28 SDA: A4

29 SCL: A5

30 MidroSD card (SPI):

31 MOSI: D11

32 MISO: D12

33 CLK: D13

34 CS: D7

35 Procedimiento (SI EL CODIGO NO ESTA CARGADO EN EL ARDUINQ)!!!:

.- Desconectar los pines Rx y Tx del LORA del pin 1 y O respectivamente

.- Conectar el cable USB tipo B al PC

.- Subir el coédigo al arduino

.- Desconectar el cable USB tipo B del PC

.- Conectar la pila al conector jack de alimentacion del arduino

41 .- Conectar los pines Rx y Tx del LORA al pin 1 y O respectivamente

42 Procedimiento  (SI EL CODIGO ESTA CARGADO EN EL ARDUINO)!!!:

43 Pasos 5 y 6 del procedimiento anterior

44 %/

45

©

36
37
38
39
40

D OB WN =
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46 #include <SPI.h>

47 #include <SD.h>

48

49 #include <BMP280_DEV.h> // Include the BMP280_DEV.h library
5(

51 const int CardCS = 7;

53 float temperature, pressure, altitude; // Create the temperature, pressure
and altitude variables

54 BMP280_DEV bmp280; // Instantiate (create) a BMP280_DEV
object and set-up for I2C operation

#include <MPU9250_asukiaaa.h>
57 MPU9250_asukiaaa mySensor;
ss float aX, a¥Y, aZ, aSqrt, gX, gY, gZ, mDirection, mX, mY, mZ;

W

6 void setup() {

62 Serial.begin(9600) ;

63 while (!Serial) {
64 ; // wait for serial port to connect. Needed for native USB port only
65}

67 Serial.println("Wired I2C started");
69 // see if the card is present and can be initialized:

71 if (!SD.begin(CardCS)) {

72 Serial.println("Card failed, or not present");
73 // don’t do anything more:

74 while (1);

75}

76 Serial.println("card initialized.");

79 Wire.begin() ;

1 // BMP280 definition

82 bmp280.begin (BMP280_I2C_ALT_ADDR) ; // Default initialisation with
alternative I2C address (0x76), place the BMP280 into SLEEP_MODE

¢35 bmp280.setPresOversampling (OVERSAMPLING_X16) ; // Set the pressure oversampling.
Options are OVERSAMPLING_SKIP, _X1, _X2, _X4, _X8, _X16

8¢ bmp280.setTempOversampling (OVERSAMPLING_X16) ; // Set the temperature oversampling.

Options are OVERSAMPLING_SKIP, _X1, _X2, _X4, _X8, _X16

©

85 bmp280.setIIRFilter (IIR_FILTER_16) ; // Options are IIR_FILTER_OFF, _2,
_4, _8, _16

g6 bmp280.setTimeStandby (TIME_STANDBY_O5MS) ; // Options are TIME_STANDBY_O5MS, _62MS,
_125MS, _250MS, _500MS, _1000MS, 2000MS, 4000MS

87 bmp280.startNormalConversion() ; // Start BMP280 continuous conversion

in NORMAL_MODE
88
89 // MPU9250 definition
o
91 mySensor.setWire (&Wire) ;
92 mySensor.beginAccel();
93 mySensor.beginGyro() ;
94 mySensor.beginMag() ;
95
9 // You can set your own offset for mag values
97 mySensor.magXOffset = -29;
9 mySensor.magY0ffset = -62;
99 mySensor.magZ0ffset = -60;
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100
101 Serial.print("msec");

102 Serial.print ("\t");

103 Serial.print("accX");

104 Serial.print ("\t");

105 Serial.print("accY");

106 Serial.print ("\t");

107 Serial.print("accZ");

108 Serial.print ("\t");

100 Serial.print("gyroX");

110 Serial.print ("\t");

111 Serial.print("gyroY");

112 Serial.print ("\t");

113 Serial.print("gyroZ");

114 Serial.print ("\t");

115 Serial.print ("magX") ;

116 Serial.print ("\t");

117 Serial.print ("mag¥");

118 Serial.print ("\t");

119 Serial.print("magZ");

120 Serial.print ("\t");

121 Serial.print("direct");
122 Serial.print ("\t");

125 Serial.print ("Temp C");
124 Serial.print("\t");

125 Serial.print("hPa");

126 Serial.print ("\t");

127 Serial.println("alt m");
128

129 }

130

131 void loop() {

132

133 mySensor.accelUpdate() ;
134 aX = mySensor.accelX();
135 aY¥ = mySensor.accelY();
136 aZ = mySensor.accelZ();
137 aSqrt = mySensor.accelSqrt();
138

139

140  mySensor.gyroUpdate() ;

141 gX = mySensor.gyroX();

g¥f =
gz

mySensor.gyroY () ;
mySensor.gyroZ() ;

145 mySensor.magUpdate() ;
146 mX = mySensor.magX();

147 mY = mySensor.magY();

14¢  mZ = mySensor.magZ() ;

149  mDirection = mySensor.magHorizDirection();
150

151 //time

152 Serial.print(millis());
153 //acceleration

154 Serial.print("\t");

155  Serial.print(aX*10);

156 Serial.print("\t");

157 Serial.print(aY*10);

158 Serial.print ("\t");

159  Serial.print(aZ*10);

160  Serial.print("\t");

161 // gyroscope
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162
163
164
165
166
167
168
169
170
171
172
173
174
175
176
177
178

179
180
181
182
183
184
185
186
187
188
189
190
191
192
193
194
195
196
197
198
199
200
201
202
203
204
205
206
207
208
209
210
211
212
213
214
215

216

217
218
219
220

221

Serial.print(gX);
Serial.print ("\t");
Serial.print(gY);
Serial.print ("\t");
Serial.print(gZ) ;
Serial.print ("\t");

// magnetic
Serial.print (mX) ;
Serial.print ("\t");
Serial.print (mY) ;
Serial.print ("\t");
Serial.print (mZ) ;
Serial.print ("\t");
Serial.print (mDirection) ;
Serial.print ("\t");

// temperature, pressure and altitude

bmp280. getMeasurements (temperature, pressure, altitude);

measurement is complete
Serial.print (temperature) ;
Serial.print ("\t");
Serial.print(pressure);
Serial.print ("\t");
Serial.println(altitude);

// Log in SD Card

File dataFile = SD.open("datalog.txt", FILE_WRITE);

// if the file is available, write to it:
if (dataFile) {
dataFile.print(millis());

//acceleration
dataFile.print ("\t");
dataFile.print (aX*10) ;
dataFile.print ("\t");
dataFile.print(a¥*10) ;
dataFile.print ("\t");
dataFile.print(aZ*10) ;
dataFile.print ("\t");

// gyroscope
dataFile.print (gX) ;
dataFile.print ("\t");
dataFile.print(gY);
dataFile.print ("\t");
dataFile.print(gZ) ;
dataFile.print ("\t");

// magnetic
dataFile.print (mX) ;
dataFile.print ("\t");
dataFile.print (mY) ;
dataFile.print ("\t");
dataFile.print (mZ) ;
dataFile.print ("\t");
dataFile.print (mDirection) ;
dataFile.print ("\t");

// temperature, pressure and altitude

bmp280. getMeasurements (temperature, pressure, altitude);

measurement is complete
dataFile.print (temperature) ;
dataFile.print ("\t");
dataFile.print (pressure);
dataFile.print ("\t");
dataFile.println(altitude);

// Check if the

// Check if the
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dataFile.close();
224 // print to the serial port too:

Serial.print ("* ");

}

6
/

228 // if the file isn’t open, pop up an error:
9

else {

230 Serial.println("error opening datalog.txt");

231 }

delay(10);
}

Una vez que se incorpore este programa en el Arduino UNO del Sistema de Registro de Medidas
Inerciales comenzard a medir de manera continua y con una alta frecuencia, no s6lo medidas
inerciales sino también otras como presion, altitud o temperatura. Cada paquete de mediciones se
almacenardn en la tarjeta Micro SD mediante el DatalLogger. En este caso los datos que se recibirdn
tienen la siguiente pinta:

Ejemplo: 109976 2.11 3.74 -8.29 -19.71 -228.76 342.77 -46.81 -83.30 -18.94 -150.67 31.25 1006.38
60.47 donde cada nimero se corresponde a las siguientes magnitudes fisicas [Tiempo (ms)], [acele-
racién eje X (12/s%)], [aceleracion eje Y (m/s%)], [aceleracién eje Z (m/s%)], [velocidad angular
X (°/s)], [velocidad angular Y (°/s)], [velocidad angular Z (°/s)], [magnetismo X (uT)], [mag-
netismo Y (uT)], [magnetismo Z (uT)], [rumbo (°)], [temperatura (C)], [presion atmosférica
(hPa)], [altitud (m)].

Todos los valores de medidas de magnitudes fisicas se registraran en la tarjeta Micro SD en un
documento .txt, por lo que luego serd muy sencillo pasarlo a, por ejemplo, Excel e interpretar los
resultados obtenidos.

5.3.3 Configuracion Software LoRa y GPS

Recordemos que para el Sistema de Rastreo y Telemetria se propusieron dos programas:

1. Programa para la configuracién de los pardmetros de los equipos de LoRa (ver 4.3.3).

2. Programa para la visualizacion en tiempo real de los datos de las coordenadas GPS por
telemetria (ver 4.3.3).

Veamos cada uno de ellos por separado.
Software para configuracion de parametros del equipo LoRa

El primer lugar, vamos a comenzar describiendo muy brevemente el Software encargado de la
configuracion de los pardmetros del mddulo de radio. Para realizar la configuracion se debe conectar
mediante USB el Acoplador E15-433T30D y ponerlo en modo Dormido. Seguidamente se ejecuta
el programa, se selecciona el idioma "English" y se configuran los pardmetros de la siguiente figura:
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) BEMLENRTREARsE

E Chengdu Ebyte Electronic Technology Co.,Ltd.

ID: E32 COM10 ClosePort Models
Version: 48

Freq Now: 433,0MHz

Param Now: 0x0, 0x0, 0x1a, 0x17, 0x44 (Geteoram | [ setparom | [ preset |
UartRate |9600bps v FEC Enable v Address 0

Parity 8N1 v Fixed mode |Disable + Channel 23
AirRate WOR timing [250ms  +
Power 10 mode [PushPull

Copyright@ Chengdu EByte Electronic Technology Co.Ltd WebsSite : www.ebyte.com

Figura 5.44 Software RF_ Setting3.7 Ebyte.

Este proceso se le debe haber hecho del mismo modo a ambos mddulos, tanto el de recepcion (en
tierra) como al de emisién (embarcado en el cohete NAOS).

Software para la visualizacion de datos GPS por LoRa

Por su parte, también es importante presentar por encima el programa que permitird visualizar las
coordenadas GPS en tiempo real durante el vuelo de NAOS. Esto es de vital importancia ya que el
lanzamiento puede estar condiciones de baja o nula visibilidad. En tales casos, contar con coordena-
das del cohete en todo momento es de vital importancia. Ademas, al suministrar la velocidad del
cohete, también se puede saber si tras el apogeo se ha abierto el paracaidas convenientemente, o si,
en caso contrario, ha habido alguna incidencia.

Antes de abrir el programa como tal, debemos saber el nombre del dispositivo LoRa que se conecta.
Por ello, debe conectarse el médulo LoRa junto con el adaptador USB E15-433T30D y seguidamen-
te desplazarse al panel de control del PC y hacer click en "Hardware y sonido” — "ver dispositivos
e impresoras”. Una vez dentro nos iremos al final del todo, donde pone "No especificados” y ahi nos
debe aparecer el nombre del dispositivo LoRa asociado a un puerto COM. En el caso del ejemplo,
aparece Silicon Labs CP210x USB to UART Bridge (COM?7).

Una vez identificado el puerto, es momento de ejecutar el programa de "AccessPort.exe” y nos
aparecerd la pantalla principal. Una vez ahi nos iremos a "Tools" — "Configuration”. Una vez ahi
se nos abrird una ventana donde tendremos que colocar el nombre del puerto COM correspondiente
(en este caso particular debe aparecer COM7), mientras que en el resto secciones deben aparecer
los mismos pardmetros que aparecen en la figura 5.45

(@ Options ®
Event Control
Flow Control Custom Baud Rate
Timeout Control [Enable
Monitor Control
Serial Port Settings
Port: | COM7 N
BaudFlate: | 9600 v
Paiiy Bit. | NONE v
DataBit |8 v
StopBi |1 v
Buffer Size: |8152 v
Send displey Rleceive display
(@ Char Format (@ Char Format
O Hex Fomat OHex Fomat
AutoSend
[JEnable autosend  Cycle 1000) ms
Advanced
[CJAuto open port when application start
el Ol
[ Remind me when update is avaiable
Cancel

Figura 5.45 Ventana de configuracién de AccessPort.exe.
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Hecho esto es momento de iniciar la recepcion de la antena de tierra haciendo click en el boton
azul de "ON/OFF" arriba a la izquierda de la pantalla. Asimismo, se conectard la antena receptora
embarcada en el cohete dando lugar a la afluencia de datos por radio. Serd entonces cuando se
comience a recibir datos, al principio "INVALID" y tras unos instantes paquetes de datos del GPS
(ver figura 5.46)

Sl AccessPort - COM7(9600N,8,1) Closed - 8 x
File Edit View Monitor Tools Operation Help

3 w = S
(bl ® a > @ Please dowrload the newest version 1,37 Buid 1870
inal Monitor

Terminal

o | B oab | 2

3
INVALID

INVALID
INVALID

75 [1] Max Size < 64KB

Ready w0 R1214 | COMT(9600,N8,1) CI

Figura 5.46 Pantalla principal del AccessPort.exe recibiendo datos de telemetria.
Finalmente, en caso de que se desee guardar los datos recibidos durante el el lanzamiento se debe ir

a "File" — "Save as" y elegir la carpeta de destino, el nombre y el tipo de archivo.

5.3.4 Fabricacion del Subsistema de Rastreo y Telemetria

Para poder fabricar el Subsistema de Rastreo y Telemetria fue necesario enviar a la pagina Web de
ALL PCB el siguiente archivo de fabricacién:

JAERY

00000000 00000000000 |/ ‘
O 0000 (@)
o X i O
o
o
o °
o
o
°o o
@) O o
000000 00000000 O

Figura 5.47 Archivo del Shield de Rastreo y Telemetria, fabricacion capa superior.
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Figura 5.48 Archivo del Shield de Rastreo y Telemetria, fabricacion capa inferior.

Tras un mes de espera y a un precio muy econémico llegé la PCB fabricada tal y como se habia
disefiado. A continuacién, se muestran unas imagenes del resultado.

Figura 5.49 PCB del Shield del Subsistema de Rastreo y Telemetria.

Lo tnico que queda es seguir las instrucciones del esquematico e ir soldando cada uno de los compo-
nentes a las PCB. Es importante destacar que existen tornillos para la fijacion de los componentes a
la PCB. Ademds, serd necesario levantar levemente, con unos pequefios soportes debajo, el médulo
LoRa para que no quede en el aire. Tras hacerlo, ya es momento de soldar la PCB al Arduino UNO.
Si se hace, el resultado es el siguiente:

Figura 5.50 Subsistema de Rastreo y Telemetria completo.

El dltimo paso seria anclar el Subsistema de Rastreo y Telemetria a la cdpsula de electrénica que le
corresponde.

5.3.5 Fabricacion del Subsistema de Registro de Medidas Inerciales

De nuevo, se enviaron los archivos de fabricacién a la Web de ALL PCB.
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00000000 00000000000\ __/ )
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000000 00000000 O

Figura 5.51 Archivo del Shield de Registro de Medidas Inerciales, fabricacion capa inferior.

® @@@@U- 000 PEEEERE®

Figura 5.52 Archivo del Shield de Registro de Medidas Inerciales, fabricacion capa inferior.

La PCB que se muestra es la que aparece en la figura 5.53.

IMU-SD SHIELD

ANALOG IN *

GO _UIN D A1 A2 A3 A4 AS

Figura 5.53 PCB del Shield del Subsistema de Rastreo y Telemetria.

En este caso, el ensamblaje es mas sencillo ya que hay que hacer menos soldaduras que en el
caso anterior. Sin embargo, es importante comprobar la colocacién de los ejes del IMU para luego
interpretar convenientemente los datos registrados. Los ejes pueden verse en la figura 5.54 apuntados

en una pegatina a mano.

.;
IMU-SD St

MicroSD

VECS
'_SCK
* MOSI
* MISO
¥ vee

GND

MicroSD Card Adapter

Figura 5.54 Subsistema de Rastreo y Telemetria completo.
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5.3.6 Fabricacion de capsula de electronica

La fabricacién de la cipsula de electrénica se llevo a cabo mediante su impresion 3D en PLA.
Se escogi6 este material por ser barato, resistente y ficilmente programable en la impresora. Los
pardmetros que se usaron fueron los que se muestran a continuacion:

e Altura de capa (Layer Height): 0,1 mm

¢ Altura de capa inicial (Initial Layer Height): 0,1 mm

¢ Ancho de filamento (Line Width): 0,4 mm

* Espesor de pared (Wall Thickness): 1,2 mm

* Espesores superior/inferior (Top/Bottom Thickness): 0,5 mm

« Expansion horizontal (Horizontal Expansion): 0 mm

* Densidad de relleno (Infill Density): 100 %

¢ Patron de relleno (Infill Pattern): Cubic (ctbico)

¢ Temperatura de impresion (Printing Temperature): 220 °C

* Temperatura de la cama (Build Plate Temperature): 60°C

* Velocidad de impresién (Print Speed): 40 mm/s

* Velocidad de relleno (Infill Speed): 40 mm/s

* Velocidad de pared (Wall Speed): 15 mm/s

* Velocidad de traslacion (Travel Speed): 60 mm/s

¢ Retraccion (Retraction): Acivada (Enabled)

« Distancia de retraccion (Retraction Distance): 7 mm

* Velocidad de retracciéon (Retraction Speed): 25 mm/s

* Refrigeracion durante la impresion (Print Cooling): Activado (Enabled)

* Velocidad del ventilador (Fan Speed) 100

Es importante destacar también que los soportes deben estar activados y la pieza debe imprimirse

verticalmente para que los acabados superficiales sean los mejores posibles. Tras acabar la impresion,

retirar los soportes, lijar las imperfecciones mds notables y acoplar todos los elementos, el resultado
es el que se muestra en las siguientes imédgenes.

Figura 5.55 Cdpsula de electrénica desde arriba. Timer integrado.
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Figura 5.56 Cépsula de electrénica completa.

5.3.7 Fabricacion del Alojamiento de la Yi CAM

Al igual que en el caso anterior, el Alojamiento de la Yi CAM se ha fabricado en PLA, siguiendo
los mismos pardmetros que para las cdpsulas de electrénica, con la salvedad de que:

* Densidad de relleno (Infill Density): 40 %

Del mismo modo, los soportes se activaron para poder imprimir la pieza de manera correcta. Por
otro lado, fue necesario un ejercicio de lijado muy fino, tanto en la superficie que estaria en contacto
directo con la corriente exterior, como en los orificios implantados para el anclaje al fuselaje del
cohete. Ademds, es importante destacar que el encendido de la cdmara de a bordo debe hacerse
mediante un orificio que posteriormente se taladré en el fuselaje de NAOS para poder pulsar el
botén central de la Yi CAM. Asi, el resultado final fue el siguiente:
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Figura 5.57 Alojamiento de la Yi CAM .

Debe tenerse en cuenta que para poder ensamblar correctamente la Yi CAM se debi6 realizar una
perforacion en el fuselaje con la silueta de la planta de la Yi CAM, que permitiera introducirla
cémodamente y mantuviera en la medida de lo posible la aerodindmica del cohete. El resultado
final se observa en la tercera imagen de la figura 5.57.

5.4 Fabricacion del Sistema de Liberacion y Recuperacion
Para comprender las imdgenes que se mostrardn en esta seccion es importante recordar el esquema
mostrado del disefio conceptual del Sistema de Liberacion en la figura 4.47, pues serd éste en base

al cual se lleve a cabo la fabricacion de los distintos elementos necesarios.

Para un correcto funcionamiento del sistema, el piston debe estar lijado lo mas finamente posible

para que no haga friccién con las paredes interiores del fuselaje e impida la salida del paracaidas.

El émbolo del piston fue fabricado en fibra de vidrio con resina epoxi, usando como molde un tubo
de didmetro ligeramente inferior al usado en el fuselaje. Por su parte, el vastago se trata de una fina
barra de aluminio con una pequefia cufia en uno de sus extremos para poder anclar a él el hilo de
nailon. Sin embargo, antes de fabricar el émbolo debe unirse el vastago a la zona central del molde
y recubrir su extremo con abundante resina y fibra de vidrio para fijar lo mejor posible el vastago
al émbolo. Con ello y dejandolo secar tendriamos el piston finalmente fabricado. Sélo quedaria
ensamblarlo al fuselaje del NAOS, anadiendo el muelle, tal y como se muestra en las figuras 5.58.
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Figura 5.58 Sistema de Liberacién y Recuperacion fabricado y ensamblado.

Se puede comprobar en la figura 5.59 cémo, tanto el vastago como la linea de vida disponen de dos
orificios en el extremo contrario a la ojiva que atraviesan la tapa del fuselaje. Por su parte, se ve que
la linea de vida se une con el cono del cohete manteniendo asi unidas todas las secciones del cohete
(ver figura 5.58).

Figura 5.59 Sistema de Liberacién y Recuperacion (vista desde el extremo posterior).

Por dltimo, se debe realizar la compresién del muelle a través del pist6n, afiadir la pieza de sujecion y
posteriormente unir un extremo del hilo de nailon con la carga de pélvora (se muestra su fabricacion
en la seccion 5.2.3) al extremo del vastago aluminio y el otro extremo al perno con enlace de anillo
de la pieza de sujecién (ver figura 5.60).
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Figura 5.60 Sistema de Liberacion y Recuperacion armado ON.

El siguiente paso serd tensar el hilo de nailon mediante el perno para comprimir el muelle. Es impor-
tante comentar que se pintaron unas marcas en el vastago de aluminio para que no se comprimiera
mads de la longitud méxima de compresioén del muelle (a partir de la cual entra en deformacién
plastica, ver tabla 4.1).

Por dltimo, es recomendable recubrir la pieza de sujecién con cinta adhesiva de aluminio para evitar
que la electrénica quede dafiada con la detonacion de la carga de pdlvora. El resultado final, listo
para integrar esta seccion con el resto, es la que se muestra en la figura 5.61.

Figura 5.61 Sistema de Liberacion y Recuperacién armado ON, recubierto con cinta adhesiva de
aluminio.

5.4.1 Fabricacion del Timer

Como ya sabemos, el Timer es el dispositivo encargado de iniciar la cuenta atrds que marcard la
activacion de la carga de polvora del Sistema de Liberacion y la posterior apertura del paracaidas.
Este se encuentra ubicado en la parte mds alta de la seccion de la electrénica (ver figura 5.62).

Tras haber realizado el disefio en Altium, se generaron los archivos de fabricacién que se muestran
en las figuras 5.63 y 5.64. Como viene siendo costumbre, estos archivos se enviaron a ALL PCB,
donde los fabricaron y los enviaron a Espafia, siendo el resultado el que se muestra en figura 5.65.
El siguiente paso fue soldar todos los componentes electrénicos que se especifican tanto en la
seccion 4.3.2 como en el esquema del Timer mostrado en la figura 4.19. Ademds, para que sea més
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Figura 5.65 PCB del dispositivo Timer.

intuitivo se afadieron huellas a la PCB para indicar la ubicacién de cada uno de ellos (ver figura
5.65 (izquierda)). Una vez finalizadas las soldaduras el resultado serd el siguiente:
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Figura 5.66 Dispositivo Timer acabado.

Llaman la atencidn los tres bloques terminales del timer, dos de ellos conectados por un par de cables
a otras dos clemas. Los cables procedentes del bloque de terminales del "Ignitor" van directamente
conectados a los cables de la carga de pdlvora encargada de eyectar el paracaidas que pueden verse
en las figuras 5.60 y 5.61. Por su parte, los cables que conectados al "Trigger" se conectardn a su
vez al dispositivo Trigger (ver figura 4.16) en el exterior del cohete mediantes las clemas. Dicho
trigger, como ya se ha explicado, serd el encargado de dar comienzo a la cuenta atrds una vez el
cohete haya dejado la plataforma de lanzamiento.

5.4.2 Confeccion del paracaidas

Para ser capaces de fabricar el paracaidas en primer lugar debe haberse leido y comprendido la
seccion de Disefio del Paracaidas. De este modo se sabrd el didmetro que necesitamos de paracaidas,
pues serd esencial para comenzar con la confeccién.

Debe también adquirirse tela de nailon para paracaidas por internet. Del mismo modo, deberdn
comprarse cintas de raso) para usarlas como cuerdas del paracaidas.

Para obtener el patrén que se deberd seguir para el recorte de las piezas se debe ingresar en la Web
de (pinchando Richard Nakka), bajar hasta la parte de "Parachute Gore Pattern Maker" y descargar
el archivo de Excel "PARAPAT_V1.1.XLS". Haciendo esto podremos general las dimensiones
de cada una de las secciones que compondrén el paracaidas en funcién del didmetro, asi como

definir el nimero de segmentos que se desee (en el caso de NAOS se escogieron 12 secciones).

En la siguiente imagen puede verse la pestaiia e "COORDINATES" del archivo de Excel. En las
pestafia "PATTERN" serd donde nos aparezca la geometria del patrén a imprimir en funcién de las
dimensiones que se hayan introducido.
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Pattem calculator for Parachute Gore Panels Enter parachute data:
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Figura 5.67 Pestafia "COORDINATES" archivo Excel para patrén del paracaidas [1].

Una vez que se tenga impreso el patron se deberdn recortar las 12 secciones que conformarén el
paracaidas a partir de la silueta que se debera haber dibujado previamente, tal y como se muestra en
la figura 5.69.

Figura 5.68 Patrén del Paracaidas de NAOS sobre la tela.

Figura 5.69 Recortes de secciones del paracaidas.

Seguidamente, sobre la pieza recortada se deberd volver a superponer el patrén. En este caso
es recomendable fijarlo en las puntas con alfileres para evitar que se mueva (ver figura 5.70). A
continuacién deberd marcarse la linea perimetral interior del patrén sobre la seccién recortada,
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usando para ello la técnica del calcado, tal y como se muestra en la figura 5.71. Se puede ver que no
es necesaria una exactitud extrema, simplemente vale con marcar ligeramente la geometria.

Figura 5.71 Calcado de la silueta interior del patrén sobre la pieza recortada de tela.

Una vez dibujada la silueta sobre la tela, llega una de las tareas mas complicadas, se deberan doblar
los bordes sobre si mismos hasta que el filo llegue a linea anteriormente calcada. Manteniéndolo
en esta posicion lo llevaremos a la mdquina de coser y lo fijaremos progresivamente para que 1os
bordes se mantengan plegados mediante un punto recto que tiene los pardmetros que se muestran en
la figura 5.72. Es importante destacar que al comenzar coser es importante dar varias puntadas hacia
adelante y hacia atrds para fijar el hilo al inicio. A continuacidn, se seguird a una velocidad constante
tirando ligeramente de la tela y plegando los bordes a medida que se cose. Es recomendable realizar
pruebas con la maquina de coser para adquirir la técnica antes de empezar con la pieza definitiva.
En la figura 5.73 se aprecia como deben quedar los bordes tras realizarles el punto y el doblado.

Figura 5.72 Parametros de la maquina de coser para puntada recta.
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Figura 5.73 Pliegue de bordes con puntada recta.

Esto debera hacerse del mismo modo con las 12 secciones idénticas que compondran el paracaidas.
De forma que el siguiente paso consistird en unir entre si las diferentes secciones mediante una
puntada en zigzag. Los pardmetros escogidos en la maquina de coser son los que se muestran en la
figura 5.74. Para la unién lo dnico con lo que hay que tener cuidado es con mantener los bordes

de las secciones ligeramente superpuestos, tal y como se ve en la figura 5.75, para asegurar que el
punto en zigzag una adecuadamente ambas piezas.

Figura 5.74 Pardmetros de la maquina de coser para puntada en zigzag.

o

et i o

Figura 5.75 Union de diferentes secciones mediante puntada en zigzag.

Conforme se vayan uniendo piezas el resultado serd el que se muestra en la figura 5.76. Es 16gico
pensar que a medida que se van uniendo secciones entre si es mas complejo realizar la unién entre
ellas, ya que hay mas cantidad de tela de paracaidas que estorba durante el proceso.
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Figura 5.76 Union entre secciones del paracaidas.

Cuando se hayan unido todas las secciones y se haya completado por tanto la campana del paracaidas,
llega el momento de unir las cuerdas a este. Recordemos que en el capitulo de estudios preliminares,
mads concretamente en la ecuacion 3.34, se establece la longitud de cuerda ideal que debe tener el
cohete. En este caso, para una mayor comodidad en la confeccion se cortardn 6 tiras (con el doble
de la longitud de cuerda) en lugar de 12 tiras como cabria pensar. De este modo, la nueva ecuacién
de la longitud de cada tira sera:

Lcuerda =25 (D + S) (5.2)

,donde D es el didmetro del paracaidas (D = 1,9 m para NAOS) y S es la longitud de la cuerda que
estard cosida al paracaidas, que se recomienda que sea igual o superior a un 7 % del didmetro del
paracaidas. En el caso del paracaidas de NAOS se escogié S = 15 c¢m un poco superior al 7% . Por
lo tanto:

Leorda =25-(1,9m+0,15m) = 5,125 m (5.3)

A la hora de realizar la costura de la cinta de raso al paracaidas se hard en la zona de unién de
las secciones, por el lado interior de la campana, y usando la misma puntada en zigzag usada con
anterioridad. La union de los dos extremos de la cinta deberd hacerse simétricamente. Esto significa
que si un extremo estd cosido en una de las uniones entre secciones, el otro extremos debe coserse
justo en la unién contraria en términos de simetria axial de la campana del paracaidas. El resultado
es el que se muestra en la siguiente figura 5.77.

Figura 5.77 Cinta de raso unida al paracaidas mediante puntada en zigzag.

Para acabar, unicamente habrd que hacer un nudo con todas las cuerdas dejando una pequefia coca
que servird posteriormente para anclarla al cohete, o mds precisamente, a la linea de vida. Tras
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esto, ya podremos decir que el paracaidas se encuentra listo para ser embarcado en el cohete. A
continuacién se muestran algunas imédgenes del resultado final.

Figura 5.78 Paracaidas comparado con paraguas abierto.

Figura 5.79 Paracaidas desplegado por completo.

Para acabar, simplemente afiadir que la confeccién del paracaidas mds que una ciencia, podriamos
considerarla un arte. Hay que tener paciencia y maifa para ser capaces de fabricar un paracaidas
funcional casero. Sin embargo, no es complejo aunque si trabajoso. De hecho, en caso de que no se
quiera confeccionarlo por uno mismo, siempre existe la posibilidad de acudir a un taller de costura,
dar instrucciones del proceso de fabricacién y dejar que actien los profesionales.

5.5 Fabricacion de Fuselaje, Elementos Aerodinamicos y Estabilizadores

En este apartado se describird brevemente cdmo ha sido la fabricacién de los principales elementos
aerodindmicos que se han incluido en el cohete NAOS. Por lo que habra que tener muy en cuenta la
seccion de disefio para comprender la geometria que tiene cada pieza. Vedmoslo un poco mds en
profundidad.
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5.5.1 Fabricacion de la ojiva

En un primer momento, la ojiva de NAOS se fabricé en fibra de vidrio y resina epoxi. Aunque,
en términos de resistencia y bajo peso este material es envidiable, no lo es tanto la facilidad de
fabricacion, necesitando un molde (de un solo uso), fibras de vidrio, resina epoxi, grasa, etc. Luego
se deberdn juntar las dos mitades de los moldes mediante mds resina y fibra, para posteriormente
aplicarle otro lijado.

Por todo ello, decidi6 disefiarse la ojiva que se muestra en el capitulo de disefio. Fabricada en

impresion 3D y en dos piezas diferente posee una gran facilidad de reproducibilidad y fabricacion.

El material utilizado fue ABS, por su buena resistencia a la temperatura. Los pardmetros utilizados
en la impresora 3D fueron los que se muestran a continuacion:

e Altura de capa (Layer Height): 0,2 mm

e Altura de capa inicial (Initial Layer Height): 0,2 mm

¢ Ancho de filamento (Line Width): 0,4 mm

¢ Espesor de pared (Wall Thickness): 1,2 mm

» Espesores superior/inferior (Top/Bottom Thickness): 0,8 mm

¢ Expansion horizontal (Horizontal Expansion): 0 mm

* Densidad de relleno (Infill Density): 40 %

e Patrén de relleno (Infill Pattern): Tri-Hexagon

¢ Temperatura de impresion (Printing Temperature): 260 °C

¢ Temperatura de la cama (Build Plate Temperature): 110°C

* Velocidad de impresion (Print Speed): 40 mm/s

* Velocidad de relleno (Infill Speed): 40 mm/s

¢ Velocidad de pared (Wall Speed): 30 mm/s

* Velocidad de traslacion (Travel Speed): 60 mm/s

¢ Retraccion (Retraction): Acivada (Enabled)

« Distancia de retraccion (Retraction Distance): 7 mm

* Velocidad de retraccion (Retraction Speed): 25 mm/s

* Refrigeracion durante la impresion (Print Cooling): Desactivado (Disabled)
También es importante comentar que durante la impresion es recomendable cubrir la impresora 3D

con algun tipo de elemento para evitar las corrientes de aire creadas por la conveccion natural de la
habitacién, lo cual puede tener una repercusion importante en el resultado final de la pieza.

Veamos ahora cémo ha quedado la pieza terminada.
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Figura 5.80 Impresion 3D de ojiva de NAOS.

Figura 5.81 Impresion 3D por partes de ojiva de NAOS.

Una vez que tenemos las piezas impresas sélo habria que unirlas con resina epoxi, tal y como se
muestra en la figura 5.80 y pintar toda la ojiva con pintura en spray. Esto le dard una acabado mucho
mas estético y mejorara considerablemente las propiedades aerodindmicas de esta pieza, lo cual es
de interés para reducir la resistencia aerodindmica que pueda generar.

5.5.2 Fabricacion de guias para la rampa de lanzamiento

Estos elementos cumplen la funcién de guiar el cohete mientras se encuentra en su ascenso a lo largo
de la rampa de lanzamiento, lo que los expone en todo el trayecto a esfuerzos de cortadura y mo-
mentos. Por ello, deben tener una buena resistencia para asegurar la seguridad durante el lanzamiento.

Para su fabricacion se usaron los planos de dicha pieza, especificados en el capitulo de disefio. El
material utilizado fue PLA, con las siguientes caracteristicas de impresion:

e Altura de capa (Layer Height): 0,1 mm

¢ Altura de capa inicial (Initial Layer Height): 0,1 mm

¢ Ancho de filamento (Line Width): 0,4 mm

* Espesor de pared (Wall Thickness): 1,2 mm

* Espesores superior/inferior (Top/Bottom Thickness): 0,5 mm
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Expansion horizontal (Horizontal Expansion): 0 mm
Densidad de relleno (Infill Density): 70 %

Patron de relleno (Infill Pattern): Cubic (ciibico)
Temperatura de impresion (Printing Temperature): 220 °C
Temperatura de la cama (Build Plate Temperature): 60°C
Velocidad de impresién (Print Speed): 40 mm/s

Velocidad de relleno (Infill Speed): 40 mm/s

Velocidad de pared (Wall Speed): 15 mm/s

Velocidad de traslacion (Travel Speed): 60 mm/s
Retraccion (Retraction): Acivada (Enabled)

Distancia de retraccion (Retraction Distance): 7 mm
Velocidad de retraccion (Retraction Speed): 25 mm/s
Refrigeracion durante la impresion (Print Cooling): Activado (Enabled)

Velocidad del ventilador (Fan Speed) 100

Tras la impresion, el resultado final es el que se muestra en la siguiente imagen:

553

Figura 5.82 Impresién 3D por partes de ojiva de NAOS.

Fabricacion de las aletas

Las aletas sabemos que son el principal elemento de control de estabilidad pasivo. Es por ello por lo
que durante todo el vuelo estardn sometidas a intensas cargas aerodindmicas. Requerirdn por tanto
de una buena resistencia mecdnica y una baja flexibilidad. Y, por si esto fuera poco, también deben

ser capaces de resistir las altas temperaturas que desprende el motor cohete en sus inmediaciones,

pues se encuentran pegadas a esta seccion del fuselaje. Por todas estas razones, el material elegido
para la impresién 3D fue ABS, con los siguientes pardmetros:

Altura de capa (Layer Height): 0,2 mm

Altura de capa inicial (Initial Layer Height): 0,2 mm
Ancho de filamento (Line Width): 0,4 mm

Espesor de pared (Wall Thickness): 1,2 mm

Espesores superior/inferior (Top/Bottom Thickness): 0,8 mm
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* Expansion horizontal (Horizontal Expansion): 0 mm

* Densidad de relleno (Infill Density): 40 %

 Patrén de relleno (Infill Pattern): Tri-Hexagon

¢ Temperatura de impresion (Printing Temperature): 260 °C

¢ Temperatura de la cama (Build Plate Temperature): 110°C

* Velocidad de impresién (Print Speed): 30 mm/s

* Velocidad de relleno (Infill Speed): 30 mm/s

* Velocidad de pared (Wall Speed): 20 mm/s

* Velocidad de traslacion (Travel Speed): 40 mm/s

¢ Retraccion (Retraction): Acivada (Enabled)

* Distancia de retraccion (Retraction Distance): 7 mm

* Velocidad de retraccion (Retraction Speed): 25 mm/s

* Refrigeracion durante la impresion (Print Cooling): Desactivado (Disabled)
Cabe destacar que en el caso de la aleta, al tratarse de una pieza tan esbelta, uno esta obligado a
disminuir las velocidades del movimiento de la cama. De hecho, en un principio se mantuvieron los

parametros usados para el ABS anteriormente utilizados y se percibieron no conformidades en la
superficie de la aleta. A continuacion, puede verse como fue el proceso de impresion:

Figura 5.83 Impresion 3D de una aleta de NAOS.

Por su parte, para la fabricacion del anillo de aletas las velocidades de impresién pueden ser las que
se muestran a continuacion:
* Velocidad de impresion (Print Speed): 40 mm/s
* Velocidad de relleno (Infill Speed): 40 mm/s
Velocidad de pared (Wall Speed): 30 mm/s
Velocidad de traslacién (Travel Speed): 60 mm/s

¢ Retraccion (Retraction): Acivada (Enabled)

Velocidad de retracciéon (Retraction Speed): 25 mm/s

Se muestra ahora cémo fue el proceso de impresion en 3D de los anillos de aletas de NAOS.
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Figura 5.85 Impresion 3D del anillo inferior de aletas.

Al ser muchas piezas, el tiempo de impresién es bastante prolongado. Sin embargo, una vez
transcurrido, se obtiene el impecable resultado mostrado en las siguientes figuras:

Figura 5.86 Impresion 3D del conjunto de aletas y anillo.

En el caso del ensamblaje final de las aletas, inicamente habria que deslizarlas por la cola de milano
del anillo (figura 5.88) y fijarlas a dichas guias mediante unos agujeros laterales. Finalmente, se
deben introducir 4 tornillos pasantes que conectardn el anillo de aletas con el fuselaje y roscardn en
el motor cohete, manteniendo fijas estas 3 partes.
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Figura 5.87 Impresién 3D del anillo inferior de aletas.

Tras aplicarle una capa de pintura negra mate en spray, la apariencia final de la seccion de aletas de
NAOS es la siguiente:

Figura 5.88 Aletas de NAOS con capa de pintura.

Este sistema resulta treméndamente 1til para transportar el cohete con las aletas desacopladas
evitando asf un potencial dafio. También se ha probado su resistencia y presentan unas prestaciones
muy buenas.

5.5.4 Fabricacion del fuselaje

Para esta seccion se debe tener en cuenta las figuras 4.68 y 4.69 mostradas en el capitulo de dise-
fio. En ella podemos ver el nimero de tornillos que hay en cada secciéon de NAOS. Todos ellos,
perfectamente calculados para resistir el tir6n que ejerce el paracaidas en su apertura y evitar el
desprendimiento de las diferentes secciones. Como ya se ha comentado, una medida de seguridad
fue la incorporacion de una linea de vida con capacidad de resistir 200 kg de fuerza que une todas
las secciones de NAOS, para que en caso de fallo completo de los tornillos y separacion inesperada
de las secciones, el cohete se siga manteniendo unido y no se desprendan secciones que puedan
entrar en caida libre sin paracaidas.

Lo primero que se hizo fue cortar el tubo con las diferentes longitudes de cada seccidn:

* Seccion del motor cohete: Para esta seccion se tuvo en cuenta la longitud del motor cohete,
dejando una pequeia holgura entre el cierre posterior y el extremo del tubo que convergia en
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la unién con la seccién de electrénica. Dicho espacio serd necesario para anclar a los tornillos
del motor cohete un alambre de alta resistencia (como el usado en los frenos de las bicicletas),
al cudl, mediante un mosquetén pequefio de escalada (ver figura 5.89) se unird uno de los
extremos de la linea de vida. Con todo ello, la longitud necesaria fue de: 570 mm

Figura 5.89 Mosquetén de unién con linea de vida.

* Seccion de electrénica: Teniendo en cuenta la longitud de las capsulas de electrénica, el
espacio necesario para la cdmara de a bordo Yi CAM, los tornillos interiores para el anclaje
de las gufas de la rampa de lanzamiento y fijacion de las cdpsulas de electrénica, asi como
del espacio necesario para albergar la pieza de sujecion del vastago del sistema de liberacion,
mostrado en la figura 5.60, la longitud final queda definida como: 932,5Smm. También se
debe destacar que en esa misma figura, se aprecia una cuerda azul con una coca. Serd esa
cuerda la que una con el paracaidas y, a su vez, mediante otro mosquetén a la linea de vida
que recorre todo el interior de la electrénica hasta llegar al mosquetén de la seccién del motor
cohete anteriormente mencionado.

* Seccion del paracaidas: Esta se trata de la seccion mds compleja de calcular, pues se deben
tener en cuenta 3 factores:

— Longitud libre del muelle: Esto nos dara la mayor longitud que se puede alargar el
muelle (ver 4.1), y que serd la que defina cudnta distancia salga el paracaidas en el
momento del despliegue.

— Longitud de compresién médxima del muelle: Este dato acotard el limite de espacio
restante para el paracaidas. Ademds también se deberd conocer la longitud del didmetro
de la ojiva que entra dentro de esta seccién (40 mm en el caso de NAOS, ver C.8.1).

— Longitud minima del paracaidas empaquetado: El empaquetado del paracaidas es un
dato treméndamente importante, ya que dependerd de la eficiencia del empaquetado que
se tenga mas o menos espacio disponible. Ademads si no se empaqueta adecuadamente
puede generar mucha friccion en las paredes interiores del fuselaje y dificultar la salida
del paracaidas, poniendo en riesgo su despliegue. La clave para un buen empaquetado es
eliminar todo el aire del paracaidas, ir enrllandolo enérgicamente y finalmente presionar
en todo su contorno con las propias cuerdas del paracaidas.

Con ello, y extremando la precaucion de los célculos, la longitud final fue de: 367,5 mm que
en total con la ojiva ensamblada se convierte en 617,5 mm.
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En total, la altura del fuselaje de NAOS es de 2120 mm, mientras que al afiadirle las aletas la
altura asciende hasta los 2170 mm . Veamos ahora varias imédgenes de las diferentes secciones que
conforman el cohete.

Figura 5.90 Seccion del motor cohete de NAOS.

Figura 5.92 Seccion del paracaidas de NAOS.

Por ultimo, se adjuntan unas imédgenes del fuselaje completo sin pintar, asi como otras donde se
puede ver el cohete NAOS completamente acabado y listo para el lanzamiento. Llaman la atencién
un par de agujeros practicados en el fuselaje de NAOS de la figura 5.94. la funcidn del que estd justo
debajo de la cdmara de a bordo Yi CAM es la de encender la misma. Mientras que en el caso del
orificio que se ve a la izquierda de las letras de "NAOS" permiten encender la bateria y alimentar
todo el Sistema Electrénico.
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Figura 5.95 Cohete NAOS (Vistas 2 y 3).

5.6 Fabricacion de otros elementos esenciales

Ademads de NAOS, resulta esencial describir brevemente como fue la fabricacién tanto del banco de
ensayos como de la plataforma de lanzamiento, pues se tratan de elementos que se encuentran en
continuo uso y que requieren de un disefio cuidadoso y concienzudo.

5.6.1 Fabricacion del banco de ensayos

La fabricacion del banco de ensayos es bastante sencilla. Consta de una plancha de madera am-
plia que sirve como apoyo, acoplada y atornillada a una placa de acero inoxidable con una barra
perpendicular a ella soldada. La funcién de la plancha de acero es hacer cuerpo contra las fuertes
compresiones que ejerce el motor cohete durante el ensayo, mientras que la de la barra vertical es
soportar los pequefios momentos que se pueden generar en el transcurso de la prueba.

Como el objetivo serd confinar al motor para que toda la fuerza que este ejerza se le transmita a
la célula de carga, serd necesario una pieza tubular de mayor didmetro que el motor. En la figura
5.96 se puede ver tanto el tubo de PVC gris que albergara el motor como la célula de carga apoyada
al fondo sobre la placa de acero inoxidable. La célula de carga se encuentra atornillada tanto a la
placa como a la madera mediante un agujero pasante. Por su parte, el tubo de PVC lleva un par de
tornillos de fijacion a la barra vertical de acero. Todo ello da lugar a un banco de ensayos compacto,
rigido y resistente, capaz incluso de aguantar explosiones del motor sin dafiarse en exceso.
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Figura 5.97 Banco de ensayos.

Por tltimo, afiadir que se introdujeron dos elementos alternativos. El primero de ellos es un disco
circular con el didmetro interior del tubo de PVC gris que sirve de apoyo del cierre posterior del
motor cohete y que permite distribuir el esfuerzo de una forma maés equitativa. Por otro lado, dispone
de 2 anillos de ajuste, uno de ellos ya se vi6 en la imagen 5.3, mientras que el otro es de mayor
longitud y se posiciona en el centro del motor cohete, evitando que el conjunto tambalee en el
interior del tubo de PVC durante el ensayo en banco. Estdn fabricados en una gruesa capa de fibras
de vidrio con resina epoxi. Las fibras de vidrio mejoran la alta fragilidad de la resina, mientras que
esta ultima confiere la capacidad al conjunto del material compuesto de ajustarse perfectamente al
molde durante su fabricacion, permitiendo un buen acabado final. Ademads este material aguanta
perfectamente las altas temperaturas de las paredes del motor cohete.

Durante un ensayo en banco, el motor cohete se introduce en el banco de pruebas tal y como se
muestra en la imagen 5.98.

Figura 5.98 Banco de con motor cohete de NAOS.
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5.6.2 Fabricacion de la plataforma de lanzamiento

La plataforma de lanzamiento es el elemento que permite que el cohete, en el momento de su
lanzamiento, tenga una base donde apoyarse y descansar, ademds de permitir su guiado durante
el despegue, dando lugar a un vuelo inicialmente nominal. Sin embargo, durante su fabricacién
surgieron varios retos. En primer lugar, debia ser una estructura robusta, firme y resistente que no
cediera antes las vibraciones del cohete. Por otro lado, debia servir de gufa para el cohete con el
menor rozamiento posible pero con capacidad de soportar los ladeos durante el despegue. Y, por
ultimo, debia tener una buena estética, pero sin perder funcionalidad.

Primeramente, para cubrir la necesidad de la robustez se ideé una plataforma de lanzamiento muy
similar al concepto del banco de ensayos. Una amplia y rigida base hecha a partir de una tabla gruesa
de madera, con una plancha de acero inoxidable atornillada a ella y con 4 barras rigidizadoras
acompafiadas de otra plancha de acero doblada en forma de "S", sobre la que se apoyaria el motor
cohete.

Figura 5.99 Rampa de lanzamiento parte inferior sin pintar.

Como ya se ha comentado, el cohete se posicionard sobre la plancha doblada en forma de "S", como
se muestra en la siguiente figura:
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Figura 5.100 Banco de con motor cohete de NAOS.

Para satisfacer el objetivo de guiar adecuadamente a NAOS, se incorpora una barra de aluminio de
3 metros de altura con una seccién idénea para el guiado del cohete (ver figura 4.79), acoplada y
atornillada a la barra de acero central que se puede ver en la figura 5.100. Sin embargo, al ser una
barra tan esbelta, presenta serios problemas de pandeo, y mds atn frente a las cargas que realizaria
el cohete durante su ascenso por la rampa de lanzamiento. Es por ello por lo que se decidié rigidizar
atn m4s el sistema, colocando una barra atornillada a la parte mds alta de la barra guia y dispuesta
de manera oblicua hasta apoyar en el suelo, ver figuras 5.101 y 5.103. Por dltimo, tanto esta dltima
barra como la base de la plataforma, se anclarian al suelo mediante piquetas, para dar ain mds
estabilidad y rigidez a la rampa.

Figura 5.101 Vista del anclaje de la barra oblicua rigidizadora de la rampa de lanzamiento.

Tras una mano de pintura blanca, algunos detalles como pegatinas de "NAOS" o "Coheteros" y
un apoyo de goma espuma para absorber los pequefios impactos que pueda dar el cohete antes del
despegue, se obtiene una rampa de lanzamiento como la que se muestra a continuacion.
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Figura 5.102 Rampa de lanzamiento pintada y con pegatinas promocionales.

Figura 5.103 Rampa de lanzamiento parte inferior sin pintar.






