CHALMERS

UNIVERSITY OF TECHNOLOGY

Vertikal landning av raket
Kandidatarbete 2026

Axel Egerstad, Omar Hamawi, Adam Johansson,
Philip Olsson, Vilgot Skoglund, Teodor Svensson

INSTITUTIONEN FOR MECHANICAL ENGINEERING

Chalmers Tekniska Hogskola
Goteborg, Sverige 2026
www.chalmers.se



www.chalmers.se




KANDIDATARBETE RAPPORT 2026

Vertikal landning av raket

Undersokning och utveckling av styrsystem for en rakets nedférd

Axel Egerstad
Omar Hamawi
Adam Johansson
Philip Olsson

Vilgot Skoglund
Teodor Svensson

CHALMERS

UNIVERSITY OF TECHNOLOGY

Institutionen for Mechanical Engineering
CHALMERS TEKNISKA HOGSKOLA
Goteborg, Sverige 2026



Vertikal landning av raket
Understkning och utveckling av styrsystem for en rakets nedfard

© AXEL EGERSTAD, OMAR HAMAWI, ADAM JOHANSSON,
PHILIP OLSSON, VILGOT SKOGLUND, TEODOR SVENSSON, 2026.

Handledare: Filip Herbertsson, Chalmers tekniska hogskola
Examinator: Carlos Xisto, Chalmers tekniska hogskola

Kandidatarbete rapport 2026
Institutionen for Mechanical Engineering
Chalmers Tekniska Hogskola

SE-412 96 Goteborg

Telephone +46 31 772 1000

Omslagsbild: Simulering i STAR-CCM+ av raket och fena som visualiseras med
stromlinjer.

Skriven i KTEX
Goteborg, Sverige 2026

v



Abstract

Steering is becoming increasingly important in rocketry, as the demand for precision
landing and vehicle reusability grows in both commercial and research applications.
This study investigates and develops a control system for the early descent phase
of a student rocket. The objective was to guide the rocket from a predefined initi-
al position to a designated landing site while maintaining stability throughout the
descent. Grid fins were selected as the control mechanism. Fluid simulations were
performed to determine aerodynamic force coefficients for both the fins and the roc-
ket at different rocket and fin angles. The simulations were validated through wind
tunnel testing, where the fin was mounted and aerodynamic forces were measured
for various angles and flow velocities. Furthermore, a control system was designed
to regulate the grid fins using the obtained force coefficients in order to stably guide
the rocket toward the landing site. The results showed that the grid fins generate
sufficient force to counteract the moments produced by the rocket, thereby enabling
stabilization. However, the steering capability is limited, and the rocket would need
to descend from an altitude of approximately 20 000 meters in order to achieve
a lateral displacement of 10 meters. These findings are supported by fluid simula-
tions, which showed a correlation with wind tunnel experiments in capturing the
aerodynamic trends, confirming the model’s reliability. While a systematic offset
was observed due to experimental uncertainties, the fluid simulations remain a valid
tool. Finally, the choice of grid fins is considered justified due to their foldable design
and stable control characteristics. However, the control system requires further de-
velopment in order to handle real flight conditions without relying on assumptions
such as constant aerodynamic coefficients and simplified flight dynamics.






Sammandrag

Styrning blir allt viktigare inom raketteknik i takt med att efterfragan pa precisions-
landning och ateranvéndbara farkoster okar inom bade kommersiella tillampningar
och forskning. Detta projekt underscker och utvecklar ett styrsystem fér den tidiga
nedstigningsfasen av en studentraket. Malet var att styra raketen fran en startpo-
sition till en angiven landningsplats med bibehéllen stabilitet under hela nedstig-
ningen. Gallerfenor valdes som styrmekanism. Stromningssimuleringar utfordes for
att faststélla aerodynamiska kraftkoefficienter for bade fenorna och raketen vid olika
raket- och fenvinklar. Simuleringarna validerades genom vindtunneltestning, dar fe-
nan monterades och aerodynamiska krafter méttes for olika vinklar och strémnings-
hastigheter. Vidare utformades ett reglersystem for att styra gallerfenorna med hjélp
av de erhallna kraftkoefficienterna i syfte att stabilt styra raketen mot landningsplat-
sen. Resultaten visade att gallerfenorna genererar tillriacklig kraft for att motverka
de moment som raketen producerar, vilket mojliggdr stabilisering. Styrsystemets
formaga ar dock begransad, och raketen skulle behova falla fran en hojd pa cirka 20
000 meter for att uppna en lateral forflyttning pa 10 meter. Dessa resultat stods av
stromningssimuleringar, vilka uppvisade en korrelation med vindtunnelexperiment
gillande aerodynamiska trender. Detta bekraftar modellens tillforlitlighet. Trots
att en systematisk avvikelse observerades pa grund av experimentella osékerheter,
forblir simuleringarna ett giltigt verktyg. Slutligen anses valet av gallerfenor motive-
rat pa grund av deras fillbara konstruktion och stabila styregenskaper. Dock kraver
reglersystemet vidareutveckling for att kunna hantera verkliga flygférhallanden ut-
an att forlita sig pa antaganden sasom konstanta aerodynamiska koefficienter och
forenklad flygdynamik.
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Forord

Denna rapport presenterar resultat och utfall fran kandidatprojektgrupp MMSX21-
VT26-26B. Kandidatarbetet genomfordes vid institutionen for Mechanical Engine-
ering pa Chalmers tekniska hogskola under varen 2026. Arbetet genomfoérdes med
syfte att hjilpa studentforeningen CAESAR att utforska metoder for landning av
deras raket.

Vi vill rikta ett stort tack till var handledare, Filip Herbertsson, som har varit
till stor hjilp genom hela arbetet. Vi tackar dven raketgruppen CAESAR och Mo-
hammed Kassem for diskussioner och hjalp med att hitta en vig framat, samt pro-
totyplabbet och Chalmers stromningslaboratorium for tillhandahallande av arbets-
plats, noédvandiga verktyg och material for projektet. Sist men inte minst tackar vi
var examinator, professor Carlos Xisto.
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Akronymer

Nedan ar en lista 6ver akronymer som anvands i rapporten listade i bokstavsordning;:

6DOF
CFD
CAD
CAESAR
DCM
ECEF
EuRoC
FRD
MOAB
NED
PD
PID

Six Degrees Of Freedom
Computational Fluid Dynamics
Computer-Aided Design
Chalmers Aerospace Society for Advanced Rocketry
Direction Cosine Matrix

Earth Centered Earth Fixed
European Rocketry Challenge
Forward, Right, Down

Mother Of All Bombs

North, East, Down
Proportional Derivative
Proportional Integral Derivative
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Nedan foljer beteckningar som har anvénts genomgaende i denna uppsats:

Beteckningar

Krafter och moment

FmaFvaz

Luftmotstandskraft
Lyftkraft

Sidkraft

Moment

Kraftkomponenter i x-, y- respektive z-led

Aerodynamiska koefficienter

Ch Luftmotstandskoefficent

) Lyftkraftskoefficient

Cy Sidkraftskoefficient

Cu Momentkoefficient

Flodesparametrar

p Densitet

Vv Fristromshastighet

1 Dynamisk viskositet

Re Reynoldstal

A Referensarea

D Referenslingd (diameter)
Rorelseekvationer

U, v, W Hastighetskomponenter i FRD-systemet
D, q,T Rotationshastigheter

0,0, Eulervinklar (rullvinkel, stampvinkel, girvinkel)
m Massa

1 Troghetsmatris

xiil



L,M,N Momentkomponenter

Reglersystem

K, Proportionell forstarkning
Em Uppmiétta reglerfelet

T; Integraltidskonstant

Ty Derivatatidskonstant

v Hastighet

g Gravitationskonstant

C Rotationsmatris

u(t) Styrsignal

évrz’gt

Vi Terminalhastighet

Y+ Dimensionslost vaggavstand
m Massa

h Hojd

r Radie

O, 04¢ Vinkel (raket och gallerfena)

[ Langd
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1

Introduktion

Historiskt sett har raketuppskjutningar ansetts vara dyra processer som utforts av
starka stater, dar varje raket endast anvéants en gang [1]. Under de senaste artiondena
har det dock genomforts forsok att minska kostnaderna for raketanvindning, exem-
pelvis genom ateranvéandning av raketdelar. Ett tidigt program var Delta Clipper-
Experimental-programmet dér flera lyckade testflygningar genomfordes, men som se-
dan lades ned efter en olycka [2]. Aven NASAs rymdfirjeprogram lyckades ateranvinda
delar av raketer, men blev aldrig tillrackligt kostnadseffektivt innan det lades ned
2011 [3]. 2015 lyckades SpaceX é&teranvidnda en del av sin Falcon-9 raket som &r
en raket for orbital uppskjutning [1]. Tva ar senare lyckades de &ven skjuta upp en
raket som delvis var atervunnen, vilket 6ppnade portarna for en ny typ av rake-
tanvindning.

Att kunna ateranvianda vissa raketdelar mojliggjorde i sin tur stora besparingar,
bade ekonomiska och miljomaéssiga. Tillsammans med andra faktorer som sénkt
kostnaderna for raketuppskjutningar har ateranvandningen gjort rymdtransport mer
tillgdnglig dven for mindre aktorer [1]. Samtidigt bidrar ateranvéndningen av raket-
delar till att rymdindustrin kan minska sitt avfall fran barraketer med 80 procent

[1].

Trots de tydliga fordelar som ateranvandning av raketdelar innebér, medfdljer dven
en del svarigheter. En central komponent i ateranvéndbara barraketsystem ar for-
mégan att genomfora en kontrollerad vertikal landning [4]. Detta kraver aktiva
styr- och reglersystem som kontinuerligt stabiliserar raketens bana och hastighet
vid nedstigningen [5]. Detta maste ske under flera olika faser av flygningen dér olika
forhallanden géller.

I och med att raketuppskjutningar blivit mer tillgdngliga arrangeras det regelbundna
internationella tavlingar for universitetsstudenter att delta i, dar en aktor som driver
tavlingar &r The European Rocketry Challenge (EuRoC). De arrangerar en tévling
i Portugal under 2026, dar mélet &r att na en héjd pa 3000 meter [6]. P4 Chalmers
tekniska hogskola har studentgruppen Chalmers Aerospace Society for Advanced
Rocketry (CAESAR) ett pagidende projekt som gar ut pa att bygga en hybridraket.
En hybridraket &r en raket som anvéander sig av ett flytande oxidationsmedel och ett
fast bransle, eller tvartom, vilket bade kan vara sidkrare och mer kostnadseffektivt 4n
alternativen |7] och ar darfor ett lampligt alternativ for en studentgrupp. CAESAR
planerar att med denna raket delta i tavlingen EuRoC arrangerar [6].

CAESAR ser landning av sin raket som en framtida utmaning da de vill ha kapa-
citeten att medverka i eventuella tavlingar med just landning i fokus. Nodvéandiga
formagor som anses behovas ar reglerbara kontrollytor och aktuatorer, algoritmer
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for aktiv stabilisering och styrférmaga vid héga respektive laga hastigheter.



1. Introduktion

1.1 Syfte

Syftet med projektet &r att utveckla ett tekniskt koncept for styrning av en ra-
kets nedféard, samt en tillhorande simuleringsmiljo for utvérdering av systemets
styrformaga. Utover virtuell analys ska styrforméagan valideras genom fysiska ex-
periment for att verifiera systemets prestanda och funktionalitet. For att styra och
reglera styrsystemet pa ett funktionellt och automatiskt séatt krdvs dven ett regler-
system. Projektets mal ar att ta fram ett styrkoncept som kan integreras med stu-
dentgruppen CAESARs befintliga raketplattform och bidra till framtida utveckling
av styrda nedfirdssystem.

1.2 Avgransningar

Projektet genomférs delvis i samarbete med annan grupp, bendmns grupp A, som
har tilldelats samma projekt. En uppdelning gors sa att raketens nedfard delas upp
i en tidig och en senare fas. Den tidiga fasen ar mellan det att raketen natt maximal
hojd och darmed vertikal hastighet noll, tills dess att raketens motor aktiveras i
onskat ldge. Den senare fasen ar fran det att motorn aktiveras tills det att raketen
nar marken i 6nskat ldge. Sjalva landningen beaktas ej i den senare fasen da det inte
anses vara en del av styrningen. Uppdelningen gors sa att projektgruppen beaktar
tidig fas, och grupp A beaktar senare fas. I den tidiga fasen ska en reglerbar fena
anvandas for att styra raketen utan anvéindning av motorn.

Maximala hojden valjs till 1000 meter. Vid denna héjd antas raketens orientering
vara perfekt med motorn nedat och spetsen uppét, samt antas dess massa vara
bestamd. Hastigheten i den tidiga fasen antas vara under ett bestamt varde. Dessa
véarden berdknas i rapporten.

Ingen slutgiltig produkt eller komplett 16sning skall produceras. Losningen avgrénsas
till endast en prototyp vars anvandning simuleras. Projektet skall omfattas endast
genom foljande simuleringar: Computational Fluid Dynamics (CFD), Simulink och
Chalmers strémningslaboratorium. Detta gors i syfte att fokusera arbetet med tanke
pa den begriansade tiden. Tester pa en faktisk raket gérs endast i man av tid och &r
inget som anses vara en nodvandig del av projektet.

1.3 Fragestallningar

Nedan presenteras fragestallningar vilka anvénds som végledning for projektet samt
ett ramverk for slutsatsen.

e Kan styrsystemet styra raketen till énskad plats for 6verlamning till grupp A?
e Kan fenorna stabilisera raketen under nedfard?

e Kan styrsystemet realistiskt implementeras for en studentraket?
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Teor1

Detta kapitel redogor for den teoretiska grunden till styrfenor, CFD-simulering och
reglersystem samt tillhérande matematiska modeller. Vidare beskrivs hur de olika
delarna ar relevanta for projektet samt en motivering till val av fena.

2.1 Fenor som styrmedel

Vid avstdngd motor kan fenor anvindas som ett siatt att styra en raket genom att
utnyttja luftiddet. Fenor kan dven anvéndas for stabilisering av en raket genom att
skapa luftmotstand och darmed flytta dess tryckcentrum.

2.1.1 Gallerfenor

Gallerfenor anvénds for styrning genom att omdirigera luftfiode, ofta som erséttning
for klassiska plana fenor. Den stora fordelen ar mojligheten till enkel infallning tack
vare deras geometri, vilket minskar forvaringsstorleken for missiler samt minskar
luftmotstandet under uppstigningen for ateranvandbara raketer. Gallerfenor skapar
aven mer luftmotstand &n plana fenor i neutralt ldge vilket kan vara anvandbart for
att manipulera tryckcentrum |[8].

Den forsta historiska anvandningen av gallerfenor skedde pa italienska zeppelinare
under tidigt 1900-tal, dér de anvédndes som ett mer kompakt alternativ till styrfenor
[9]. Under 1950-talet utvecklades den moderna gallerfenan i Sovjetunionen, vilken
under 1960- och 1970-talen anvédndes pa flertalet sovjetiska ballistiska missiler samt i
Nl-raketprogrammet [10, 11]. I modern tid anvénds gallerfenor fortfarande regelbun-
det pé missiler. Ett populért exempel &r amerikanska Mother Of All Bombs (MOAB)
[12], se figur 2.1a. Dessutom anviander SpaceX gallerfenor pé sina bérraketer, bade pa
Falcon-9 och Starship, for att guida dem till 6nskad landningsplats [13]. Gallerfenan
pa Falcon-9 visas i figur 2.1b.
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(a) Gallerfenor pa MOAB [14]. (b) Gallerfena péa falcon-9 [15].

Figur 2.1: Exempel pa gallerfenor.

Den vanligaste implementeringen av gallerfenor ar vid supersoniska hastigheter tack
vare att deras geometriska utformning ger ett stabilt tryckcentrum oavsett rotations-
vinkel [8]. Detta minimerar det vridmoment som krévs for att mandvrera fenorna,
vilket tillater anvdndning av mindre och ldttare stallmotorer jamfoért med vad som
kravs for konventionella plana fenor.

Trots att anvindning vid supersoniska hastigheter &r vanligast sa nyttjar SpaceX
gallerfenor under nedstigning vid subsoniska hastigheter (Mach < 1,0). Aven detta
beror pa de laga kravet pa stidllmotorer, men dven pa gallerfenornas formaga att
bibehalla god kontrollférmaga vid stora anfallsvinklar déar konventionella plana fenor
riskerar att drabbas av 6verstegring [8, 13, 16].

Gallerfenor kan vara relevanta for projektet da det finns gott om empiriska exempel
om funktion fran SpaceX, samt fordelen med enkel infallning vilket minskar paverkan
vid uppskjutning. Ytterligare sa kan gallerfenans hoga luftmotstand bidra till att
flytta raketens tryckcentrum till ovanfor dess masscentrum.

2.1.2 Plana fenor och roder

Plana fenor &r vanliga i alla typer av raketer och missiler. Dess huvudsakliga funktion
ar oftast att halla tryckcentrum bakom masscentrum, och dérmed skapa stabilitet
vid férd [17]. Det gar dven att anvénda plana fenor for att aktivt styra, genom att
med en motor vinkla fenan i 6nskad riktning. Detta kallas da for ett roder eller en
roderfena. Ett roder férekommer ofta i kombination med en statisk fena [17]. Det
enklaste exemplet pa roder dr pa en segelbat eller ett fartyg, men anviands dven pa
flygplan, raketer och missiler. I figur 2.2 presenteras tva exempel pa roder.
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(a) Roder pé fartyg [18|. (b) Roder pa AGM-114M Hellfire IT [19].

Figur 2.2: Exempel pa roder.

Historiskt sa har den plana fenan varit dominant néar det kommer till all typ av
aerodynamisk manipulation, vilket den &r dn idag. Som tidigare ndmnts anvands
fenan pa de flesta raketer och missiler, men &ven pa andra typer av flygande farkoster
sasom flygplan och helikoptrar i form av en bakvinge.

Plana fenor och roder kan vara anvindbara i projektet som fysisk del av ett styr-
system. De flesta studentraketer inklusive CAESAR har plana fenor for stabilitet
under uppfird [20]. Dessa fenor skulle kunna byggas om till roder. Liknande fenor
skulle &ven kunna anvindas i 6vre anden for att skapa stabilitet vid nedfard. Ett
problem som kan uppsta da ar att tryckcentrum kan bli felaktigt placerat vid anting-
en upp- eller nedstigning. Alltsa kommer nagon form av infillning eller férandring
av fenorna krévas vid 6vergangen mellan upp- och nedférd.

2.1.3 Val av fentyp

[ avsnitt 1.2 avgransades projektet till att undersoka en fena som fysisk del av styrsy-
stemet. De fenor som understktes och sags som priméra kandidater var gallerfenan
och den plana fenan. Utifran inhdmtad information gjordes valet att arbeta med
gallerfenan.

En fordel som togs i beaktande var dess maojlighet till in- och utféallning tack vare
geometrin. En annan nodvéndig fordel &r att gallerfenorna i neutralt lage skapar
mer luftmotstand &n plana fenor, vilket flyttar tryckcentrum ovanfér masscentrum
for att stabilisera raketen under nedférd. Nackdelar som komplex geometri med
galler samt behovet av in- och utfallningssystem ansags inte vara problematiska for
projektet. Det skulle dock kunna bli problematiskt vid en framtida implementering
av CAESAR. Trots detta bedémdes CAESARs kapacitet vara tillrdacklig for att
hantera komplexiteten.
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Den vanligaste implementeringen av gallerfenor &r vid supersoniska hastigheter. Ra-
ketens hastighet i projektet berdknades vara genomgaende subsonisk vilket initialt
skapade en viss osdkerhet. SpaceX lyckade implementering av gallerfenor i deras
Falcon-9 och Heavy var darfor en avgérande faktor till valet.

2.2 Teori bakom CFD-simulering

CFD ar ett verktyg som anvinds for att forsta hur floden beter sig under vissa
bestamda omsténdigheter, exempelvis ett aerodynamiskt flode kring ett fordon [21].
Numeriska metoder anvands for att berdkna flodesbeteende utan att en fysisk pro-
totyp kravs. Genom att skapa en geometri av testobjektet och vélja vilka fysiska
forutsattningar som ska gélla, exempelvis flodets hastighet, densitet och tempera-
tur, kan programmet berdkna de parametrar som ska undersokas.

2.2.1 Styrande ekvationer

De huvudsakliga ekvationerna som beskriver ett flodesbeteende i varje punkt och
anvénds vid CFD-simuleringar dr Navier-Stokes ekvationer [21]. Dessa ekvationer
ar matematiska uttryck for de tre fundamentala bevarandelagarna; bevarande av
massa, bevarande av rorelsemangd och bevarande av energi. Bevarandet av massa
beskriver att massa inte kan skapas eller férstéras och ser till att simuleringen inte
skapar eller tappar massa i doménen under dess gang. Bevarandet av rérelseméangd
beskriver hur de krafter som verkar pa ett flode tillsammans accelererar eller bromsar
flodet. Slutligen beskriver bevarandet av energi hur termisk energi transporteras.
For de flesta isotermiska, inkompressibla floden kan den sistndmnda ekvationen ofta
uteslutas.

Da dessa ekvationer dr utmanande att berdkna analytiskt for mer komplexa geo-
metrier, anvéinds diskretisering [21]. Det innebédr att geometrin delas upp i flera
mindre celler for att dérefter genomféra numeriska approximationer for varje cell
enskilt. Tillsammans skapar dessa celler ett berdkningsnét.

2.2.2 Upplosning av gransskiktet

En parameter for att avgora om berdkningsnétet har tillrackligt hog upplosning vid
gransskiktet ar Y+ [22]. Y+ &ar ett icke-dimensionellt matt pa véaggavstand som
definierar flodesregimen for ett flode vid en vagg. Vardet pa Y-+ bestdmmer om
modelleringen vid en végg ar tillracklig eller ej. Upplosningen vid grénsskiktet be-
ror pa héjden av den forsta cellen vid ytan samt antalet prismalager [23|. Vérdet
for Y+ berdknas sedan med hojden pa den forsta cellen, flodeshastigheten och
flodesegenskaper. Gransskiktet kan delas upp i fyra regioner med olika hastighets-
profiler: det viskosa underskiktet, 6vergangsskiktet, det logaritmiska skiktet och det
yttre skiktet [23]. For att kunna 16sa upp det viskosa underskiktet, alltsa den in-
nersta regionen, kravs ett virde fér Y+ mindre d&n 1. Om detta inte gors och den
forsta cellen hamnar utanfor det viskdsa underskiktet kommer programmet gora
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ett empiriskt antagande 6ver regionen genom sa kallade vaggfunktioner. For att ha
fullstdndig upplosning bor darfor vardet pa Y+ vara mindre én 1.

2.3 Aerodynamiska krafter

Nér ett flode verkar pa ett objekt skapas en kraft pa objektet [21]. Om flodet i fraga
ar en gas, exempelvis luft, kallas denna kraft for aerodynamisk kraft. Den delen av
kraften som verkar i flédets riktning kallas for luftmotstéand (Fp). For fordon &r ofta
luftmotstand oonskat, da kraften verkar mot fardriktningen, vilket kan leda till 6kad
brénslekonsumtion. Den del av kraften som verkar vinkelrdtt mot flddesriktningen
kallas for lyftkraft (F7). Det &r den kraften som far flygplan att lyfta och racerbilar
att halla sig langs marken.

Luftmotstandet kan delas in i tva komponenter: viggskjuvspanning och tryckmot-
stand [21]. Vaggskjuvspanning verkar tangentiellt mot objektets yta och skapas ge-
nom friktion till f6ljd av flodets viskositet. Tryckmotstandet verkar istallet vinkelrétt
mot objektets yta och beror pa hur trycket ar fordelat kring objektet. Dessa tva delar
kan kombineras for att utgora det totala luftmotstandet. Tryckmotstandet har storst
inverkan pa icke-stromlinjeformade objekt, dér det skapas ett hogt tryck framfor ob-
jektet och ett lagt tryck bakom. Det 6kar markant om flédet separeras, alltsa néar
flodets gransskikt slapper fran objektets yta, da det skapar ett lagtrycksomrade
bakom objektet. Objekt som far flédet att separera sent eller inte alls, exempelvis
droppformade objekt, skapar darmed ett betydligt mindre tryckmotstand. I dessa
fall blir det viaggskjuvspénningen som star for majoriteten av luftmotstandet, som
da kallas for friktionsmotstand.

Friktionsmotstandet ar alltsa mest framstaende for objekt som har en stor yta i
linje med flodets riktning [21]. Luftmotstandet beror ddrmed pa objektets form i
forhallande till flédets riktning, vilket innebéar att anfallsvinkeln mot exempelvis en
vinge kommer att paverka luftmotstandet den utséatts for. Tryckmotstandet minskar
ju mer stromlinjeformat ett objekt ar da flodesseparationen minimeras. Samtidigt
tenderar friktionsmotstandet att oka i takt med stromlinjeformningen eftersom ob-
jektets exponerade yta blir storre. For mindre stromlinjeformade objekt rader det
omvénda forhallandet. Det totala luftmotstandet for ett objekt bestdms av ekvation
(2.1), dar luftmotstandskoefficienten C'p kan bestdmmas experimentellt eller genom
numeriska simuleringar. p ér flodets densitet, V ar fristromshastigheten och A &r
referensarean som beror pa hur luftmotstandskoefficienten bestéms.

Lyftkraft ar ofta av intresse for stromlinjeformade objekt, exempelvis olika typer
av vingar och fenor [21]. Parametrar som avgor ett objekts lyftkraft dr formen pa
objektet samt dess anfallsvinkel mot flddet. Aven for lyftkraften ar det friktions-
motstand och tryckmotstand som avgér dess magnitud, men vinkelratt mot flodet
istallet for i flodets riktning. For stromlinjeformade objekt bidrar dock friktions-
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motstandet néstan enbart i flodets riktning, vilket innebér att det kan forsummas
for lyftkraften. Da ar det enbart tryckmotstandet som paverkar lyftkraften. En ving-
profil har en optimal form for att skapa ett hogt lyftkraft-motstandsférhallande, men
alla objekt som skapar en tryckskillnad mellan ovan- och undersida skapar en lyft-
kraft. Det kan exempelvis vara en plan platta med en viss vinkel relativ till flodet.
Det ar alltsa tryckfordelningen runt objektet som avgor lyftkraften.

Genom att oka anfallsvinkeln mellan flodet och objektet 6kar &ven lyftkraften [21].
Det giller dock endast till en viss kritisk vinkel da lyftkraften istéllet minskar. Det-
ta beror pa att flodet separeras vilket bade leder till en minskad lyftkraft och ckat
luftmotstand. For ett symmetriskt objekt kommer lyftkraften vara noll da anfallsvin-
keln ar noll. Lyftkraften kan berdknas med en liknande ekvation som luftmotstandet,
men genom att byta ut luftmotstandskoefficienten mot en lyftkraftskoefficient enligt
(2.2).

Fp, = 5CpV°A (2.2)

Aven momentet kring en punkt kan beskrivas av en liknande ekvation dér kraftko-
efficienten byts ut mot en momentkoefficient (Cyr) [24], se ekvation (2.3).

M = 1CypV2AD (2.3)

De olika koefficienterna beror inte enbart pa form och anfallsvinkel, utan dven pa
flodets viskositet och kompressibilitet [25]. Det &r viktigt att dessa flodesparametrar
ar av samma storlek om olika fall ska jamforas. For floden med laga hastigheter, som
vanligtvis uttrycks i Machtal lagre dn 0,3, 4r de kompressibla effekterna férsumbara.
De viskosa effekterna ar dock fortfarande viktiga. Dessa effekter kan uttryckas och
jdmforas genom Reynoldstal (Re) [21] enligt ekvation (2.4), dér p &r mediets visko-
sitet. For att korrekt kunna férutse de olika kraftkoefficienterna vid laga hastigheter
behover alltsa Reynoldstalet for tva jamforande fall vara av liknande storlek. For
hastigheter over en viss kritisk grins kan dock koefficienterna vara oberoende av
Reynoldstal och da vara konstanta [26]. Denna kritiska grins skiljer sig fran fall till
fall men brukar antas vara omkring 10° [27].

Re = 2L (2.4)

I

2.4 Teori bakom reglersystem

Principen bakom ett reglersystem &r att utforma en mekanism som styr en signal
fran ett system mot ett 6nskat vérde, u,s [28]. For att denna mekanism ska kunna
astadkomma en effektiv styrning av ett system krévs det aterkoppling av den sig-
nalen man onskar styra fran systemet. Aterkopplingen ges av en sensor som miéter
det faktiska vérdet pa den signal man onskar styra, us.... Genom att ta skillnaden

10
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mellan s och .. erhalls ett fel. Reglersystemet strévar efter att minimera detta
fel eftersom det faktiska virdet Overensstammer med det onskade vardet nar felet
ar noll.

2.4.1 Regulatorer

En regulator dr en central del av reglersystemet. Regulatorn &r den komponent
som minimerar det fel som uppstar néir det onskade virdet inte Gverensstdmmer
med det faktiska virdet genom att skapa en styrsignal till systemet som motverkar
felet. Regulatorer anviander i huvudsak en kombination av proportionell kompen-
sering, integralkompensering och derivatakompensering [29]. Proportionell kompen-
sering sker genom att styrsignalen dr proportionell mot felet. I vissa system kan
det finnas ett kvarvarande fel efter att en proportionell kompensering applicerats.
For att minimera detta kvarvarande fel summeras en term av integralkompense-
ring. Integralkompensering sker genom att styrsignalen ar proportionell mot den
kontinuerliga integralen av felet. Vissa system &r kansliga for att felet overskjuter
referensvérdet och da kan derivatakompensering appliceras. Derivatakompensering
sker genom att styrsignalen &r proportionell mot derivatan av felet. Detta medfor
att vid hog forandring av felet kan regulatorn proaktivt dampa styrsignalen for att
minska Oversvingning.

En generell regulator anvéinder en kombination av dessa kompenseringar och kallas
for en PID-regulator och beskrivs av ekv (2.5) [30]:

1 denm(t)

u(t) = Ky(en(t) + i/o em(T)dr + Ty p ) (2.5)

dar

u(t) - styrsignalen
e ¢, - uppmitta reglerfelet

e K, - proportionell forstarkning

T; - integraltidskonstant
e T - derivatatidskonstant

Beroende pa vilket system regulatorn ska anvéndas i kan olika kombinationer av
kompenseringarna behovas. Genom att variera vérdena for K,, T; och T; kommer
kompenseringarna ha olika stor, eller ingen inverkan, pa regulatorns styrsignal.

2.5 Beskrivning av rorelseekvationer
Fyra koordinatsystem anvénds for att ange exakt position for raketen. Det forsta &r

Earth Central Inertial, vilket innebér att koordinatsystemet ar fast i jordens mass-
centrum och fist till stjirnhimlen [31]. Det andra koordinatsystemet som beskrivs

11
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ar Earth Centered Earth Fized (ECEF) vilket &r fist vid jordens masscentrum och
roterar med jorden. Detta koordinatsystem illustreras i figur 2.3a med koordinatax-
larna ., y. och z.. Det tredje koordinatsystemet &r North East Down (NED) vilket
ar fast pa jordens yta under kroppen och visas i figur 2.3a med koordinataxlarna
zn, yn och zy. Det fjarde kallas for Forward, Right och Down (FRD), och ar fast i
kroppens masscentrum, se figur 2.3b. Detta innebér att raketen ar orienterad sa att
raketkroppens langd &ar orienterad i x-axeln, det som &r att betrakta raketens hoger
ar orienterad i y-axeln och det som &ar att betrakta raketens nedat ar orienterad i
z-axeln.

(a) ECEF och NED koordinatsyste- (b) FRD koordinatsystemet som illu-
men illustrerat med hjalp av ett klot. streras pa en raket.

Figur 2.3: De tre koordinatsystemen som beskriver rorelsen av raketen, baserat pa
figurer fran Miedzinsky m.fl. [32].

Eftersom raketens héjd kommer vara betydligt mindre dn jordens radie och tiden ra-
keten befinner sig under nedstigning ar forhallandevis kort kan foljande antaganden
goras [31]:

e Det finns alltid ett plan som tangerar jordens yta (tp) ddr normalvektorn skér
raketens position.

e Jordens radie ar odndlig, vilket leder till att jordens yta sammanfaller med
tangentplanet.

e Jorden roterar inte under flygningen.

Detta medfor att de relevanta koordinatsystemen under flygning d&r FRD och NED-
systemen dar NED-systemet har sitt origo i tangentplanets tangeringspunkt.

12
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2.5.1 Translationsekvationer

For att modellera en kropp i rummet med sex frihetsgrader behévs matematiska
uttryck for translationer, se ekvation (2.6) [31]:

) 1
UFRD — EFFRD + CFRD/NED . gNED o WFRD % UFRD (26)

FP _ acceleration for masscentrum med avseende pé jordens yta.

vFRP _ hastighet fér masscentrum med avseende pa jordens yta.

FFED _ aerodynamiska krafter som verkar pa kroppens masscentrum.

gNVED _ gravitation uttryckt i NED-systemet.
Crrp/NED - rotationsmatris med avseende pa FRD systemet till NED-systemet.
wBP - vinkelhastighet for kroppen med avseende pa NED-systemet.

Dér féljande notation anvénds [31]:

e Hogersubskript anvands for att ange overgang mellan tva koordinatsystem.

e Hogersuperskript pa en vektor specificerar ett koordinatsystem. Den kommer
dérmed beskriva i vilket koordinatsystem som vektorns komponenter ligger i.

Vektorerna som anvénds ovan for ekvation (2.6) beror pa tre koordinater vardera.

u P
R — |y | WwFBD — |q
w T

F, 0

FFRD — Fy , gNED — 0

F, g

Rotationsmatrisen Crrp/nvep beskrivs av foljande matris [31]:

CoCy CoSy —Sp
Crep/NED = |(—CoSy + 550Cy)  (CoCyp + 55054)  S4Co
(8¢8¢ + C¢S@C¢) (—S¢C¢ + C¢598¢) CyCo
dar

e ¢ dr rotation kring kroppsfasta x-axeln
e  dr rotation kring kroppsfasta y axeln

e ¢ ar rotation kring kroppsfasta z-axeln

13
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e cos(x) bendmns ¢,
e sin(x) bendmns s,.

Utvecklingen av (2.6) ger de tre translationsekvationerna:

1
= —F, — gsyg —wq+vr (2.7)
m
. 1
0= —F,+ gssco — ur + wp (2.8)
m
) 1
W= EFZ + geyco — vp + uq (2.9)

2.5.2 Rotationsekvationer
For att beskriva rotation anvénds ekvation (2.10) [31].
GFRD — ([FRDY=L[\[FRD _ [ FRD o [FRDFRD] (2.10)

WIRP _ vinkelaccelerationen av kroppen med avseende pa NED-systemet.

wI'EP _ vinkelhastighet av kroppen med avseende pa NED-systemet.

ITED _ troghetsmatris

MFRD _ moment orsakat av aerodynamik.

Notationen som anvands for translationsekvationen anvands ocksa {0r rotationsekva-
tionen. Vektorerna i ekvation (2.10) beror pa tre koordinater vardera:

L
MFRD — | A ’ WFRD _ i])
N r

2.6 Simulering i Simulink

Simulink &r ett verktyg i Matlab dér anvéndaren kan simulera olika system [33]. Si-
muleringen byggs upp av block som har specifika funktioner. Verktyget maojliggor att
komplicerade dynamiska system kan simuleras, verifieras och testas manga ganger
innan produkten byggs fysiskt. For att fa tillgang till block som inte &r standard
for Simulink finns tilligg som kan installeras. Dessa dr anpassade for vilken typ av
simulering som ska utforas.

14
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2.6.1 Sex frihetsgrader i kroppens axelrorelse

Tillagget Aerospace Toolbox mojliggdr att sex frihetsgrader kan beskrivas genom
Simulinks 6 Degrees of Freedom Euler angles-block (6DOF) [31]. Dessa sex frihets-
grader dr translation (upp, ned och sidled) och rotation kring varje axel, se figur
2.4a. Blocket har sex initialvirden som kan justeras beroende pa hur simulering
skall genomféras, se figur 2.4b. Insignalerna i detta blocket beskrivs av tva vérden,
se figur 2.4a. Insignalerna och de justerbara initialvérdena forklaras nedan [34].

Insignaler
1. Fyy. - patryckande krafter
2. M,,. - patryckande moment
Initialvarden
1. Startpositionen i ECEF-koordinatsystemet.
2. Starthastigheterna i det kroppsfixa koordinatsystemet
3. Startorientering i Eulervinklar (rullvinkel, stampvinkel och girvinkel)
4. Startrotationshastigheter i det kroppsfixa koordinatsystemet
5. Startmassa

6. Troghetsmatris

15
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v (mis)

AFe M) Fixed Xemp
© 0y (rad) P

DCM, D

v, (mis)

Eulfra\dnygles w, (rad/s)

IM,, (N-m) dw,/dt
Ay, (M/s%) P

(a) In- och utsignaler.

Figur 2.4: 6DOF-blockets funktion.

@ Block Parameters: 6DOF (Euler Angles)

Parameters

Main  State Attributes
Units: Metric (MKS)

Mass type: Fixed

Representation: Euler Angles

Initial position in inertial axes [Xe,Ye,Ze]:
[-800 -800 -3000]

Initial velocity in body axes [U,v,w]:
[000]

Initial Euler orientation [roll, pitch, yaw]:
[000]

Initial body rotation rates [p,q,r]:
[000]

Initial mass:

30

Inertia:

eye(3) <3x3 double> :

() Include inertial acceleration

OK ‘ Cancel Help

(b) Justerbara initialvarden.

Utsignalerna fran 6DOF-blocket dr atta stycken och visas nedan [34].

1. V.(m/s) - hastigheten i platta jordens referenssystem

2. X.(m) - positionen i platta jordens referenssystem

3. ¢,0,¥(rad) - Euler-rotationsvinklar

4. DC My, - koordinattransformationsmatris

5. Vy(m/s) - hastighet i det kroppsfixa koordinatsystemet

6. wy(rad/s) - vinkelhastighet i det kroppsfixa koordinatsystemet

7. “b(rad/s?) - vinkelacceleration

dt

8. Apy(m/s?) - acceleration i det kroppsfixa koordinatsystemet
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3
Metod

Figur 3.1 visar arbetsgangen for projektet. Vissa delmomentet gjordes parallellt
och oberoende av varandra, medan andra steg kriavde att foregaende moment hade
slutforts innan nésta kunde paborjas.

Design av CFD- ) Validering av
gallerfena simulering krafter

LN

Initialvirden : Berékning av
[ for simulering ] [ momentbidrag ] [ Reglersystem ]

Figur 3.1: Blockschema 6ver projektets arbetsgang.

3.1 Design av gallerfena

Modellen av gallerfenan konstruerades i CATIA V5. Utseendet baseras pa SpaceX
design, men &r forenklad for att passa projektets tidsramar och komplexitetsniva.
Exempelvis exkluderas spetsarna pa fenans undersida, se figur 3.2. Fastet konstru-
erades for att mojliggora inféllning samt rotation eftersom dessa ar vasentliga funk-
tioner for projektet.

17



3. Metod

Figur 3.2: Sidoprofil av gallerfena pa Falcon-9 [15].

En CAD-modell av fenan som designades visas i figur 3.3a och dess matt presenteras
i figur 3.3b.

T eV

Front view
Scale: 3:1 150

Left view
Scale: 2:1

85.09

Top view
Scale: 3:1

(b) Ritning av gallerfena, avstanden
(a) Gallerfena monterad pa raketen. angivna i millimeter.

Figur 3.3: Visualisering av designad gallerfena.

Referensarean for fenan som anvindes beridknades till 0,012 m?2, vilket senare anvindes
vid jamforelse mellan simulerade och experimentella varden. Den definierades av are-
an som innesluts av fenans yttre ram, se 3.3b, dér halen beaktades som en solid yta.
Fenans fiste berdknades inte som en del av arean.
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3.2 Initialvarden for simulering

I avsnittet redovisas berdkningar av de parametrar som krivs for att genomfora
simuleringar.

3.2.1 Berakning av massa och masscentrum

For att veta var moment och krafter skulle verka beh6vde masscentrum beréknas. I
simuleringsprogrammet Open Rocket kunde detta berdknas genom att importera en
modell av raketen. Modellen som anvéandes presenteras i figur 3.4. En tidig modell
av CAESARs raket anvindes med justerad motorvikt, vilket motsvarade det brénsle
som forbrukades fram till nedférden paborjades. Eftersom CAESARs raket befann
sig i en tidig utvecklingsfas, skulle geometri och massférdelning med stor sannolikhet
fordandras, vilket i sin tur skulle medfora att masscentrum forskots. Déarfor gjordes
en grov uppskattning utifran Onel m.fl. [35] d& en betydligt storre raket skulle lan-
das, dér den hade kvar 12,76% av branslet innan nedfirden paborjades. Massan for
branslet i motorn och oxideringstanken som hamtats fran CAESAR multiplicerades
darfor med denna procentsats.

CAESAR_Prototype Stability: 2,31 cal / 13 %
Length 227 cm, max. diameter 12,8 cm @ CG:132 cm
Mass with no motors 13555 g ® CP:161cm
Mass with motors 22822 g at M=0,300

T

Figur 3.4: Modell for berdkningar i Open Rocket.

Masscentrum hamnade 1320 mm fran raketens nos. Eftersom modellen i Open Roc-
ket var 2270 mm lang och den langd som anvéndes for modellering i 6vriga delar
av projektet var 2000 mm, anvéndes en skalfaktor sa att masscentrum blir relativt
den raketmodell som anvandes for 6vriga projektet. Masscentrum for den relevanta
raketmodellen placerades ddarmed 1163 mm fran raketens nos. Genom liknande skal-
ning placerades tryckcentrum 1419 mm fran raketens nos. Genom dessa berdkningar
faststéilldes dven raketens totala massa under nedféard till 22,822 kg.

3.2.2 Berakning av troghetsmatris

For att erhalla troghetsmatrisen som presenterades i avsnitt 2.5.2 behovde troghets-
momenten kring raketens alla axlar beriknas. Aven dessa beriknades i programmet
Open Rocket med samma modell som anvéndes for berdkning av masscentrum.
Samma uppskattning av brénsleatgang som fér masscentrum anvindes vid dessa
berdkningar. Da raketen ar symmetrisk i dess langdriktning blev troghetsmomenten
kring tvaraxlarna I, och I., av samma magnitud, alltsa [, = I,.. Det beraknade
troghetsmomentet kring lingsaxeln blev I, = 0.056 kg - m? och runt tviraxlarna
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I, = I, = 9.979 kg - m?. Likt masscentrum behovde dessa virden justeras till
referensgeometrin for projektet pa 2000 mm. For detta anvéndes ekvation (3.1) och
(3.2) for troghetsmoment for en enhetlig cylinder [36].

Vid justeringen fordndrades bara langden medan radie och totalmassa antogs oforan-
drade. Det innebér att troghetsmomentet kring langsaxeln forblev oférdndrat da
det inte beror pa lingden. Troghetsmomenten kring tvéraxlarana (,,, I.,) mins-

kade dock fran 9,979 kg - m? till 7,752 kg - m? enligt (3.2). Detta resulterade i
troghetsmatrisen (3.3).

0,056 0 0
IFRD — 0 7752 0 (3.3)
0 0 7,752

3.2.3 Berakning av hastighet vid overlamning

For att bestdmma raketens hastighet vid simuleringar berdknades hastigheten vid
overgang till landningsfas. For att bestimma denna hastighet berdknades forst ter-
minalhastigheten (V;) for raketen vid fritt fall genom ekvation (3.4), vilket &r has-
tigheten da luftmotstandet och gravitationskraften for objektet &r lika stora [37].
Nér de ar lika stora innebér det en konstant hastighet, alltsa ingen acceleration.

Vi= /7465 (3.4)

De viirden som anvindes var densiteten vid markniva och 20 °C (p = 1,20 kg/m?),
raketens bottenarea (A = 0,01287 m?) och raketens massa (m = 22,822 kg). Raket-
kroppen uppskattades till en lang cylinder med en léngd minst sex ganger sa stor som
dess diameter. Da erholls det uppskattade vardet Cp = 0,95 [38]. Den beréknade
terminalhastigheten beréknades till V; = 174,7 m/s. Det forutsétter dock att rake-
ten far fortsatta falla tills den uppnatt denna hastighet. For att berdkna hastigheten
som raketen uppnar vid ett fall fran 1000 meter anvéands darfor (3.5) [39].

—2gh

V() =V 1—e 7 (3.5)

Den uppnadda hastigheten beriknades till V' = 120 m/s. D& dessa berdkningar
antog att raketen foll helt vertikalt, inte inkluderade gallerfenornas bidrag till luft-
motstandet och antog att raketen foll fritt tills den slog i marken skulle den berdknade
hastigheten vara en Gverskattning av den verkliga hastigheten. Ekvation (2.1) och
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(2.2) visar att en hogre hastighet innebér en storre kraft skapad av fenorna. Déarfor
valdes hastigheten 100 m/s for att inte dverskatta kraften som fenorna skapar och
ddrmed underdimensionera dem.

3.3 CFD-simulering

CFD-simuleringar genomfordes for att teoretiskt berdkna krafter och moment som
anvéndes i reglersystemet. Dessa flodessimuleringar genomfordes pa bade fenan och
raketen genom programmet STAR-CCM+. Genomgaende gjordes avvigningar mel-
lan berdkningsnoggrannhet och berékningstid for att fa en noggrann, men fortfaran-
de tidseffektiv, simuleringsmodell.

3.3.1 CAD-modeller

For att anvinda STAR-CCM+ skapades CAD-modeller av raket och fenor. Dessa
modeller skapades i CATIA V5, for att sedan importeras till STAR-CCM+. Meto-
derna for att skapa dessa modeller skiljde sig at, da raketen behovde forhalla sig till
CAESARs angivelser, medan fenorna skulle vara anpassade till raketen. Daremot
behévde fenorna inte forhalla sig till ndgon pagaende modell frain CAESAR.

3.3.1.1 Modell for raket

Vid framstéllning av raketmodellen anvéindes en kombination av specifikationer. Da
det huvudsakliga malet med projektet var att utforska mojliga 16sningar for just
CAESARs raket prioriterades dess givna specifikationer hogst. I och med att deras
raket var under utveckling var en del av specifikationerna preliminédra, men ansags
anda ge den basta uppskattningen av den slutgiltiga raketen. Dar specifikationer
saknades krdvdes komplettering. Ytterligare specifikationer hémtades dérfor fran
raketen HALCYON av Aerospace Team Graz [20]. For de parametrar dér officiella
mattspecifikationer fortfarande saknades tillampades bildbaserad skalning. Genom
att anvanda raketens kidnda ytterdiameter som referens och visualiseringar av HAL-
CYON kunde precisa uppskattningar av resterande matt hamtas. Detta inkluderade
noskonens profil, vingarnas profil samt vingarnas placering pa raketen. Dessa ska-
lades sedan for att stimma Overens med de matt som hamtades fran CAESAR. De
huvudsakliga komponenterna samt dess matt presenteras i tabell 3.1.

Komponent Lingd [mm] | Himtat fran
Ytterdiamter raketkropp 128 CAESAR
Total langd raketkropp 2000 CAESAR
Langd noskon 360 uppskattning
Bredd fenor ) HALCYON
Avstand mellan fenor och raketbotten 10 uppskattning

Tabell 3.1: Matt for raketmodell.
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Tillsammans utformade dessa den slutgiltiga modellen som anvéndes for CFD-
simulering, se figur 3.5.

| e———t
4

Figur 3.5: Raketmodell for CFD-simulering.

3.3.1.2 Modell for fena

Fenmodellen som anvédndes i CFD-simuleringarna utgick fran modellen som be-
skrevs i avsnitt 3.1. Vid design av modellen utformades fiastet mellan fenan och
raketen for att fenan funktionellt skulle kunna féllas ut samt rotera. For CFD-
simuleringen kravdes ingen funktionalitet for utfdllning och rotation vilket gjorde
att fidstanordningen kunde forenklas for att spara berdkningstid. Den forenklade
fiastanordningen visas i figur 3.6. Tidsbesparingen av denna forenkling ansags 6ver-
véga forlusten i precision som den innebar.

Figur 3.6: Fenmodell fér CFD-simulering.

3.3.2 Geometri

For att kunna genomféra CFD-simuleringar behéver en geometri bestdmmas. Geo-
metrin skapas inuti STAR-CCM+ dar en gallerfena monterades 1,6 meter upp pa
raketen. Raketen inkluderas dels for att berdkna de olika kraft- och momentkoeffici-
enterna pa bade raketen och gallerfenorna, samt for att rdkna ut hur olika vinklar pa
raketen paverkar gallerfenornas resulterande kraft. Endast en gallerfena anvéindes pa
raketen for att spara berdkningstid. Gallerfenornas paverkan pa varandra bedémdes
som forsumbar och darfor kunde denna forenkling goras. Fastanordningen for gal-
lerfenan modifierades dven for simulering, dér fastet férenklades till en cylinder fran
gallerfenan som placerades inuti en storre ring fran raketen. Detta skapade en enkla-
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re geometri och gjorde det lattare att skapa ett fungerande berdkningsnit. Raketen
antas vara en stel kropp.

Raketen placerades inuti en cylindrisk flédesdomén dér botten var ett hastighets-
inlopp for flédet och toppen var ett tryckutlopp med virdet 0 Pa som grénsvillkor.
Flodesdoménen var 14 meter hog med en radie pa tre meter, dar raketen placera-
des sex meter fran hastighetsinloppet. En stor domén i forhallande till raketen var
att foredra for att minska paverkan pa flodet fran doménens viggar. Viggen pa
cylindern har gransvillkoret vigg utan friktion, medan ytorna pa raketen och galler-
fenorna har gransvillkoret vagg med friktion. Fran inloppet kommer ett flode med
vald hastighet utifran avsnittet 3.2.3 in i flédesdoménen. Den fullstindiga geometrin
visualiseras i figur 3.7.

:

| Tryckutlopp s Hastighets-
| . inlopp |
\ / \ /
T \ 4

Figur 3.7: Geometri for CFD-simulering.

Ett kartesiskt koordinatsystem definierades dar positivt z-led ar riktat i flodes-
riktningen och fenan placerades i positivt y-led. Lyftkraften, sidkraften och luft-
motstandet definierades som kraftkomponenter i x-, y- respektive z-led.

En axel placerades genom raketens mittpunkt ldngs x-axeln for att kunna rotera
flodesdoménen kring denna axel och simulera olika vinklar mellan raket och fléde.
Detta mojliggjorde analys av hur fenans position, framfor respektive bakom raketen
relativt flodet, paverkade kraftbidragen. Pa liknande sétt placerades en axel genom
gallerfenans lingdaxel (y-led) for att kunna rotera fenan. Rotationsaxlarna visas
i figur 3.8. Raketens rotation kring y-axeln inkluderades inte eftersom variation i
fenans kraftbidrag i denna rotation redan har studerats vid separat rotation av fe-
nan. Samtidigt medfor raketens symmetri att inga nya oberoende kraftkomponenter
uppstar jamfort med rotation kring x-axeln.
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Figur 3.8: Rotationsaxlar for CFD-simulering.

3.3.3 Uppstillning av fysikaliska modeller

For att simulera stromningsfiltet runt raketen och gallerfenan i STAR-CCM+ val-
des en uppséttning av fysikaliska modeller for att balansera berdkningsnoggrannhet
med berikningstid. Aven instillningen automatiskt val av rekommenderade model-
ler anvandes. Da laggs ytterligare modeller till, utover och utifran de modeller som
valdes, for att sékerstélla att simuleringen kan genomféras [40].

Da flodet som modellerades var luft valdes forst och framst flodet till en gas. Darefter
valdes en segregerad flodeslosare. En segregerad flodeslosare innebér att de styrande
ekvationerna for ett flode separeras till mindre problem och delproblem som l6ses
oberoende av varandra [41]. Dessa delproblem laggs sedan ihop for att erhélla den
fullstdndiga losningen. En segregerad flodeslosare anvands framst vid hastigheter
under Mach 0,3 da kompressibla effekter &r minimala, exempelvis for aerodynamiska
berédkningar for fordon. Alternativet var en kopplad flodeslosare, men som framst
anvinds for supersoniska floden [42]. Darfor passade en segregerad flodeslosare béttre
for scenariot som skulle undersokas.

En tredimensionell modell valdes for att fanga de asymmetriska flodeseffekter som
uppstar vid en anfallsvinkel, nagot en tvadimensionell modell inte skulle fanga. Som
tidigare namnt betraktas flodet som inkompressibelt, vilket innebér att de lokala
tryckforandringarna kring raketen inte paverkar luftens densitet. Darfor valdes en
konstant densitet (1,18415 kg/m?) for simuleringen.

For berdkningar av lyftkraft och luftmotstand pa flygplansvingar anvénds ofta ett
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stationdrt flode [43]. Det valdes dven for detta projekt dé det kan liknas med en raket
som faller med en férhéallandevis lag hastighet. Till skillnad fran instationart flode,
som ar tidsberoende, kravs endast berdkningar for en tidpunkt vid ett stationért
flode [43]. Det innebér snabbare berdkningar, snabbare konvergens av losningar samt
att resultatet direkt kan valideras mot experimentell data, da tidsmedelvardet av
resultaten kan jamforas. Slutligen valdes en K-Omega-turbulensmodell. Den anvénds
ofta nér upplosningen néira viggar ar kritisk [44], vilket &r fallet for raketens fenor.

3.3.4 Skapande av berakningsnit

De olika typer av celler i ett berdkningsnat dr hexaedriska, tetraedriska och poly-
edriska. Hexaedriska celler har bra numerisk precision och effektivitet men ar svara
att generera for komplexa geometrier. Tetraedriska celler ar latta att generera men
kréaver fler celler for samma precision. Ett polyedriskt berdkningsnét valdes eftersom
det genererar férre celler &n ett tetraedriskt berdkningsnét, har bra numeriska egen-
skaper och en robust automatiserad generering dven for komplexa geometrier [21].
Se figur 3.9 for berdkningsnét kring fastet.

Figur 3.9: Berdkningsnit runt féstet i STAR-CCM+.

Prismalager behovde konstrueras for att fa ett lagt virde for Y+. Det kravdes vid
raketen och gallerfenans yta, dér flodet gar fran hog till lag hastighet. Dér krévs
det ett visst antal tunna lager med successivt Okande celltjocklek ut fran ytan.
Anpassade installningar skapades for raketens, gallerfenans och flodesdoménens yta.
Prismalager éndrades separat for raketen och gallerfenan medan de stdngdes av helt
for flodesdoménen. Genomsnittet pa Y+ 6ver raketens och fenans sammanlagda yta
blev 0,467 dar majoriteten av ytan hade ett virde mindre &n 1, se figur 3.10.
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Wall Y+
<0 0.75 =15

Figur 3.10: Virden for Y+ pa ytan i STAR-CCM-+.

Ytterligare parametrar som justerades var 6nskad ytelementstorlek och minsta ytele-
mentstorlek, bade i standardinstéllningar och i de anpassade instéllningarna. Dessa
vérden valdes till en procentandel av basstorleken, som i sin tur bestdmdes genom en
konvergensstudie, se 3.3.5. En vak tillades &ven for bade fenan och raketen. Exakta
véarden presenteras i appendix A.

3.3.5 Konvergensstudie av berakningsnit

For att gora simuleringarna tidseffektiva men samtidigt med hog berdkningsnog-
grannhet genomférdes en konvergensstudie. Som ndmndes i avsnitt 3.3.4 sa styrde
basstorleken samtliga matt forutom de kopplade till Y+. For att méta konvergens
gjordes flera iterationer 6ver olika basstorlekar i syfte att uppna 6nskad konver-
gens. Studien genomfordes endast da bade raket och fena var neutralt vinklade.
Endast luftmotstandet undersoktes da resterande krafter och moment férvantades
vara valdigt sma och kan déarfor ge stora procentuella utslag vid sméa absoluta skill-
nader.

Metoden for konvergensstudien baserades pé en artikel fran LEAP Australia [45]. Ett
initialt berdkningsnat skapades med en basstorlek tillréckligt liten for att vid simule-
ring f& samtliga residualer mindre &n 10~%, samt fa konvergerande luftmotstand. Si-
muleringarna genomfordes till dess att krafterna ansags ha konvergerat, och déarefter
i 500 iterationer till. Ett genomsnitt berdknades sedan av de 500 sista iterationerna
for att eliminera kvarvarande oscillationer. Den initiala basstorleken valdes till 3,795
m. [terativ minskning gjordes sedan av basstorleken med faktorsteg pa 1,5 tills dess
att en iterationsforandring for krafter pa fena och raket berdknades till 2,2% re-
spektive 0,4%. En forandring mindre an 1% for bada hade varit 6énskvért, men med
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hénsyn till projektets begransade tid ansags denna konvergens vara tillracklig.

Valet av slutgiltig basstorlek gjordes genom att ga ett steg tillbaka efter det att
onskad konvergens uppnatts. For steget som gav forandringarna 2,2% respektive
0,4% gick basstorlekarna fran 1,69 m till 1,125 m. Slutgiltiga basstorleken som
anvandes till simuleringar blev darfér 1,69 m.

Figur 3.11 och 3.12 visar hur krafterna konvergerade i och med att antalet celler
okade. Radata presenteras i appendix B.
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20.5 1

Kraft [N]

20.0

19.5

2000000 3000000 4000000 5000000 6000000 7000000 8000000 9000000
Antal celler

Figur 3.11: Konvergensstudie for kraft pa fena med anpassad trendlinje.
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Figur 3.12: Konvergensstudie for kraft pa raket med anpassad trendlinje.

3.3.6 Utformning av undersokning

De parametrar som beridknades i simuleringarna var lyftkraft, luftmotstand och sid-
kraft for fena och raketkropp separat samt de moment som verkar pa raketen runt
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alla axlar. Momenten som verkar pa raketkroppen valdes att verka runt raketens
masscentrum som berdknades i avsnitt 3.2.1.

Dessa krafter och moment beréknades for olika rotationsvinklar pa raket och fena. De
aerodynamiska krafterna och momenten faststélldes for varje unik kombination av
raketens respektive fenans rotationsvinklar. Da antalet simuleringar berodde pa hur
manga olika rotationsvinklar som valdes gjordes en avvéigning som gav tillrackligt
sma rotationer av fenan utan att antalet simuleringar blev for tidskravande. Utifran
dessa krav valdes raketkroppen att rotera fran -15° till 15° med femgradigt inter-
vall. Bade rotation i positiv och negativ riktning anvandes for att berdkna fenans
kraftbidrag da fenan ar framfor respektive bakom raketen relativt till flédet. Fenan
roterades fran 0° till 30° med tiogradigt intervall. Endast rotation i positivt riktning
anvandes for fenan da kraften antogs lika stor i motsatt riktning pa grund av sym-
metrin. De 28 simuleringarna genomfordes och vardena avléstes systematiskt enligt
samma principer som beskrevs i avsnitt 3.3.5.

Utifran uppmaétta krafter och moment berdknades koefficienter som presenteras i
avsnitt 4.1. Ekvationerna som anvéndes var ekvation (2.1) och (2.2). Ekvationen &r
likadan for sidkraften, da den enbart verkar i en annan riktning. Kraftkoefficienterna
brots ut och ekvation (3.6)—(3.8) anvéndes.

Cp = ;v (3.6)
CL = vh (37)
Cg = p%f;il (3.8)

For momentkoefficienterna anvéndes (2.3). Momentkoefficienten bréts ut pa liknan-
de sétt som ovan till ekvation (3.9).

Dessa koefficienter antogs vara oberoende av Reynoldstal for att bespara mycket
beridkningstid da vi inte behévde anvédnda hastighet som en tredje berdkningspara-
meter att svepa over. Hastigheten som anvédndes for berdkningarna valdes till 100
m/s vilket i avsnitt 3.2.3 berdknades som raketens maximala hastighet vid den givna

fallhdjden.

3.4 Experimentell validering av aerodynamiska ko-
efficienter

For att validera resultaten fran CFD-simuleringarna anviandes vindtunneln i Chal-
mers stromningslaboratorium, se figur 3.13. I vindtunneln kan ett luftlode med has-
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tigheter upp till 60 m/s genereras. Vid métningarna placerades en fena mitt i vind-
tunneln. Pa grund av projektets omfattning uteslots raketkroppen fran métningarna
och enbart krafterna som verkar pa fenan vid olika rotationsvinklar uppméttes.

Figur 3.13: Vindtunneln i Chalmers stromningslaboratorium med ett luftflode fran
vanster till hoger.

3.4.1 Prototypframstallning

For att genomfora métningarna tillverkades en prototyp som krafterna verkade
pa. En 3D-printad fena valdes att anvidndas i vindtunneln. Pa grund av tidsbe-
gransningen i projektet sparade detta bade tid men sékerstéllde d&ven en exakt geo-
metri som hade blivit svar och tidskrdvande att framstélla pa annat vis. Samma
modell som anvindes for CFD-simuleringar valdes for att kunna jamfora resultaten
fran sa lika uppstéallningar som majligt. Problemet med modellen och valet att den
skulle 3D-printas var att fenans faste blev 6mtaligt och riskerade att spricka av kraf-
ten i vindtunneln. Darmed kravdes forstarkning vid féastet vilket beskrivs ytterligare
langre ned i avsnittet.

Den 3D-printade fenan valdes att goras med fyra ganger storre area &n modellen
som anvéandes i CFD-simuleringen. Anledningen var att 6ka precisionen néir fenan
skulle roteras. Da rotationen av fenan genomférdes manuellt, bidrog en storre fena
till att oka precisionen vid sma vinkeldndringar. Detta forklaras av att en speci-
fik vinkelforskjutning resulterar i en langre baglangd vid fenans ytterkant ju storre
avstandet fran rotationsaxeln ar. Den 6kade precisionen innebar en minskad felmar-
ginal.

Utifran vindtunnelns utrustning, som uppmaéttes, konstruerades en CAD-ritning av
adaptern. Eftersom hela gallerfenan var tvungen att kunna rotera kring sin egen
axel behovdes tva olika delar som tillsammans bildade adaptern, se figur 3.14. En
yttre del som féstes i lastcellen som inte kunde rotera och en inre del som kunde
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roteras inuti den yttre delen. Gallerfenan fistes i den inre delen, som sedan sékrades
i olika vinklar i den yttre delen infoér varje test.

Figur 3.14: CAD-modell av fullstindig adapter i CATTA V5.

Adapterns designades for att uppfylla nedanstaende krav:
e den ska kunna rotera gallerfenan 30° fran referenspunkten,

e den ska vara tillrackligt motstandskraftig for att halla gallerfenan uppratt i
upp till 60 m/s vindhastighet,

e den ska vara tillrdackligt hog, bred och djup for att passa i vingprofilen eftersom
sa liten del av adaptern som mojligt ska paverka lastcellens méatningar.

For att kunna rotera gallerfenan anvindes tva cylindrar. Den yttre cylindern i figur
3.14 har en innerdiameter som ér lite storre dn ytterdiametern pa den inre cylindern
sa att den inre cylindern kan rotera utan att glapp uppstar. Den yttre cylindern
konstruerades med en slits och en konstruktion som kunde klamma at den inre cy-
lindern i valda ldgen. Detta gjorde det mojligt att positionera gallerfenan i olika
vinklar mot vindriktningen i syfte att bestamma kraften som paverkar fenan i olika
vindriktningar. For att gora infastningen for gallerfenan mer robust under testerna
svetsades tva metallplattor fast pa utsidan av den inre cylindern. Skruvar gick ige-
nom metallplattorna fran bada hallen av gallerfenan sa att den skulle sitta fast. Om
dessa metallplattor inte hade anvinds ansags risken vara stor att gallerfenan hade
gatt av vid den tunna infastningen eftersom hela gallerfenan dr 3D-printad, se figur
3.6.

Ritningar som beskriver adapterns utseende togs fram i CATIA V5 for att kunna
producera adaptern i prototyplabbet, se figur 3.15.
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Figur 3.15: Ritning 6ver den slutliga med alla nédvandiga matt, avstanden angivna
i millimeter.

For att fa de vinklar pa gallerfenan som var tankt ristades streck pa adapterns yttre
del. For att ha nagon referenspunkt ritades ett streck pa adapterns inre del. Nér
det ritade strecket matchade med ett utav de ristade strecken kunde en vinkel tas
fram som sedan motsvarade den vinkel som gallerfenan hade mot vindriktningen.
Strecken ristades med 5 graders mellanrum vilket mojliggjorde att gallerfenan kunde
vinklas med noggrann precision fran 0° till 30°.

3.4.2 Labbuppstallning och parametersvep

Vid genomférandet i vindtunneln fastes den yttre delen av adaptern i vindtun-
nelns lasteell, se figur 3.16a. Lastcellen berdknade kraften i luftflédets riktning (luft-
motstand) samt krafterna vinkelratt mot luftfiodets riktning (lyftkraft och sidkraft).
For att minska adapterns inverkan pa de uppmétta krafterna anvéandes en vingprofil,
se figur 3.16b, vars form minskar luftmotstandet. Denna vingprofil féstes i botten
av vindtunneln vilket gjorde att kraften den utsattes for inte méttes av lastcellerna.
Den inre adaptern, som var fastskruvad i fenan, fistes sedan i den yttre adaptern
déar den kunde roteras utifran uppmaérkta vinklar.
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&

(a) Uppstéllning i vindtunnel utan (b) Uppstéllning i vindtunnel med
vingprofil. vingprofil.

Figur 3.16: Uppstéllning av fena i vindtunneln.

I vindtunneln roterades fenan enligt samma vinklar som i CFD-simuleringarna, alltsa
0°, 10°, 20° samt 30°. Initialt anvéndes varje vinkel for hastigheter mellan 0 m/s
och 30 m/s for att sikerstéilla berdknade virden for alla vinklar ifall prototypen
inte skulle klara av hogre hastigheter. Nar detta var sdkerstéllt genomfordes de
fullstédndiga méatningarna.

Vid de fullstdndiga matningarna anvéndes samma vinklar fast med hastigheterna 0
m/s, 15 m/s, 30 m/s, 45 m/s och 60 m/s. Lastcellerna som anvéndes paverkas av
temperaturskillnader. Ju langre tid vindtunneln &r aktiv desto mer kommer tempe-
raturen stiga. Farre matpunkter innebéar en kortare aktiv tid men det leder till ett
mindre precist resultat. Genom denna avvégning valdes intervall om 15 m/s for var-
je vinkel som anvéndes. Dértill genomfoérdes hastighetsékningarna direkt efter att
kraften vid varje hastighet hade uppmaétts for att ytterligare minska temperaturskill-
naden. Krafterna vid varje hastighet méttes tva ganger, bade vid hastighetsokning
och hastighetssankning, for att berdkna den totala felmarginalen for varje méatning.
Utover krafterna avléstes dven faktisk hastighet, densitet och temperatur for var-
je méatning. Avslutningsvis stélldes fastanordningen upp utan fenan for att méta
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kraftbidraget fran fastet, se figur 3.17, vars resultat presenteras i appendix D.

Figur 3.17: Uppstéllning i vindtunnel utan fena.

De slutgiltiga vérdena for Cp, C'p och Cg utgors av genomsnittet av de koefficien-
ter som berdknats for samtliga hastigheter vid varje given vinkel. Koefficienterna
berdknades pa samma vis som i avsnitt 3.3.6. Genomsnittet for samtliga hastig-
heter anviandes da det i avsnitt 3.3.6 antogs att koefficienterna var oberoende av
Reynoldstal.

I berdkningen anvéindes de uppmétta viardena for densiteten och hastigheten, se
appendix D. Arean dr 0,048 m?, alltsd fyra ganger storre dn referensarean som
beskrevs i 3.4.1.

For att jamfora resultaten fran vindtunneln med resultaten fran CFD-simuleringar
berdknades en procentuell skillnad for koefficienterna mellan vindtunneln och CFD-
simuleringar.

3.5 Berakning av momentbidrag

Regressionsmodeller skapades for krafter pa fena och raket utifran data fran CFD-
simuleringar, se appendix C. Detta gjordes for att kunna sékerstélla att gallerfe-
norna kan skapa tillracklig kraft for att 6vervinna den kraft som uppstar pa raket-
kroppen. Metoden som anvéndes for att ta fram uttryck for raketens luftmotstand,
Fruftmotstand,r» och lyftkraft, Fy, s, var polynomregression med minsta kvadratme-
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toden. Eftersom rotationssymmetri rader kring raketens x-axel antas sidkrafterna
pé raketen vara noll. Ekvation (3.10) och (3.11) beskriver krafterna pa raketen som
funktion av vinkeln, #,, mellan raketen och luftfiédet:

Fiyper(6,) = —0.0100356% + 0.0165416 — 2.52016, — 1.6401 (3.10)

Frufimotstand.r (6:) = 0.117626% — 0.0325646, + 67.229 (3.11)

Aven for gallerfenorna anvindes regression for att ta fram ekvation (3.12) och (3.13)
for luftmotstand, Fiy fimotstand,gf, och lyftkraft, Fi, s 7, som funktion av vinkeln, 0,
mellan fenan och luftflédet. Pa grund av tidsbrist anvéndes enbart virden da raketen
hade en lutning pa 0° mot luftflodet.

9 2
Eyftgf(egf) 30 —1.82- egf —0.32 (3~12)
Frufimotstand,gf (0g7) = 0.02 - 0> +0.43 - 0, + 18.6 (3.13)

Ekvation (3.10)—(3.13) antar ett luftflode pa 100 m/s. For att mojliggora beraknmg
av krafter vid olika hastigheter multiplicerades samtliga funktioner med 1002 For
att berdkna momenten som dessa krafter ger upphov till berdknades havarmarna
som krafterna verkar pa utifran avstanden fran avsnitt 3.2.1 mellan tryckcentrum
och masscentrum, lc,p, samt avstandet mellan gallerfenorna och masscentrum, [y¢.
Ekvation (3.14)—(3.17) beskriver havarmarna som funktion av vinkeln mot luftflodet.

lcopuftmotstand(0r) = sin(6,.) - 0.256 ( )
leopyst(0r) = cos(6,) - 0.256 (3.15)
losuftmotstana(0;) = sin(6,) - 0.763 (3.16)
lyfaypi(0r) = cos(6,) - 0.763 (3.17)

Ekvation (3.10)—(3.17) anvénds for att berdkna momenten som verkar pa raketen
som funktion av vinkeln 6, samt momenten gallerfenorna orsakar som funktion av
vinklarna 6, och 6,, se ekvation (3.18) och (3.19).

MT(QT) - Mlyft,r<(9r) + Mluftmotstand,r(e'r) (318)
Mys(0y5,0r) = Miupimotstand.gf (Ogp:0r) + Miyse 7 (0g7,0r) (3.19)
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dar ekvation 3.20-3.23 anvands.

My, (0,) = Fiyper(0r) - loopy pikrase(0r) (3.20)

My ftmotstandr (Or) = Fluftmotstandr (0r) = lcopiu ftmotstand (6r) (3.21)

My pimotstand,gf (0gf,0r) = 2+ Flupimotstand.gf (Ogr) * Lot iuftmotstand (6r) (3.22)
Miygtg5(Ogs:0r) = 2 Fiysegr(Ogs) - Loy sirrase(0r) (3.23)

For att raketen inte ska vélta krévs att momentet gallerfenorna ger upphov till, My,
ar storre an momentet raketkroppen orsakar, M,. Darmed beh6ver storleksordningen
mellan uttryck (3.19) och (3.18) evalueras, d& raketen samt gallerfenorna har sin
maximala lutning mot luftflodet, se ekvation (3.24).

M, ¢(30°,15%) > M, (15°) (3.24)

For att avgora vid vilka vinklar momentjamvikt rader och darmed vilka vinklar
gallerfenorna kan hélla raketen i under en léngre tid, evalueras ekvation (3.25).

Mlyft,r<9r)+Mluftmotstand,r((9r)+Mluftmotstand,gf(egfa‘gr)+Mlyft,gf(0gf70r) =0 (325>

3.6 Reglersystem

For att kunna reglera och simulera raketen i Simulink behover raketens tredimensio-
nella rorelse beskrivas. Detta gors med de ekvationer som beskrivs under avsnitten
2.5.1 och 2.5.2. Eftersom dessa rorelseekvationer finns implementerade i 6DOF Fu-
ler angles, se figur 2.4a, anvands detta block for att modellera raketdynamiken. De
styrbara parametrarna ar vinklarna pa gallerfenorna, men eftersom gallerfenorna
skapar aerodynamiska moment finns det inget direkt samband mellan vinkeln pa
gallerfenorna och translationskrafterna som behovs for att styra raketens position.
Dérmed appliceras en kedja av flera regulatorer som i flera steg skapar en styrsignal
till systemet, se figur 3.18 och 3.19.

Position

EEE

s

,,,,,,

Vinklar

Figur 3.18: Overblick éver reglersystemet i Simulink dé de implementerade galler-
fenorna anvéands.

35



3. Metod

Position

Vinklar

Figur 3.19: Overblick 6ver reglersystemet i Simulink nér gallerfenorna producerar
det efterfragade momentet.

Utsignalerna fran funktionsblocket Konstanter i figur 3.18 utgors av gravitations-
vektorn samt positionsreferensen. Praxis vid modellering med koordinatsystemen
NED och FRD é&r att gravitationen verkar lings z-axeln i NED-systemet. Vidare
antas att orienteringsskillnaden mellan NED- och FRD-systemen ar liten.

Denna praxis hade i den aktuella modellen lett till ett problem, eftersom rake-
tens langdaxel, x-axeln i FRD-systemet, blivit approximativt parallell med z-axeln
i NED-systemet. Detta motsvarar en rotation pa ungefar 90° kring y-axeln. I den-
na konfiguration uppstar ett singulart ldge i Euler-vinkelrepresentationen, sa kallat
gimbal-lasning, vilket innebér att en frihetsgrad i rotationsbeskrivningen gar férlorad
och att systemet inte langre kan styras korrekt.

For att undvika detta problem avviker den aktuella modellen fran praxis och istéllet
definieras gravitationsvektorn i negativ x-riktning i NED-systemet. Detta mojliggor
en modellkonfiguration dar raketens langdaxel ar orienterad narmare x-axeln i NED-
systemet, vilket eliminerar singulariteten och ddrmed problemet med gimbal-lasning.

Det antas att raketen ska styras mot positionen [0,0] i yz-planet i NED-systemet.
Eftersom malet ar oberoende av hojd kan referenspositionen i x-axeln véljas god-
tyckligt. I den aktuella modellen sétts referenspositionen till [0,0,0] i NED-systemet.

Skillnaden mellan referenspositionen i yz-planet och den uppmétta positionen i yz-
planet utgor ett positionsfel som anvénds som indata till en PD-regulator imple-
menterad i funktionsblocket requlator angles. Detta block genererar referensvinklar
i stampning och girning som kravs for att styra raketen mot 6nskad position.

Eftersom raketen behéver ha en lutning relativt luftflodet for att skapa transla-
tionskraft berdknas luftflodets riktning i stampning och girning i funktionsblocket
angles wind. Dessa vinklar kombineras med referensvinklarna i funktionsblocket
angles sum, vilket ger vinklarna som raketen ska halla i NED-systemet.
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Dessa vinklar anvands for att bygga en onskad rotationsmatris och skillnaden mel-
lan den 6nskade rotationsmatrisen och den nuvarande rotationsmatrisen, DCM, de-
finierar ett vinkelfel. Detta vinkelfel anviands for att berdkna ett 6nskat moment i
funktionsblocket requlator moment.

Det momentet som verkar pa raketkroppen jamfors dérefter med det énskade mo-
ment som féregaende regulator berdknade, vilket ger ett momentfel. Detta fel anvénds
for att bestdmma nya vinklar pa gallerfenorna som ska generera det onskade aero-
dynamiska momentet som kravs for att orientera raketen korrekt.

Funktionsblocket AeroRaket anvinder vinklarna pa gallerfenorna tillsammans med
raketens hastighet for att berdkna de aerodynamiska krafter och moment som verkar
pa kroppen och fenorna. Da momenten fran CFD simuleringarna, se figur 4.3a—4.3c,
ansags opalitliga anvénds istédllet ekvationerna (3.18) och (3.19) for att berdkna
moment. De krafter och moment som berdknas matas in i raketmodellen, 6DOF
Fuler Angles, déar de ger upphov till translation och rotation. Resultaten aterkopplas
aven till den del regulatorkedjan som reglerar moment.

Simuleringen 6vervakas med hjalp av flera Scope-block som visualiserar och skapar
grafer over fordndringar i de olika signalerna i systemet. Parametrar i regulatorerna
testades iterativt genom aterkoppling fran graferna. Pa grund av tidsbrist modelleras
enbart ett par gallerfenor i AeroRaket, vilket medfor att nar styrning av raketen ska
genomforas genom gallerfenorna kan detta enbart goras i tva dimensioner. For att
verifiera att regulatorer och styrning fungerar i tre dimensioner saval som i tva kors
simuleringarna i tva lagen. Da styrning ska testas i tre dimensioner gors antagandet
att gallerfenorna skapat exakt det moment funktionsblocket requlator moment ger
som styrsignal. Darmed kopplas denna styrsignal direkt till 6DOF FEuler Angles
istéllet for de moment AeroRaket berdknar. Samtidigt anvéands fortfarande krafterna
som AeroRaket berédknar for att kunna verifiera hur raketen styr utifran antagandet
att det finns fungerande gallerfenor.

For att verifiera att styrning med gallerfenor &r genomforbart kors simuleringen i
den konfigurationen som visas i figur 3.18. Da styrs det modellerade paret gallerfenor
av en regulator dar styrsignalen ar vinkel pa gallerfenorna. Denna vinkel anvinds
sedan i AeroRaket for att berikna det moment gallerfenorna ger upphov till. Detta
moment tillsammans med krafterna anvéinds i 6DOF Fuler Angles.
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Resultat

I foljande kapitel presenteras de kraftkoefficienter som erhélls fran CFD-simuleringar
for att sedan jamforas med resultaten fran vindtunneln. Slutligen presenteras hur vél
raketen kan styras under nedfird av reglersystemet utifran de krafter och moment
som raket och gallerfenor producerar.

4.1 Koefficienter fran simulering

De koefficienter som berdknades utifran viarden fran CFD-simuleringar presenteras
ifigur 4.1-4.3.

4.1.1 Kraftkoefficienter for fena

I figur 4.1 presenteras kraftkoefficienterna for fenan i x-, y- respektive z-led.
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(a) CFD: Lyftkraftkoefficient for fena (x-led).
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Sidkraftskoefficient Cs (fena) [-]

(b) CFD: Sidkraftskoefficient for fena (y-led).
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(c) CFD: Motstandskoefficient for fena (z-led).
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Figur 4.1: Kraftkoefficienter for fena.

Vid en neutral fenvinkel observeras att lyftkraften, se figur 4.1a, &r néra noll for
samtliga raketvinklar, vilket &r forvantat da geometrin i detta ldge &r aerodyna-
miskt symmetrisk. Vid okad fenvinkel forskjuts kurvorna nedat i diagrammet, dér
en fenvinkel pa 30° ger en koefficient mellan -0,30 och -0,40 beroende pa raketens
rotationsvinkel. Okningen i lyftkraftskoefficient &r dock avtagande mellan 20° och
30°, vilket tyder pa att fenan ndrmar sig 6verstegring, dar ytterligare vinkling inte

ger motsvarande okning i styrkraft.

For sidkraften, se figur 4.1b, uppvisar kurvorna 6verlag en negativ lutning da ra-
ketens rotationsvinkel okar. Storst skillnad mellan de olika fenvinklarna visas da
raketen ar vinklad i £15°. Ju mindre fenan ar roterad i detta lige desto hogre &r

magnituden for kraftkoefficienten.
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Motstandskoefficienten, se figur 4.1c, 6kar tydligt i takt med fenvinkeln, vilket kor-
relerar med att fenans projicerade area mot luftstrommen véaxer. Till skillnad fran
lyftkraften okar motstandet néstan linjart upp till 30°, vilket tyder pa att det max-
imala luftmotstandet ligger bortom det undersokta intervallet.

Generellt tenderar koefficienterna, specifikt for lyftkraft och luftmotstand, att ha
en hogre magnitud da raketen roteras i positiv riktning &n i negativ riktning. Det
innebar nagot forbéttrad styrférmaga da flodet till fenan inte blockeras av raketen.

4.1.2 Kraftkoefficienter for raket

I figur 4.2 presenteras kraftkoefficienterna for raketen i x-, y- respektive z-led.
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(a) CFD: Lyftkraftkoefficient for raket (x-led).
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(b) CFD: Sidkraftkoefficient for raket (y-led).

41



4. Resultat

1.2

-
o
!

o
©
L

—e— Fenvinkel 0°

Fenvinkel 10°
—e— Fenvinkel 20°
—e— Fenvinkel 30°

Motstandskoefficient Cp [-]
o o
ES o

<
N

0.0

-15 -10 -5 0 5 10 15
Raketens rotationsvinkel (X-axel) [°]

(c) CFD: Motstandskoefficient for raket (z-led).

Figur 4.2: Kraftkoefficienter for raket.

For raketens lyftkraft, se figur 4.2a, observeras ett relativt oregelbundet och spritt
beteende. Samtliga kurvor dr néra noll da rotationsvinkeln &ar neutral, vilket &r
forvantat da raketen dr symmetrisk. I ovrigt visar koefficienten upp en kénslighet
for fenvinkeln, speciellt vid en rotationsvinkel pa —15°. Da varierar viardena mellan
0,15 och 1,0. Ett visst beroende pa fenvinkeln kunde forvéntas, men med tanke pa
storleksskillnad mellan fena och raket borde dess paverkan vara betydligt mindre.
De stora skillnaderna tyder darfor snarare pa brister i berdkningsnétets upplosning.

Sidkraftskoefficientens, se figur 4.2b, magnitud uppvisar en progressiv okning da
rotationsvinkelns magnitud okar. I negativ riktning uppnas en magnitud pa cirka 1
medan en magnitud pa omkring 0,85 uppnas i positiv riktning. Att sidkraften ckar
med rotationsvinkeln &r forvédntat, da en storre del av raketens projicerade area
exponeras for flodet nir den vinklas. Koefficientens storlek vid varje rotationsvinkel
varierar minimalt for de olika fenvinklarna, vilket tyder pa att den betydligt mindre
fenan inte paverkar flodet runt raketkroppen avsevirt.

Motstandskoefficienten, se figur 4.2¢, foljer en symmetrisk och parabelformad trend.
Ett minimivérde pa cirka 0,9 uppnas da rotationsvinkeln &dr neutral, varpa koeffi-
cienten stiger till ett vérde omkring 1,25 for rotationsvinklarna +15°. Aven denna
okning var forvintad da en storre del av raketens projicerade area exponeras. Pre-
cis som for sidkraften ger fenvinkeln endast marginella skillnader i koefficientens
storlek. Det stérker ytterligare teorin att fenans paverkan pa kraften som verkar pa
raketkroppen ar forsumbar.

4.1.3 Momentkoefficienter for raket

I figur 4.3 presenteras momentkoefficienterna for raketen kring x-, y- respektive z-
axeln.
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(a) CFD: Girningsmomentkoefficient for raket (runt x-axel).
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(b) CFD: Stampningsmomentkoefficient for raket (runt y-axel).
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(c) CFD: Rullmomentkoefficient for raket (runt z-axel).

Figur 4.3: Momentkoefficienter for raket.

Girningsmomentet, se figur 4.3a, uppvisar ett tydligt linjart forhallande med en
negativ lutning i hela det undersckta intervallet, vilket motsvarar en néstintill sym-
metrisk trend om koefficientens magnitud méts. Vid neutral rotationsvinkel har
momentkoefficienten en magnitud kring 0 som ¢kar till cirka 6,5 for negativ rotation
och till drygt 6 for positiv rotation. Att inget moment skapas vid neutral raketvinkel
var forvantat da raketkroppen ar symmetrisk. Likt krafterna pa raketen uppvisar
fenvinkeln ingen storre paverkan pa raketens moment.

Stampningsmomentet, se figur 4.3b, har en lagre magnitud dn det motsvarande kring
x-axeln och uppvisar ett mer oregelbundet beteende. Vardena varierar mellan -1,25
och 0,8 beroende péa raketens och fenans vinkar. Kurvorna for de olika fenvinklarna
skiljer sig markant at, sarskilt vid negativa rotationsvinklar. Da momentet kring
y-axeln skapas av lyftkraften &r det sannolikt att &ven dess oregelbundna beteende
orsakas av brister i berdkningsnétets upplosning.

For raketens rullmoment, se figur 4.3c, uppvisas overlag en betydligt lagre magnitud
an for de tva andra momenten. De flesta viarden ligger néra 0 och det storsta vérdet
har en magnitud pa drygt 0,02. Aven dessa virden visar ett mer oregelbundet bete-
ende utan tydliga trender. I detta fall ar troligtvis inte berdkningsnétets brister den
huvudsakliga orsaken, utan snarare pa att sma absoluta skillnader ger stora relativa
utslag i grafen. Majoriteten av vardena ar nédra noll vilket ar forvantat da raketen
ar symmetrisk i detta plan.
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4.2 Jamforelse mellan CFD-simulering och vindtun-
neltest

Jamforelser mellan de kraftkoefficienter som erhélls fran CFD-simuleringar och vind-
tunneltest presenteras i figur 4.4.
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(a) Jamforelse av motstandskraftskoefficienten.
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(b) Jamforelse av lyftkraftskoefficienten.
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(c) Jamforelse av sidkraftskoefficienten.

Figur 4.4: Jamforelse av aerodynamiska koefficienter.

For luftmotstandet, se figur 4.4a, foljer kurvornas trender varandra relativt val.
Samtidigt observeras en systematisk forskjutning mellan vindtunneltest och CFD-
simulering. Simuleringen ger konsekvent ett lagre viarde med de genomsnittligt pro-
centuell avvikelse pa 16,3%. Forskjutningen kan bero pa den nagot storre fastan-
ordningen som anvéindes i vindtunneln vilket gor att kraften uppméts till nagot
hogre i vindtunneln. Aven skillnader i ytjamnhet f6r det simulerade fallet och det
experimentella fallet kan bidra till forskjutningen.

Aven for lyftkraften, se figur 4.4b, foljer kurvorna varandra relativt vél, dir den ge-
nomsnittligt procentuella avvikelsen blev 10,2%. Den storsta procentuella avvikelsen
ar vid 0°, dar sma skillnader i virden ger stora procentuella utslag. Da detta hade
gett ett missvisande resultat exkluderades denna fran den genomsnittliga procentu-
ella avvikelsen. Kurvan for vindtunnelns varden planar ut tidigare &n vardena fran
CFD-simuleringarna. Det tyder pa att Overstegringen som nédmndes i avsnitt 4.1.1
verkar ha uppnatts tidigare i vindtunneln &n fé6r CFD-simuleringarna. For vindtun-
neln sker en utplaning redan vid en fenvinkel pa 10°. Da luftmotstandet fortsétter
att oka dven efter att lyftkraften har planat ut innebér det att styrningen blir mer
ineffektiv efter den punkten.

For sidkraften, se figur 4.4c, observeras en liknande konsekvent férskjutning som
for luftmotstandet, dar den genomsnittligt procentuella avvikelsen blev 46,0%. Gra-
ferna visar ett nédstan konstant vérde upp till 20° innan de minskar vid 30°. Att
forandringarna mellan fenvinklarna forblev relativt sma var férvantat da ingen ra-
ketrotation gjordes vid dessa jamforelser. Samma troliga orsaker till forskjutningen
som beskrevs for lyftkraften géller dven for sidkraften.
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4. Resultat

4.3 Momentjamvikt

Jamforelse mellan M, (6,) och M,(6,7,6,) vid den maximala vinkeln mellan luft-
flodet och raketen samt den maximala vinkeln mellan gallerfenorna och luftflédet
fran ekvation (3.24) ger att:

Mluftmotsmnd,gf(300,150) + Mlyft,gf(30°715o) > Mluftmotsmnd,r<]-5o) + Mlyft,r<]-5°)

Momentet som gallerfenorna skapar vid dessa vinklar, M, ;(30°,15°), &r 12,7 Nm och
det moment som raketkroppen skapar, M, (15°) &r 5,02 Nm. Detta innebér att galler-
fenorna ar tillrackliga for att forhindra att raketen i dess maximala lutning vélter, vil-
ket ar ett krav for att styrning med gallerfenorna ska vara genomfoérbar. Samtidigt ar
det moment som uppstar fran gallerfenornas luftmotstand, My, fimotstand,qf(30°,15°),
betydligt storre &n momentet som orsakas av gallerfenornas lyftkraft, M, . ,¢(30°,15°%).
Detta innebér att styrsystemet inte kan uppna en lutning pa 15°. For exakta vérden
pa momenten vid 15 graders lutning pa raketen se appendix E.

Figur 4.5 presenterar vid vilka vinklar pa raketen som gallerfenorna uppnar momen-
tjamvikt, baserat pa ekvation (3.25). Det observeras att den maximala lutningen
raketen kan ha samtidigt som momentjamvikt rader och gallerfenorna verkar inom
sitt arbetsomréde &r £0,03 radianer (+1,7°).

99'
06
Max1 = (0.03] 0.52, 0)

Figur 4.5: Vid vilka vinklar pa raketen, 0,, och gallerfenorna, 6,; som momen-
tjamvikt rader, fran uttryck 3.25. Vinkel pa gallerfenorna beskrivs av y-axeln, 6,
vinkel pa raketen beskrivs av x-axeln, 6,. Den bla rektangeln avgrénsar arbets-
omradet for styrsystemet. Skérningarna, Mazl och Maz2, mellan arbetsomradet
och uttryck 3.25 visar den maximala vinkeln pa raketen, givet den maximala vin-
keln pa gallerfenan.

4.4 Reglersystem i Simulink

Graferna i figur 4.6 presenterar hur raketens position dndras beroende pa startposi-
tion. Resultatet visar att ju ndrmare raketen borjar landningsplatsen desto snabbare
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kan raketen na sitt mal. Hoger kolumn visar styrning genom anvéndning av de im-
plementerade gallerfenorna, medan vanster kolumn visar styrning under antagandet
att gallerfenorna skapar det efterfragade momentet. Fran jamforelse mellan kolum-
nerna observeras att styrning ar mojlig i bada fallen, men samtidigt blir styrningen
mindre effektiv genom anvéndning av gallerfenorna.
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o

o
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Oftset=0 Tid [s]

(a) Simulering fran 1 meter i y-led och

1 meter i z-led utan anviandning av de
implementerade gallerfenorna.

Lateralt avstand [m]

0 20 40 60 80 100 120
oo Tid [s]

(c) Simulering fran 5 meter i y-led och
10 meter i z-led utan anvéndning av
de implementerade gallerfenorna.
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(d) Simulering fran 10 meter i z-led
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(e) Simulering fran 25 meter i y-led

och 50 meter i z-led utan anviandning
av de implementerade gallerfenorna.
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(f) Simulering fran 50 meter i z-led

med anvandning av de implementera-
de gallerfenorna.

Figur 4.6: Vinster kolumn visar styrning nar gallerfenorna producerar det efter-
fragade momentet. Hoger kolumn visar styrning da de implementerade gallerfenorna
anvands. Kolumnerna visar positionséindring utifran startposition och skillnaden i

styrformaga for de tva fallen.

Figur 4.7 presenterar hur langt raketen hinner styra i sidled innan den nar marken
vid ett fall fran 1000 meter. Det observeras att raketen nar marken efter 13 sekunder
och att raketen fran denna hgjd inte hinner styra tillrackligt. Figurer 4.7a och 4.7b
visar styrning nar gallerfenorna producerar det efterfragade momentet, figurer 4.7c
och 4.7d visar styrning da de implementerade gallerfenorna anvéands.
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(a) Den totala positionséandringen hos
raketen med styrning nar gallerfenor-
na producerar det efterfragade mo-
mentet.
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(b) Positionsandringen hos raketen
med styrning nir gallerfenorna produ-
cerar det efterfraigade momentet. For
att tydliggora positionsforandringen i
y- och z-led &r x-axeln skalad.
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(c) Den totala positionséndringen hos

raketen med styrning da de implemen-
terade gallerfenorna anvands.
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(d) Positionsdndringen hos raketen

med styrning d& de implementerade
gallerfenorna anvénds. For att tyd-

liggora positionsforandringen i z-led
ar x-axeln skalad.

Figur 4.7: Positionsférandringen fran en hojd pa 1000 meter.

Den hojden som behovs for att raketen ska hinna reglera till landningsplatsen visas
i figur 4.8. Det observeras att en hojd pa 20 000 meter ar tillracklig for att styra
raketen till landningsplatsen om raketen startar fallet 10 meter fran landningsplatsen
i sidled.

Vertikalt avstand [m]

80 55 50 35 40 35 30 75 20 15 10 35 9 05

Lateralt avstand [m]

Figur 4.8: Raketens avstand fran landningsplatsen under nedféard fran 20 000 me-
ters hojd. Raketens avstand fran marken beskrivs av y-axeln och raketens posi-
tionsforandring i sidled beskrivs av x-axeln.
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Diskussion

I detta avsnitt diskuteras och utvarderas reglersystemet och dess styrférmaga. Vida-
re sa diskuteras CFD-simuleringarna utifran traffsikerhet och potentiella felkéllor,
déar vindtunnelresultaten anvénds for att diskutera kraftkoefficienternas precision.
Slutligen presenteras mojliga forbattringar och vidare arbeten.

5.1 Reglersystem

Resultatet i avsnitt 4.3 visar att gallerfenorna genererar ett tillrackligt stort moment
for att forhindra att raketen vélter i sin maximala lutning. Samtidigt framkommer
det att momentet som uppkommer av gallerfenornas luftmotstand &r betydligt storre
an det moment som produceras av gallerfenornas lyftkraft. Eftersom dessa moment
motverkar varandra och att det &r momentet som uppkommer av gallerfenornas
lyftkraft som &r reglerbart uppkommer risken att gallerfenorna inte klarar av att
halla raketen i den lutning som behdvs for att skapa en tillrdcklig translationskraft
for effektiv styrning. Detta stods av figur 4.5 eftersom det framkommer att momen-
tjamvikt uppstar vid en mycket liten vinkel, vilket troligtvis leder till att raketen
under nedfard inte uppnar den 6nskade lutningen. Detta skulle kunna vara en an-
ledning till att raketen har mycket langsam styrférmaga, vilket ses i figur 4.8.

[ avsnitt 4.4 framkom att referenspositionen paverkar hur snabbt raketen kan komma
till landningsplatsen vilket ar forvantat. Samtidigt kan det observeras att positionen
inte forandras méarkbart de férsta sekunderna, vilket beror pa att raketen inte &n hun-
nit upp i adekvat hastighet for att skapa tillracklig aerodynamisk kraft fér styrning.
Att de aerodynamiska krafterna &r beroende av kvadraten av hastigheten orsakar
ytterligare en svarighet. Eftersom olika krafter kan uppnas vid olika hastigheter finns
inget linjart samband mellan vinkel pa gallerfenan och kraft. Darmed &ar det svart
att hitta parameterviarden for regulatorerna som fungerar i alla hastigheter. Detta
mérks da ett visst Gversving observeras vilket indikerar att regulatorparametrarna
inte ar optimalt valda.

For att uppna en tillrackligt bra reglering av positionen uppskattades regulatorpara-
metrarna iterativt. Nar oversvingningen av signalen var relativt liten ansags regula-
torerna tillrackligt bra for &ndamalet. En framtida forbéttring for att vilja mer opti-
mala viarden pa regulatorparametrarna hade varit att bestdmma overforingsfunktionen
for raketen och analysera dess sikerhetsmarginaler.

Eftersom bara ett av de tva paren gallerfenor modellerades visades bara positions-
forandringen léngs z-axeln. Det sista gallerfena-paret simulerades inte pa grund av
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5. Diskussion

tidsbrist. Eftersom inte bada gallerfena-paren simulerades samtidigt leder det till att
modellens realism minskar och maste darfor tolkas med forsiktighet. 1 ett verkligt
system paverkar de tva gallerfena-paren varandra vilket kan leda till andra resultat
an de som presenteras. Dessutom forenklades kraftekvationerna for gallerfenorna
sa att de enbart beror pa fenans vinkel. Eftersom raketens vinkel bortsags missas
effekten da raketen técker flodet till fenan. Hade den modellerats hade ett mer
trovardigt resultat erhallits.

I figur 4.7 visas raketens position under simuleringen. Dar framgar att raketen inte
hinner reglera tillrackligt langt innan raketen nar marken. Detta beror pa att lyft-
kraften fran raketkroppen inte blir tillrdckligt stor inom det tillgingliga tidsintervall
pa 13 sekunder for att komma till referenspunkten. Konsekvensen ar att raketen
endast kan korrigera sin bana om startpositionen ligger relativt nira landningsplat-
sen. For att raketen ska hinna korrigera sin bana krévs en hogre starthojd. Vid en
starthojd pa 20 000 meter klarar raketen att na malet. Detta visar att simuleringen
tillsammans med det implementerade reglersystemet inte fungerar optimalt for upp-
giften sa som det ar nu. En annan aspekt ar att modellen saknar stérningar sa som
vind och sensorbrus. Dessa faktorer skulle krava battre reglerteknik och formodligen
andring i design av gallerfenor.

5.2 Val och design av gallerfena

Gallerfenan var initialt problematisk vid skapandet av berdkningsnétet. Detta visar
tydligt utmaningen med att ha en geometriskt komplex modell. Om en plan fena
hade valts istédllet hade antalet celler i ndtet minskat, vilket &r en viktig aspekt att
beakta vid framtida optimering av liknande aerodynamiska modeller. Det slutgilti-
ga berdkningsnétet uppnadde en tillrdcklig niva och berdkningstiden var acceptabel.
De inledande svarigheterna vid nétgenereringen berodde sannolikt pa erfarenhets-
brist inom arbetsgruppen. Detta utgor en kritisk faktor i projektplaneringen; vid
begransad tid eller erfarenhet ar valet av en geometriskt enklare komponent, sasom
en plan fena, ett mer effektivt alternativ for att sékerstélla projektets framgang.

Sammanfattningsvis bedoms valet av gallerfena som tekniskt motiverat. Gallerfe-
nans mojlighet till infallning och dess férmaga att generera ett hogt luftmotstand
i neutralt lage dr avgorande faktorer for stabilitet under raketens upp- respektive
nedfard. Alternativa styr- och stabiliseringssystem utover konventionella fenor kunde
ha utvérderats, men givet projektets tidsramar och niva bedomdes en avgransning
till fenor som noédvandig for att sdkerstéilla genomforandet.

Gallerfenans design dr baserad pa flera olika gallerfenor, men ingen optimering gjor-
des for storlek, form, och gallertjocklek. Detta ar en felkédlla med potential for fram-
tida forbéttring.
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5.3 Raketkroppens framstallande

Raketmodellen som anvédndes for CFD simulering avviker frain CAESARs design,
vilket redovisas i 3.3.1.1. Denna skillnad innebéar ett visst fel i faststéllandet av de
moment och krafter som genereras av raketkroppen. Problemet bedoms dock som
mattligt, da projektets primara fokus i bade vindtunnel och CFD var utvirdering av
gallerfenornas aerodynamik. Eftersom raketens utformning &r baserad pa etablerade
konfigurationer inom CAESAR och liknande projektgrupper, anses geometrin vara
tillrackligt representativ for att ge tillrdackliga resultat.

5.4 CFD-simuleringar

Manga av de aerodynamiska trenderna i avsnitt 4.1 bekréaftar férvintade fysikaliska
fenomen. Att fenans lyftkraft inte 6kar mellan 20° och 30° indikerar att fenan uppnéar
overstegringsgransen. Utifran de simulerade vardena uppnas maximal styrkraft re-
dan vid 20° vilket innebér att det for ett praktiskt reglersystem saknas incitament
att vinkla fenorna mer &n 20°. Dessutom fortsétter luftmotstandet att oka efter
denna punkt vilket bidrar till en ldgre hastighet som minskar fenans lyftkraft. En
intressant observation dr den asymmetri i uppmaétta krafter som uppstar pa grund
av att raketkroppen blockerar flodet vid vissa vinklar. Eftersom de regressionsmo-
deller som anvéndes for reglersystemet baserades pa neutral raketvinkel, togs inte
héansyn till denna minskade effektivitet. For att oka precisionen i framtida versioner
av reglersystemet bor dessa blockeringseffekter inkluderas i modellen.

De simuleringsbrister som identifierades for raketens lyftkraft och moment kring y-
och z-axeln kravde avvigningar da reglersystemet skapades. Fér momentet kring
z-axeln bedomdes osidkerheten bero pa numeriskt brus till f6ljd av de laga absoluta
viardena, vilket gjorde att dessa kunde ignoreras utan konsekvenser for stabiliteten.
For momentet kring y-axeln och tillhorande lyftkraft var magnituden daremot for
stor for att ignoreras, men monstret for oregelbundet for att vara tillforlitligt. Ef-
ter avvigande antogs dven denna kraft vara noll, alltsa att ingen kraft verkar pa
raketen i x-led da den roteras kring x-axeln. Det ansags sidkrare &n att anvidnda
CFD-vardena dér vissa krafter var riktade motsatt till den forvantade kraften. Ge-
nom att i reglersystemet istéllet berdkna momentet utifran kraftkoefficienter och
en fast hdvarm, kunde vi kringga de mest osdkra CFD-vardena och skapa ett mer
siakert reglersystem.

Slutligen indikerar resultaten pa en optimeringspotential for framtida CFD-studier.
Eftersom fenans inverkan pa raketkroppens krafter visade sig vara marginell, vore
det mer effektivt att separera simuleringarna. Genom att simulera raketkroppen iso-
lerat med ett finare berdkningsnat, skulle de oregelbundenheter som nu observerades
sannolikt kunna elimineras utan att den totala berdkningstiden okar.
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5.5 Jamforelse mellan CFD-simuleringar och vind-
tunneltest

Den systematiska forskjutningen mellan CEFD-resultaten och vindtunnelmétningarna
indikerar att skillnader i metod och uppstéllning paverkar de absoluta kraftviardena.
En mdgjlig orsak ar fastanordningen fér fenan, som i vindtunnellabbet mdojligtvis
bidrog med ett storre kraftbidrag #n fastet i CFD. Aven skillnader i ytjamnhet
mellan den simulerade och den verkliga fenan kan ha paverkat resultaten genom
forandrade gransskiktsegenskaper och darmed fordandrat motstand.

Vidare modellerades inte vindtunneluppstéllningen exakt i CFD-simuleringarna. Fx-
empelvis inkluderade simuleringarna raketkroppen tillsammans med fenan, medan
vindtunneltesten endast inkluderade fenan. Dartill &r vindtunnelns diameter mind-
re &n CFD-doménens diameter i forhallande till fenan. Dar en for liten domén kan
leda till att flodet blir paverkat och da inte simulerar ett verkligt flode. En mer
likvardig geometrisk uppstéllning mellan de tva metoderna hade sannolikt minskat
skillnaderna mellan resultaten.

Den stora relativa avvikelsen for lyftkraften vid 0° beror sannolikt pa att fenan inte
stélldes in till exakt 0° i vindtunneln, vilket medférde en liten lyftkraft nér det
teoretiskt borde ha varit noll. Samtidigt som de uppmétta virdena hér ar vildigt
smé leder dven smé absoluta avvikelser till stora procentuella skillnader. Aven pé
resterande vinklar for fenan sa finns det en liten felmarginal i hur precist vinkeln pa
fenan stélldes in, detta ger da inte helt likadana forutséattningar som i CFD.

Vidare paverkas vindtunnelméatningarna av temperaturforindringar under testet.
Lastcellerna i vindtunneln paverkas av temperaturen och vid ett snabbare luftflode
varms luften upp. I appendix D presenteras métdata for liknande hastigheter vid
acceleration och inbromsning av luftflodet. Jamforelsen av dessa métvarden for lik-
nande hastigheter kan uppskatta felmarginalen skapad av temperaturférandringar.

Den storsta temperaturrelaterade avvikelsen observerades vid tester for 0° fenlut-
ning. For luftmotstandet skilde sig resultaten 8% vid 15 m/s, dérefter minskade
avvikelsen ner till 1,3% vid 45 m/s. For lyftkraften ar avvikelsen relativt hog, upp
till 72%, men da lyftkraften har vildigt smé virden vid 0° fenlutning blir sma abso-
luta avvikelser stora procentuella skillnader. Sidokraften har en avvikelse pa 14,2%
for 15 m/s och gar ner till 1,2% for 45 m/s. Anledningen till varfor testet for 0° har
en relativt stor felmarginal beror sannolikt pa att det var forsta testet och att luften
da inte var uppvérmd, vilket ledde till stora temperaturforindringar under testets

gang.

Resterande vinklar pa fenan visar avvikelser pa max 6%, framst vid den lagsta has-
tigheten dér krafterna ocksa dr minst och darmed mer kénsliga for méatosakerheter.
De flesta avvikelser ligger runt 1% eller under.

Detta visar ett relativt palitligt resultat for testerna, med ett litet undantag for 0
graders testet dar det finns en méarkbar felmarginal. For att minska paverkan fran
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enskilda avvikelser togs ett genomsnitt av kraftkoefficienterna for de olika hastighe-
terna.

Fran métdatan i appendix D kan det observeras att sidokraften tenderar att oka
med Okande flodeshastighet, vilket indikerar ett hastighetsberoende samband. Detta
ar motsatt till vad som antagits i rapporten. Det &r dock svart att avgora hur
stor del av fordndringen som orsakas av ett eventuellt hastighetsberoende eller av
temperaturforandringarna. Vidare sa visar luftmotstandet och lyftkraften inte nagra
mérkbara tendenser for hastighetsberoende, dér &r skillnaden mellan lagsta (15 m/s)
och hogsta (60 m/s) hastigheten relativt liten, vilket gor att det inte gar att dra
nagra slutsatser om ett eventuellt samband.

Om det ar sa att lyftkraften ar hastighetsberoende skulle detta kunna bidra till skill-
nader mellan CFD-resultaten och vindtunnelmétningarna. Vidare sa beskriver inte
regressionsanpassningen som tagits fram for gallerfenan systemet korrekt, eftersom
funktionen bygger pa en hastighetsoberoende kraftkoefficient.

Adapterns kraftbidrag som presenterats i appendix D, visade sig vara relativt litet
jamfort med de uppmaétta krafterna for gallerfenan. Detta kombinerat med att CFD-
simuleringarnas geometri har en relativt liknande adapter in i raketen, sa bedomdes
adapterns kraftpaverkan som férsumbar i resultatet for vindtunneltesterna.

5.6 Vidare arbete

For att raketlandningen praktiskt ska vara mojligt hade vidare arbete kravts. Det
forsta steget hade varit att utveckla reglersystemet. Reglersystemet som anvéndes
i arbetet var inte fardigutvecklat och hade inte forméaga att styra bada paren av
gallerfenorna samtidigt. Eftersom systemets axlar &r dynamiskt kopplade orsakar
rotation kring tva axlar ett moment kring den tredje. En l6sning pa hur reglersyste-
met ska kunna kompensera for detta moment hade behovt utvecklas for att kunna
skapa fullvirdig styrning kring alla tre axlar samtidigt med hjélp av gallerfenorna.
Vidare hade implementering av storningar i form av vind och sensorbrus varit av
varde for att testa under vilka forhallanden reglersystemet fungerar.

Fenorna som anvéndes i arbetet utgick till stor del fran tidigare kénda gallerfenor
utan att optimeras for just fallet som undersoktes i rapporten. Da dessa fenor endast
klarade av att stabilisera raketen men inte att styra den hade det varit av intresse
for vidare arbete. Det skulle dels kunna vara att optimera formen pa gallerfenan
genom att exempelvis dndra forhallanden, form eller gallertjocklek. Det skulle dven
kunna vara att undersoka alternativa eller kompletterande system for nedstigning i
hoghastighetsfasen som klarar av bade stabilisering och har tillrdcklig styrformaga.

I detta och i grupp As arbete avgransades farden till tva separata delar som in-
nefattade den tidiga och den senare fasen av nedstigningen. For att fullstdndigt
kunna landa raketen hade fler faser behovt undersckas. De tva systemen hade kun-
nat integreras for att samverka under hela nedstigningsfasen. Fenornas paverkan pa
uppstigningsfasen genom okat luftmotstand hade behdvt undersokas. Slutligen hade
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5. Diskussion

fasen mellan upp- och nedstigning behévt undersokas.

Da valideringen i vindtunneln visade vissa skillnader mellan simulerade och expe-
rimentella resultat hade slutligen CFD-simuleringarna behovt bearbetats for att
béttre stamma 6verens med de uppmaétta viardena.
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§

Slutsats

Projektet pavisar att gallerfenor producerar ett tillrackligt stort aerodynamiskt mo-
ment for att évervinna raketkroppens egna moment, vilket teoretiskt mojliggér mo-
mentjamvikt och orientering under nedfiard. Den genererade lyftkraften fran fenorna
ar dock forhallandevis lag i jamforelse med det skapade luftmotstandet. Konsekven-
sen av detta &r att translationsformagan i sidled &r begrédnsad och styrsystemet age-
rar langsamt i ldgre hastigheter. Simuleringsresultaten indikerar att raketen kraver
en starthojd pa 20 000 meter for att hinna korrigera sin bana till avsedd land-
ningsplats for en sidledsforflyttning pa 10 meter. Detta Gverstiger det specificerade
projektkravet pa 1 000 meter. Det aktuella reglersystemet kan darmed inte styra
raketen till 6nskad plats inom de givna férutséttningarna.

Géllande praktisk implementering for studentraketen bedoms valet av gallerfenor va-
ra tekniskt motiverat pa grund av férmagan till in- och utfiallning, samt vid utfallning
flytta tryckcentrum ovanfér masscentrum. Validering via vindtunnelmétningar och
CFD-simuleringar uppvisar samstdmmiga aerodynamiska trender géallande luftmot-
stands- och sidkraftskoefficienter, trots vissa systematiska avvikelser i méatvérden.
For en realistisk fysisk tillampning krévs dock vidareutveckling av modellen. Den
aktuella utvarderingen bortser fran dynamiska yttre storningar sasom vind och tur-
bulens, samt vissa Ovriga aerodynamiska effekter. Vidare forutsétter reglersyste-
met en framtida implementering av adaptiva regulatorparametrar som kan hantera
de hastighetsberoende krafterna. Konceptet utgér en fungerande teoretisk grund,
men systemet kréver optimering av fendimensioner och styralgoritmer innan det &r

tillampbart for CAESARs raket.
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Appendix

A Varden for berakningsnat

Standard Fena Raket Doman
in-
stallningar
Basstorlek [m] 1,69 - - -
Onskad ytelementstorlek [m] 1,69 1,69-1072 | 1,69-1072 | 1,69
Minsta ytelementstorlek [m] 1,69-1071 1,69-107* | 1,69-10~* | 1,69
Prismalager: antal lager - 12 15 inaktiverad
Prismalager: total tjocklek [m] | - 75-107% [ 3-107° inaktiverad
Prismalager: nérvéggstjocklek [m]| | - 2,5-107% [ 5-107° inaktiverad
Vak: langd |m] - 0,2 0,5 inaktiverad
Vak: isotropisk storlek [m| - 1,69-1072 | 8,45- 1072 | inaktiverad
Vak: tillvixttakt - 1,3 1,3 inaktiverad

Tabell A.1: Virden for berdkningsnét.

For resterande parametrar anviandes forinstallda varden.

B Varden for konvergensstudie av berakningsnat

3.795m | 253 m | 1.69m | 1.125 m
Antal celler 2028624 | 3535717 | 4965392 | 8958812
Kraft fena z-led [N] | 21,8618 | 19,8736 | 18,8392 | 18,4333

Tabell B.1: Virden fran konvergensstudie av berdkningsnat pa gallerfenan.

3.795 m | 2.53 m 1.69 m
Antal celler 2028624 | 3535717 | 4965392
Kraft raket z-led [N] | 66,9553 | 67,5774 | 67,7921

Tabell B.2: Virden fran konvergensstudie av berdakningsnat pa raket.
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C Data fran CFD-simuleringar

0 10 20 30

-15 | 68,1414 | 69,4597 | 69,2311 | 67,26317
-10 | 42,4577 | 41,4493 | 41,2509 | 40,2110
-0 | 22,9044 | 22,5109 | 20,0632 | 20.407

0 |-1,2116 | 1,3121 -1,5611 | -2,3962
o | -17,6314 | -20,2676 | -22,8170 | -24,0184
10 | -37,7355 | -39,4176 | -40,6791 | -42,5571
15 | -59,1171 | -61,1105 | -61,9430 | -63,7277

Tabell C.1: Resultat CFD: moment kring x-axel. Vertikalt visas rotationsvinklarna

for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.

0 10 20 30
15 | -11,9670 | -12,101 | 1,0913 | -4,662400
10 | -1,2388 | 4,60777 | 0,7206 | -0,9741907
5 [ -5,3400 | 7,8588 | -6,4881 | 3,0018
0 | 02413 | 1,1456 | -1,2560 | -2,4376
5 [-1,4330 |5,6492 | 2,2410 | 4,0749
10 [ 0,0722 | -1,5599 | -2,9496 | -3,235
15 | 1,1411 | -1,8196 | -3,0431 | -2,947767

Tabell C.2: Resultat CFD: moment kring y-axel. Vertikalt visas rotationsvinklarna

for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.

0 10 20 30

-15 | -0,2137 | -0,170745 | -0,0324 | -0,0904371
-10 | -0,0013 | -0,01353 | -0,04023 | -0,01216
-5 | -0,0309 | 0,0114 -0,0196 | 0,0264

0 |0,0137 | 0,0153 -0,0213 | -0,004

5 |-0,0116 | -0,0073 0,0761 -0,0683

10 | -0,0314 | 0,026913 | -0,0173 | -0,00558
15 | -0,0105 | -0,0105 0,0157 -0,017368

Tabell C.3: Resultat CFD: moment kring z-axel. Vertikalt visas rotationsvinklarna

for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.

IT




0 10 20 30

-15 | 57,7741 | 78,1573 10,7820 | 42,1248
-10 | 9,9327 | 547475 11,51201 | 8,602230
-5 | 12,7397 | -12,6424 | 13,9997 | -13,9132
0 |-0,4658 | 0,7961 -1,1372 | -2,3928

5 10,5028 | 12,7333 -12,2172 | -19,1372
10 | -2,5728 | 5,0142 6,9081 1,1249

15 | -5,0232 | -1,557956 | 1,9154 -8,890229

Tabell C.4: Resultat CFD: kraft pa raket i x-led. Vertikalt visas rotationsvinklarna

for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.

0 10 20 30

-15 | 73,8315 | 77,4439 76,6324 | 74,09523
-10 | 34,4842 | 35,1552 37,0526 | 36,06509
-0 | 14,8724 | 15,0412 16,6163 | 16,6606
0 | -4,5682 | 1,2144 1,6788 1,9633

5 | -13,3114 | -13,3885 | -10,5951 | -10,2001
10 | -35,6084 | -33,2824 | -29,5228 | -29,8187
15 | -69,6022 | -68,09323 | -65,2666 | -64,00651

Tabell C.5: Resultat CFD: kraft pa raket i y-led. Vertikalt visas rotationsvinklarna

for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.

0 10 20 30

-15 | 94,8190 | 96,0351 | 96,0961 | 96,29081
-10 | 77,9324 | 78,6723 | 79,2279 | 79,22959
-5 | 70,4429 | 76,3998 | 71,1048 | 71,4667
0 | 68,5336 | 68,8680 | 69,0399 | 69,556

5 | 69,6989 | 70,10167 | 70,3640 | 71,3769
10 | 78,0136 | 78,3570 | 78,2166 | 78,729
15 | 93,4932 | 94,03341 | 93,9302 | 94,06189

Tabell C.6: Resultat CFD: kraft pa raket i z-led. Vertikalt visas rotationsvinklarna

for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.
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0 10 20 30
-15 | -2,7475 -16,8420 | -18,7839 | -21,47045
-10 | -1,133301 | -15,7743 | -18,2188 | -20,3862
-5 | -1,7217 -14,3561 | -20,5367 | -19,7704
0 |-0,3181 -18,6780 | -25,1404 | -25,4606
o 10,2919 -18,6954 | -26,4474 | -28,22
10 | -0,0708 -17,6948 | -24,1807 | -26,4739
15 | -0,1854 -15,519 | -20,1909 | -23,5319

Tabell C.7: Resultat CFD: kraft pa gallerfena i x-led. Vertikalt visas rotationsvink-
larna for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.

0 10 20 30

-15 | 11,9965 | 10,8569 | 5,6335 | 1,926225
-10 | 10,3411 | 10,0120 | 6,9413 | 3,257211
-0 | 8,2388 9,0487 | 6,7507 | 4,6555

0 |6,65629 7,2302 | 6,8102 | 5,6292

5 | 0,8148 1,33859 | 2,4734 | 4,4447
10 | -7,0793 | -5,7520 | -2,5208 | 1,6759
15 | -12,2949 | -10,791 | -4,9117 | -0,10736

Tabell C.8: Resultat CFD: kraft pa gallerfena i y-led. Vertikalt visas rotationsvink-
larna for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.

0 10 20 30
-15 | 20,6336 | 25,5617 | 30,1738 | 35,47664
-10 | 17,5034 | 21,6201 | 28,5471 | 33,36787
-5 | 15,2744 | 19,7516 | 27,8924 | 33,1783
0 | 18,57117 | 24,2293 | 34,3347 | 41,4047
5 | 21,2392 | 26,7376 | 37,4154 | 44,6917
10 | 23,1768 | 28,3658 | 37,6771 | 44,5115
15 | 25,8412 | 30,7587 | 38,0262 | 44,18552

Tabell C.9: Resultat CFD: kraft pa gallerfena i z-led. Vertikalt visas rotationsvink-
larna for raketen och horisontellt visas rotationsvinklarna for fenan.

IV
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D Radata fran vindtunneltest

Ch Cs )
0° 10,347321 | 0,191863 | 0,011145
10° | 0,445958 | 0,189668 | 0,317513
20° | 0,509724 | 0,183152 | 0,321795
30° | 0,659591 | 0,129163 | 0,346513
Tabell D.1: Beridknade kraftkoefficienter.

|4 T p D L S
0.066615  22.82 1.197 -0.000323346117 -0.0101296400 0.000902432495
14.916885 22.66 1.198 -2.23743830 0.0526978913 1.17778933
30.112365 22.85 1.197 -9.04910956 0.160134728 4.76432702
45.776865 24.14 1.192 -20.7120448 0.669688289 11.5140719
61.957385 26.94 1.181 -37.7202478 2.06895296 22.6741954
45.787250 27.16 1.180 -20.4418856 0.710538159 11.6582166
30.130192 26.75 1.182 -8.81403269 0.192824547 4.91481842
14.970923 26.27 1.183 -2.06275324 0.0913224684 1.35524673
0.024327 25.88 1.185 0.213221062 0.0209207288 0.219490007

Tabell D.2: Data fran vindtunneltest: 0 graders lutning pa fena.

V T p D L S
0.008885 25.56 1.186 -0.00618097342 -0.0278588299 -0.00829217324
14.873538 24.85 1.189 -2.85026696 -2.01273081 1.08997941
30.006942 24.79 1.189 -11.5068582 -8.04730958 4.62213919
45.639923 25.19 1.188 -26.2176253 -18.9741364 11.4230385
61.796115 26.58 1.182 -47.9952699 -34.5078421 23.1590447
45.603423 27.03 1.180 -26.2217497 -18.7354117 11.8078792
29.976404 26.80 1.181 -11.4749776 -7.97107414 4.77411715
14.886308 26.22 1.183 -2.81637214 -2.02085160 1.15024031
0.083327 2594 1.184 0.0386957776  -0.0678460057  0.0676513177

Tabell D.3: Data fran vindtunneltest: 10 graders lutning pa fena.
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V T p D L S
0.074346  25.66 1.185 -0.0145691606 -0.00678117465 0.00760685050
14.848192 2494 1.188  -3.24919609 -2.11124710 1.05814161
29.953250 24.87 1.189  -13.0587760 -8.14490513 4.43437581
45.546712  25.68 1.185  -29.9509889 -18.5684513 10.8711727
61.672288 26.85 1.181  -54.3652277 -34.3316939 22.2956922
45.569788 27.23 1.179  -29.9516228 -18.3792545 10.9112068
29978442 26.84 1.181  -12.9944736 -8.02376296 4.48898874
14.877846 26.38 1.183  -3.19740497 -2.09072414 1.12280811
0.186712  26.19 1.183 0.0344456793 -0.00614263846  0.0883638507

Tabell D.4: Data fran vindtunneltest: 20 graders lutning pa fena.

\% T p D L S
0.215154  26.01 1.184 -0.0145659850  -0.0103684333 -0.00991598678
14.807577 24.58 1.189 -4.15801725 -2.21052331 0.745673468
29.883346 24.62 1.189 -16.8143096 -8.88438668 3.19306671
45.362769 25.30 1.186 -38.5537241 -19.9031182 7.68009886
61.467538 26.89 1.180 -70.1682181 -36.8419975 15.0926339
45.402538 27.30 1.178 -38.3473361 -19.7564317 7.65514425
29.873827 26.90 1.180 -16.7154436 -8.76577461 3.14492797
14.825635 26.33 1.182 -4.09026749 -2.15787092 0.755158146
0.204654  26.28 1.182 -0.00270867659 -0.00212250534  0.169749991

Tabell D.5: Data fran vindtunneltest: 30 graders lutning pa fena.

V T P D L S
0.019423 26.10 1.183 -0.0171607342 -0.0112540288 0.0112449586
14.950308 25.28 1.186 -0.152889568  -0.0189566172 0.0762175537
30.217077 25.36 1.186  -0.533088706 -0.175151314  0.334653311
45.913885 25.72 1.184  -1.22920275 -0.324407909  0.751134294
62.221077 2691 1.179  -2.30804564 -0.360594862 1.37768695
45.938769 27.51 1.177  -1.19860502 -0.338045893  0.756080692
30.199115 27.10 1.179  -0.530203592  -0.0198828427  0.314693855
14.963192 26.47 1.181 -0.117358238  0.00129606804  0.126852964
0.700308 26.56 1.181 0.00272698331 -0.0152109004  0.113522157

Tabell D.6: Data fran vindtunneltest: adapter.

VI
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Fenvinkel Hastighet [m/s] Cp CL Cs

15 0.349725 0.008237 0.184096

30 0.347385 0.006147 0.182897

0° 45 0.345496 0.011171 0.192066
60 0.346679 0.019015 0.208394

Genomsnitt 0.347321 0.011145 0.191863

15 0.451506 0.318834 0.172662

30 0.447837 0.313194 0.179890

10° 45 0.441444 0.319481 0.192338
60 0.443045 0.318542 0.213781

Genomsnitt 0.445958 0.317513 0.189668

15 0.516894 0.335865 0.168333

30 0.510060 0.318130 0.173201

20° 45 0.507654 0.314726 0.184261
60 0.504290 0.318459 0.206814

Genomsnitt 0.509724 0.321795 0.183152

15 0.664546 0.353292 0.119176

30 0.659823 0.348639 0.125302

30° 45 0.658220 0.339802 0.131121
60 0.655776  0.344317 0.141052

Genomsnitt 0.659591 0.346513 0.129163

Tabell D.7: Normaliserade absoluta kraftkoeflicienter.

E Berakningar av momentjamvikt

Mgr(30°,15°) > M, (15°)
Mluftmotstandgp (3007150) + MlyftGF (3007150) > Mluftmotstand,r(15o) + Mlyft,r(15o>
14,37 — 1,67 > 4,45 + 0,57

12,7 > 5,02

VII
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