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RESUMEN

El presente trabajo de grado busca complementar el proyecto que se encuentra
realizando el SEMILLERO DE INVESTIGACION de la FUNDACION
UNIVERSITARIA LOS LIBERTADORES en su area de Coheteria, por lo tanto
tiene como objetivo principal realizar la simulacion de los parametros de
funcionamiento de una computadora de vuelo que tendra como finalidad
determinar las acciones necesarias para el control total de un cohete sonda, para
esto se determinaron los pardmetros que afectan la trayectoria de vuelo, los
cuales sirvieron para desarrollar una simulacion que determina la dindmica de
vuelo del cohete, involucrando el modelo atmosférico, gravitacional, Aerodinamico

y dinamico que conforman el cédigo final.

Luego se muestra el principio basico de los acelerébmetros y el desarrollo
matematico que rige y determina su funcionamiento, logrando asi establecer los
pardmetros de salida que tendra este dispositivo al momento de ser implementado
en la computadora de vuelo. Con el principio de funcionamiento y los parametros
establecidos por el fabricante se determina que dispositivo es el 6ptimo para el
estudio en el presente trabajo de grado, siendo este el modelo de Analog Devices
ADXL 377 dadas sus caracteristicas. Al determinar esto se realiz0 la
implementacion del modelo de Simulink del acelerébmetro ADXL 311 que
proporciona el fabricante, para entender el comportamiento del acelerémetro y asi
realizar las modificaciones necesarias para obtener el modelo del acelerémetro
ADXL377 que es el seleccionado para el proyecto. Posteriormente el modelo del
acelerometro y la dinAmica de vuelo del cohete se acoplan obteniendo asi los
datos necesarios para establecer los parametros de disefio y programacion de
Acelerometro y el Microcontrolador.

Finalmente se realiza el disefio conceptual y preliminar de todas las piezas
necesarias para la construccion del rack de avidnica y su ubicacion para optimizar

su funcionamiento.



INTRODUCCION

La actividad aérea en Colombia se basa en datos atmosféricos estandares
internacionales para el manejo de toda la aviacion, tanto comercial como militar;
datos de gran importancia para establecer el rendimiento de las aeronaves, por lo
tanto sera de gran utilidad realizar estudios atmosféricos y estandarizar una
atmosfera Unica, que tenga datos precisos y reales que son de vital importancia
para el desarrollo de la actividad aérea, datos como temperatura, densidad,

humedad, vientos, entre otros.

Para realizar estos estudios atmosféricos es necesario tener un sistema apto para
realizar la toma de este tipo de datos, para ello se busca la implementacién de un
Cohete Sondal, el cual debe ser totalmente controlado mediante una computadora
de vuelo basada en acelerometros que responda a parametros Yy acciones

puntuales.

El presente trabajo muestra la simulacion de los diferentes parametros
fundamentales que determinan y estandarizan el desarrollo y funcionamiento de
la computadora de vuelo ya que se basa en modelos matematicos desarrollados
con aspectos reales como densidad, altitud, temperatura, gravedad, condiciones
aerodindmicas entre otras. Para asi determinar datos reales, mas no basar el
estudio y simulacién en datos basados en simplificaciones del medio como aire
seco, limpio y sin humedad, logrando asi obtener una precision y un realismo mas

confiable.

1 Cohete sonda Libertador | desarrollado durante el afilo 2012 en la Fundacion Universitaria Los Libertadores.



PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Un objetivo importante en la utilizacion de cohetes sonda para la toma de datos
atmosféricos, es lograr mantener el control, mediante pardmetros, funciones e
instrucciones precisas como lo son: controlar la apertura del paracaidas,
responder a las condiciones de vuelo, supervisar que la trayectoria del cohete no
se salga de curso, guardar datos esenciales bajo diferentes etapas y eventos
temporales, por lo tanto es necesario realizar simulaciones de los aspectos
fundamentales que intervienen en el desarrollo y funcionamiento de la
computadora de vuelo antes de disefiar e implementar un dispositivo electrénico.
Por esta razén debemos saber. ¢ CoOmo afecta los parametros externos en el
funcionamiento, desempefio y programacion de una computadora que
controla y supervisa las acciones del cohete en las diferentes etapas de

vuelo que va experimentando?



HIPOTESIS

La simulacion computacional de todos los parametros externos que afectan el
comportamiento de la computadora de vuelo ayudar a determinar como debe ser
la programacion e implementacién de un dispositivo basado en acelerémetros que
ayudara al control total del cohete en aspectos puntuales como supervision de la
trayectoria de vuelo, accionamiento y despliegue del paracaidas y toma de datos
temporales (despegue, apogeo, aterrizaje) que genere el cohete sonda
desarrollado por la FUNDACION UNIVERSITARIA LOS LIBERTADORES.
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OBJETIVOS

OBJETIVO GENERAL

Realizar la simulacion de los parametros fundamentales de la dinamica de vuelo
de un cohete sonda para lograr el desarrollo éptimo de una computadora de vuelo
basada en acelerometros que determine las funciones necesarias en las diferentes
etapas de vuelo del cohete sonda desarrollado en la FUNDACION
UNIVERSITARIA LOS LIBERTADORES.

OBJETIVOS ESPECIFICOS

e Desarrollar el modelo matematico y realizar la simulacion de la dinamica de
vuelo del cohete sonda en tres grados de libertad, para determinar los

pardmetros que afectan el funcionamiento de la computadora de vuelo.

e Realizar el modelo en Simulink del Acelerémetro seleccionado para el
proyecto y efectuar la implementacién de datos con el fin de establecer el

funcionamiento de la computadora de vuelo

e Verificar mediante un disefio preliminar que las caracteristicas fisicas de la
computadora de vuelo no afecta la dindmica de vuelo del cohete sonda.

15



ALCANCES

El proyecto involucra los calculos, disefios, programacion y simulacion en
MATLAB® del modelo atmosférico, gravitacional, aerodinamico, cinematico y
dindmico, que son necesarios para determinar las caracteristicas de vuelo del
cohete y asi establecer bajo que parametros debe funcionar la computadora de
vuelo para tener un desempefio 6ptimo y real en el control del Cohete sonda, para
esto se implementa un modelo en Simulink del acelerémetro donde se realiza la
simulacion de su comportamiento segun las variaciones (diferentes aceleraciones)
que tiene el cohete durante toda su trayectoria de vuelo y finalmente el proyecto

involucra un disefio recomendado del rack de avidnica.
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JUSTIFICACION

El desarrollo de toda la actividad aérea en Colombia respecto a la atmdsfera esta
basado en pardmetros estdndares internacionales y aunque maneja aspectos
similares como lo es la variabilidad geogréfica y la cobertura de altitud total,
también tiene aspectos diferentes como la temperatura que es un parametro
fundamental en el desempefio de un aeronave, donde Colombia no tiene un
promedio determinado, sino una variedad climatologica segun el lugar de estudio.
Por lo tanto es un gran avance tecnolégico lograr la toma de datos atmosféricos
colombianos, mediante instrumentos como cohetes sonda, por lo tanto este
trabajo de grado busca complementar el proyecto que estad realizando la
FUNDACION UNIVERSITARIA LOS LIBERTADORES en el semillero de
Coheteria, donde se estd realizando el disefio, estudio y construccién de un
cohete sonda, pero para su aplicacion y desarrollo es necesario controlar
plenamente el cohete, esto se logra mediante una computadora de vuelo que
responda a todas las acciones del cohete basado en parametros y requerimientos

puntuales como:

1. Supervisar que la trayectoria del cohete no se salga de curso.

2. Sila trayectoria varia desplegar el paracaidas bajo los siguientes escenarios:
i) Sila trayectoria supera un desvio de 45° (11/4 rad) en cualquier direccion
respecto a la vertical.

i) Si el cohete comienza a caer descontrolado.

iii) Luego de que el cohete llegue al apogeo.

3. Guardar la aceleracién del cohete bajo los siguientes escenarios:

i) Aceleracion maxima luego del despegue.

17



i) Guardar 10 registros de aceleraciones a intervalos iguales de tiempo
con respecto a la aceleracién maxima esperada teéricamente.

4. Guardar los siguientes eventos temporales:

i) Despegue.
i) Momento en el cual la aceleraciéon se hace nula (apogeo).
iii) Momento en el cual el cohete sale de control, si llega a pasar.

iv) Aterrizaje.

Por lo tanto es necesario tener en cuenta que el desarrollo y construccion de este
tipo de dispositivos es de alto costo dada las especificaciones tan puntuales que
requiere, por tal motivo se desarrolla este trabajo de grado ya que es
indispensable contar con simulaciones computacionales que den certeza del
funcionamiento Optimo y real antes de realizar la implementacién y programacion

de los dispositivos que requiere la computadora de vuelo.
El desarrollo de este tipo de proyectos en el pais ayudara a ampliar estudios,

investigaciones y tecnologias propias con las cuales se lograra participar en el

desarrollo aeroespacial a nivel mundial.
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1 COHETE

1.1 Principios de Funcionamiento

Un cohete es un vehiculo, aeronave o nave espacial que obtiene su empuje por la
reaccion de la expulsion rapida de gases de combustion desde un motor, en todos
los cohetes los gases de combustion estan formados por propelente el cual se
lleva en el interior del cohete (Baker, 1978). EI empuje de los cohetes se debe a la
aceleracion de los gases de combustién. Hay diferentes tipos de cohetes, segun
su tamafo puede variar desde los pequeiios modelos de juguete que pueden
comprarse en tiendas, hasta el enorme Saturno V usado por el programa Apolo.
Los cohetes se usan para acelerar, cambiar de orbitas, orbitas de reentrada, para
el aterrizaje completo si no hay atmésfera (ej. Aterrizaje en la Luna), y algunas
veces para suavizar un aterrizaje con paracaidas justo antes del impacto en tierra.
(NASA, 2009)

Muchos de los cohetes actuales obtienen su empuje de reacciones quimicas, un
motor cohete quimico puede usar propelente sélido, liquido o una mezcla de
ambos. Una reaccién quimica se inicia entre el combustible y el oxidante en la
camara de combustién, y el resultado son los gases calientes que se aceleran a
través de toberas en la parte final del cohete. La aceleracion de estos gases al
pasar por la camara de combustién y en la tobera hacen que el vehiculo se mueva
de acuerdo con la tercera Ley de Newton. No todos los cohetes usan reacciones
quimicas. Los cohetes de vapor, por ejemplo, liberan agua supercalentada a
través de una tobera donde instantdneamente se proyecta en un vapor de alta
velocidad, empujando al cohete. La eficiencia del vapor como propelente para
cohetes es relativamente baja, pero es simple y razonablemente seguro, y el

propelente es barato y se encuentra en cualquier parte del mundo.
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La invencion y primeras referencias halladas del cohete se encontraron con el
descubrimiento de la polvora por los antiguos alquimistas chinos taoistas y sus
usos para distintos tipos de armas (flechas de fuego, bombas y cafiones),
derivaron el desarrollo de los cohetes. Inicialmente se inventaron para ceremonias
religiosas que estaban relacionadas con la veneracion a los dioses en la antigua
religion china. Fueron los precursores de los actuales fuegos artificiales y después
de intensivas investigaciones se adaptaron para su uso como artilleria en las
guerras sucedidas desde el siglo X hasta el XII. (T.K. Derry, 1990). Algunos de los
antiguos cohetes chinos estaban situados en la fortificacion militar conocida como
la Gran Muralla China y los empleaban los soldados de élite. Los primeros cohetes
eran muy poco precisos sin el uso de ningan tipo de giros ni de cardanes en el
empuje, tenian una gran tendencia a desviarse bruscamente fuera de su
trayectoria. Los primeros cohetes del britAnico William Congreve redujeron esta
tendencia adjuntando un largo bastén en la cola del cohete para hacer mas dificil
que el cohete modificara su trayectoria, el cohete mas grande de Congreve
pesaba 14,5 kg en vacio y tenia un baston de cola de 5,6 m de longitud.
Originalmente los bastones se montaban en los laterales, pero mas tarde se
cambio la posicién a una mas central, reduciendo su arrastre y permitiendo una

mayor precision al cohete cuando se lanzaba desde un segmento de tubo.

El problema de la punteria se solucioné en 1844 cuando William Hale modificé el
disefio de los cohetes permitiendo un empuje ligeramente vectorizado haciendo
que el cohete girase alrededor de su propio eje como una bala.” (Baker, 1978) El
cohete Hale eliminé la necesidad del baston del cohete, viajando a mayor

velocidad dada su menor resistencia contra el aire y siendo mas preciso.

1.2 Clasificacion

Con el desarrollo, avance y estudio del comportamiento del cohete se fueron
desarrollando diferentes clasificaciones (Rajadurai, 1983), como se observa en la
TablaN°1.
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Tabla 1. Clasificacién de los Cohetes

CLASIFICACION

TIPOS

IMAGEN

Liquid Propellant  Solid Propellant
a\ S

liquid fuel solid fuel
and oxidizer

e Propelente liquido .
oxidizer T :ge::k“i’ﬁpilg‘es
_ e Propelente sélido pors e
Tipo de propelente i o ~ _
e Mezcla de Sélido-Liquido kg o
Estructura de cohete usando diferentes tipos
de propelente2
_ e Combustible Quimico
Combustible _
e Combustible Nuclear
Usado .
e Tipo Solar
e Tipo Eléctrico
“‘Disefio de nave soviética con propulsién
nuclear para un viaje a Marte (RKK
Energia).”
e Una sola etapa
Numero de etapas .
b e Mdltiples etapas

“‘German V—2”4

2 http://kids.britannica.com/comptons/art-53928/Most-rockets-use-either-solid-or-liquid-chemical-propellants
3 IEEE BCN Student Branch, (25 de November de 2010), IEEE BCN Student Branch de
https://ieee.upc.es/index.php?option=com_content&view=article&id=52:cohetes-nucleares&catid=1:latest-

news&ltemid=50

4 NASA. De http://www.grc.nasa.gov/IWWW/k-12/rocket/BottleRocket/20thBeyond.htm
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e Corto alcance
e Mediano alcance

Segun el alcance e Largo alcance

Mercury Redstone - launching Alan Shepard

on first U.S. sub-orbital space flight.5

e Cohete Sonda

e Cohete militar
Segun la
L e Cohete explorador
aplicacion
e Cohete acelerador

e Cohete de reduccion (de

freno)

Cohete Sonda ULA 118

Basados en esta clasificacion el proyecto se desarrollar4 en un cohete clasificado

segun su aplicacién como Cohete Sonda.

Un cohete sonda es un vehiculo que transporta instrumentos con fines cientificos
en una trayectoria vertical hacia las capas altas de la atmésfera propulsado por
combustible sélido, liquido o mezcla. Estos vehiculos juegan un papel importante
en el estudio del clima y la atmésfera ya que su principal ventaja sobre otros
medios de investigacion es que pueden tomar mediciones exactas y en lugares
donde no se puede llegar por medio de satélites, aviones, globos u otros

vehiculos. (Ganesan, 2010)

5 NASA Rocket Gallery, de http://exploration.grc.nasa.gov/education/rocket/gallery/redstone/red1.html
6 http://uvero.adm.ula.ve/prensa/index.php/prosiguen-con-exito-las-pruebas-del-cohete-sonda-ula-ii-video/
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“Los cohetes sonda son guiados por sistemas electronicos de control o también
llamado sistema de guia” (NASA, 1968), es un componente electrénico que
proporciona datos al Sistema de Control del cohete para que éste a su vez lo
maniobre para mantener su trayectoria, los cohetes que utilizan un sistema de
control mas avanzado son los misiles, se programan de tal manera que al
activarse el sistema de guia genera moviendo en las aletas de guia del misil o
varia el angulo de su chorro de escape, logrando dar la direccién deseada. Las
ordenes electronicas impuestas por el Sistema de Guia pueden ser generadas
dentro del mismo misil, o recibirse de una fuente externa. Las 6rdenes generadas
dentro del mismo misil se basan en datos telemétricos y en la respuesta a estos
por el sistema de control, basados en codigos estandarizados previamente o por

su sistema de piloto automatico.

Las configuraciones que se pueden realizar sobre el control de guia de un cohete

son:

e “Desde la posicion de lanzamiento, la plataforma se giraba hasta que el misil
se alineaba exactamente en azimut con la direccibn deseada. Después del
lanzamiento, dos gir6scopos y acelerbmetros integrados que componian la
guia inercial inclinaban el cuerpo del misil en el &ngulo necesario y cortaban el
motor principal a la velocidad precisa, de forma que su trayectoria lograra
alcanzar el objetivo”. (Juan M. Rodriguez&Vicente V.M)

e “Combinacion de sistema inercial y radiocontrol de los propulsores. (Baker,
1978)”

e “El sistema de guia y control de todo el cohete se basaba en vectores. Por
medio de una tobera basculante por cada etapa. Estaba disefiado con
superficies aerodindmicas. Tenia sensores de control de altitud y sistema de
control de velocidad. El cohete seria controlado por computadoras
intercomunicadas.” (Baker, 1978)
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2 DESARROLLO MATEMATICO PARA PREDECIR LA TRAYECTORIA DE
VUELO DEL COHETE SONDA

Para lograr el desarrollo matematico de la trayectoria de vuelo del cohete sonda es
necesario implementar datos reales que seran fundamentales y necesarios para
determinar la trayectoria de vuelo y disminuir el porcentaje de error, dentro de
estos se encuentran aspectos atmosféricos, gravitacionales, aerodindmicos,
dindmicos y cinematicos, ademas es de vital importancia identificar el sistema de
referencia a utilizar, ya que las ecuaciones que rigen el movimiento del vehiculo se
basan en esos sistemas de coordenadas. Por tal razon se determina realizar el
desarrollo de cada uno de los modelos de forma individual y luego acoplarlos en
un modelo final que mostrard como resultado el comportamiento de la dinamica

de vuelo del cohete sonda.
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3 MODELO ATMOSFERICO

Durante la etapa de vuelo el cohete se desplaza en un medio que varia con
respecto a la altitud y la posicion geogréfica de su lanzamiento, por tal razén es de
vital importancia incluir en la simulacién la variacion de los datos durante todas las
etapas de vuelo, ya que se generan cargas aerodinamicas sobre el cohete
producidas por el flujo atmosférico que origina fuerzas de sustentacion y/o arrastre
dependiendo de parametros como la densidad, humedad, velocidad, presiéon y
temperatura. EI modelo seleccionado para la implementacibn en el cddigo
computacional es el estandar US1976 de los Estados Unidos, que es una revision
de la atmdsfera de 1962 que se generd bajo el impulso de obtener un mayor
conocimiento de la atmdsfera superior basados en datos tomados por cohetes y
algunos satélites durante mas de un ciclo solar. Aunque se han desarrollado
modelos atmosféricos mas completos y exactos como el NASA Earth Gram 2010’
gue ademas de incluir en su desarrollo matematico los parametros esenciales de
latitud, longitud y achatamiento terrestre, también modela aspectos mas complejos
como las corrientes de aire generadas por las variaciones de temperatura y altitud,
un modelo tan completo generaria en la simulacion datos mas exactos y
confiables, pero este codigo es de acceso restringido al publico en general ya que
solo agencias espaciales y gubernamentales que tengan convenios con Estados
Unidos pueden acceder al uso del modelo. Por tal motivo el modelo atmosférico
mas adecuado para la implementacion en este trabajo es el estandar US1976 de
los Estados Unidos ya que incluye los aspectos fundamentales, se tiene total
acceso a los datos y al modelo matematico y ademas cuenta con datos hasta los
1000km de altitud y aunque el modelo describe las variaciones de densidad,
presion y temperatura en funcion de la altitud no se encuentra completo, pero esto
no es un inconveniente para este estudio ya que el modelo esta dividido en dos
partes < 86km y > 86km a 1000km y para la implementacién en la simulacion de

la dindmica de vuelo del cohete se sabe que dados los parametros ya establecidos

” Tomado de: http://www.nasasolutions.com/software-catalog/SW-SE-MFS-32780-1.php
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y conocidos del cohete se alcanzara una altitud menor a 86km, por lo tanto al
ejecutar el programa este solo utilizara la parte que contiene los datos completos y

precisos (Altitudes < 86km).

Del modelo atmosférico estandar US1976 se obtendra los datos de la variacion de
la densidad del medio y la velocidad del sonido respecto a la altitud como se
observa en la grafica 1 y grafica 2 respectivamente, los cuales se implementaran

en el cédigo principal de la dinamica de vuelo.

En la grafica 1 se observa la variacion de la densidad respecto a la altitud,
obteniendo datos cada kildbmetro hasta un maximo de 86Km, estos datos se
implementan en el modelo principal para obtener la variacion de los diferentes
coeficientes aerodinamicos. En la grafica 2 se observan la variacion de la
velocidad del sonido respecto a la altitud obteniendo datos cada kilobmetro hasta
una altitud maxima de 86Km.

El cédigo computacional en MATLAB® del modelo atmosférico se encuentra en el

anexo A.
Grafica 1. Altitud vs densidad

MODELO ATMOSFERICO ESTANDAR US1976
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Fuente: Autor
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Gréfica 2. Altitud Vs Velocidad del sonido
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4 MODELO GRAVITACIONAL

Se debe implementar un modelo gravitacional en el codigo computacional de la
trayectoria de vuelo del cohete para asi lograr obtener datos reales y con la menor
cantidad de simplificaciones del efecto que tienen las fuerzas gravitacionales
sobre la trayectoria de vuelo, por lo tanto no es apropiado utilizar un modelo
esférico convencional porque no permite tener una aproximacion ideal de la forma
geométrica dado que el desplazamiento de la masa causado por la rotacion de la
tierra produce una variacion en la geometria, obteniendo una esfera achatada
(mayor volumen en el ecuador y aplanada en los polos). Aparte del achatamiento,
la forma de un planeta en rotacion se determina como la superposicion total de
varias formas geométricas, llamadas armonicos esféricos, como se observa en la

Figural.

Figura 1. Armonicos esféricos

Fuente: ASHISH TEWARI. Atmospheric and space flight dynamics, p.52

Se debe aclara que los armédnicos reales no tienen los bordes afilados que se
muestra en la figura anterior, ademas corresponde a las constantes de Jeffrey,

dentro de los armonicos mas importantes se encuentran los siguientes.

J2 0.00108263
J3 = —0.000002532153
J4 = —0.0000016109876
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Dado que no es necesario utilizar todas las constantes para obtener un resultado
preciso, en el presente modelo se utilizé solo el arménico zonal J2 cuya presencia
determina y aproxima la forma achatada y ovalada de la esfera terrestre, por lo
tanto coloca el potencial gravitacional no solo en funcién del radio vector posicion,

sino también de la latitud.

Al establecer estos parametros de achatamiento y armonicos esféricos se utiliza
las funciones de Legendre para la solucién de las ecuaciones diferenciales en
coordenadas esféricas, formando una familia de polinomios ortogonales llamados
Polinomios de Legendre (Ec. 2), basados en las siguientes propiedades

significativas de dichos polinomios como se muestra en la Ec 1.

Pn(l) =1
P (-1 = (D"
P,(—v) = (=1)"B,(v) Ec.1

Obteniendo.

P(v) =1
Pi(v) =v

Py(v) =3 (3v* = 1)

Py(v) = %(5173 — 3v)

P(v) = %(35174 — 3002 + 3)
P5(v) = = (6305 — 70v° + 15v) Ec. 2

Al resolver y acoplar todos los parametros ya mencionados anteriormente
obtenemos las dos ecuaciones finales del modelo matematico (Ec. 3 y Ec. 4) que

se utilizaran para la simulacién gravitacional.
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Re
r

Re Re

)2 P,(cos¢p) — 4J3 (—)3 P;(cos¢) — 5/, (—)4 P, (Cos¢)]

r r

GM
gr=-2[1-35(

Ec. 3

_ 3GM (Re

9 = —5 7)2 sengcosd []2 + %]3 (%) secdp(5cos?p — 1) + 214 (%)2 (7cos*¢p — 1)]

r2
Ec. 4

Donde g, y g4 son dos vectores unitarios que indican la direccion radial (r) y la
direccion Noreste (¢) en el marco horizontal local que se encuentra sobre el

cohete.

Finalmente se obtiene la fuerza de atraccion gravitacional w gue se obtiene del
desarrollo de modelo gravitacional convencional, la contribucién del arménico
zonal Jz, la constante de Cavendish, el radio de la tierra en el ecuador, la masa de
la tierra, la masa variable del cohete y el radio vector posicion, como se observa

en la ecuacion 5.

W =Wl + Wyf

3GMym (Re
T

2 2
+ 7) 32(1 -3 senz(Z))l i+ ) J2senPcos@j

r2

Ec.5
El valor de las constantes utilizadas en el desarrollo del modelo son:

e Constante de Cavendish = 6,63x10*1[N]
e Masa de la tierra =5,67x10%* [Kg]
e Armonico zonal J, = 0,00108263

¢ Radio de la tierra en el ecuador = 6378.140 [Km]
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Para finalizar el modelo gravitacional se muestra en la figura 2 el sistema de
coordenadas XYZ ubicadas en el centro del planeta y se indica los componentes

mencionados anteriormente para el desarrollo de la ecuacién de la fuerza de

atraccion gravitacional W).

Figura 2. Sistema de coordenadas centradas en el planeta e
indicacion de componentes gravitacionales

Equatorial

. Plane

Fuente: ASHISH TEWARI. Atmospheric and space flight dynamics, p49.

El codigo computacional en MATLAB®© del modelo gravitacional se encuentra

acoplado en el cédigo final de la dinamica de vuelo, anexo B
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5 EMPUJE

La curva de empuje del cohete sonda se determina segun la geometria del cohete
y las caracteristicas del propelente seleccionado, el SEMILLERO DE
INVESTIGACION de coheteria de la FUNDACION UNIVERSITARIA LOS
LIBERTADORES opt6 por utilizar un motor cohete supersénico de propelente
solido tipo CANDY el cual genera una fuerza de empuje promedio de 184 kg y
dentro de sus caracteristicas de geometria se encuentra que tiene una capacidad
de 5 Kg de masa de propelente, y una geometria que genera el menor coeficiente

de arrastre, como se observa en la figura 3.

Figura 3. Geometria del cohete

Fuente: J.O. Murcia, H.D. Ceron-Mufioz, J.G. Portilla, S.A. Gomez. Analisis de la Trayectoria de Vuelo del
Cohete Sonda “Libertador I” Implementando Simulaciones Computacionales en 3 DOF., p4.

Con estos dos parametros el SEMILLERO DE INVESTIGACION obtuvo de
manera analitica el comportamiento de la fuerza de empuje en funcion del tiempo
en condiciones estandares a nivel del mar (grafica 3) y asi mismo se obtuvo el
decaimiento de la masa del cohete en funcion del tiempo por la expulsién de los
gases de escape a la atmosfera (grafica 4). Estos dos datos se implementaron en

el coédigo final para obtener la dinamica de vuelo del cohete.
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Gréfica 3. Empuje respecto al tiempo del combustible CANDY
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Fuente: Semillero de investigacion de coheteria de la Fundacion universitaria los libertadores.

Grafica 4. Consumo de masa respecto al tiempo
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Fuente: Semillero de investigacion de coheteria de la Fundacion universitaria los libertadores
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6 COEFICIENTE DE ARRASTRE

Dadas las condiciones de velocidad que alcanza el cohete se halla el coeficiente
de arrastre en funcion del nimero mach, al tener los datos proporcionados por el
SEMILLERO DE INVESTIGACION se determina el nimero mach segin la

ecuacion fundamental. (Ec. 6)

Velocidad ;opete

Numero mach = -
Velocidadsoniqo

Ec. 6

Al tener estos datos se obtienen los coeficientes de arrastre segun la variacion del

namero mach para todos los puntos de la simulacién.

Grafica 5. Coeficiente de Arrastre en funcién del Mach
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Fuente: Semillero de investigacion de coheteria de la Fundacién universitaria los libertadores
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7 DINAMICA DE VUELO

Las fuerzas que actian se determinan por el plano normal tangencial al vector
velocidad y se referencia segun dos sistemas de coordenadas, las locales
(movimiento del planeta) dado que la atmésfera de un planeta gira con él, es
necesario establecer un plano o marco planetario fijo de referencia para expresar
las ecuaciones de vuelo atmosférico, dado como SXYZ, con ejes representados por
los vectores unitarios 1, ], K, respectivamente. El segundo sistema de coordenadas
se basa en el sistema de referencia del cohete, donde el vector velocidad se
expresa en coordenadas esféricas v, ¢,A, que representa la magnitud relativa,
angulo de trayectoria de vuelo y velocidad acimutal respectivamente, y se
representa como oxyz 6 en vectores unitarios como ox (i), oy () y oz (k). Ademas
se utilizan las coordenadas esféricas de vuelo orbital r, §,2, que denota el radio, la
latitud y longitud, respectivamente como se ilustra en la Figura 4. Teniendo el
sistema de referencia total se comienza a obtienen las ecuaciones que rigen el
movimiento y la cinemética del cohete. De la Ec.7 a 9, encontramos las

ecuaciones de posicién segun las coordenadas locales.

X = rcosAcosSi Ec. 7
Y = r senAcoséf Ec. 8
7 = r sendK Ec.9

Figura 4. Plano de referencia (Referencia local-Referencia del cohete)

Z M ¥
: (east)

(north)
nz0 ' A X (up)

E ""E-qualor

X

Fuente: ASHISH TEWARI. Atmospheric and space flight dynamics, p.285
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De la Ecuacién 10 a 12 encontramos las componentes de velocidad segun el
angulo de trayectoria de vuelo y el Azimut. (Sistema de referencia del cohete)

—

Vx = vcos¢l Ec. 10
7}7 = vsengsendj Ec. 11
Vz= vsengpcosAk Ec. 12
V= v(cosdi + sengsenAj + sengcosAk) Ec. 13

La velocidad inercial total del sistema (Ec.14), esta basado en la velocidad del

cohete (Ec.13) y la velocidad angular del planeta y se determina por:

1

=V+@Bx7P=V+ wrKxi Ec. 14

Luego al realizar la transformacion de coordenadas de referencia local a referencia

del cohete, se determina la velocidad inercial (Ec. 15) como:

171 =V + or coséj Ec. 15

Para utilizar las ecuaciones de la dinamica de movimiento de translacion segun la
segunda ley de newton es necesario determinar la aceleracion inercial total (Ec.

16), esta se halla con la derivada con respecto al tiempo de la velocidad inercial.

a, = % =V+ w(icoss — résend)j + wrcoss(wK x §) Ec. 16

Al tener estos datos, podemos reescribir la ecuacién de la velocidad relativa como

se observa en la Ecuacién. 17.

V=r1l+ 0x (D) Ec. 17

Donde: 0= O+ 0,7+ 0,k Ec. 18
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Reemplazando la Ec.18 en la Ec. 17, se obtiene la ecuacion de la velocidad

angular (Ec.19) del horizonte local oxyz con relacion a las coordenadas SXYZ.
V=1+r0,]—r0,k Ec. 19

Velocidad angular > Ley de la mano derecha, a partir de la transformacion de

coordenadas se determina.

N= K- éj= Z(senSi + coslAc) —6j = Asenéi— 8j + Acossk Ec. 20
Donde:
Asensi = 0,
of =1,
AcosSk =10,

Con el desarrollo de las Ecuacion 13 y 19 se obtiene la relacion para el desarrollo
de las tres (3) ecuaciones cineméticas de movimiento relativo de un planeta

giratorio, como se muestra a continuacion en la Ec. 21, Ec. 22 y Ec. 23.

I = vcose Ec. 21
Vsengsen A : s VsengsenA
.QZI ———— = Acoséd B A= — Ec. 22
r rcosd
-Qy — —Vser:pcosA — —S = 6 — Vseni)cosA Ec. 23

Doénde:

I = Velocidad de ascenso
8 = Movimiento sobre j desde el Ecuador hasta el norte o sur

A = Movimiento de rotacién alrededor de k sobre el plano ecuatorial
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Lo siguiente a realizar es determinar las ecuaciones dinamicas del movimiento de
translacion del cohete, (Ec. 24) y la fuerza total como se observa en la Ec. 25.
Estas ecuaciones se obtienen generalmente del teorema de la mano derecha y asi
se define un nuevo sistema de referencia, determinando los ejes de rotacion del
cohete x,, v, z,, Y la distribucion de las fuerzas que actian sobre el cohete. Figura

5y 6 respectivamente.

Figura 5. Sistema de referencia (dindmico)

Xy
fr
L =« 5 Zy
—mg, i Iy
Y
W D

Fuente: ASHISH TEWARI. Atmospheric and space flight dynamics, p.287

Figura 6. Fuerzas y angulos que actiian sobre el Cohete

Vertical Local (x)

Horizonte Local (v)

Eje longitudinal 2 w

Fuente: Autor
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Fxv =Tcosa —D — Wcosd) = Mma,,
Ec.24

ﬁyvs =0 =m(t)ay,
ﬁzv = Tsena + L — Wsend) = ma,,
Ec. 25

Frotar = (Tcosa — D — Wcosg)x, + (Tsena + L + Wseng)z,

Las ecuaciones del movimiento de translacion en forma de vectores se obtienen

de la segunda ley de Newton (Ec. 26).
Ec. 26

Segun las componentes se determina el vector de fuerza neta, que involucra
fuerzas aerodinamicas, empuje, fuerzas gravitacionales, como se observa en la

ecuacion 27.
f = (fr cos ecosy — D - mg.seng + mgscos¢pcosA) i,

+ (frsenu + fy — mgssenA)j,

+ (—frsenecosy — L+ mgccosp + mgs sengpcosA)K, Ec. 27

Al obtener este vector de fuerza se realiza la primera derivada del vector velocidad

Ec.28
V = #4127 + Qyk) + r(0z) — Gyk)
+r(2 + w) x T +102;(Q + w)x]
Ec. 28

—r0y (2 + w)xk

8 Es cero dada las simplificaciones que se realizan en el modelo, dénde no se tiene en cuenta los vientos
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Donde:
N+ w=(1+w)sensi — 8j + (i + a))cos&fc Ec. 29

De la Ec.10 los términos de la derecha se definen como:
wrcos§(wk x7) = wr(A + w)coss(sensk — cosst) Ec. 30

“La aceleracion inercial se obtiene al reemplazar los términos de las ecuaciones
28,29 y 30 en la ecuacion 16 dando como resultado las componentes de la

aceleracion inercial total (Ec. 31).” (J.0.Murcia, 2012)

d; = [F—1r8%—r(A+ w)?cos?s]i +
[[ricosS + 21"(2 + a))cos6 — 2r6'(/i + w)senS]]j +

|ré + 2t6 + (2 + w)?cosdsend||k Ec. 31

Reemplazando los términos de la segunda derivada y descomponiéndolo en el
sistema cartesiano, se obtiene las ecuaciones para la aceleracién inercial en cada
uno de los ejes (Ec. 32). (Tewari, 2006)

2
ay =V cos¢p — Ve — Tsencp — 2wVsengsenAcoss — rw?cos?s

ay =V sengsenA + V(A cosAsend + ¢psenAcosg) + 2wV (cospcoss —

2
cosAsengsend) + ‘%senqbsenA (cos¢p — sengcosAtand)

a; =V sengcosA + V(¢pcosAcosp — AsenAsend + rw?cosscoss

2
+2wVsengsenA + ‘%sen(p(cosq’)cosA + sen¢sen?Atand) Ec. 32
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Se realiza una transformacién de coordenadas locales al sistema de referencia del
cohete, mediante una rotacion sobre los ejes oxyz a los ejes xy,yy,Z, , con los

angulos ¢ y A, como se muestra en la siguiente matriz. (Tewari, 2006; J.O.Murcia,

2012)
Axv cos¢p sengsenA sengcosA\ /Ay
<ayv> = ( 0 cos A —sen A ) <ay> Ec. 33
Azv —sen¢g cospsen A cos¢p cosA/ \ag

Como resultado se obtiene las componentes de la aceleracién en los ejes del

cohete en vectores unitarios, representados en la Ec. 34, Ec. 35y Ec. 36.

Ay, =V +rw?rcosé(cosAsenpsend — cos¢pcoss) Ec. 34

. 2
a,, = VAseng — rw?cosdsendsenA — V7$en2¢senAtan6 + 2wV (cosAcosé —

sengsend) Ec. 35

2 .
a,, = 2wVcospsenA +§ seng + Voprw?coss(cospcosAsend + sencoss) Ec. 36

Finalmente la segunda ley de Newton se iguala a la Ec. 25 con Ec. 34, 35 y36
despejando los términos de las derivadas ¢,V, 4, obteniendo asi las ecuaciones

de movimiento del cohete en el sistema de referencia geocéntrico (Ec 37 a Ec 39).

. Tcosa D W;-cos WssengcosA
V= _ D _ Mhcosd + =2 2 — w?rcosé(senSsengcosA — cosdcosp)
m m m m
Ec. 37
: w?rsenAsenScoss |V W gsenA 2
A= + — sengsenAtand — AL L (cosdcos¢pcosA —
Vseng T mV sen¢
sendsendg) Ec. 38
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. L W,seng WsCOSpcosA 14 w?rcosé
¢ = + — 4+ —— — 2wsendcos§ + ———— — —sen¢p — ———
myv myv myv mv T |4

(sendcos¢pcosA + cosdseng)
Ec. 39

Donde:
V = Aceleracién neta del cohete
A = Derivada del angulo de rumbo

¢ = Derivada del angulo de trayectoria de vuelo

Para determinar la dindmica de la trayectoria de vuelo final del cohete se debe
tener en cuenta un modelo atmosférico dado que el cohete se desplaza por la
atmosfera terrestre y las fuerzas aerodindmicas dependen de la densidad del
medio, por lo tanto en este trabajo se implementa el modelo atmosférico estandar
de 1976° y un modelo gravitacional que incluya el achatamiento terrestre y no se
simplifique como una esfera terrestre como se menciond anteriormente , ademas
es de vital importancia dado que el rendimiento del cohete se puede aumentar o
disminuir dependiendo de las coordenadas de lanzamiento (A, d). Para determinar
la trayectoria se debe integrar numéricamente las Ec. 21, 22, 23, 37,38 y 39,
mediante un integrador numérico, como el de tipo Runge Kutta, como se puede
observar en el anexo B donde se acoplan todos los pardmetros mencionados
anteriormente y en el anexo C se observa el integrador numérico con los

pardmetros iniciales.

9Documentado basado en; http://www.everyspEq.com/NASA/NASA-General/NASA_TM-X-74335_37294/
Tomado de; http://www.mathworks.com/matlabcentral/fileexchange/13635-complete-1976-standard-
atmosphere/
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8 DIAGRAMA GENERAL DE LOS COMPONENTES DEL MODELO FINAL

En el diagrama se muestra un modelo general para realizar el programa y/o codigo
computacional para simular la trayectoria de vuelo del cohete sonda y asi obtener
los parametros fundamentales de los cuales se basara la programacion del
Acelerdmetro ADXL377 y se obtendra junto con el microcontrolador el desarrollo y

funcionamiento final de la computadora de vuelo.

Densidad

Y
Y

MODELO ATMOSFERICO

Altitud

Velocidad del [ |
sonido

Polinomios de Legendre
:|—> MODELO GRAVITACIONAL

Achatamiento terrestre

Y

Empuie

RENDIMIENTO DEL COHETE

Y

Coeficiente

Ecuaciones Cinematicas
]—> MODELO AERODINAMICO L5

Ecuaciones Dinamicas

Y
Condiciones iniciales

Parametros de er\ltrada:
Coordenadas (6, 1)
Anaulo de rumbo

v

Integrador numérico
(Runage-Kutta)

v

Dindmica de Vuelo
del Cohete sonda
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9 RESULTADOS SIMULACION DE LA DINAMICA DE VUELO DEL COHETE
SONDA

La simulacion realizada da una guia del posible comportamiento que tendra el
cohete sonda al ser lanzado con los siguientes datos iniciales: (worldmapfinder,
2010)

Longitud = 74°04'54"W

Latitud = 4°36’'35"N

Altitud = 0.85 [m]

Velocidad = 14,63 [m/s]

Angulo de trayectoria de vuelo = 0°, 15°, 30°, 45°
Azimut =90°

Tiempo= 0 a 120 [seq]

Con la implementacion de los datos obtenidos por el SEMILLERO DE
INVESTIGACION de coheteria de la FUNDACION UNIVERSITARIA LOS
LIBERTADORES vy la utilizacion del integrador numérico ODE45 que realiza un

calculo multivariable se obtiene los resultados mostrados en las graficas 6 a la 10.

En la gréfica 6 se muestra las diferentes trayectorias de vuelo que tiene el cohete
sonda al realizar variaciones en el angulo de trayectoria de vuelo en un rango de
0° a 45° cada 15°, de esta grafica determinamos que el mayor tiempo de vuelo y el
mayor apogeo se obtiene con un angulo de 0° y al aumentar el angulo de

trayectoria de vuelo se disminuye los dos parametros mencionados anteriormente.

44



Grafica 6. Altitud en funcién del tiempo

Altitud Vs Tiempo
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Fuente: Autor

En la grafica 7 se muestra la variacion de la longitud en funcién del tiempo y segin
el angulo de trayectoria de vuelo, obteniendo como resultado un incremento en la

desviacion de la latitud al aumentar el angulo de trayectoria.

Grafica 7. Variacion de la longitud en funcion del tiempo
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En la grafica 8 se muestra la variacién de la latitud respecto al tiempo de vuelo,
como resultado se obtiene una desviacidén proporcional al &ngulo de trayectoria de

vuelo, al aumentar el Angulo aumenta la variacion de la latitud.

Grafica 8. Variacion de la latitud en funcién del tiempo
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Fuente: Autor

En la gréfica 9 se observa el aporte que tiene la implementacién de un modelo
gravitacional en la simulacion de la dinamica de vuelo del cohete, donde el efecto
de coriolis genera una variacion en la latitud y longitud que afectan directamente la
dinamica de vuelo del cohete y al buscar obtener resultados precisos y confiables
es necesario su utilizacién, ya que siempre el punto de impacto se desviara a la

derecha (Hemisferio norte) o izquierda (Hemisferio sur) de la direccion de avance.
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Grafica 9. Curvatura generada por el efecto de Coriolis
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En la grafica 10 se observa la variacion de la velocidad total que tiene el cohete
durante toda la trayectoria de vuelo, mostrando ademas dos de los puntos mas
importantes; el punto de maxima presion dinamica que se encuentra al finalizar la
combustion y el apogeo donde las fuerzas gravitacionales hacen que el cohete
comience nuevamente a aumentar su velocidad, hasta el punto donde la densidad
aumenta y logra generar un frenado aerodindmico (mayor densidad -> mayor
drag) donde disminuye la velocidad hasta llegar a chocar con la superficie a una

alta velocidad (aprox. 400m/s)
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Grafica 10. Velocidad local total del cohete en funcién del tiempo
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Al establecer el comportamiento que tendra el cohete se procede a obtener las
aceleraciones en cada uno de los ejes para realizar la implementacién de estos
datos en las entradas del modelo de Simulink del acelerometro seleccionado para
el proyecto (ADXL377) y asi determinar el posible funcionamiento que tendra el

acelerémetro en las diferentes etapas de vuelo del cohete sonda.
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10 ACELEROMETROS

10.1 Introduccién

El origen de la construccion y utilizacion de los acelerometros se le atribuye a
Frederick William Lanchester. Frederick tuvo importantes contribuciones a la
aeronautica y automocioén; dejé un legado de invenciones exitosas, entre ellas, en
su periodo mas creativo, su idea de un acelerometro de péndulo. Dicha invencién
se conoce como el primer acelerémetro mecanico. El acelerbmetro se disefio para
medir y registrar la traccion y el esfuerzo de frenado. Consistia de dos plumas de
trazado, un péndulo centrado y una montada, por encima para desplazarse. El
desplazamiento se sitia en dos tambores de relojeria accionados por una
manivela. Este acelerometro fue probado inicialmente en los ferrocarriles, con el
objetivo de evaluar las condiciones de frenado. Lanchester desarrollo el
acelerébmetro en el afio 1889. Fue un asunto de fabricacion casera, pero paso un
tiempo perfeccionarlo y el resultado final, sali6 a la luz en 1904.

En 1923, Burton McCollum y Orville Petters disefiaron el primer acelerémetro
comercial, dicho acelerémetro estaba compuesto por un bastidor en forma de E
que contenia discos de carbén. Cuando se exponia a una medicion de
aceleracion, la seccion superior de la E entraba en compresion y la seccion inferior
entraba en tensién. Luego se desarrollaron sistemas mas complejos, pero no muy
fiables que se basaban en la medida de los desplazamientos de una masa inercial
sujeta a la aceleracion con resortes que contrarrestaban el efecto de la fuerza

generada por la masa. (Smith, 1935)

Estos dispositivos tiene como funcién principal medir aceleraciones y vibraciones,

la mayoria de los acelerémetros trabajan de manera indirecta. (Maloney., 2006)
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El acelerometro es el elemento principal en los sistemas inerciales, teniendo una
gran variedad de aplicaciones, tanto comerciales, industriales y en el desarrollo de

nuevas tecnologias como:

e Andlisis de vibraciones en maquinaria industrial

e Activacion/desactivacion de elementos mecanicos
e Activacion de Air-bags

e Sensores de dispositivos méviles

e Aplicacion en sistemas inerciales

e Aplicacion en servo sistemas sofisticados de alta tecnologia

Los acelerémetros son pequefios dispositivos capaces de medir un cambio de
aceleracion en cualquiera de sus ejes, dando como respuesta una variacion de
voltaje proporcional a la magnitud de la aceleracién/desaceleracion. Su principio
de funcionamiento se basa en los postulados planteados en las tres leyes de

newton.

10.2 Principio basico de funcionamiento

Este dispositivo convierte la aceleracion de la gravedad o de movimiento en una
sefial eléctrica analdgica proporcional a la fuerza aplicada al mecanismo sometido
a aceleracion/desaceleracion, esta sefial analdgica indica en tiempo real la
aceleracion instantanea del objeto sobre el cual se encuentra montado el
acelerometro. Las técnicas convencionales para medir la aceleracion se
fundamentan en las leyes de newton, principalmente en su segundo postulado en
el cual nos dice: “La fuerza neta aplicada sobre un cuerpo es proporcional a la

aceleracion que adquiere dicho cuerpo”. (Maloney., 2006)
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La aceleracion constante de una masa se basa en:
F=—— Ec. 40

Donde: F = Fuerza — Magnitud Vectorial
a = Aceleracién — Magnitud Vectorial

m = Masa

Al despejar la Ec. 40 se establece que el valor de la fuerza medida esta

relacionado con el valor de la aceleracion (Ec. 41). (Segunda ley de Newton)

a= Ec. 41

F
Ms
F : Medida por un transductor de fuerza

Ms : Cantidad conocida y fija de masa

Ya que los acelerometros son sensores inerciales que miden la segunda derivada
de la posicion, un acelerometro mide la fuerza de inercia generada cuando una
masa es afectada por un cambio de velocidad, como se observa en la Figura 7.
Por tanto, el transductor de fuerza puede estar calibrado para leer las unidades de

aceleracion.

Figura 7. Diagrama basico de un Acelerémetro

I, A WCOBLGABLON
’——’C C}—_“ EAGAS,

Fuente: TIMOTHY J. MALONEY. Electrénica industrial moderna. 2006
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La masa se restringe a las direcciones dentro/fuera y arriba/abajo por medio de
guias, pero las guias permiten un movimiento libre en la direccion
izquierda/derecha. Cuando el objeto medido se acelera hacia la derecha, el marco
transmite una fuerza via el vinculo elastico a la masa, ocasionalmente que se
acelere por igual. La fuerza de reaccion comprime el vinculo elastico, lo cual
permite que la masa se desplace ligeramente hacia la izquierda. La tension sobre
el vinculo elastico se manifiesta como un cambio de resistencia en el calibrador de
tensidon, el cual puede relacionarse con la fuerza habitualmente de tension.
(Maloney., 2006)

Ademas del método del calibrador de tension, se pueden emplear muchas otras
técnicas de deteccion de fuerza en el disefio de los acelerometros.
Recientemente, se ha desarrollado varios dispositivos de estado sélido que
convierten la fuerza a una variable eléctrica. Los ejemplos mas sobresalientes son
el piezoresistor y el piezotransistor, ambos se adaptan bien para su uso en

acelerémetros.

Industrialmente los acelerobmetros encuentran aplicacibn en servosistemas
sofisticados, para proporcionar una sefial de retroalimentacién adicional al
comparador. Cuando el servosistema esta arrancando a partir de una posicion de
alto o reduciendo la velocidad hasta una parada, el comparador toma la mediciéon
de aceleracién. Los acelerometros también se aplican cominmente en el area de

deteccion y analisis de vibraciones.

10.3 Clasificacion de los acelerémetros.

Dependiendo de las aplicaciones mencionadas anteriormente los acelerémetros

se clasifican como se muestra en la Tabla n° 2.
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Tabla 2. Clasificacion de los Acelerémetros

ACELEROMETRO

Acelerémetro
Mecanico

DEFINICION

Es el acelerébmetro mas simple.
Se constituye uniendo una
masa a un dinamometro cuyo
eje esta en la misma direccion
que la aceleracion que se
desea medir.

IMAGEN

Acelerbmetro
piezoeléctrico

El acelerometro es uno de los
transductores mas versatiles,
siendo el mas comun el
piezoeléctrico por compresion.
Este se basa en que, cuando
se comprime un reticulo
cristalino piezoeléctrico, se
produce una carga eléctrica
proporcional a la fuerza
aplicada.

i

e
e
- =

s

Acelerémetro piezoeléctrico
Model MA15

Acelerémetro de
efecto Hall

Utiliza una masa sismica
donde se coloca un iman y un
sensor de efecto hall que
detecta cambios en el campo
magnético

S

Acelerometro efecto Hall miniatura®?

Acelerémetro de
condensador

Mide el cambio de capacidad
eléctrica de un condensador
mediante una masa sismica
situada entre las placas del
mismo, que al moverse hace
cambiar la corriente que circula
entre las placas del capacitor.

Condensador triaxial®

1Direct industry (2012). Direct industry. Recuperado el 4 octubre de 2012, de http://www.directindustry.es/
prod/honeywell-sensing-and-control/sensores-de-posicion-de-efecto-hall-miniaturas-12365-36889.html

11 Direct industry (2012). Direct industry. Recuperado el 4 octubre de 2012, de http://www.directindustry.es/
prod/honeywell-sensing-and-control/sensores-de-proximidad-magneticos-de-efecto-hall-miniaturas-12365-36889.html
12 Direct industry (2012). Direct industry. Recuperado el 4 octubre de 2012, de http://www.directindustry.es/
prod/honeywell-sensing-and-control/sensores-de-proximidad-magneticos-de-efecto-hall-miniaturas-12365-36889.html

13 http:/www.directindustry.es/prod/meggitt-sensing-systems-measurement-group/acelerometros-piezoelectricos-triaxiales-
de-gran-sensibilidad-5413-514721.html
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Actualmente la tecnologia mas avanzada en acelerometros es la disponible para
técnicas aeroespaciales que se suelen clasificar por su construccion y por el
principio de deteccion. De esta manera los acelerdmetros mas avanzados son los
Q-Flex en aplicaciones tan especificas de la industria aeroespacial como son la
navegacion inercial, el guiado, el control activo y los ensayos en vuelo. (Prowald,
2000)

Dentro de los ultimo acelerémetros se encuentran los acelerometros triaxiales (X,
Y, Z) en un so6lo chip de silicio, incluyendo en el mismo la parte electronica que se
encarga de procesar las sefiales. El principio de operacion de los dispositivos,
acelerometros e inclinbmetros de tecnologia MEMS, estan basados en el traspaso
térmico, por conveccion natural. Estos dispositivos miden cambios internos, de la
transferencia de calor causada por la aceleracion, ofreciendo ventajas
significativas sobre el empleo de una estructura tradicional sélida de masas de
prueba, ya que la masa de prueba en el disefio de los sensores MEMS son
moléculas de gas, las estructuras maoviles mecénicas son eliminadas dentro del

acelerémetro.

10.4 Acelerébmetro ADXL377

El Acelerbmetro seleccionado para realizar este proyecto de grado es el modelo
de Analog Devices ADXL377 debido al buen acoplamiento de sus caracteristicas
con las necesidades establecidas para el control del Cohete Sonda de la
FUNDACION UNIVERSITARIA LOS LIBERTADORES. Dentro de las
caracteristicas el parametro fundamental que determina la implementacion de este
acelerbmetro es su rango de operacion que esta entre +200g, lo cual asegura que
el dispositivo respondera correctamente sin importar las fuertes variaciones de
velocidad con respecto al tiempo que se alcanzaran durante la etapa de vuelo del
cohete.
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10.4.1 Descripcion General

El ADXL377 es dispositivo pequefio, delgado y de bajo consumo de energia,
maneja sensibilidad en sus tres ejes (triaxial), mide aceleraciones resultantes del
movimiento, choque o vibracion con una escala de + 200 g, el ancho de banda
pueden seleccionarse para adaptarse a la aplicacion, con un rango de 0,5 Hz a
1300 Hz para el eje X y el eje Y, y un rango de 0,5 Hz a 1000 Hz para el eje Z. El

usuario selecciona el ancho de banda del acelerometro utilizando el CX, CY, CZy

condensadores en los pines; XOUT, YOUT, y ZOUT.

10.4.2 Caracteristicas

e Acelerémetro triaxial (X,Y,Z)

e Dimensiones: 3mm X 3mm X 1,45mm

e Potencia: 300pA

e Fuente de funcionamiento: 1,8V o 3,6V

e Soporta choques maximos de 10.000 g

e Excelente estabilidad de temperatura

10.4.3 Descripcion de la configuracién y las funciones de los pines.

Figura 8. Configuracion de pines
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Fuente: ANALOG DEVICES. Data sheet. 2013, p5.
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11 DESARROLLO MATEMATICO DEL FUNCIONAMIENTO DE LOS
ACELEROMETROS

El acelerometro estd formado por dos componentes esenciales; Una masa (m)

constante y un resorte con constante elastica K como se muestra en la figura 9.

Figura 9. Diagrama del principio de funcionamiento de un acelerémetro

K m
Objeto

vibrante |} . .—b F

x| oy

Fuente: UNIVERSIDAD AUSTRAL DE CHILE. “Estudio, validacion y aplicaciones de acelerémetro triaxial
MEMS para medicion de vibraciones en estructuras”. Tesis (2010), p10.

Como se desea medir la aceleracion, la cual es la segunda derivada del

desplazamiento se tiene que la aceleracion (Ec. 42) es:
a(t) = X(t) Ec. 42
Para encontrar la aceleracién se medira el desplazamiento o deformacion x(t) —

y(t) del resorte por medio de la siguiente relacion de fuerza, desplazamiento y

aceleracion, como se observa en la Ec. 43.

F=KX-Y)=mY(¢t) Ec. 43
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Obteniendo la siguiente ecuacion diferencial con las variables X e Y:

my(t) + ky(t) = kx(t) Ec. 44

Aplicando la transformada de Laplace, suponiendo condiciones iniciales nulas, se

obtiene:
_ox(s) . x(s)
Y(s) =~ T Ty Ec. 45
wo

Al determinar la aceleracidon basada en un resorte de constante elastica se debe

tener en cuenta que la frecuencia natural o la resonancia del sistema es:
Wy = |— Ec. 46

Basado en la ecuacion obtenida con la transformada de Laplace y la ecuacién de

la resonancia del sistema se obtiene x(s) — y(s) a través de la siguiente ecuacion:

x(s) (==)2 5
Mo = W0 A(s) Ec. 47
1+ (W—O)z 1+(W—0)2

x(s) — y(s) =

A(s) = Transformada de la aceleracion buscada.

Al tener una frecuencia w <K w0 el desplazamiento del resorte es

aproximadamente proporcional a la aceleracion, obteniéndose la ecuacion 48.

x(t) —y(t) = Wi a(t) Ec. 48
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Con estas ecuaciones se puede determinar la aceleracidén positiva o negativa, de
un objeto sobre el cual este montado un acelerometro, basandonos en la
constante de la masa, el resorte, en un tiempo determinado y una fuerza ejercida
sobre los ejes. (Roberti, 2007) Este concepto es aplicable en diversos tipos de
acelerometros ya que se transforma el desplazamiento en una variacion de
capacidad que luego se muestra eléctricamente, ya que la tensién de salida es
proporcional a la aceleracion y la constante de proporcionalidad esta poco sujeta a
la dispersion, dependiendo principalmente de la resonancia mecanica y de la

posicion y geometria del sensor (acelerémetro).
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12 DESARROLLO DEL PROGRAMA DE SIMULACION

Para la simulacién se utiliza dos datos importantes dados por el fabricante Analog

Devices a través de su web.

e EI Diagrama de bloques del funcionamiento del acelerometro ADXL377,

tomado del datasheet y mostrado en la Figura 10.

Figura 10. Diagrama de bloques - ADXL 377
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Fuente: ANALOG DEVICES. Data sheet. 2013, p1.

e EI Modelo de Simulink del acelerometro ADXL311, tomado como guia para
determinar el funcionamiento y poder adecuarlo a las necesidades y
caracteristicas del acelerometro seleccionado para este proyecto que es el
ADXL377. El archivo que nos proporciona Analog Devices se muestra en la
Figura 13, siguiente a la pagina del modelo mecéanico del acelerémetro, dado
su tamafio se ha preferido incluirlo en una pagina para que pueda apreciarse

sin problemas.
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12.1 Modelo de Simulink - Aceleré6metro ADXL 311

En el modelo del acelerometro ADXL311l se observa los bloques de un
acelerometro dual (X e Y), los ejes son completamente simétricos como se
muestra en el Anexo D, También se muestra las componentes en Z de cada eje
(Figura 11), dependiendo de las entradas de aceleraciones suministradas. Este
modelo esta disefiado con varias etapas, dentro de las que se encuentra el
modelo mecéanico del acelerébmetro (Figura 12), una serie de filtros de
demodulacioén, bloques para la ganancia que afiade el amplificador DC vy filtros de
ruido. Las componentes mostradas en el eje Z dependen estrictamente de las
aceleraciones suministradas por el eje X e Y, que contribuyen a la variacion de la
salida y comportamiento del acelerometro.

Figura 11. Componentes en Z del eje X e Y
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Fuente: ANALOG DEVICES. Modelo de Simulink

En esta parte del diagrama se observar los bloques mas importantes, como la

entrada de aceleracion (x), expresada en g la cual pasa por el blogue que refleja el
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modelo mecanico del acelerémetro, para asi comenzar a tener una salida segun

los parametros de disefio del acelerémetro.

Figura 12. Modelo mecéanico del acelerémetro
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Fuente: ANALOG DEVICES. Modelo Simulink.

Finalmente en la figura 14 se muestra el modelo completo que se realiz6 mediante
modificaciones del acelerometro ADXL311, para obtener el modelo en Simulink del

acelerometro (ADXL377) seleccionado para el presente trabajo de grado.
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Figura 13. Modelo de Simulink acelerometro ADXL311
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12.2 Modelo de Simulink - Acelerémetro ADXL 377

Para obtener el modelo se realiza diferentes modificaciones para conseguir la
adaptacion necesaria y asi aplicarlo y realizar la simulacion del acelerometro
seleccionado para el proyecto. Como se mostré anteriormente el comportamiento
del acelerometro en cada eje es similar e independiente, por lo tanto se suministra
la misma informacién para un nuevo eje, dado que el acelerometro ADXL377 es
triaxial es necesaria la implementacion del eje Z, asi obtendremos un modelo con
tres entradas de aceleraciones dadas en gravedades. Ademas se realizd la
variacion de algunos datos obtenidos del datasheet del acelerometro ADXL 377,
pero se aclara que la mayoria de las caracteristicas del modelo de Simulink son
las del acelerometro guia (ADXL311) dado que el fabricante no proporciona este

tipo de informacién tan detallada, por lo tanto los resultados seran aproximados.

Al establecer estos parametros se realizé el disefio final del modelo en Simulink
del acelerometro ADXL 377 mostrado en la Figura 14. Este modelo obtiene datos
directos de las aceleraciones dadas en gravedades de la simulacion realizada
para predecir la trayectoria de vuelo del cohete sonda, al obtener las
aceleraciones en los tres ejes de movimiento del cohete se reduce el porcentaje
de error y se establece los parametros de funcionamiento del dispositivo segun el

comportamiento dindmico del cohete.

Finalmente se procede a graficar los datos de salida del modelo realizado en
Simulink para establecer, mostrar y determinar los parametros de funcionamiento
del acelerbmetro y asi acoplarlos a los demas dispositivos (microcontrolador)
logrando programar un mecanismo de control que supla todas las necesidades del

cohete en sus diferentes etapas segun los parametros establecidos inicialmente.
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Figura 14. Modelo de Simulink acelerometro ADXL377
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13 RESULTADOS SIMULACION EN SIMULINK DEL
ACELEROMETRO ADXL 377

Los resultados obtenidos de la simulacion del acelerometro ADXL377 por medio
del modelo de Simulink muestra el comportamiento de cada una de las
componentes de la aceleracion en sus respectivos ejes, obteniendo asi datos que
contribuyen a la dindmica de vuelo del cohete sonda (velocidad, direccién y
tiempo) con los cuales se determinara las caracteristicas de programacion del
microcontrolador para que actué segun los requerimientos de funcionamiento del

cohete sonda.

Para un funcionamiento 6ptimo del modelo del acelerometro es necesario acoplar
los datos adquiridos de la simulacion de la dinAmica de vuelo del cohete sonda al
modelo de Simulink obteniendo con esto los datos de entrada del modelo, para
realizar esto es necesario redireccionar los datos de entrada a los nuevos ejes que
se manejaran, pasando de coordenadas del cohete a coordenadas del
acelerémetro como se observa en la figura 15, ya que este dispositivo optimiza
sus caracteristicas de funcionamiento segun la posicibn de sus ejes de

sensibilidad.

Figura 15. Coordenadas Cohete — Coordenadas del acelerometro

X

Fuente: Autor
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Finalmente la simulacion del acelerometro en Simulink muestra como resultado 6
gréficas de las cuales la 11,13 y 15 son los datos de entrada al modelo de
Simulink en los ejes X, Y, Z respectivamente y las graficas 12,14 y 16 muestra los
voltajes obtenidos para cada eje luego de pasar por los diferentes componentes
del acelerometro y que serdn los resultados encargados de regir el
comportamiento y accionamiento del microcontrolador y asi obtener el control del

cohete en sus diferentes etapas de vuelo.

En la gréfica 11 se observa los datos obtenidos para el eje X del cohete, siendo
este el principal eje ya que se madifica significativamente segun las variaciones de

las condiciones iniciales.

Grafica 11. Aceleracion en el eje X del cohete

Fuente: Autor

La gréfica 12 muestra los diferentes valores de voltaje obtenido para cada una de
las aceleraciones del cohete en su eje X, que a su vez sera una de las entradas
del microcontrolador con las cuales se realizara la respectiva programacion como
se observa en la grafica, donde su eje x muestra el tiempo en segundo y el eje y el

voltaje correspondiente a la entrada de la aceleracion.
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Grafica 12. Voltaje proporcion a la aceleracion en el eje X del cohete

Fuente: Autor

En la gréfica 13 se muestra las variaciones en la aceleracion del cohete en su eje
Y, siendo este su eje de avance horizontal y como se observa en la grafica va a

tener una aceleracion exponencial dado el movimiento que realiza el cohete.

Grafica 13. Aceleracion en el eje Y del cohete

Fuente: Autor
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En la grafica 14 se observa que hay gran variacion de voltaje respecto al tiempo,
pero se mantiene dentro de un rango de valores constante y de variaciones no
muy significativas, siendo de 1.4992v aproximadamente su voltaje minimo y de
1.5007v su punto maximo como se observa en el eje y de la gréafica. Esta variacion

se debe principalmente por la rotacion que mantiene en cohete sobre su eje Y.

Grafica 14. Voltaje correspondiente a las aceleraciones en el eje Y del cohete

15
Tiempo [Seg]

Fuente: Autor

En la grafica 15 se observa la variacién de la aceleracion en el eje Z del cohete,
siendo este su punto tridimensional de posicién y movimiento. Como se observa
en la gréafica el cohete por sus condiciones iniciales va a tener una aceleracion en
sentido contrario a la posicion positiva del acelerbmetro, una aceleracion baja pero
gue se tendra en cuenta ya que se busca obtener una simulacion lo mas precisa
posible y estas pequefias aceleraciones afectan el movimiento del cohete, aunque
no afecta el buen funcionamiento del acelerémetro ya que este tomara estos datos
y al igual que en valores positivos le asignara un valor de voltaje para estos punto
como se observa en la grafica 16 donde su eje Y corresponde al tiempo en

segundos y el eje X a los voltajes relacionados segun la aceleracion.
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Grafica 15. Aceleracion en el eje Z del cohete

Fuente: Autor

Grafica 16. Voltaje correspondiente a las aceleraciones en el eje Z del cohete

Fuente: Autor

Al obtener los resultados de las aceleraciones en los tres ejes de accion del
cohete sonda se determina y programa las interrupciones, mediante los
parametros y requerimientos ya establecido y mencionados anteriormente para asi
controlar plenamente el cohete, dentro de estos parametros se encuentra

principalmente la supervision de la trayectoria de vuelo que se vera reflejada en
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las graficas de las aceleraciones, dado que si el cohete comienza a caer
descontroladamente el acelerbmetro tendra lecturas de aceleraciones por fuera
del rango o con variaciones muy drasticas, por lo tanto dara salidas de voltaje que
no cumplen con los requerimientos programados y asi el microcontrolador iniciara
una secuencia de despliegue de paracaidas para el controlar la caida y aterrizaje
del cohete minimizando los riesgos de dafo de los elementos de avidnica y de la

estructura del cohete en general.

Finalmente se realiz6 una comparacién con diferentes proyectos que utilizan
acelerometros para el desarrollo de sus proyectos entre ellos se encuentra
“Estudio de modelos matematicos de acelerémetros comerciales” para validar el
desarrollo realizado en el presente trabajo de grado, dado que el modelo de
Simulink utilizado no posee el 100% de las caracteristicas del acelerémetro
ADXL377, ya que el fabricante no proporciona este tipo de informacién que podria
ayudar a optimizar el resultado de la simulacion por lo tanto se aclara que los
resultados obtenidos podrian variar al llevarlos a la practica dado que hay se

manejaria Unicamente las caracteristicas del acelerémetro seleccionado.

Aungue la mayoria de los pardmetros dentro del modelo de Simulink no afectan la
simulacién, ya que una vez que se tienen las entradas de los ejes, la cadena de
bloques que controlan filtros, la demodulacién, la ganancias, el ruido y demas
componentes de la sefial, no varian significativa la salida del acelerometro, pero la
funcion de transferencia si define la salida del acelerémetro por lo tanto se aclara
que en el presente trabajo de grado se utilizé la funcion de transferencia del
acelerometro ADXL311 que aunque es un acelerébmetro con caracteristicas muy
inferiores respecto al acelerometro seleccionado da una guia del funcionamiento
de este tipo de dispositivos, dado que la Unica manera de obtener este valor es

realizando un proceso de ingenieria inversa.
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14 DISENO DEL RACK DE AVIONICA DEL COHETE SONDA

El disefio del rack de avionica se desarrollé bajo el modelo lineal del proceso de
disefio, teniendo como alcance el desarrollo preliminar. La figura 16 muestra las

fases de disefio.

Figura 16. Modelo Descriptivo lineal del disefio

Identificacion de
la necesidad

Fase 1:
Disefio conceptual

Fase 1:
Disefio preliminar
. l J
( M

Fase 1:

Disefio detallado

Disefio final:
Solucién

Fuente: J CHAUR BERNAL. Ingenieria del disefio, p22.

14.1 Disefio conceptual

En el proceso de disefio conceptual se determind las caracteristicas especificas

gue debe tener el rack de avidnica de acuerdo a los siguientes aspectos:
e La optimizacion de las caracteristicas de cada uno de los componentes.
e Parametros y requerimientos puntuales establecidos por el semillero de

Coheteria de la FUNDACION UNIVERSITARIA LOS LIBERTADORES.

Entre las caracteristicas especificas se definen aspectos como: configuracion,

pesos, tamafios, desempefos esperados y estimados del rack de avionica.
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Datos iniciales establecidos por el semillero de Coheteria para el desarrollo del

disefio del rack de avidnica:

e Masa maxima: 1 kg
e Masa ideal: 500gr
e Volumen: 30cm x 2,75”

e Almacenamiento por USB/SD

Datos iniciales para optimizar las caracteristicas de los componentes.

e Ejes de sensibilidad del acelerometro

En la figura 17 se muestra los ejes de sensibilidad para el acelerometro y en la
figura 18 muestra la respuesta de salida cuando el acelerbmetro esta orientado

paralelo a cada uno de estos ejes.

Figura 17. Ejes de aceleracion (correspondiente a la tension de salida)
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Fuente: ANALOG DEVICES. Data sheet. 2013, p10.
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Figura 18. Respuesta de salida respecto a la orientacion de la gravedad
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Fuente: ANALOG DEVICES. Data sheet. 2013, p10.

72



14.2 Disefio preliminar del rack de avionica.

Mediante el programa Solid Edge se efectio el disefio de todas las piezas
necesarias para la construccion del rack de avidnica y se realiz6 una
recomendacion de la estructura y ubicacion de todos los componentes para lograr
optimizar las caracteristicas de estos, segun el comportamiento, movimiento y

fuerzas ejercidas sobre estos elementos.

14.2.1 Acelerémetro ADXL 377

Se selecciond este dispositivo dado el perfecto acople que tiene sus
caracteristicas de funcionamiento y las necesidades establecidas para el control
de las diferentes etapas del cohete, dentro de las cuales sobresale su rango de
operacion que llega a £200g y su lectura en tres ejes de accion. Ademas cumple
los requerimientos de peso, tamafio y bajo consumo de energia como se observa

en sus caracteristicas.

CARACTERISTICAS DISENO - SOLID EDGE

e Acelerémetro triaxial (X,Y,Z)

e Dimensiones: 3mm X 3mm X 1,45mm
e Potencia: 300pA

e Fuente de funcionamiento: 1,8V o 3,6V

e Soporta choques maximos de 10.000 g

e Excelente estabilidad de temperatura

e Ancho de banda ajustable

Acelerémetro ADXL37714

14 Fuente: Autor
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14.2.2 Pila Nokia

Uno de los componentes mas pesados del rack de avionica, pero el de menor
peso dentro de su familia, maneja tiempos de duracion adecuados y suficientes
para el cumplimiento de la operacion de pre-vuelo (preparacion, ubicacién) y
vuelo (toma de datos, control del cohete).

CARACTERISTICAS DISENO - SOLID EDGE

e Voltaje: 3.6v
e Tipo de pila: Litio-ion
e Peso: 1Kg
e Duracion:
En uso: 300min

En espera: 32h

Pila Nokial®

14.2.3 Microcontrolador

El microcontrolador seleccionado para la implementacion en la computadora de
vuelo es el STM32F407VGT6, se eligid principalmente por poseer caracteristicas
gue se acoplan a las necesidades de disefio y funcionamiento de la computadora
de vuelo, dentro de las caracteristicas se encuentra posee un procesador de alto

rendimiento y frecuencias de funcionamiento hasta los 168MHz.

15 Fuente: Autor
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CARACTERISTICAS DISENO - SOLID EDGE

P EEEE——m—m—m—§—__———S——y
e Se basa en el procesador de alto

rendimiento ARM ®Cortex™-M4F
de 32-bit

e Frecuencia de funcionamiento:
hasta 168 MHz

e Memoria flash para programacion:
Hasta 1 MB

e Controlador de memoria estatica
de soporte flexible Compact Flash, Microcontrolador STM32F407VGT616
SRAM, PSRAM, NOR y NAND

14.2.4 Conector

Conector econémico, flexible de facil acceso, seleccionado principalmente por su

resistencia térmica.

CARACTERISTICAS DISENO - SOLID EDGE

e Cable Ribbon con terminacién \\

H-H 3-PRT-10345
e Conecto flexible
e De 10 a30cm
e Posibilidad de conexion especial para

sensores de distancia de Sharp ,

Conector1

16 Fuente: Autor
17 Fuente: Autor
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14.2.5 Tarjeta para microcontrolador STM32F4DISCOVERY

CARACTERISTICAS

DISENO - SOLID EDGE

e Fabricante:
STMicroelectronics
e Ndcleo:
ARM Cortex M4
e Interfaz: USB
e Voltaje operativo: 5V
e Ancho de banda:
32 bits

Tarjeta para microcontroladort®

14.2.6 Remaches

La seleccién de los remaches se hace basados en los componentes que van a

acoplar, sus tamafios y materiales, ademas de los tipos de esfuerzos que tienen

que resistir.

e Utilizacion de dos tipos diferentes de
remaches segun el componente a fijar:

Remache de cabeza esférica ‘ I

Remache con cabeza cuadrada.

CARACTERISTICAS DISENO - SOLID EDGE

»

Remaches19

18 Fuente: Autor
19 Fuente: Autor
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14.2.7 Estructura

Basandonos en las dimensiones, los componentes y la ubicacién necesaria que
debe tener los dispositivos para optimizar el funcionamiento se desarroll6 una
estructura para acoplar todos los componentes y lograr minimizar el rozamiento

entre los componentes debido al movimiento y vibracidén del cohete.

CARACTERISTICAS DISENO - SOLID EDGE

e Material:
Base = Aluminio con aislamiento de
cinta metalica en la ubicacién de los
componentes. Dimensiones ¢=66,2
Pared principal= Acrilico

e Ensamble: 3 soportes removibles

e Soporte para ajuste de piezas.

Estructura rack de aviénica20

14.2.8 Ensamble final del rack de aviénica

Con el disefio de todas las piezas se realizé la ubicacién de cada uno de los
componentes como se observa en la Figura 19 y 20. Teniendo en cuenta la
optimizacion de las caracteristicas de cada uno de los componentes Yy
satisfaciendo las necesidades especificas que debe cumplir el rack de avidnica,

respecto al espacio y peso establecido inicialmente por el disefio de la ojiva.

20 Fuente: Autor
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Figura 19. Configuracion final del Rack de avidnica

Vista Isométrica derecha

Fuente: Autor
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Figura 20. Configuracion final del Rack de aviénica

Vista Isométrica lzquierda

Autor: Fuente
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CONCLUSIONES

El desarrollo de modelos matematicos ayuda a la comprension de los principios de
funcionamiento de dispositivos tan complejos como las computadoras de vuelo,
donde al obtener y manejar este tipo de informacion se podra realizar

modificaciones segun las necesidades y requerimientos que se tengan.

Con la implementacion de las diferentes simulaciones computacionales se logro
obtener un referente real del posible comportamiento que tendra el cohete sonda y

optimizar el funcionamiento de los dispositivos antes de su construccion.

La construccion del disefio preliminar del rack de avidénica en un programa
computacional como Solid Edge ayudd a optimizar, verificar y establecer los
parametros que debe tener los componentes de la computadora de vuelo para no
afectar la aerodinamica de vuelo del cohete y a la vez optimizar el funcionamiento

de la misma.
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RECOMENDACIONES

Para optimizar la precision de la simulacion es ideal hallar la ecuacion de
transferencia exacta para el acelerometro seleccionado dado que es la Unica

manera de tener una simulacion 100% real y confiable.

La utilizacion de dispositivos de avidnica como el gir6scopo ayudara a
complementan el buen funcionamiento de la computadora de vuelo ya que se
obtendra una mayor cantidad de datos de direccion y posicién, logrando optimizar
el control de vuelo del cohete.

Es ideal estandarizar y determinar que material posee las caracteristicas optimas

para la fabricacion del rack de avibnica, segun las especificaciones vy

recomendaciones mostradas en el presente documento.
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ANEXO A

Caodigo computacional del Modelo Atmosférico estandar US1976 en MATLAB®O.

Function [Z, 2 L, 2z U T, P, rho, ¢, g, mu, nu, k, n, n sum] =
atmo (alt,division,units)

Program: 1976 Standard Atmosphere Calculator [0-1000 km] %%%%%%%%%%%%%

Alt: Final Geometric Altitude [km]

Division: Reporting points for output arrays [km]
(.01 km & Divisible by .01 km)

Units: 1-[Metric]

2-{English}

Values used if no input

Alt: 1000 km
Division: 1 km
Units: Metric

000000000000000000000000 oo 0000000000000 0

Each value has a specific region that it is valid in with this model and
is only printed out in that region.

Z Total Reporting Altitudes [0<=alt<=1000 km] [km]{ft}

Z L : Lower Atmosphere Reporting Altitudes [0<=alt<=86 km] [km]{ft}
Zz U : Upper Atmosphere Reporting Altitudes [86<=alt<=1000 km] [km] {ft}
T : Temperature array [0<=alt<=1000 km] [K]{R}

P : Pressure array [0<=alt<=1000 km] [Pa]{in_ Hg}

Rho : Density array [0<=alt<=1000 km] [kg/m"3]{1lb/ft"3}

C : Speed of sound array [0<=alt<=86 km] [m/s]{ft/s}

G : Gravity array [0<=alt<=1000 km] [m/s"2]{ft/s"2}

Mu : Dynamic Viscosity array [0<=alt<=86 km] [N*s/m"2]{1lb/ (ft*s)}
Nu : Kinematic Viscosity array [0<=alt<=86 km] [m"2/s]{ft"2/s}

K : Coefficient of Thermal Conductivity array [0<=alt<=86

km] [W/ (m*K) ] {BTU/ (ft*s*R) }

n : Number Density of individual gases (N2 O 02 Ar He

H) [86km<=alt<=1000km] [1/m"3]{1/ft"3}
n sum : Number Density of total gases [86km<=alt<=1000km][1/m"3]{1/£ft"3}

Program uses a 5-point Simpson's Rule in 10 meter increments. Results DO
vary by less 1 compared to tabulated wvalues and 1is probably caused by
different integration techniques.
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if nargin == 0

alt = 1000;
division = 1;
units = 1;

elseif nargin == 1
division = 1;
units = 1;

elseif nargin == 2
units = 1;

end
E555%5%5%5%5%5%5%5%5%%%%%%%%% ERROR REPORTING %$%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%

if nargin > 3

error ('Too many inputs')

elseif mod(division, .01) ~= 0

error ('Divisions must be multiples of .01 km')
elseif units ~= 1 && units ~= 2

error ('Units Choice Invalid[l-Metric,2-English]"')
elseif alt<0 || alt>1000

error ('Program only valid for 0<altitudes<1000 km')

if alt <= 86

Zz L = (O:division:alt)';
z_ U= 11;

n = [];

else

Z L = (0:division:86)"';

Zz U (86:division:alt)';
if mod(86,division) ~= 0
Zz L = [Z2 L; 86];

end

if mod(alt-86,division) ~= 0
z U= [z U; alt];

end

end

T L = zeros(size(Z L));

TML=TL;

T U zeros(size(z U));

$%%%%%%%%%%%%%%% CONVERSION FACTOR USED IN 80<ALT<86 KM $%%%%%%%%%%%%%%%%
Z M= 80:.5:86;

MMO = [1 .999996 .999989 .999971 .999941 .999909

.999870 .999829 .999786 .999741 .999694 .999641 .999579];
5%%%%%5%5%5%%%%%%5%5%%5%%%%%% CONSTANTS $3%%%5%5%5%5%%%5%5%5%5%5%%5%5%5%5%5%%55%5%5%5%%%55%5%5%%%%
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M i = [28.0134; 15.9994; 31.9988; 39.948; 4.0026;

beta = 1.458e-6;

gamma = 1.4;

g 0 = 9.80665;

R = 8.31432e3;

r E = 6.356766e3;
S =110.4;

N A = 6.022169e26;

$%%%%% TEMPERATURE

for i = 1 : length(Z L)

T L(i,1) = atmo_temp(Z L(i));

TML(i,1) =T L(i,1);

if 2 L(i) > 80 && Z L(i) < 86

T L(i,1) = T _L(i)*interpl(Z M,M M 0,Z L(1));
end

end

for i = 1 : length(Z U)

T U(i,1) = atmo_temp(Z U(i));

end

$%%%%% NUMBER DENSITY

if alt > 86

n = atmo compo (alt,division);
n_sum = sum(n,2);

else

n= [];

n sum = [];

end

$%%%%% PRESSURE

P L = atmo p(Z L);

P U = atmo p(Z U,T U,n sum);

$%%%%% DENSITY

rho L = M 0*P L./ (R*T M L);
if ~isempty (P _U)
rho U = n*M i/N A;

else

rho U = [];

end

$%%%%% SPEED OF SOUND

c = sqgrt (gamma*R*T M L/M 0);
% Dynamic Viscosity

mu = beta*T L.”1.5./(T _L+S);
Kinematic Viscosity

o

88

1.007971];



nu = mu./rho L;
% Thermal Conductivity Coefficient

= 2.64638e-3*T L."1.5./(T L+245*10.7(-12./T_L));
%$%%%%% COMBINE MODELS

T = [T _L(l:end-l*double(~isempty (T U)));T U];

P = [P_L(l:end-1*double(~isempty (T U)));P Ul;

rho = [rho L(l:end-1*double (~isempty (T _U)));rho U];
Zz = [Z L(l:end-1*double (~isempty (T U)));Z U];
Gravity

g =g 0*(r E./(r E+2))."2;

if units ==

unit ¢ = [3.048e-1 3.048e-1 3.048e-1 5/9 0.0001450377 1.6018463el...

3.048e-1 3.048e-1 1.488163944 9.290304e-2 6.226477504e-3...
3.531466672e2 3.531466672e2];

Z = Z/unit _c(1l);

Zz L =7 L/unit c(2);
Z U =7 U/unit c(3);
T = T/unit _c(4);

P = P/unit _c(5);

rho = rho/unit c(6);
c = c/unit_c(7);

g = g/unit_c(8);

mu = mu/unit c(9);
nu = nu/unit c(10);
k = n/unit c(11);
n_sum = n_sum/unit _c(12);
end
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ANEXO B

Caodigo computacional final en MATLABO© que involucra todos los modelos

desarrollados anteriormente para hallar la dinamica de vuelo del cohete sonda.

function deriv = principal (t, o)
global dtr;

global omega;

global d;

global Re;

$%5%%%%5%5%5%%%%5%5%5%%%%5%5%%%%%% PARAMETERS AND REQUIREMENTS

000000000000000000000000

0;

fprintf ('Desvio en la trayectoria --> Desplegar el paracaidas');
elseif o(5) == o(5)-(45*dtr)

o (5)=0;

fprintf ('Desvio en la trayectoria --> Desplegar el paracaidas');
end
$%Luego de que el cohete llegue al apogeo.
if o(4)==

fprintf ('Apogeo --> Desplegar el paracaidas');

end
5595555595555 %%%5%5%%%%%%%%%% ITERATION VARIACION

00000000000000000000000000000

cla= cos(la); sla= sin(la);

A = 0o(6);

aa=0;

saa=sin(aa); caa=cos(aa);

catv = cos(atv); satv = sin(atv);

cA = cos(A); sA = sin(A);
if o(3)<Re+0.85
o0 (3)=Re+0.85;
end
alt = o(3)-Re;
v = o(4);
[t alt v]

altt=(alt/1000);
division=altt; %% [Km]
units=1;
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[Z, rho, c] = atmo(altt,division,units); %% (Z=[Km]) -- rho=[kg/m"3] -
- c=[m/s])

Zz= 7*1000; %% [Zz=m]

Ff =[Zz rho c]; %% (Z=[m]) -- rho=[kg/m"~3] --
c=[m/s])

rhop = Ff(2,2); %% [kg/m”3]

cp = Ff£(2,3); %% [m/s]

o\°
o\

mach = v/cp; A dimensional

[Cd]= drag coefficient (mach);

if t<=0

m=10;

fprintf ('cohete con full combustible');
elseif ((t>0) && (t<3.8))

m=(-0.0000002* (t) *6+0.000003* (t)~5-0.00001* (t)~4+0.00003* (t)"3-
0.2806* (t)"2-0.227*(t)+9.9005) ;
elseif t>=3.8

m=5;

fprintf ('cohete sin combustible');
end
[E] = thrust (t);

T35%%5%%%%%%%%%%% ACCELERATION DUE TO GRAVITY (NONSPHERICAL EARTH)
G = 6.63e-11; % [m~2/kg]

Mt = 5.67e24;

J = 0.00108263;
Wr = ((G*Mt*m)/(0(3))"2)* (1+(Re/0o(3))"2*(J/2)* (1-3*(sla)"2));
Wl = ((3*G*Mt*m)/((0(3))"2))*((Re/o(3))"2)*T*sla*cla;

o\

[kg]

g = 0.5*rhop*o(4)"2;
S (pi*d"2)/4;
D = g*Cd*S;
Ccl = 0;

L

335%5%5%%%%%%%5%5%5%%5%555%5%5%5%5%5%5%5%% TRAJECTORY EQUATIONS

longitud = (o(4)*satv*shA)/ (o(3)*cla);

latitud = (o(4)*satv*cA)/o(3);

altura = (o (4)*catv);

velocidad = ((E*caa)/m)-(D/m)-((Wr*catv)/m)+ ((Wl*satv*cA)/m)-...

omega”2*o0(3) *cla* (sla*satv*cA-cla*catv);
atvl = (E*saa/ (m*o(4)))+(L/(m*o(4)))+ ((Wr*satv)/ (m*o(4)))
- (2*omega*sA*cla)+t...
((Wl*catv*cA)/ (m*o(4)))-(o(4)/0(3)) *satv
((omega”2*0(3) *cla)/o(4))* (sla*catv*cA+cla*satv) ;
rumbo = (omega™2*o0(3)*sA*sla*cla)/ (o(4)*satv)+(o(4)/0(3))*
satv*sA*tan (la) - ((W1l*sA)/ (m*o(4)))-((2*omega) /satv) *
(cla*catv*cA-sla*satv);
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$%5%%%%%5%5%%%%5%5%%%%5%5%5%% ACCELERATION ACCORDING TO THE AXES

000000000000000000000

ax velocidad+o (3) *omega®2*cla* (cA*satv*sla-catv*cla);

ay = o(4)*rumbo*satv- (o (3)*omega®2*cla*sla*sA)-(o(4)"2/0(3))*...
(satv) "2*sA*tan (la)+2*omega*o (4)* (cA*catv*cla-satv*sla);
az = 2*omega*o (4)*catv*sA+(o(4)"2)/0(3)*satv+(o(4)*atvli*o(3)*...

omega”2*cla) * (catv*cA*sla+satv*cla);
elseif E==0

ax = 0;
ay = 0;
az = 0;

end
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% TIME DERIVATIVES

deriv = [longitud;latitud;altura;velocidad;atvl;rumbo];
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ANEXO C

Caodigo computacional para la realizacion de las iteraciones por medio del

integrador numérico ODE45.

clear all
close all
clc

555%5%5%5%%5%%%%%5%5%%5%5%5%555%5%5 INITIAL CONDITION 3333%%5%%5%%%%%%%%%%%%5%5%555555355%

global dtr; dtr = pi/180;

global omega; omega=2*pi/ (23*3600+56*60+4.0905); % (rad/sec)

global d; d = 0.0381; % [m]

global Re; Re=6378140; % [m]

long = -74.05*dtrzr; $%%%% Initial longitude
lat = 4.65*dtr; $%%%% Initial latitude
rad = Re+0.85; $%%%% Radius or altitude
(m)

vel = 14,63; $%%%% Speed (m/s)

atv = *dtr; $%%%% Flight path angle
A = 90*dtr; $%%%% velocity azimuth
ax = 1.0e-16; %$%%%% Initial velocity
(X)

ay = 1.0e-16; $%%%% Initial velocity
(Y)

az = 1.0e-16; $%%%% Initial velocity
(2)

L25555%%5%5%5%5%%%%%%%%%%%%% ITERATION $%$%%%%%%9%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%

t =0.1:0.01:120; %%%%% Time range [Seqg]
init = [long; lat; rad; vel; atv; A; ax; ay; az]
[t, o] = oded5('principal',t, init);
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ANEXO D

Diagrama de bloques correspondiente al eje X
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