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Sammandrag

Detta kandidatarbete undersokte aerodynamiken och uppbyggnaden av en raket avsedd
for tavling i tévlingsklassen WRA2 klass D. Fokus lag pa att optimera individuella kom-
ponenter och dess samspel for optimal flygstabilitet och prestanda. Studien centrerades
runt raketens sex huvudkomponenter: noskon, mellanparti, fallskdrm, reaktionskammare,
fenor samt den externa startrampen. Syftet var att med ingenjorsméssiga metoder iden-
tifiera och optimera de faktorer som maximerar en rakets flygh6jd samtidigt som raketen
forholl sig inom regelverket for tavlingsklassen WRAZ2 klass D.

Metodiken innefattade bade simuleringar och omfattande praktiska tester. Lastcellstester
utfordes for att jamfora hur olika bransleceller paverkar kraft och drivkraftsfas medan
vindtunneltester anvindes for att optimera olika delkomponenters aerodynamiska egen-
skaper. For att optimalt dimensionera raketens komponenter anviandes mjukvara for att
simulera raketens bana.

Resultatet av studien visade att olika designval har olika fordelar, sa det &r nodvandigt
att gora en avvigning. Till exempel var flaskan med bést drivkraft inte den med ldgst
luftmotstand. Falttesten visade betydelsen av detaljer, dir en liten forlingning av fenorna
resulterade i uppskattningsvis 6ver 30 meters hojdskillnad.

Slutsatsen av arbetet var att experimentella tester och teoretiska simuleringar mojlig-
gjorde en systematisk eliminering av tekniska problem, sasom instabilitet under flygning.
Arbetet resulterade i en teknisk design som teoretiskt uppfyller tavlingskraven, men stu-
dien belyste dven att fysiska prototyper kriver ytterligare mekanisk precision géllande
tryckhallfasthet och aterhdmtningssystem for att sédkerstélla fullstindig driftsikerhet i
tavlingssammanhang.

Keywords: raketaerodynamik, WRA2 klass D, flygstabilitet, noskon, fenor, fallskirm, re-
aktionskammare, vindtunneltester, lastcellstester, raketstabilitet, bansimulering, luftmot-
stand, drivkraft, tdvlingsraket, komponentoptimering.
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Abstract

This bachelor thesis investigated the aerodynamics and construction of a rocket intended
for competition in the WRA2 Class D category. The focus was on optimizing individual
components and their interaction for optimal flight stability and performance. The study
centered around the rocket’s six main components: nose cone, airframe, parachute, reac-
tion chamber, fins, and the external launcher. The purpose was to use engineering methods
to identify and optimize the factors that maximize a rocket’s flight altitude while ensuring
the rocket remained within the regulations for the WRA2 Class D competition class.

The methodology included both simulations and extensive practical testing. Load cell
tests were performed to compare how different fuel cells affect thrust and the thrust
phase, while wind tunnel tests were used to optimize the aerodynamic properties of various
sub-components. To optimally dimension the rocket’s components, software was used to
simulate the rocket’s trajectory.

The results of the study showed that different design choices have different advantages,
necessitating a trade-off. The bottle that generated the highest thrust in the load cell test
was not the bottle with the lowest aerodynamic drag. This showed that the final bottle
choice required a trade-off between thrust performance and aerodynamic efficiency. Field
tests showed the significance of details, where a small extension of the fins resulted in an
estimated altitude difference of over 30 meters.

The conclusion of the work was that experimental tests and theoretical simulations enabled
a systematic elimination of technical problems, such as flight instability. The work resulted
in a technical design that theoretically meets the competition requirements, but the study
also highlighted that physical prototypes require further mechanical precision regarding
pressure retention and recovery systems to ensure complete operational reliability in a
competitive context.

Keywords: rocket aerodynamics, WRA2 Class D, flight stability, wind tunnel testing, load
cell testing, trajectory simulation, fin optimization, aerodynamic drag, thrust performan-
ce, competition rocket Keywords: rocket aerodynamics, WRA2 Class D, flight stability,
wind tunnel testing, load cell testing, trajectory simulation, fin optimization, aerodynamic
drag, thrust performance, competition rocket
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Akronymer

Nedan foljer en lista med de akronymer som har anvénts i rapporten och de ar listade i
alfabetisk ordning.

CAD Computer-Aided Design

CFD Computational Fluid Dynamics

CG Center of Gravity (Tyngdpunkt)

CP Center of Pressure (Tryckcentrum)

PET Polyetentereftalat (Plasttyp som anvénds i dryckesflaskorna)

PETG Polyethylene Terephthalate Glycol (Plastmaterial for 3D-utskrifter)

PEVA Polyethylene Vinyl Acetate (Plastmaterial som anvéndes till fall-
skiirmen)

WRA2 World Water Rocket Association

v
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Nomenclature

Nedan foljer den nomenklatur av parametrar och variabler som har anvéints genomgaende
i detta arbete.

Parametrar
A Raketens frontalarea eller fallskirmens projicerade area
A, Munstyckets tvarsnittsarea
Cp Luftmotstandskoefficienten
Cy Friktionsmotstandskoefficient
Raketens diameter
d Avstandet mellan tva motsatta horn pa fallskirmen
g Tyngdaccelerationen
L Noskonens ldngd
P Initialtrycket i flaskan
P, Atmosfarstrycket
R Noskonens basradie
s Fallskdrmens (sexkantens) sidlangd
Vo Initialvolymen i flaskan
P Luftens densitet
Puw Vattnets densitet
Variabler
dM/dt Massflode (hastigheten med vilken massan lamnar raketen)
Fp Luftmotstandskraften (drag)
M Mach-tal
m Raketens massa vid landning
P Inre trycket i flaskan
R, Reynoldstalet
T Drivkraft
U Raketens hastighet relativt omgivande luften (dven fallhastighet)
Ve Vattnets utstromningshastighet
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Uy Terminalhastighet
x Koordinaten langs noskonens lingdaxel
Yy Noskonens radie vid positionen x

vi
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1 Inledning

En raket kan 6vergripande beskrivas som ett foremal som drivs framat genom att massan
pressas ut bakat, vilket genererar en framatriktad kraft som fortsattningsvis bendmns som
drivkraft. Raketer anvinds idag inom en rad omraden, fran vetenskapliga uppdrag och sa-
tellituppskjutningar till kommersiell rymdfart. Aktorer som SpaceX har under 2025 gjort
165 raketuppskjutningar for att skicka upp satelliter i rymden (Joey Roulette, 2026). I
mindre skala férekommer modellraketer, som ofta anvénds i utbildnings- och tévlingssam-
manhang for att studera grundlaggande principer inom raketflygning. Vattenraketer utgor
ett enkelt raketkoncept men ger samtidigt en god inblick i flera centrala ingenjorsmaéssi-
ga omraden, sasom ballistik, aerodynamik och framdrivning. Trots konceptets enkelhet
finns stora mojligheter att optimera raketens utformning for att forbattra flygprestandan.
Egenskaper som paverkar flygningen ar exempelvis luftmotstand, fenornas geometri och
storlek samt raketens framdrivningssystem. I denna studie konstrueras en vattenraket, en
typ av modellraket dédr vatten och trycksatt luft anvinds som drivmedel for att generera
drivkraft och mojliggora flygning.

1.1 Syfte

Syftet med kandidatarbetet ar att genom systematisk tillimpning av ingenjorsmassiga me-
toder konstruera och optimera en vattenraket for maximal flygh6jd. Arbetet kombinerar
teoretisk analys med experimentella metoder for att identifiera och optimera de paramet-
rar som har storst inverkan pa raketens flyghdjd. Malet &r att konstruera en vattenraket
som uppfyller regelverket for WRA2 klass D och dérmed &r kvalificerad for tivling in-
om den klassen. Téavlingsklassen utgor det regelverk inom vilket konstruktionen utvecklas
och fungerar som ett konkret ramverk for att utviardera raketens prestanda under verkliga
forhallanden.

1.2 Bakgrund

Bakgrunden till projektet utgar fran vattenraketens funktion som ett enkelt men tekniskt
relevant raketsystem. I detta avsnitt presenteras de grundldggande principerna bakom vat-
tenraketer, deras ingenjorsméssiga relevans samt det tévlingssammanhang och regelverk
som ligger till grund for projektets utformning.

Vattenraketer bygger pa Newtons tredje lag om verkan och motverkan och bestar i sin
enklaste form av en trycksatt behallare, delvis fylls med vatten och komprimerad luft,
dér utstromningen av vatten genererar den drivkraft som krévs for uppskjutning. Trots
att konceptet ar relativt enkelt innefattar vattenraketer flera tekniska aspekter, sasom
stromningsmekanik, aerodynamik, stabilitet och strukturell hallfasthet. De grundlaggande
fysikaliska principer som styr vattenraketers flygning aterfinns dven i mer avancerade
raketsystem, vilket gor vattenraketer till ett relevant system for att studera hur olika
konstruktionsparametrar paverkar flygprestandan.
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Utover den tekniska relevansen finns dven etablerade tévlingssammanhang for vattenra-
keter. World Water Rocket Association (WRAZ2) ansvarar for registrering av rekord och
regelverk inom olika tdvlingsklasser for vattenraketer (WRA2, u. a-b)). Inom klass D, som
utgor den tavlingsklass denna studie forhaller sig till, 4r det nuvarande rekordet 127,1
meter fran 2017 (WRAZ2, u. 4-a)). Att utveckla en vattenraket som kan prestera pa denna
niva innebar darfor en konkret ingenjorsméassig utmaning, déar flera parametrar behéver
optimeras inom givna ramar.

Klass D kinnetecknas av att raketen ska byggas pa en omodifierad tryckbehallare och
uppfylla ett antal krav avseende bland annat tryckniva, vattenandel, flasktyp, torrvikt och
ateranviandbarhet. Dessa begrédnsningar paverkar utformningen av raketen och innebér att
optimeringen inte endast handlar om att maximera hojden, utan ocksa om att gora detta
inom ramen for ett faststéllt regelverk.

1.3 Avgransningar

Arbetet avgrédnsas till utveckling av en vattenraket som uppfyller regelverket for WRA2:s
klass D. Fokus ligger ddrmed pa en raket baserad pa en omodifierad PET-flaska och de
konstruktionsméssiga forutséittningar som foljer av klass D-regelverket.

Studien avgransas vidare till de parametrar som bedoms ha storst betydelse for raketens
maximala flyghdjd. Arbetet fokuserar darfor pa raketens aerodynamik, framdrivning och
passiv stabilisering. Med passiv stabilisering avses att raketens stabilitet uppnas genom
dess utformning, exempelvis genom fenor och massfordelning, snarare &n genom aktiva
styrsystem under flygning. Elektroniska komponenter, sasom kamera och altitudmétare,
utvecklas inte inom ramen for arbetet, utan fardiga losningar anvénds vid behov. Inte hel-
ler utvecklas nagot aktivt styrsystem, exempelvis rorliga fenor, eftersom studien fokuserar
pa att maximera flyghdjden genom en passivt stabiliserad konstruktion.

Projektet avgransas dven av tillgidnglig tid och tillgdngliga resurser. Utvecklingsarbetet
omfattar dérfor ett begrénsat antal iterationer vilket i detta fall uppgick till tva faltite-
rationer.

Darutéver genomfordes arbetet inom géllande sékerhetsméssiga och praktiska ramar. Ef-
tersom projektet innefattar trycksatta behallare kommer tester inte att utféras pa ett
sitt som Overskrider de sédkerhetsforeskrifter som géller for laborativ verksamhet. Arbetet
avgransas ocksa till 16sningar och testforhallanden som kunnat genomforas utan krav pa
sarskilda tillstand.
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2 Teori

I detta kapitlet presenteras den teori som ligger till grund fér arbetet. Inledningsvis ges en
oversikt av raketens huvudkomponenter, f6ljt av teorin bakom framdrivning, aerodynamik
och stabilitet. Avslutningsvis beskrivs fallskdrmssystemet och hur raketens terminalhas-
tighet beraknas.

2.1 Raketens delar

En raket kan i den enklaste form delas upp i sex komponenter: noskon, mittparti, fall-
skirm, branslecell, fenor samt startramp, listade uppifran och ned. Nedan beskrivs varje
komponent Gversiktligt for att ge en forstaelse for raketens uppbyggnad infor de féljande
teoriavsnitten.

Noskonen sitter placerad 6verst pa raketen (se figur . Dess funktion ar att klyva luften
och leda den runt raketkroppen, vilket gér noskonens form till en viktig aerodynamisk
parameter. Vilken form som &r mest effektiv beror pa anvindningsomrade och hastighet,
vilket behandlas vidare i avsnitt 2.3.2

Figur 1: Noskon designad i Fusion

Ansluten till noskonen sitter ett mittparti (se figur . Mittpartiet ar den bérande struk-
turen som haller ssmman raketens olika komponenter. Har forvaras interna komponenter
sasom kretskort och fallskdrm. Mittpartiet bidrar &ven till raketens totala langd, vilket
paverkar stabiliteten (se avsnitt 2.4).
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Figur 2: Mittparti designat i Fusion

Fallskdrmen forvaras i mittpartiet och utgor raketens aterhdmtningssystem (se figur [3)).
Vid landning separeras noskonen fran mittpartiet, vilket frigor fallskirmen och bromsar
raketens nedstigning. Detta skyddar raketen vid landning och mojliggor ateranvindning.

Figur 3: Exempelbild pa fallskdrm (Bild: U.S. Water Rockets / CC BY-NC 3.0)

I raketens nedre del sitter en branslecell (se figur [4)). Har forvaras &mnen som genererar det
tryck vilket driver raketen framat. I detta projekt utgors brénslecellen av en omodifierad
PET-flaska med volym pa hogst 2 liter, dar vatten och komprimerad luft anvinds som
drivimedel enligt krav fran tévlingsklassen (WRA2, .
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Figur 4: Brénslecell med volymen 1.5 liter

P& utsidan av raketen, pa raketens bas, sitter fenorna monterade (se figur . Fenornas hu-
vudsakliga funktion ar att stabilisera raketen under flygning - om raketen borjar luta eller
avvika fran sin bana genererar fenorna en aterstéllande kraft som korrigerar avvikelsen.
Fenornas utformning och placering behandlas vidare i avsnitt 2.3.1.

Figur 5: Fenor designade i Fusion

Startrampen haller raketen upprétt och i position infér uppskjutning (se figur @ Vid
avfyrning frigérs raketen och den trycksatta blandningen av vatten och luft kan stromma
ut och generera drivkraft. I detta projekt anvindes en specifikt utformad startramp, som

beskrivs vidare i avsnitt 3.9.
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Figur 6: Startramp for flaskraket

2.2 Framdrivning och drivkraft

Drivkraften hos en vattenraket uppstar enligt Newtons tredje lag — nér vatten kastas ut
bakat genom munstycket, uppstar en lika stor kraft framat (Finney, [2000; Hibbeler, 2023)).
Denna drivkraft T kan uttryckas som produkten av massflodet och utstromningshastig-
heten :

dM
a (1)

dér v, ar vattnets utstromningshastighet och dM/dt ar den hastighet med vilken massan
lamnar raketen. Genom att tillimpa Bernoullis ekvation mellan vattenytan inuti raketen

och munstyckets utlopp erhélls (Chalmers tekniska hogskola, ; Finney, 2000):

T =,

1
P=PF,+ Epwvs (2)

10
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dar P ar det inre trycket, P, ar atmosfarstrycket och p,, ar vattnets densitet. Kombineras
detta med massflodet dM/dt = p, Aeve, ddr A, dr munstyckets tvirsnittsarea, fas:

T =2(P—P,)A, (3)

Drivkraftens variation 6ver tid, har kallad drivkraftsprofil, ar inte konstant utan avtagan-
de. Nér vatten strommar ut expanderar luften och trycket sjunker, vilket minskar bade v,
och massflodet. Luften antas expandera isotermt enligt PV = PyV;, dar Py och Vj ar initi-
altrycket respektive initialvolymen, eftersom viarmeutbytet med omgivningen antas hinna
utjamna temperaturforandringar under expansionen. Nér allt vatten ar utdrivet upphor
vattenfasen och den kvarvarande luften strommar ut, men dess bidrag till drivkraften ar
mycket litet pa grund av luftens laga vikt och férsummas vanligtvis.

Av ovanstaende samband framgar att drivkraften och drivkraftsprofilen paverkas av tre
huvudsakliga parametrar som kan optimeras. Initialtrycket P, paverkar direkt utstrom-
ningshastigheten v, - hogre tryck ger storre kraft. Munstyckets area A. paverkar bade
massflodet och kraften - en storre area okar massflodet men sénker samtidigt v., vilket
innebar att det finns ett optimalt virde. Slutligen paverkar vattenandelen kraftforlop-
pet — mer vatten ger lagre verkningstid medan mindre vatten ger kortare men kraftigare
utskjutning. Eftersom parametrarna samverkar ar den optimala kombinationen svar att
faststélla utan experiment.

11
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2.3 Aerodynamik

Aerodynamiken paverkar inte bara raketens maximala héjd utan &ven dess stabilitet (se
avsnitt 2.4 Stabilitet). Kraften fran luftmotstandet &r en direkt motkraft till drivkraften
och kan beskrivas med foljande ekvation(Chalmers tekniska hogskola, [u. &l s. 3):

1
Fp= 5pcDUQA (4)
dér:
e Fp ar luftmotstandskraften (drag).
e p ar luftens densitet.
o (p ar luftmotstandskoefficienten.
e A &r raketens frontalarea.
e U ér raketens hastighet relativt omgivande luften.

Eftersom raketens tvérsnittsarea bestdms av vald flaska samt fenornas storlek, och flaskor
med samma volym uppvisar forsumbara skillnader i tvérsnittsarea, ligger optimeringsfo-
kuset pa att minimera de individuella komponenternas luftmotstandskoefficienter C'p.

Luftmotstandskoefficienten bestar av tva bidrag: friktionsmotstand (skin friction) och
tryckmotstand (pressure drag), vilka beskrivs i detalj nedan enligt (Barrowman & Washing-
ton, u. &). Friktionsmotstandet definieras som den skjuvkraft per ytenhet som verkar
tangentiellt pa en yta i rorelse, och uttrycks dimensionslost. De parametrar med storst
inverkan pa friktionsmotstandet &dr ytarea och ytfinhet. Eftersom raketen passerar genom
bade laminért och turbulent flode varierar koefficienten langs rorelsen, och i det laminéra
omradet uttrycks den i termer av Reynoldstalet.

(Barrowman & Washington, [u. &).

1328

Cr = N (5)

Sedan, i overgangsfasen anvénds en formel baserad pa Prandtls experimentella data som
approximerar en 6vergang till turbulent flode, men pa grund av hur kort tid som spenderas
hér i detta fall sa kan berdkningarna bortse fran dessa varden.

1 1700
Cy= 2
(3.46log R, — 5.6) R,

12
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Sist vid turbulent fldde ser man drag som orelaterat till Reynolds talet och beror istéallet
pa ytfinheten samt raketens langd.

Cy = 0.032 (%)2 (7)

r

Sedan erhalls en formel for att omvandla dessa till subsoniskt, kompressibelt flode

Cre=Cr (1 —0.12M?) (8)

Tryckmotstand uppstar till f6ljd av tryckskillnader som bildas nar fluiden ror sig runt ra-
keten. Framfor raketen komprimeras luften mot nosen, vilket ger ett forhojt tryck, medan
en lagtryckszon med néra vakuumliknande forhallanden bildas bakom raketen da fluiden
inte hinner aterta sin ursprungliga form efter att ha passerat kroppen. Den resulterande
tryckskillnaden ger upphov till en kraft riktad mot rorelseriktningen. For att minimera
tryckmotstandets bidrag bor raketens form mojliggora en gradvis tryckokning léngs no-
sen samt en mjuk ateranslutning av flodet langs bakpartiet av raketen. Tryckmotstand
berdknas i allménhet med CFD-simuleringar (Computational Fluid Dynamics).

Pressure

\ - Pressure recovery with
g Pressure giving a ‘attached’ flow (giving a

‘backward-pushing’ force = ‘forward-pushing’ force)

‘Attached”  Flow ‘separation’ High Kinetic
flow » energy in wake

www.sciencelearn.org.nz | © The University of Waikato Te Whare Wananga o Waikato

Figur 7: Demonstration av fluidens rorelse runt ett objekt. Kélla: Science Learning Hub
— Pokapu Akoranga Putaiao, The University of Waikato Te Whare Wananga o Waikato,
www.sciencelearn.org.nz (2011), (med tillstand)

For att kunna berdkna luftmotstandskoefficienter s& kommer luftmotstandskraften Fp
métas i vindtunnel (se avsnitt 3.3 Vindtunneltester). Fran uppmétt Fpp kan Cp berdknas
genom att skriva om ekvation 4 enligt foljande:

13
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Fp
Cp=-—"F— 9
D %pUQA (9)

Da den relativa hastigheten har signifikans sa ar det dven viktigt att hastigheten i vind-
tunneln motsvarar verkliga forhallanden, vilket simuleras med verktyget Water Rocket
Simulator (Wojtek Jackiewicz, u. &l).

2.3.1 Fenor

For fenor finns ett teoretiskt optimum med avseende pa form och storlek. Den teoretiskt
optimala fendesignen har en elliptisk form sett fran sidan och en vingprofil sett fran fenans
ande (se ﬁgur, vilket minimerar luftmotstandet ("Technical Publication 16 - What Type
of Fin Shape is Best For Waterrockets”, ju. &) . Denna form har dock mindre ytarea, vilket
innebéar att raketen tar ldngre tid pa sig att korrigera avvikelser fran flygbanan — nagot
som i sig bidrar till 6kat luftmotstand. Tillverkningen stéller &ven héga krav pa precision
for att undvika skillnader mellan de individuella fenorna.

!

i A= B C Cross sections
0 n .

i Side View m U \ {

| A<l B+ C A-A BB G-C

Typical Modeler’s Fin

Edge View T

Ao B C Cross sections
i
Side View l'} P!
A-B C '

A-A B-B C-C

Expert Modeler’s Fin

Figur 8: Teoretiskt optimal fen design. Kélla: Apogee Rockets, Technical Publication 16
(u.a.), (med tillstand)

Ett alternativ till den elliptiska formen &r en rektanguldr fenform med bibehallen ving-
profil (se figur E[) Den rektanguldra formen har storre ytarea, vilket innebar att raketen
korrigerar avvikelser snabbare och ddrmed minskar det luftmotstand som uppstar vid av-
vikelser. Formen &r dven enklare att tillverka med hog precision, vilket minskar risken
for geometriska skillnader mellan de individuella fenorna. Sammanfattningsvis skiljer sig
de tva designerna framst i form - elliptisk respektive rektanguldr - medan vingprofilen ar
gemensam for bada.

14
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Edge View i i)

A=< B=y (C=; Crosssections
e T

Side View T I O L{ v

A B C* AABBC<C

Edge View CEET—
Cross sections

| 11

A-A B-B C-C

Side View

C~
Two Fin Shapes for
Competition Rockets

Figur 9: Simpel fen design. Kélla: Apogee Rockets, Technical Publication 16(u.a.), (med
tillstand)

2.3.2 Noskon

Noskonens geometri paverkar hur luftfiodet leds runt raketens framre del och har déar-
med betydelse for raketens luftmotstand. Vilken noskonform som dr mest aerodynamiskt
fordelaktig beror bland annat pa hastighetsomradet. Vid subsoniska hastigheter (Mach
< 1) och transoniska hastigheter (Mach 0,8-1,2), déar ljudhastigheten ndrmas eller upp-
nas, anvands ofta avrundade eller gradvis avsmalnade former, sasom Von Karman- och
Ogive-former, medan mer spetsiga geometrier i regel dr mer relevanta vid supersoniska
hastigheter (Mach > 1) (Gary A. Crowell Sr., [1996; Mathew m. fl., 2021)).

Noskoner kan beskrivas geometriskt som rotationskroppar, dar en tvadimensionell profil
roteras kring raketens ldngdaxel. Profilen kan uttryckas med en funktion y(z), dir x
betecknar koordinaten langs noskonens langdaxel, y radien vid positionen z, L noskonens

langd och R basradien (Gary A. Crowell Sr., 1996)).

De noskonformer som behandlas i denna studie kan definieras enligt féljande:

Von Karman*

RAJO — sin(20) 9
Yy = TQ, dir 6= cos™* <1 — %) (10)

*Von Karméan &ar baserat pa Haack serien med optimering for minimalt drag vid hogre
hastigheter.
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Figur 10: Noskon av Haack serie
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L
Elliptical nosecone
Figur 11: Elliptisk noskon
Parabol

2
y:R<2(%)—K'(%> )
2 - K’
déar K’ kan variera mellan 0 och 1, med féljande exempel:
K’ = 0 for en kona
K’ = 0.5 {6r en 1/2 parabol
K’ = 0.75 {6r en 3/4 parabol
K’ = 1 f6r en parabol

L —>
Full Parabola 5

| ..LatusRectum .

Figur 12: Tvéarsnitt av parabolisk noskon med rotation runt x-axeln
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Ogive
B R2+L2

B o oy B .
y=+vp—(@—LP*+(R-p), dir p R

(13)

Ogive Radius p

Figur 13: Tvéarsnitt av ogive noskon med rotation runt x-axeln

En tangentiell ogive &r en variant av denna dér basen pa konan tangentiellt moter mitt-
partiet for att ge en len Overgang mellan dessa. Ibland ldggs dven till en nosradie till
dessa.

Cirkular¥*

y= VR~ (¢ —R) (14)
*likadant som en Ogive i det fall dar L = R

For visuell representation pa hur modellerna av noskonerna blev se avsnitt 3.3 Vindtun-
neltester.

2.4 Stabilitet

Det som avgor om en raket kan flyga stabilt gérs upp av tva huvudsakliga fenomen. Des-
sa ar vart tyngdpunkten befinner sig och dess relation till vart tryckcentrum pa raketen
finns. Begreppet tyngdpunkt &r intuitivt men tryckcentrum é&r inte lika enkelt att forsta,
tryckcentrum uppstar namligen forst nér raketen lyft och luften bérjat floda runt raket-
kroppen. I styckena nedan beskrivs teorin bakom enkel raketdesign for vattenraketer med
fokus pa termerna tyngdpunkt och tryckcentrum.

17
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2.4.1 Fenornas paverkan pa stabilitet

Fenorna har en avgorande del i att stabilisera raketen. For att uppna en sa stabil raket som
mojligt bor tryckecentrum (center of pressure, CP) befinna sig minst en “kaliber” men gérna
narmre tva "kaliber” bakom tyngdpunkt (center of gravity, CG) (Apogeerockets, NASA,
u.a.). En kaliber motsvarar dr ett lingdméatt som motsvarar diametern av raketen. For
att uppna stabilitet bor fenorna placeras sa langt bak pa raketkroppen som mdéjligt for
att flytta CP sa langt som mojligt. Storleken pa fenorna paverkar &ven hur mycket CP
kan flyttas. Det finns teoretiska matt pa hur stora fenorna bor vara for att uppna god
stabilitet. Matten pa fenorna méts som hojd (ut fran raketkroppen) och bredd (langst
med raketkroppen). For en helt stabil raket krévs en hojd lika stor som raketens diameter
och bredden 1.2 - D.

2.4.2 Tyngdpunkt och tryckcentrum

For att en raket ska kunna flyga stabilt maste raketens tyngdpunkt befinna sig framfor
raketens tryckpunkt som ndmnt minst en kaliber men helst ndrmare tva (se figur .
Ett annat kriterium for att en raket ska vara fullkomligt stabil &r att raketens langd &r
10 - D, alltsa tio ganger sa lang som raketens diameter. (Stine & Stine, 2007, s. 142).
Detta ar dock ett orimligt designkriterium med hénsyn till flaskans bredd. Anledningen
till detta ar att raketen blir for stor och for tung, dédrav &r det inte rimligt att bygga en
vattenraket utifran detta kriterium. Dérav riktas fokus mot placering och design av fenor
samt positioneringen av raketens inre komponenter.

@‘ Rocket Stability Condition @

Stable Unstable

.4
-

I’ Flight Path
I -
\ /7N
Flight Path // A\ / |
s N /
/
/
/ For stable flight, center of gravity must be above
/ center of pressure
,/ To improve stability, add weight to the nose,
/ or increase fin area

Figur 14: Tyngdpunkt och tryckcentrums paverkan pa stabilitet. Kélla: NASA Glenn
Research Center (u.a.), (med tillstand)

2.4.3 Massvariation

En ytterligare faktor som paverkar vattenraketens stabilitet &r massvariationen under
uppskjutningsfasen. Denna uppstar fran det att raketen ldmnar startrampen tills dess
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att vattnet i flaskan har pressats ut av den komprimerade luften. Under denna fas for-
andras raketens massa snabbt, vilket dven paverkar tyngdpunktens position. Hur lange
denna fas varar beror bland annat pa flaskhalsens geometri, flasképpningens diameter,
vattenméngden, det initiala lufttrycket samt starttubens diameter i startrampen (NASA,
u.a.).

Massvariationen &r betydelsefull eftersom den paverkar tyngdpunktens lage och darmed
relationen mellan tyngdpunkt och tryckcentrum. Under uppskjutningsfasen &ar vattnet
placerat i den nedre delen av raketen, vilket forskjuter tyngdpunkten bakat. Detta kan
minska avstandet mellan tyngdpunkten och tryckcentrum och déarmed forsamra raketens
stabilitetsmarginal. Det vanligt anvinda stabilitetskriteriet, att tryckcentrum bor ligga
minst en kaliber bakom tyngdpunkten, ar framst tillimpbart under fri flygning, da ra-
keten paverkas av ett aerodynamiskt tryckcentrum som uppstar genom luftflodet runt
raketkroppen. Under den inledande uppskjutningsfasen, da massan férédndras snabbt och
raketen &nnu inte har uppnatt tillracklig flyghastighet, bidrar i stéllet startroret till att
styra och stabilisera raketen. Startrorets langd ar darfor viktig for att sidkerstélla en kon-
trollerad rorelse under den forsta delen av uppskjutningen.

2.5 Fallskirm och terminalhastighet

Efter att raketen har natt sin hogsta hojd behéver den bromsas under nedstigningen for
att kunna landa med lag hastighet. Detta gors med hjalp av en fallskirm, vars huvudsak-
liga uppgift ar att oka raketens effektiva luftmotstand. Vid nedstigning paverkas raketen
framst av tyngdkraften och luftmotstandet fran fallskdrmen. Luftmotstandet fran fallskér-
men kan beskrivas med samma grundliggande samband som anviands for aerodynamisk
motstandskraft. Terminalhastigheten uppnas nér tyngdkraften och luftmotstandet ar lika
stora (NASA Glenn Research Center, [u. a-a, u. a-b).

Tyngdkraften pa raketen kan skrivas som

F, = mg, (15)

dér m ar raketens massa vid landning och ¢ ar tyngdaccelerationen. Luftmotstandet fran
fallskirmen kan approximeras med ekvation 4| dér p ar luftens densitet, Cp ar fallskdrmens
luftmotstandskoefficient, A ar fallskdrmens projicerade area och U ar fallhastigheten. Ge-
nom att sitta tyngdkraften i ekvation lika med luftmotstandet i ekvation kan

terminalhastigheten uppskattas som
2mg
=4/ ) 16
Ut oCpA ( )

Fallskdrmens area har ddrmed stor betydelse for landningshastigheten. En storre area ger
ett storre luftmotstand och ddrmed en légre terminalhastighet. Pa samma sétt leder en
hogre raketmassa till hogre terminalhastighet om fallskdirmens area halls konstant.
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I detta projekt anviandes en sexkantig fallskirm. Om fallskdrmen approximeras som en
regelbunden sexkant kan dess area beraknas enligt

3v3

A 2352, (17)

dar s ar sexkantens sidlangd. For en regelbunden sexkant ar sidlangden lika stor som
avstandet fran centrum till ett horn. Om avstandet mellan tva motsatta horn &ar d, blir
déarfor

(18)

825.

For en fallskdrm med horn-till-hérn-diameter d = 0,60 m blir sidlangden s = 0,30 m. Med
ekvation fas da en projicerad area pa ungefir

A= 0,234m?. (19)

Denna berdkning ar en forenkling, eftersom en verklig fallskdrm inte &r helt plan under
nedstigningen och eftersom Cp beror pa fallskdirmens form, 6ppning och luftflode. Berék-
ningen ger anda en rimlig uppskattning av storleksordningen och kan anvéndas for att
bedéma om fallskdrmen &r tillrackligt stor i forhallande till raketens massa.
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3 Metod

Metoden utgick fran en kombination av experimentella tester, teoretiska simuleringar och
konstruktionsarbete for att underscka och optimera vattenraketens prestanda inom ramen
for WRA2 klass D. Arbetet byggde framst pa lastcellstester, vindtunneltester och simu-
leringar i Water Rocket Simulator (Wojtek Jackiewicz, u. a)). Lastcellstesterna anvindes
for att jamfora drivkraftsprofiler mellan olika flaskor och vattenméngder, medan vindtun-
neltesterna syftade till att experimentellt bestdmma luftmotstandet for olika noskon- och
flaskkonfigurationer. Simuleringarna anvandes som ett komplement till de experimentella
testerna for att uppskatta raketens flygbana, topphastighet och maximala héjd. Utéver
detta omfattade metoden konstruktion och praktisk utvardering av raketens delsystem,
dar den slutliga konstruktionen testades under verkliga uppskjutningsférhallanden genom
falttester. Lastcellstesterna och vindtunneltesterna genomfordes i Chalmers vindtunnel-
labb.

3.1 Regelverk och designmal

Projektet utgick fran regelverket for WRA2 klass D. Regelverket anvéindes som en ram
for design- och testarbetet, eftersom det begransar vilka 16sningar som far anvandas och
samtidigt definierar hur raketens prestanda ska kunna bedomas. Malet var darfér inte
enbart att uppna hogsta mojliga flyghdjd, utan att gora detta med en konstruktion som
uppfyller tavlingsklassens krav.

De krav som hade storst paverkan pa projektet var begransningarna for tryck, flaskvolym,
vattenméngd, torrmassa och aterhdmtningssystem. Raketen skulle baseras pa en omodifi-
erad PET-flaska med en volym pa hogst 2 liter, vilket gjorde att flaskvalet blev en central
del av bade lastcellstesterna och vindtunneltesterna. Det maximala tillatna trycket ar 6,9
bar och denna tryckniva anvindes déarfér som 6vre grans vid testerna. Eftersom vatten-
méngden enligt reglerna méste motsvara minst 20% av flaskans volym valdes testnivaerna
20%, 33% och 50% for att undersoka hur vattenandelen paverkade drivkraftsprofilen. Vat-
tenméngder 6ver 50% ansags inte vara nodvindigt da raketen hade blivit for tung.

Regelverket stéller aven krav pa att raketen ska kunna ateranviandas och att landnings-
hastigheten begrinsas till hogst 10 m/s. Detta gjorde att fallskirmssystemet blev en nod-
vandig del av slutdesignen, inte bara for att skydda raketen vid landning utan &ven for att
konstruktionen skulle kunna anvéndas vid flera uppskjutningar. Samtidigt fick raketens
torrmassa inte overstiga 1500g, vilket innebar att noskon, mittparti, fenor, elektronik och
fallskirm behovde utformas med lag vikt som ett viktigt designmal.

Utover konstruktionskraven paverkar regelverket dven hur ett rekordforsok ska genom-
foras. Raketen ska skjutas upp fran en fast startramp utan nagon extra starthjalp, och
resultatet baseras pa medelvirdet av de tva hogsta flygningarna inom en tvatimmars-
period. Detta lag till grund fér hur falttestet planerades och fér varfor raketen behovde
béara bade héjdmatare och kamera. En mer detaljerad sammanstéillning av de regler som
var relevanta for projektet finns i bilaga [A] baserat pA WRAZ2:s klass D-regler (WRA2,
u. a-c).
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3.2 Lastcellstester

Lastcellstesterna genomfordes for att underscka hur olika flaskor och vattenméngder pa-
verkade raketens drivkraftsprofil. Eftersom den optimala kombinationen av vattenandel
och flaskgeometri &r svar att faststélla analytiskt anvindes testerna som ett experimen-
tellt underlag for att jamfora olika konfigurationer vid det maximalt tillatna trycket 6,9
bar. Syftet var att identifiera den kombination som gav den mest fordelaktiga drivkrafts-
profilen inom ramen for WRAZ2:s regelverk och dédrmed ge underlag fér valet av flaska och
vattenandel till den slutliga raketdesignen.

Tre olika flaskor testades: Pepsi, Premier Cola och Schweppes. For varje flaska genom-
fordes tester med vattenandelarna 20%, 33% och 50% av flaskans volym. Samtliga tester
utfordes vid ett tryck pa 6,9 bar, vilket motsvarar den maximala tillatna trycknivan en-
ligt WRA2 klass D. For varje kombination av flaska och vattenméngd genomfordes tre
forsok for att minska paverkan av slumpmaéssiga variationer och ge ett mer tillforlitligt
jamforelseunderlag.

Testuppstéallningen var utformad som ett statiskt uppskjutningstest déar flaskan skots upp
mot en lastcell. Lastcellen registrerade den kraft som flaskan genererade som funktion
av tiden under vattenutstromningen. Pa sa sétt kunde drivkraftsprofilen jamféras mellan
olika flaskor och vattenméngder. Principen for testet visas i figur

NS S S S S

Figur 15: Principskiss 6ver det statiska lastcellstestet. Flaskan skots upp mot en lastcell
som registrerade kraften under vattenutstromningen.

Den faktiska testuppstéllningen visas i figur [[6] Flaskan monterades i en uppskjutnings-
ramp dér en styrstang fordes in i flaskoppningen. Nér testet utlostes frigjordes flaskan och
skots upp mot lastcellen, samtidigt som kraften registrerades av métsystemet.
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)

Figur 16: Testuppstéllning for lastcellstesterna. Flaskan monterades i uppskjutningsram-
pen och skots upp mot en lastcell som registrerade kraften under vattenutstromningen.

En viktig begransning med férscksuppstéallningen var att uppskjutningsrampens styrstang
satt kvar i flaskoppningen under méatningen. Detta innebar att utstromningen inte sked-
de helt fritt och att testet darfor inte fullt ut motsvarade en verklig uppskjutning. De
uppmitta kraftkurvorna bor darfor framst tolkas som ett jamférande matt mellan olika
flaskor och vattenméngder, snarare &n som en exakt beskrivning av raketens drivkraft
under fri flygning.

Métningarna registrerades med hjalp av dator och behandlades darefter i Python. For
varje métning genomfordes en nollpunktskorrigering genom att medelviardet av signalen
fore start subtraherades fran hela kraftsignalen. Startogonblicket identifierades utifran
kraftsignalens forsta tydliga 6kning, varefter tidsaxeln justerades sa att ¢ = 0 motsvarade
start. For testfall med flera upprepade forsok interpolerades signalerna till en gemensam
tidsvektor och ett medelvirde berdknades. Resultaten anvindes dérefter for att jamfora
drivkraftsforlopp, maximal kraft och ungefarlig drivkraftstid mellan olika konfigurationer.
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3.3 Vindtunneltester

Vindtunneltesterna delades in i tva separata delar. I den forsta delen jamfordes fem nos-
konformer Circle, Ellipse, Ogive R15, Ogive R30 och Von Kéarman, se avsnitt 2.3.2) med
avseende pa luftmotstand. Den paraboliska noskonen testades inte. Samtliga noskonfor-
mer monterades pa samma flaska under dessa tester. Pa sa satt kunde skillnader i uppmétt
motstand isoleras till respektive noskons geometri.

I den andra delen jamfordes tre flaskor med avseende pa luftmotstand: Pepsi, Premier
Cola och Schweppes. Hiar monterades samtliga flaskor med samma noskon for att pa mot-
svarande sétt identifiera flaskans inverkan pa luftmotstandet. Bada delarna genomférdes
vid vindhastigheter pa 15, 30, 45 och 60 m/s.

De fyra testhastigheterna 15, 30, 45 och 60 m/s valdes baserat pa simuleringar i Water
Rocket Simulator (Wojtek Jackiewicz, [u. &), vilka indikerade att raketens topphastighet
potentiellt 6verstiger 60 m/s. Antalet métpunkter begriansades till fyra for att minimera
temperaturvariationen under testet. Detta motiverades av att temperaturforandringar i
vindtunneln paverkar luftens tryck, densitet och viskositet, vilket introducerar felkéllor
som riskerar att Gverstiga skillnaderna mellan de testade konfigurationerna.

For att halla raketen i position under testerna konstruerades en testrigg bestaende av
noskon, flaska och stativ (se figur . Riggen utformades noggrant for att minimera
vibrationer och sikerstélla att flaskan riktades sa parallellt med luftflodet som mojligt,
vilket ar avgorande for méatningarnas tillforlitlighet.

Nos kon.

v///”_\
J{F\ — Stabiv

/' /115/45\

Figur 17: Skiss for vindtunneltest.

Stativets botten fordes genom ett hal i vindtunnelns golv och kopplades till en vag som
registrerade luftmotstandet. Eftersom vinden &ven traffar stativet och darmed paverkar
méatvardet konstruerades en vindprofil (se figur runt stativet. Vindprofilen fastes i gol-
vet snarare an i vagen, sa att dess bidrag till luftmotstandet inte inkluderades i méatningen

(se figur .
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Figur 19: Vindprofil fast i golvet infor testning.
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Figur 20: Fysiska modeller pa noskonerna

I figur [20| syns de fysiska modellerna pa noskonerna som testades i vindtunneln, (exklu-
derat den cirkulédra). Noskonerna ar som foljer fran vénster i bild, Ogive R15, Ogive R30,
Ellips, Von Karman och Parabol.

3.4 Teoretiska simuleringar

Teoretiska simuleringar genomférdes med Water Rocket Simulator (Wojtek Jackiewicz,
for att undersoka vilka parametrar som har storst paverkan pa raketens flygprestanda
samt for att uppskatta raketens maximala flyghdjd och topphastighet. Simuleringarna
anviandes som ett komplement till de experimentella testerna och resultaten jamfoérs med
utfallet fran falttesterna i avsnitt 4.3.
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Water Rocket Simulator

Design, test and land your water rocket, even with stages!

aunch tube length 210 |[ m | Alitude ]
jam. 2

Figur 21: Overblick pa simuleringsverktyget

3.5 Design av fenorna

Som beskrivet i del 2.3.1 Fenor, ar det inte givet vilket typ av fena som passar en vat-
tenraket bést. Utan hela konceptet ar en avviagning mellan vikt, luftmotstand, form och
placering. Fran den undersokningen som gjordes i teorin kring fenornas paverkan pa ra-
ketens prestanda togs en forsta design fram déar fenorna dr ungefar hélften sa stora som
den rekommenderade storleken for en helt stabil raket, se figur

Fenornas design inspirerades av figur [§ och [9] déar valet att géra en enklare design med
storre total ytarea gjordes. Valet grundar sig i att de optimalt designade fenorna endast &r
fordelaktiga i de hogre hastigheterna som vattenraketen nar under uppskjutningen medans
de dr nagot samre i lagre hastighet da de har mindre ytarea jamfért med de enklare de-
signerna. Valet att gora fenorna mindre dn optimal storlek gjordes for att reducera vikt,
detta influerade ocksa valet att nyttja de enklare designerna pa fenorna da deras ytarea
ar storre an den optimala designen. Ytterligare en anledning till varfor fenorna designats
mindre &n den rekommenderade storleken som presenterades under teoridelen 2.3.1 Fenor
ar att de positioneras bakom raketkroppen, vilket ger storst mojlig differens mellan tryck-
centrum och tyngdpunkten. Huruvida fenornas utformning och storlek faktiskt presterar
presenteras i resultatdelen 4.3.1 Falttest 1.

Metoderna som nyttjades for att skapa fenorna var CAD och 3D-printing, programvarorna
som anvandes for att modellera fenorna var framst Catia V5 men &ven Fusion. Forst
utformades fenans profil enligt formen i figur 4 (sett till tvérsnittet) i Catia V5 och dérefter
nyttjades ett cirkuldrt monster med y-axeln som referens for att sékerstéilla att fenorna
hamnade pa exakt 120° intervall runtom raketens mitt. Att fenorna &r jamt utplacerade
ar extremt viktigt for att raketen ska kunna parera instabiliteter och vind i alla riktningar
pa ett jamt vis. Forsta iterationen av fenorna ses i figur
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Figur 22: Forsta iterationen av fenorna

Fenornas hojd dr 85 mm, métt fran origo i halet med géngorna (55,6 mm sett till var
materialet ar placerat), och fenornas bredd &r 90 mm. Vikten pa fenorna blev 39,5 gram
med 0% utfyllnad (ihaliga) och standard véggtjocklek vilket motsvarar 1,2 mm. Detta gor
fenorna nagot svaga sett till hallfasthet men det minimerar vikten, vilket &r férdelaktigt
for raketens prestanda.

3.6 Design av noskon och mittparti

Noskonens form bestdmdes baserat pa resultaten i vindtunneltesterna (se avsnitt 4). Ra-
keten forldngdes med ett mittparti déar elektroniska komponenter placerades (se [23)). Nos-
konens och mittpartiets ldngs valdes efter forhallandet mellan h6jd och diameter pa 10:1
(Stine & Stine, 2007, s. 142). Komponenterna tillverkades genom 3D-printing och PETG
med minsta mojliga viggtjocklek utan att dventyra den strukturella integriteten, i syfte
att minimera vikten.
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Figur 23: Konstruerad raket med noskon, mittenparti och vingar printad i PETG material

3.7 Fallskirmssystem

Fallskdrmssystemet konstruerades for att uppfylla kravet pa ateranvandbarhet och be-
gransad landningshastighet. Enligt WRAZ2:s klass D-regler ska raketen vara utrustad med
ett aterhdmtningssystem som begriansar landningshastigheten till hogst 10 m/s (WRA2,
u. a-)). Systemet behovde darfor bromsa raketen under nedstigningen, samtidigt som det
skulle ha lag massa och kunna packas pa ett sitt som gav tillforlitlig frigoring.

Fallskdrmen tillverkades av tunn PEVA-plast fran en regnponcho. Materialet valdes ef-
tersom det hade lag massa, var enkelt att klippa till och kunde packas i ett relativt litet
utrymme. Fallskdrmen klipptes som en sexkant med ett horn-till-horn-avstand pa cirka
0,60 m. Denna storlek valdes som en avvéigning mellan tillgdngligt utrymme i mittparti-
et, lag massa och behovet av att begrinsa landningshastigheten. Som visades i avsnittet
om terminalhastighet motsvarar detta en projicerad area pa ungefir 0,234m?, se ekva-
tion (19)). Eftersom raketens massa utan vatten uppskattades till cirka 0,40 kg bedémdes
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fallskdrmens area vara rimlig i forhallande till kravet pa landningshastighet.

‘»\‘

Figur 24: Sexkantig fallskdrm tillverkad av PEVA-plast. Linorna féstes i forstarkta hérn
och samlades i en nyckelring fér enkel montering i raketen.

I varje horn gjordes ett hal ungefir 1 cm fran hérnspetsen, vilket gav ett avstand pa cirka
89 mm till respektive kant. Fér att minska risken att PEVA-plasten skulle rivas sonder
forstarktes varje horn med brun packtejp pa bade 6ver- och undersidan. Forstarkningarna
hade ungefar matten 1,5cm x 1,5cm. Linorna férdes genom halen med hjélp av en tunn
nal och kndts fast med en fiskeknut dér linan fordes genom féastpunkten flera ganger och
dérefter lindades runt sig sjalv innan knuten drogs at.

Fallskdrmen hade sex linor, en fran varje horn. Linorna mattes upp till cirka 75 cm innan
montering, men den effektiva langden blev ungefar 70 cm efter att knutarna hade gjorts.
Samtliga linor samlades i en liten nyckelring, vilket gjorde fallskdrmen enkel att koppla
av och pa fran raketen. Den totala massan for fallskdrmssystemet, inklusive linor och
nyckelring, var cirka 10 g.

For att fallskdrmen skulle kunna frigoras placerades den i mittpartiet under noskonen.
Fallskdrmen packades med en strukturerad vikning for att minska risken for trassel mellan
linorna. Systemet kopplades sa att noskonen hade en kortare lina pa cirka 20 cm, medan
mittpartiet hade en ldngre lina pa cirka 70cm. Tanken med denna ldngdskillnad var
att noskonen skulle kunna roéra sig bort fran raketkroppen och dra ut fallskirmen ur
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mittpartiet efter separation.

I den forsta versionen av systemet anvindes ingen aktiv mekanism for att separera nos-
konen fran mittpartiet. Noskonen monterades istéllet sa att den satt 16st nog for att
kunna separera passivt néar raketen hade passerat den mest belastade delen av flygning-
en. Losningen valdes eftersom den var latt och enkel, men den stillde samtidigt krav pa
att passningen mellan noskon och mittparti inte fick vara for tight. Fallskdrmssystemets
funktion utvirderades darfor som en del av falttestet, dar bade separationen av noskonen
och fallskiirmens frigéring kunde bedémas. Men efter ett forsta faltforsok konstaterades
det att detta system inte var palitligt nog, darfor bytte gruppen senare till en servomotor
for att separera noskonen vid aktivering av fallskdrm. Las mer om detta i avsnitt 3.8

3.8 Inbyggd dator

For att mojliggora aktiv utlosning av fallskdrmssystemet samt insamling av flygdata enligt
de regler fran WRA2, utrustades raketen med ett inbyggt elektroniskt system. Systemet
bestod av en Raspberry Pi Zero, en hojdmétare, en servomotor och ett separat nataggre-
gat, (se figur . Elektroniken placerades i mittpartiet av noskonen for att flytta raketens
tyngdpunkt framat och darmed bidra till forbéattrad stabilitet enligt principerna som be-
skrivs i avsnitt 2.4.2.
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Figur 25: Kopplingsschema 6ver elektroniken, komponenterna som visas ar: U: hojdma-
tare, Ul: nataggregat, U2: Raspberry pi zero, M1 servomotor. (Kicad)

Efter det forsta falttestet konstaterades det att den passiva separationen mellan noskon
och mittparti inte var tillrackligt palitlig for att sdkerstélla fallskirmsutlosning. Systemet
vidareutvecklades déarfér med en servomotor som aktivt kunde separera noskonen fran
mittpartiet nir raketen borjade falla. Den aktiva 16sningen valdes eftersom den bedémdes
ge hogre tillforlitlighet an den tidigare passiva mekanismen, trots att den innebar ckad
massa och hogre systemkomplexitet.

Raspberry Pi Zero fungerade som systemets centrala styrenhet. Hojdméataren anvéndes for
att registrera raketens héjd under flygningen genom att méta tryckskillnader. Den anvén-
des dven for att signalera till servomotorn nér fallskdrmen skulle aktiveras, vilket skedde
da raketen borjade falla tillbaka nedat. Datorn programmerades sa att nidr hojdmétaren
registrerade en héjdminskning pa 2 meter inom 0,5 sekunder skickades en styrsignal till
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servomotorn, som frigjorde noskonen och ddarmed mojliggjorde fallskirmens utlésning.

Elektroniken monterades pa ett 3D-printat faste i noskonen for att begrénsa rorelser och
vibrationer under uppskjutningen. Eftersom vattenraketer utsétts for hoga accelerationer
under uppskjutningsfasen var det viktigt att komponenterna fixerades ordentligt for att
undvika mekaniska skador eller oavsiktlig separation av elektriska anslutningar. Samtidigt
behovde konstruktionen hallas sa latt som mojligt eftersom elektronikens massa direkt
paverkar raketens flyghojd.

Det inbyggda systemet programmerades for autonom drift, vilket innebar att ingen extern
kommunikation eller styrning krévdes efter uppskjutning. Detta férenklade systemet och
minskade behovet av ytterligare elektronik sasom radioséndare eller fjarrstyrning, men
krivde dock en manuell paslagning innan raketen kunde monteras ihop precis innan av-
fyrning. Fokus lag istéllet pa att skapa ett robust och latt system som kunde genomféra
héjdmétning och fallskirmsutlosning pa ett tillforlitligt sdtt under flygningen.

3.9 Design av startramp

Att utveckla en helt ny startramp fran grunden bedémdes vara utanfor arbetets omfatt-
ning, da det skulle krdva omfattande iterativa tester utan att nédvandigtvis tillféra nagot
till raketens funktion. U.S. Water Rockets dokumenterar sina 16sningar for olika steg i
raketutvecklingen pa sin hemsida, vilket inkluderar en utforlig guide for konstruktion av
startramper. Av de beskrivna alternativen valdes "Cable Tie Style Water Rocket Laun-
cher"(se figur , som enligt U.S. Water Rockets ér den mest palitliga konstruktionen

(U.S. Water Rockets,

Figur 26: Referensbild 6ver startramp for vattenraket (Bild: U.S. Water Rockets / CC
BY-NC 3.0)

Startrampen baserades pa U.S. Water Rockets design, dar tryckluft fors in i flaskan genom
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en starttub. En o-ring placerad mellan flaskan och starttuben férhindrar lackage under
trycksdttning. Buntband placerades runt flaskans mynning (se figur for att halla flas-
kan pa plats, och en kort tub placerades runt buntbanden for att halla dem péa plats.
Nér tuben dras ned frigérs buntbanden och raketen avfyras. En ventil féastes i starttuben
for att mojliggora tillforsel av tryckluft, och starttuben monterades i en bas for att halla
raketen uppratt infor uppskjutning (U.S. Water Rockets,

Figur 27: Referensbild 6ver anordning for avfyrning av vattenraket (Bild: U.S. Water
Rockets / CC BY-NC 3.0)

Simuleringar i Water Rocket Simulator visade att ett lingre startror ger en lingre driv-
kraftsfas och déarmed hogre flyghdjd, &ven om den initiala kraften ar ldgre. En storre
diameter pa startroret genererar ddremot en hogre initial kraft (Wojtek Jackiewicz, .
Startroret konstruerades darfér med maximal ldngd och diameter.

3.10 Falttest

Félttesterna genomfordes for att utvirdera den samlade raketkonstruktionen under verk-
liga uppskjutningsforhallanden. Till skillnad fran lastcellstester och vindtunneltester tes-
tades har hela systemet samtidigt, det vill séga flaska, noskon, mittparti, fenor, elektronik,
kamera och fallskdrmssystem. Syftet var att undersdka raketens flyghojd, stabilitet, ater-
h&mtningssystem och ateranviandbarhet.

Félttestet genomfoérdes pa en dldre friidrottsbana med gréasyta i mitten. Platsen valdes
eftersom den gav ett oppet omrade med relativt mjukt underlag vid landning. Innan
uppskjutning kontrollerades att inga personer befann sig i ndrheten av uppskjutnings-
omradet och att raketen kunde skjutas upp i en riktning som bedoémdes sidker utifran
vindférhallandena. Vindriktning och vindstyrka beaktades dérfor vid val av placering och
uppskjutningsriktning.
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Vid félttesterna anvindes den slutliga raketkonfigurationen med en Premier Cola-flaska
som tryckbehallare. Flaskan fylldes med 550 ml vatten, vilket motsvarar cirka 37 % av
flaskans volym. Vattenméangden méttes upp i milliliter fore fyllning. Raketen trycksattes
dérefter till 6,9 bar med en barbar kompressor, dér trycket avlédstes pa kompressorns dis-
play. Denna tryckniva valdes eftersom den motsvarar den maximalt tillatna trycknivan
inom WRAZ2 klass D. Raketens torrmassa fére uppskjutning var 408 g.

Samma startramp som vid lastcellstesterna anvindes vid félttestet. Detta innebar att
raketen monterades pa en startramp med en styrstang som gick upp i flaskoppningen
under den forsta delen av uppskjutningen. Fenorna var 3D-printade och konstruerade
sa att de kunde féstas vid flaskans géngor. Noskonen och mittpartiet innehdll kamera,
héjdmaéatare och 6vrig elektronik for datainsamling. Hojden méttes med en altitudmatare
av typen NAVN, och flygningen dokumenterades med bade markvideo fran mobilkamera
och onboard-video fran en liten kamera placerad i raketens nos.

Fallskdrmssystemet packades i mittpartiet fore uppskjutning. Packningen gjordes enligt
en strukturerad vikning for att minska risken for trassel mellan linorna och for att fallskar-
men skulle kunna frigéras efter separation mellan noskon och mittparti. Vid den forsta
versionen av systemet var separationen passiv, vilket innebar att noskonen skulle separera
fran mittpartiet efter att raketen passerat sin hogsta hojd. Vid ett senare test planerades
systemet att kompletteras med en servomotor som hjélper till att trycka ut noskonen nar
raketen borjar tappa hojd.

Malet var att genomfora flera uppskjutningar under en tvatimmarsperiod, eftersom detta
motsvarar tidsramen for ett rekordforsok enligt WRA2:s regler (WRA2, |u. &-c¢). Efter
varje uppskjutning skulle maximal h6jd, flygstabilitet, noskonseparation, fallskirmsutlos-
ning och eventuella skador pa raketen utvéirderas. Resultaten fran filttesterna anviandes
dérefter som underlag for att bedéma om konstruktionen fungerade som avsett och om
nagra andringar behévde goras infér kommande uppskjutningar.
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4 Resultat

Resultaten presenteras i tre delar i enlighet med metodens upplégg. Forst redovisas utfallet
fran lastcellstesterna, dér drivkraftsprofiler for tre flaskor vid olika vattenandelar jamfors.
Dérefter presenteras vindtunneltesterna méatdata for de fem noskonformerna samt de tre
flaskorna. Avslutningsvis redovisas den ballistiska modellens héjdprediktion tillsammans
med resultatet for falttestet, vilket ger underlag for slutgiltig konfiguration.

4.1 Lastcellstester

Lastcellstesterna visade att bade vattenméngd och flasktyp hade tydlig paverkan pa driv-
kraftskurvans form. I figur 28| visas en jamforelse mellan 20%, 33% och 50% vatten for
Premier Cola-flaskan, som senare anviandes i den slutliga raketdesignen. Samtliga kur-
vor hade ett tydligt kraftpaslag direkt efter start, f6ljt av en avtagande drivkraftsfas dér
kraften successivt minskade over tid.

600 - 20 % vatten
- 33 % vatten
- 50 % vatten

500 -+

400

300 +

200

100 +

Nollpunktskorrigerad drivkraft [N]

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4
Tid efter start [s]

Figur 28: Medelviarde av nollpunktskorrigerad drivkraft som funktion av tid fér Premier
Cola-flaskan vid 20%, 33% och 50% vattenandel. De skuggade omradena visar &+ en stan-
dardavvikelse mellan upprepade férsok.

Utifran de uppmétta kurvorna bedémdes 33% vatten ge den mest gynnsamma drivkrafts-
profilen f6r Premier Cola-flaskan. Denna vattenméngd gav en tydlig drivkraftsfas med
relativt hog kraftniva under en stor del av forloppet. Vid 20% vatten blev den tillgingli-
ga reaktionsmassan mindre, vilket gav en kortare och mindre gynnsam drivkraftsfas. Vid
50% vatten okade mangden reaktionsmassa, men samtidigt 6kade dven raketens startmas-
sa. Resultatet visar darfor att valet av vattenméngd &r en avvigning mellan drivkraft,
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verkningstid och total massa. For den fortsatta designen anvandes darfor 33% vatten som
en lamplig kompromiss.

Aven flasktypen paverkade kraftutvecklingen tydligt. I figur [29] jamfors Pepsi, Schweppes
och Premier Cola vid 33% vattenandel. Figuren dr zoomad for att tydligare visa driv-
kraftsforloppet efter den initiala transienten vid start.

400 = Pepsi
Schweppes

350 .
= Premier Cola

300

250

200

150
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Nollpunktskorrigerad drivkraft [N]

T T
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Figur 29: Medelviarde av nollpunktskorrigerad drivkraft som funktion av tid for Pepsi,
Schweppes och Premier Cola vid 33% vattenandel. De skuggade omradena visar + en
standardavvikelse mellan upprepade forsok.

Av de testade flaskorna gav Schweppes den mest fordelaktiga drivkraftskurvan vid 33%
vattenandel. Kurvan lag pa en hogre kraftniva under storre delen av den studerade driv-
kraftsfasen jamfort med Pepsi och Premier Cola. Detta innebar att Schweppes framstod
som det bésta alternativet om endast den genererade drivkraften betraktades. Eftersom
samtliga tester genomfordes med samma avfyrningsramp bedéms resultaten framst va-
ra anvandbara for relativa jimforelser mellan olika flaskor och vattenméngder. Valet av
slutlig flaska baserades dérfor inte enbart pa lastcellstesterna, utan dven pa aerodynamik,
montering och raketens totala utformning.

4.2 Vindtunneltester: Noskon och flaska

Fem noskonformer testades vid vindhastigheter 15, 30, 45 och 60 m/s. I tabell 4| redovi-
sas uppmatt luftmotstandskraft (N) vid varje noskonsform vid respektive vindhastighet,
tillsammans med medelvarde och spridning 6ver de testade hastigheterna. Ogive R30 upp-
visade det lagsta medelvéirdet pa 0,806 N, f6ljt av Ogive R15 (0,820 N), Ellipse (0,826 N),
Von Karman (0,855 N) och Circle (0,897 N). Spridningen var lag for samtliga noskonfor-
mer, med virden mellan 0,006 och 0,019 N.
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Tabell 4: Uppmétt luftmotstandskraft (N) for fem noskonformer vid vindhastigheter 15,
30, 45 och 60 m/s, med medelvirde och spridning.

Noskon 15 [m/s] 30 [m/s] 45 [m/s] 60 [m/s] Medelvarde [N] Spridning [N]
Ogive R30 0.093 0.422 0.970 1.740 0.806 0.019
Ogive R15 0.108 0.435 0.980 1.758 0.820 0.013
Ellipse 0.104 0.432 0.973 1.795 0.826 0.016
Von Karman 0.135 0.466 1.011 1.806 0.855 0.006
Circle 0.146 0.489 1.044 1.908 0.897 0.011

I tabell [5] redovisas beréknade luftmotstandskoefficienter Cy for respektive noskonform.
Ogive R30 uppvisade lagsta Cj-virden vid samtliga testade hastigheter, med vérden mel-
lan 0,0835 och 0,0927. Circle uppvisade genomgaende de hogsta viardena, mellan 0,0991
och 0,1308. Skillnaden i Cy-medelvirde mellan den bést och sdmst presterande noskon-
formen uppgéar till cirka 10 %.

Tabell 5: Berdknade luftmotstandskoefficienter Cy for fem noskonformer vid vindhastig-
heter 15, 30, 45 och 60 m/s.

Noskon 15 [m/s] 30 [m/s] 45 [m/s] 60 [m/s]
Ogive R30 0.0835 0.0927 0.0922 0.0903
Ogive R15 0.0967 0.0953 0.0932 0.0914
Ellipse 0.0926 0.0946 0.0926 0.0931
Von Karman 0.1210 0.1024 0.0961 0.0939
Circle 0.1308 0.1072 0.0991 0.0992

Dérefter testades de tre flaskorna Pepsi, Premier Cola och Schweppes, alla monterade med
Ogive R30. I figur [30| visas luftmotstandskraften (N) som funktion av vindhastighet for de
tre flaskorna. Premier Cola uppvisade lagst luftmotstand vid samtliga méatpunkter, med
varden fran 0,067 N vid 15 m/s till 1,689 N vid 60 m/s. Schweppes och Pepsi uppvisade
hogre dragkraft, dar Schweppes nadde 2,177 N och Pepsi 1,780 N vid 45 m/s. Métvérde
for Pepsi vid 60 m/s saknas pa grund av for kraftiga vibrationer under testet.

Tabell [6] redovisar luftmotstandskraften i tabellform, och i tabell [7] redovisas motsvaran-

de Cy-varden. Premier Cola uppvisade lagst Cy-medelvirde (0,0758), foljt av Schweppes
(0,1081) och Pepsi (0,1628).
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Figur 30: Uppmitt luftmotstandskraft (N) som funktion av vindhastighet fér flaskorna

Pepsi, Premier Cola och Schweppes, monterade med Ogive 30°. Méatviarde vid 60 m/s
saknas for Pepsi pa grund av kraftiga vibrationer vid 55 m/s.

Tabell 6: Uppmaétt luftmotstandskraft (N) for flaskorna Pepsi, Premier Cola och Schwep-
pes med Ogive R30 vid vindhastigheter 15, 30, 45 och 60 m/s.

15 m/s 30 m/s 45 m/s 60 m/s Medelvarde Spridning
Pepsi 0.188 0.815 1.780 0.928 0.061
Premier Cola 0.067 0.388 0.927 1.689 0.768 0.060
Schweppes 0.128 0.527 1.199 2.177 1.008 0.027

Tabell 7: Berdknade Cy-virden for flaskorna Pepsi, Premier Cola och Schweppes med

Ogive R30 vid vindhastigheter 15, 30, 45 och 60 m/s.

15 m/s 30 m/s 45 m/s 60 m/s Medelvarde Spridning
Pepsi 0.159 0.169 0.160 0.163 0.051
Premier Cola 0.057 0.081 0.083 0.083 0.076 0.050
Schweppes 0.108 0.110 0.108 0.107 0.108 0.019

4.3 Falttest och hojdprediktion

Utifran de resultat vindtunneltesterna gav berédknades vattenraketens luftmotstandskoef-
ficient (Cy) till 0.076 och vikten pé forsta framtagna vattenraketen méttes upp till 408
gram. Vikten &r nagot for stor for att gruppen ska vara nojd med designen dérav kommer
ytterligare en design tas fram dar mittpartiet kortats ner med malet att halvera vikten i
denna delen av raketkroppen.
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Viktigt att forsta ar att simuleringarna som utforts forutsatter ideella vider férhallanden,
ideell utformning av flaskhalsen for att generera sa stor kraft som maojligt och de tar inte
héansyn till raketens ldngd. Den vattenraket som tagits fram kommer inte vara utformad
for optimal kraftgenerering da gruppen valt att fokusera mer pa de aerodynamiska egen-
skaperna da de anses vara mer fordelaktigt och viderforhallandena kan inte garanteras
vara optimala under félttesterna.

4.3.1 Simulerings forutsigan

Enligt simuleringsverktyget Water Rocket Simulator (Wojtek Jackiewicz, u.a.) nar vat-
tenraketen en hojd pa 112.9 meter och en topphastighet av 47.3 m/s. Med detta resultat
ar det tydligt att den framtagna raketdesignen inte har mdjligheten att sla det nuvaran-
de rekordet i tavlingsklassen WRA2 D vilket dr 127.1 meter. Men om andra iterationen
lyckas minska vikten med 100 gram skulle det resultera i en hojd pa 148.5 meter och en
topphastighet pa 56.5 m/s. Om andra iterationen fortsatt ar stabil och far lyckade flyg-
tester sa finns chansen att den kan sla rekordet inom téavlingsklassen. Men pa grund av
tidsbrist hinner gruppen inte genomfora nagot falttest med denna lattare designen, utan
dess resultat kommer endast kunna diskuteras i avsnitt 5.5.

Ve | i | %
essel capacity 15 |[1] 100 ”
p @ - Results
Water fill [11(37 %) /,/ % J
% - / \
/ o \ 0 -
Rocket's d 0.408 | [ ke / AN
ket mass | lkol / 25 \ Dimension Stage 1 Unit
Air pressure 59 |[ bar ] 8 y 20
/! 16 \ Ascent
Drag coefficient 0076 [ -] % 4 / w0 . scen 2 -
/
& N -
Rocket's diameter 94 |[ mm ] / | | Altitude 112.9 [m]
T T T T T T T T
— 1 2 3 4 1 2 3 4 Top speed 47.3 m/s
Nozzle diameter |22 | [mm ] DL tmis] .
Speed at Burnout* 42.9 [mis]
Altitud Speed [m/s
Launch tube length [mm] ude [m] eefar) Delta v from air pulse 4.4 [mis]
Launch tube diam. [mm] Time to reach apogee 4.8 [s]
Time to Burnout 0.099 [s] 1% 4
Landing attempt: no )
Burnout altitude 1.6 [m]
70 & Initial acceleration 58.8 [g]
s 500 Initial thrust 561.4 [N] 10
s 400 Initial exhaust velocity 31.4 [mfs]
TWR* 59.8 =]
40 - 300 |
0 4 Specific impulse 51 [s] & 4
200 -|
2 o Landing
w J 100 |
Burnout altitude [m] 8-
4.%24.12&1.107*25 431% #mtwm*aﬁdwﬂnﬁgu Burnout velocity [mis ] Your rocket - height [cm]

Figur 31: Data fran forsta iterationen av vattenraketen, Kélla: Water Rocket Simulator,
(Wojtek Jackiewicz), u.a.

4.3.2 Falttest 1

Forsta falttestet resulterade i endast en uppskjutning av vattenraketen da fallskdrmssy-
stemet inte 10stes ut under fallskdrmslandningen. Raket kraschlandade i hog hastighet
vilket resulterade i att méatutrustningen gick sonder. Dérav fick forsta falttestet inget
analyserbart resultat. Daremot filmades uppskjutningen vilket gav gruppen en god vi-
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suell illustration pa vattenraketens beteende under dess flykt. Fran denna uppskjutning
var det tydligt att vattenraketen inte flog stabilt, utan nér den borjade tappa hastighet
borjade den dven rotera okontrollerat runt sin tyngdpunkt. Dessa rotationer inducerade
mycket luftmotstand vilket tydligt paverkade hur hogt vattenraketen flog. For att den
andra iterationen skulle flyga mer stabilt togs beslutet att oka fenornas ytarea, vilket
gjordes genom att forlanga fenornas langd och bredd med en centimeter vardera. Dessa
justeringar pa fenorna okade deras ytarea med knappt en tredjedel.

Da félttestet inte gav nagot resultat da méatutrustningen gick sénder gjordes grova estime-
ringar baserat pa tiden det tog for vattenraketen att falla fritt fran dess hogsta position
pa videon tills det att den slog i marken. Det fria fallet uppskattades till omkring tre
sekunder och utifran det nyttjades foljande formel for att berdkna hdjden raketen nadde.

g-t?
2

h:

(20)

Denna forme 1 berdknar striackan ett objekt faller i vakuum, alltsd utan luftmotstand.
Detta anser gruppen vara en okej forenkling da detta endast ar en grov uppskattning av
hojden. Med ekvation [20] tiden tre sekunder och tyngdaccelerationen g = 9.82 berdknades
hojden till h = 9'8332 = 44,2 meter. Med tanke pa raketens beteende under flykten kénns
detta som en rimlig hojd.

4.3.3 Falttest 2

Med de justerade fenorna gjordes ett nytt faltférsok med samma design pa raketen for
att validera att vattenraketen nu flog stabilt. Féalttestet var lyckat i man om att raketen
flog stabilt och denna gang l6stes fallskdrmen ut, men alldeles for sent pa grund av dalig
programmering av raketens separationsmekanism. Detta resulterade aterigen att raketen
kraschlandade och méatutrustningen gick sénder, men denna gang flog raketen stabilt un-
der hela flykten och det syntes tydligt pa videon att raketen nadde hogre hojder jamfort
med forsta falttestet. Pa grund av att matutrustningen gick sénder gjordes samma estime-
ring som for forsta félttestet men denna gang uppskattades tiden for fallet vara ungefar
4 sekunder. Med ekvation berdknades hojden till h = gzﬂ = 78,6 meter. Alltsa
flog raketen 34,4 meter hogre under andra falttestet, enligt estimeringarna, vilket &r en
stor forbattring jamfort med forsta félttestet. Daremot ar det fortfarande langt kvar till
simuleringens forutsidgan pa 112.9 meter. Men som ndmnt i borjan av delkapitlet 4.3 sa
ar simuleringarna ett teoretiskt optimum medans den framtagna raketen ar framst opti-
merad for aerodynamisk prestation, ddrav den stora skillnaden mellan simuleringen och
falttestet. Fler felkdllor och forklaringar pa varfor resultaten skiljer sig at diskuteras i
delkapitel 5.5.
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4.3.4 Falttest 3

Till sist gjordes ett tredje forsok till uppskjutning dér raketen fylldes med skumplast i
noskonen for att skydda de elektriska komponenterna. Detta for att minska potentiella
kollisionskrafter med marken om é&ven detta forsck skulle resultera i en krasch. Infor det
tredje falttestet modifierades éven fallskdrmen till en starkare design, eftersom nyckelring-
arna i falttest 2 gick sénder under raketens fall. Bortsett fran den tillagda skumplasten
och den starkare fallskdirmen sag raketen identisk ut med raketen i félttest 2. Detta for
att gruppen ansag det mer relevant att jamfora potentiell métdata for tva identiskt ut-
formade raketer. Testet utfordes &ven under snarlika viaderforhallanden, vilket medfor att
lufttrycket var ungefir detsamma.

Det tredje falttestet visade sig vara lyckat da elektroniken i noskonen gav métdata trots
ytterligare en kraschad raket. Den data som kunde avldsas indikerade att raketen flog
70,6 meter. Sett till den tillagda vikten med skumplasten och den forstérkta fallskirmen
anses da estimeringen fran falttest tva vara validerad.

Jamfort med simuleringarna som gjordes for raketen i félttest 2 dar de indikerade en
maximal hojd pa 112,9 meter sa ar de verkliga uppskjutningarna fortsatt langt ifran.
Anledningen till detta diskuteras i delarna 5.4 och 5.5.

4.4 Val av slutlig konfiguration

Efter alla tester kunde gruppen sammanstélla en slutgiltig konfiguration baserat pa re-
sultaten samt kompromisser mellan olika design krav for att ta fram optimal design.
Diskussion kring dessa kompromisser och berdkningar erhalls senare under diskussions
delen. Nedan foljer den slutgiltiga konfigurationen som anviandes vid den fardigstallda
raketen.

Figur 32: Perspektiv vy av raket (Fusion)
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4.4.1 Flaska

Héar valdes Premier Cola pa grund av dess laga luftmotstand, vilket lyckades Gverviga
dess mindre imponerande kraftgenerering. Samtidigt visade denna flaska ett mycket sta-
bilare beteende vid vindtunneltesterna jamfort med de andra troligtvis pa grund av dess
simplistiska form med en svepande och avtagande svans.

4.4.2 Vattenmangd

Vid lastcellstesterna pavisades 33% tydligt som den mest effektiva av de testade vatten-
méngderna. For att fa ett &nnu precisare virde sa anvindes Water Rocket Simulator,
som tydliggjorde att 37% &r den optimala avviagningen mellan vikt, kraftgenerering samt
drivfasens varaktighet (Wojtek Jackiewicz, [u. &)).

4.4.3 Noskon

Valet av noskon gick helt ut pa att vélja den med légst luftmotstand enligt vindtunneltes-
terna, da viktskillnaden mellan de olika konorna var forsumbart. Darmed valdes "Ogive
R30” da den presterade bést vid alla uppmaétta hastigheter. Denna noskon dr en tangenti-
ell "ogive” med en nosradie pa 30mm. Den ar dessutom lika lang som bred vilket gruppen
formodar kan vara suboptimalt men i tidsbrist sa fick detta vénta till senare projekt.
Den totala bredden valdes till samma diameter som mittpartiet for att ge en fin 6vergang
mellan dessa delar.
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Figur 33: Mattsdttning av noskonen Ogive R30 (Fusion)

4.4.4 Mittparti

Denna del &r till utsidan bara en cylinder med samma diameter som flaskans fot (95.5
mm). Detta for att ge en len dvergang fran mittpartiet till flaskans sida. Cylinderns lingd
valdes for att precis kunna stabilisera raketens fard utan att vara 6verdrivet lang. Detta for
att ge en lattare konstruktion med mindre ytarea och dérmed mindre ytfriktionsmotstand.
Dess ldngd valdes dérfor till 245 mm.

Figur 34: Perspektiv vy av mittparti (Fusion)
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4.4.5 Fenor

Fen-konfigurationen som valdes var att anvinda tre stycken raka vingar med en vingprofil,
inspirerad av profilen i figur [9] Att anvinda en vingprofil var enbart pa grund av att det
ar en mycket vanligt profil for att minimera luftmotstandet. Arbetet utforde inga tester
for att jamfora olika konfigurationer men detta ansags ha nast intill obetydlig paverkan.
Detta eftersom en sadan standardprofil ger bra nog resultat och att optimeringar pa sa
sma delar inte tillfér mycket. Att anvinda tre fenor ansags vara det enkla valet for att
minimera frontal area samtidigt som raketen stabiliseras at alla riktningar da vid mindre
an tre fenor sa finns det alltid en vinkel som inte stabiliseras. Vingarnas héjd och bredd
var 45,6 samt 80 mm. Efter ett forsta faltforsok uppticktes det att raketen var lite ostabil
speciellt vid de langsammare hastigheter och dédrmed 6kades bada matt med 10 mm,
vilket, vid nésta faltforsok gav en mycket stabilare och rakare fard for raketen. Darmed
blev den optimala bredd och ldngd pa fenorna 55,6 samt 90 mm.

Figur 35: Perspektiv vy av fenor (Fusion)
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Figur 36: Mattsittning av fenor (Fusion)
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5 Diskussion

Resultaten fran projektet visar att vattenraketens prestanda inte kan bedémas utifran
enskilda deltester, utan maste forstas som ett samspel mellan drivkraft, aerodynamik,
stabilitet, massa och aterhdmtningssystem. Lastcellstesterna och vindtunneltesterna gav
viktiga underlag for valet av flaska, vattenméngd och noskon, medan falttesterna visade
hur dessa val fungerade tillsammans under verkliga uppskjutningsférhallanden. Diskussio-
nen fokuserar darfor pa hur tillforlitliga resultaten ar, vilka kompromisser som paverkade
slutdesignen och vilka begransningar som aterstar infor vidare utveckling av konstruktio-
nen.

5.1 Metodens tillforlitlighet

Projektets metod byggde pa en kombination av experimentella tester, teoretiska berak-
ningar och falttest. Detta gav ett brett underlag fér att utvirdera raketens olika delsystem,
men innebar samtidigt att resultaten behévde tolkas med hénsyn till respektive metods
begransningar. Lastcelltesterna gav information om hur olika flaskor och vattenméngder
paverkade drivkraftsprofilen, medan vindtunneltesterna anvéndes for att jamfora luftmot-
stand mellan olika flask- och noskonfigurationer. De teoretiska berdkningarna anvindes
framst for att ge en uppskattning av vad raketen kan prestera.

En viktig styrka med metoden var att flera olika typer av data kunde kombineras vid
valet av slutlig konfiguration. En flaska eller komponent som presterade vil i ett enskilt
test behovde inte nodvandigtvis vara béast for raketen som helhet. Exempelvis behovde
drivkraft, luftmotstand, massa, stabilitet och praktisk monterbarhet vigas samman. Detta
gjorde att designarbetet i stor utstriackning handlade om kompromisser snarare &n att
optimera en enskild parameter.

Samtidigt fanns tydliga begrdnsningar i metoden. Lastcelltesterna genomfordes med en
launcher dér en stang satt kvar i flaskoppningen under métningen, vilket gjorde att ut-
stromningen inte helt motsvarade en verklig uppskjutning. Vindtunneltesterna genom-
fordes dessutom pa forenklade uppstéllningar déar montering, vibrationer och stativets
paverkan kunde paverka métresultaten. Falttesterna gav déarfor ett viktigt komplement,
eftersom de visade hur den samlade konstruktionen fungerade under verkliga férhallanden.

5.2 Tolkning av lastcellstester

Lastcellstesterna visade att vattenméngden hade stor betydelse for drivkraftsprofilens
form. Detta var vintat, eftersom vattenméngden paverkar bade méngden reaktionsmassa
och raketens startmassa. En lag vattenandel ger en lattare raket, men innebér samtidigt
att mindre vatten finns tillgdngligt for att generera drivkraft. En hog vattenandel ger mer
reaktionsmassa, men Okar ocksa den massa som maste accelereras under uppskjutningen.
Resultaten visar darfor att valet av vattenméngd inte enbart kan baseras pa maximal
kraft, utan behover ses som en avviagning mellan kraftniva, drivkraftstid och total massa.
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Utifran de uppmaétta drivkraftskurvorna bedémdes 33% vatten vara den mest gynnsamma
kompromissen. Denna vattenandel gav en tydlig drivkraftsfas utan att raketens startmassa
blev lika hog som vid 50% vatten. Vid 20% vatten blev raketen lattare, men den kortare
drivkraftsfasen gjorde att losningen bedémdes som mindre gynnsam. Detta visar att den
mest lampliga vattenméangden inte nodvéindigtvis ar den som ger hégst momentan kraft,
utan den som ger bést samspel mellan drivkraft, massa och flygtid.

Flasktypen paverkade ocksa resultaten. Schweppes-flaskan gav den mest fordelaktiga driv-
kraftskurvan i lastcellstesterna, vilket tyder pa att flaskans geometri kan ha paverkat
vattenutstromningen pa ett gynnsamt siatt. Om endast den genererade drivkraften hade
betraktats hade Schweppes darfor varit ett starkt alternativ for slutdesignen. Samtidigt
behovde flaskvalet vagas mot andra faktorer, framfor allt luftmotstand, montering av nos-
kon och mittparti samt den samlade raketgeometrin. Lastcellstesterna kunde darfor inte
ensamt avgora vilken flaska som var bést for den slutliga raketen.

Resultaten fran lastcellstesterna bor darfor tolkas som ett jamférande underlag snarare &n
som en fullstédndig beskrivning av raketens drivkraft under fri flygning. En viktig aspekt
var att samma startramp anviandes som vid falttesterna, vilket gor att testuppstéallningen
ar relevant for den forsta delen av uppskjutningen. I bada fallen paverkas flaskan inled-
ningsvis av starttuben pa liknande sétt. Efter att raketen lamnar startrampen skiljer sig
dédremot lastcellstestet fran en verklig uppskjutning, eftersom flaskan i testet bromsas av
lastcellen istéllet for att fortsétta accelerera fritt. Den senare delen av métningen bor
darfor tolkas med forsiktighet. Eftersom samma testuppstéllning anvindes for samtliga
flaskor och vattenméangder bedéms resultaten &nda vara anvindbara for relativa jamfo-
relser mellan olika konfigurationer.

Testuppstéllningen innebar dock vissa begrénsningar. Eftersom starttuben satt kvar i
flask6ppningen under méatningen motsvarade utstréomningen inte ett verkligt uppskjut-
ningsscenario, vilket diskuteras vidare i avsnitt 5.6. Da samma testuppstéllning anvandes
for samtliga flaskor och vattenméngder bedoms resultaten dnda vara anvindbara for jam-
forelse mellan olika konfigurationer.

5.3 Tolkning av vindtunneltester

Vindtunneltesterna visade att valet av noskonform har en métbar paverkan pa luftmot-
standet, &ven om skillnaderna mellan noskonformerna var relativt sma vid légre hastig-
heter. Den uppmétta skillnaden i Cz-medelvirde mellan den bést presterande noskonen
(Ogive R30) och den sdmst presterande (Circle) uppgick till ungefar 10%. Vid de hastig-
heter raketen nar, upp till 60 m/s, ger detta en betydande skillnad i luftmotstandskraft,
vilket gor valet av noskon en viktig designparameter.

Att Ogive R30 presterade bést stdmmer 6verens med teorin for subsoniska hastigheter.
En gradvis 6vergang fran noskonens spets till raketkroppens diameter minimerar tryck-
okningen langs ytan och reducerar motstandet (Gary A. Crowell Sr.,[1996; Mathew m. fl.,
2021)). Dessa studier visar ocksa att Ogive- och elliptiska former presterar bast subsoniskt,
medan konisk och cirkulédr form uppvisar det hogsta luftmotstandet. Detta ar forenligt
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med att Circle-noskonen, som liknar en konisk form i sin branta 6vergang, gav de hogsta
Cy4-vardena i testerna.

En intressant observation ar att skillnaderna i luftmotstandskraft mellan noskonformerna
véxer markant med vindhastigheten. Vid 15 m/s uppmaéttes en skillnad i luftmotstand pa
0,053 N mellan Ogive R30 och Circle, medan motsvarande skillnad vid 60 m /s uppgick till
0,168 N. Detta ér vintat eftersom luftmotstédndet skalar med U? enligt ekvation (4)) - en
fordubbling av hastigheten ger alltsa fyra ganger sa stor kraftskillnad mellan noskonfor-
merna. Detta innebér att noskonsvalet blir allt viktigare om raketen i framtida iterationer
konstrueras for hogre topphastigheter.

Cy-virdena varierar dven med vindhastigheten, vilket framgar av tabell 5] Exempelvis
sjunker Ogive R30:s Cy; fran 0,0927 vid 30 m/s till 0,0903 vid 60 m/s. Detta ar foren-
ligt med gransskiktsteori: vid hogre Reynoldstal kan separationspunkten forskjutas bakat
langs ytan, vilket reducerar det totala motstandet (Chalmers tekniska hogskola, ju. &; Hall,
2024)).

Métningarnas reproducerbarhet bekraftas av den genomgaende laga spridningen, med
viirden mellan 0,006 och 0,019 N f6r noskonform (tabell[d). Den nagot forhojda spridningen
for Ogive R30 (0,019 N) jamfort med exempelvis Von Karman (0,006 N) kan mojligen
héarledas till att Ogive-formens bojda yta &r mer kénslig for sma variationer i infallsvinkel
mot luftflodet. Da spridningen i samtliga fall ar liten relativt de uppmaétta kraftnivaerna
bedéms den inte ha nagon avgoérande inverkan pa slutsatserna.

I flasktesterna var Premier Cola det mest fordelaktiga alternativet med ett C'y-medelvirde
pa 0,076, jamfort med 0,108 for Schweppes och 0,163 for Pepsi. Bilden kompliceras dock av
att Schweppes uppvisade den gynnsammaste drivkraftsprofilen i lastcellstesterna. Flaskva-
let f6ll anda pa Premier Cola efter sammanvigd bedéomning, ddr den aerodynamiska for-
delen ansags viktigare an drivkraftsfasen.

Pepsi-flaskan uppvisade kraftiga vibrationer redan vid 55 m/s, vilket oméjliggjorde mét-
ning vid 60 m/s, och &r i sig ett talande resultat. Beteendet tyder pé att flaskans geometri
ar mer vibrationskéanslig &n de 6vriga, sannolikt till f6ljd av ytprofilens oregelbundenheter,
som vid hoga hastigheter kan ge upphov till virvelavlosning och aeroelastiska vibrationer
(Mathew m.fl., 2021). En raket med siddana egenskaper riskerar att paverkas negativt av
aerodynamiska krafter under flygning, vilket utgor ett ytterligare argument mot Pepsi
som flaskval.

Testuppstéllningen hade vissa begransningar som bor beaktas vid tolkning av resultaten,
vilka diskuteras utforligt i avsnitt 5.6. Det bor dock noteras att testerna genomférdes med
noll anfallsvinkel, det vill siga med raketen parallell med luftflodet. Under verklig flygning
kan raketen avvika fran sin bana pa grund av vindpaverkan och instabilitet, vilket innebér
att noskonen utsitts for luftfiode fran en liten vinkel. Detta utgor en potentiell felkilla
som inte fangades upp av testuppstéllningen.
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5.4 Falttest och aterhamtningssystem

Félttesterna var avgorande eftersom de visade hur raketens delsystem fungerade tillsam-
mans under verkliga uppskjutningsférhallanden. Till skillnad fran lastcellstester och vind-
tunneltester, dar drivkraft och luftmotstand understktes separat, paverkades falttesterna
av hela raketens samlade utformning. Detta innebar att faktorer som stabilitet, massa,
montering, separation, fallskirmssystem och praktisk hantering behovde fungera samti-
digt for att uppskjutningen skulle bli lyckad.

Vid det forsta falttestet uppstod flera praktiska problem redan fore uppskjutningen. Ra-
keten vélte under forberedelserna, vilket ledde till att en av de 3D-printade fenorna gick
av. Fenan kunde repareras med lim och l6sningen fungerade tillréckligt bra for att testet
skulle kunna genomforas, men héandelsen visade att fenorna var kénsliga for yttre belast-
ning vid hantering. Ett annat problem var passformen mellan raketen och startrampen.
Fenorna var monterade vid flaskans géngor, vilket paverkade hur flaskmynningen placera-
des pa startrampen. Detta gjorde att flaskan till en borjan inte tatade helt, och ett mindre
lackage uppstod nar vatten fylldes i. Efter justeringar kunde problemet 16sas tillrackligt
for att uppskjutningen skulle kunna genomforas.

Vid tryckséattning upptéicktes dven ett litet hal i flaskan. Halet uppstod troligen i sam-
band med att limrester vid infdstningen mellan flaska och mittparti hade slipats med
sandpapper. Halet tdatades provisoriskt med lim, men flaskan forblev lackande och kunde
inte hallas helt tat. Raketen kunde darfor tryckséattas till 6,9 bar under en langre tid, och
kravet pa att klara fullt uppskjutningstryck i minst 10 minuter enligt (WRAZ2, ju. a-c)
kunde inte verifieras vid detta test.

Under sjélva flygningen i det forsta félttestet separerade inte noskonen fran mittpartiet
som planerat. Detta gjorde att fallskirmen inte frigjordes och att fallskirmens broms-
formaga darfor inte kunde utvéirderas. Resultatet bor darfor inte tolkas som att sjilva
fallskdrmen hade for liten area, utan snarare att den passiva separationslosningen inte var
tillrackligt tillforlitlig. Den troliga orsaken var att sparet mellan noskon och mittparti var
for djupt, vilket gjorde att noskonen inte kunde separera. Detta visade att aterhdmtnings-
systemets funktion inte enbart beror pa fallskdrmens storlek och packning, utan dven pa
att noskonen kan separera pa ett kontrollerat och repeterbart satt.

Infor det andra félttestet genomfordes tva centrala forbéattringar av konstruktionen. Fe-
norna forlangdes for att forbéttra stabiliteten, och aterhdmtningssystemet kompletterades
med en servomotor som aktivt skulle trycka ut noskonen. Resultatet visade att den stor-
re fenytan forbéattrade raketens stabilitet, da raketen hade en betydligt rakare och mer
kontrollerad flygbana &dn vid det forsta falttestet. Detta ar en viktig observation eftersom
den visar att instabiliteten fran den forsta uppskjutningen inte framst berodde pa flaskval
eller noskon, utan pa att fenorna inte gav tillrdcklig stabiliserande effekt i den forsta
iterationen.

Servolosningen innebar en forbéttring jamfért med det forsta falttestet, eftersom nos-
konen faktiskt separerade fran mittpartiet. Separationen skedde dock alldeles for sent,
uppskattningsvis cirka 5 m 6ver marken, vilket innebar att fallskirmen inte hann bromsa
raketen pa ett kontrollerat sédtt innan markkontakt. Problemet hade dérmed forskjutits
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fran utebliven separation till forsenad separation. Vid den sena utlésningen hade raketen
fortfarande en hog nedatriktad hastighet, vilket gav upphov till en stor transient Gpp-
ningslast i fallskdrmssystemet. Belastningen blev sa hog att tva av fallskdrmens linor gick
av, samtidigt som nyckelringen dér linorna var samlade plastiskt deformerades och ratades
ut, se figur Foljden blev att noskonen och raketkroppen separerade fran fallskdrmen,
vilket gjorde att aterhdmtningssystemet inte kunde bromsa raketen som avsett. Raketen
kraschlandade darfér dven vid det andra falttestet.

Figur 37: Deformerad nyckelring fran fallskdrmssystemet efter falttest nr. 2, jamford med
en ny nyckelring. Deformationen visar att 6ppningslasten vid den sena fallskdrmsutlos-
ningen Oversteg infastningens hallfasthet.

Det andra falttestet visade ddarmed att aterhdmtningssystemets dimensionerande problem
inte enbart ar terminalhastigheten efter att fallskirmen har 6ppnat sig. I teoridelen di-
mensionerades fallskdrmen utifran en 6nskad terminalhastighet, vilket ar relevant for den
stationédra nedstigningen. Falttestet visade daremot att den kritiska lasten i praktiken
uppstod vid sjilva 6ppningsforloppet. Om fallskdrmen vecklas ut sent, nér raketen re-
dan har hoég hastighet, kan 6ppningslasten bli betydligt storre dn den statiska last som
motsvarar jamn nedstigning vid terminalhastighet.

En viktig slutsats fran féalttesterna ar déarfor att aterhdmtningssystemet maste dimen-
sioneras bade for ratt utlosningstidpunkt och for de dynamiska laster som uppstar nar
fallskirmen 6ppnas. Servomotorn 16ste en del av problemet genom att mojliggora aktiv
separation, men utlosningskriteriet behover justeras sa att separationen sker néra raketens
hogsta punkt, dér hastigheten dr lag. Samtidigt behdver inféstningen mellan fallskédrm,
linor och raket forstiarkas. En liten nyckelring och tunna linor var tillrdckliga for lag statisk
belastning, men inte fér den 6ppningslast som uppstod vid sen utlosning.

Félttesterna visade ddarmed att ett fungerande aterhdmtningssystem inte enbart kréver
att fallskdrmen har tillracklig area, utan ocksa att separationen sker vid rétt tidpunkt
och att infastningen klarar de dynamiska laster som uppstar vid oppning. Det andra
félttestet visade att servolosningen forbattrade separationsfunktionen jamfort med den
passiva losningen, men att systemet fortfarande inte var tillrackligt tillforlitligt for en
kontrollerad landning.
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Sett till varfor de verkliga uppskjutningarna skiljer sig fran simuleringarna har troligen
att géra med simuleringens antaganden om ideella forhallanden och ideell flykt. Alltsa
att raketen flyger helt rakt utan att forlora kraft i sidled och att inga yttre krafter sa
som vindbyar, regn eller temperaturskillnader intraffar under raketens flykt. Detta &r inte
realistiskt att forvinta sig vid uppskjutning utomhus da man inte kan kontrollera vadret
mer dn att vélja en dag med fordelaktiga viderprognoser.

5.5 Slutdesign och tekniska kompromisser

Den slutliga raketdesignen baserades inte pa att en enskild komponent presterade bést
inom varje testomrade, utan pa en avvigning mellan flera konkurrerande krav. Malet var
att maximera flygh6jden inom de regelverk som anges av WRA2, vilket innebar att pa-
rametrar sasom luftmotstand, stabilitet, massa och ateranvindbarhet behévde balanseras
mot varandra. Resultaten fran lastcellstester, vindtunneltester och falttester visade att
forbattring av en egenskap ofta innebar férsdmring av en annan.

En central kompromiss i projektet var valet mellan hog drivkraft och lagt luftmotstand.
Lastcellstesterna visade att Schweppes-flaskan genererade den mest gynnsamma driv-
kraftskurvan vid 33% vattenandel, medan vindtunneltesterna samtidigt visade att Premier
Cola-flaskan hade betydligt lagre luftmotstandskoefficient. Eftersom raketens flygning till
stor del sker efter att drivkraftsfasen avslutats bedémdes luftmotstandet ha storre betydel-
se for maximal flygh6jd &n en marginellt hogre initial kraft. Valet av Premier Cola-flaskan
illustrerar darfor hur aerodynamisk effektivitet i detta fall prioriterades framfor maximal
drivkraft.

5.5.1 Inbyggd dator

Valet av elektroniska komponenter styrdes av en kompromiss mellan massa och regelkrav.
Eftersom WRA2-reglerna kraver vissa elektriska komponenter for métning och aterhamt-
ning kunde elektroniken inte uteslutas helt, trots att den adderar massa. Komponenterna
valdes darfor med fokus pa minimal vikt, placerades sa langt fram i raketen som mojligt
for att bidra positivt till tyngdpunktens ldge relativt tryckcentrum och darmed forbattra
stabiliteten.

5.5.2 Noskon

Noskonen valdes utifran vindtunneltesterna, diar Ogive R30 uppvisade den ldgsta luftmot-
standskoefficienten. I den slutgiltiga konfigurationen &r konens totala lingd densamma
som dess bredd, ett forhallande som valdes som en forsta iteration utifran tillgdnglig till-
verkningstid. Enligt data fran (Barrowman & Washington, ju. &) , se figur [38] ger ett storre
forhallande mellan lingd och bredd en mer gradvis tryckdkning langs konens yta och re-
ducerar darmed tryckmotstandets bidrag till det totala luftmotstandet, vilket motiverar
vidare optimering av detta forhallande i framtida iterationer.
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Figur 38: Pressure drag vid Mach 1 for olika léingd—bredd-forhallanden. Fran The Practical
Calculation of the Aerodynamic Characteristics of Slender Finned Vehicles av J. S. Bar-
rowman, 1967, NASA.
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Varav:

e Ly ar Noskonens langd

e dy ar Noskonens storsta diameter

5.5.3 Mittparti

Mittpartiets langd och viggtjocklek valdes for att rymma fallskdrmssystemet samt sé-
kerstalla tillrdacklig strukturell styvhet. Interna forstarkningsribbor inkluderades for att
kompensera for den valda lingden vid 5% infill av PETG. Kompromissen innebar ett
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viktmassigt tillagg, men bedémdes nodvandig for att sdkerstélla konstruktionens integri-
tet under uppskjutning.

5.5.4 Fenor

Fenornas storlek och placering valdes utifran stabilitetsbehovet i forhallande till raketens
tyngdpunkt och tryckscentrum. De placerades sa langt bak pa raketen som mojligt ut-
an att paverka vattenutflodet fran munstycket, och dimensionerades for att ge tillracklig
stabiliserande effekt med minimal viktokning. Erfarenheten fran det forsta falttestet vi-
sade att den ursprungliga fenarean var otillracklig, varfor arean okades infér det andra
falttestet med tydligt forbattrad stabilitet som resultat.

5.6 Felkallor och forbattringsmojligheter

Under lastcellstesterna paverkades méatningarna av att starttuben satt kvar i flask6ppning-
en, vilket innebar att utstromningen inte motsvarade ett verkligt uppskjutningsscenario.
Vid en verklig uppskjutning lamnar starttuben flaskan, varpa vatten och luft strémmar ut i
betydligt hogre takt. Dessutom maste raketen rora sig forbi O-ringen innan utstromningen
paborjas, vilket innebér att lastcellen bromsade raketen under den inledande kraftfasen.
Detta kan ha medfort att riggen absorberade en del av kraften och att de uppmaétta
kraftvirdena darfor ar nagot ldgre dn de verkliga.

Vindtunneltesterna paverkades av flera felkéllor. Stativet som holl raketen pa plats ut-
sattes for luftflodet, vilket bidrog till det uppmétta véardet. En vindprofil konstruerades
for att skdrma stativet, vilket reducerade detta fel avsevért, men ett kvarstaende fel kan
inte uteslutas eftersom en liten del av stativet forblev exponerad. Utdver detta ckade
lufttemperaturen i tunneln under testets gang, vilket paverkade luftens densitet och dér-
med den uppmétta luftmotstandskraften Fp. Eftersom samtliga konfigurationer testades
under liknande temperaturforhallanden bedoms denna effekt ha paverkat de absoluta
kraftvirdena i hogre utstréackning dn rangordningen mellan konfigurationerna. Slutligen
bidrog métutrustningen med en viss métosdkerhet. Eftersom stativets paverkan, tempe-
raturvariationen och métosékerheten var likviardiga for samtliga konfigurationer bedéms
rangordningen mellan noskonformerna och flaskalternativen dnda vara tillforlitlig, dven
om de uppmaétta kraftvirdena i Newton har viss osékerhet.

Vid félttesterna gick hojdméatningen forlorad eftersom raketen kraschlandade vid bada
uppskjutningarna. Vid det forsta félttestet uteblev fallskirmsutlosningen helt, medan det
andra félttestet visade att utlosningen skedde for sent. Darfor kunde ingen exakt maximal
hojd registreras. For att &nda kunna jamfora falttesterna uppskattades hojden med hjalp
av falltiden fran videomaterialet och formeln for fritt fall. Denna metod ar grov, eftersom
den inte tar hansyn till luftmotstand, vindpaverkan eller osédkerhet i nér fallet faktiskt
paborjades. Hojderna bor darfor endast ses som uppskattningar och inte som verifierade
métvirden.

En ytterligare felkilla vid falttesterna var att aterhdmtningssystemet inte hade testats
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tillrackligt innan uppskjutning. Fallskirmen var dimensionerad utifran 6nskad terminal-
hastighet, men oppningslasten vid sen utlosning blev betydligt storre &n den stationéra
lasten vid jamn nedstigning. Detta gjorde att tva linor gick av och att nyckelringen defor-
merades. Separata falltester eller dragtester hade kunnat ge béttre data om infistningens
hallfasthet och fallskdirmens Gppningsforlopp innan systemet anviandes i ett fullskaligt
falttest.

5.7 Framtida arbete

Om projektet hade fortsatt under en lingre tidsperiod hade nésta steg varit att genomfora
fler falttester med samma grundkonfiguration. Félttesterna ar viktiga eftersom de visar hur
raketen fungerar som ett helt system, vilket inte kan bedomas fullt ut fran lastcellstester,
vindtunneltester eller simuleringar var for sig. Fler uppskjutningar hade gjort det mojligt
att utvirdera flyghojd, stabilitet och aterhdmtningssystem med storre sidkerhet, samt
skilja enskilda testproblem fran mer aterkommande konstruktionsbrister.

Ett prioriterat utvecklingsomrade &ar aterhamtningssystemet. Falttesterna visade att sy-
stemet behover forbéttras bade med avseende pa utlosningstidpunkt och mekanisk hall-
fasthet. Separationsstyrningen bor justeras sa att noskonen frigors tidigare, helst néra
raketens hogsta punkt dér hastigheten dr lag. Samtidigt bor fallskirmssystemet forstér-
kas genom starkare linor, béattre lastférdelning och en styvare kopplingspunkt &n den
nyckelring som anvéndes.

Det nuvarande systemet aktiverar fallskdrmen da héjdminskningen Overstiger 2 m pa
0,5 sekunder, ett kriterium som visade sig utlosa separationen for sent, vilket bidrog
till haveriet vid det andra félttestet. Kénsligare instéllningar riskerar dock att utlosa
fallskdrmen for tidigt eller av misstag. Framtida projekt bor darfor 6verviga ett manuellt
aktiverat system via radioséindare, dér operatoren kan utlosa fallskdrmen fran marken i
det 6gonblick raketen natt sin hogsta punkt.

Det hade dven varit fordelaktigt att testa fallskdrmssystemet separat fore uppskjutning.
Pa sa siatt kan bade 6ppning, infastning och lastfordelning undersckas utan att riskera hela
raketen vid ett fullskaligt falttest. Detta skulle ge ett sikrare underlag for néista iteration
av aterhamtningssystemet.

Efter det andra falttestet konstruerades en ny fallskirm med forstérkt infastning. Den
hann dock inte testas innan rapportens inldmning och kan darfér inte anvéndas som ett
verifierat resultat. Konstruktionen visar daremot en mojlig vidareutveckling av aterhamt-
ningssystemet, dar fokus ligger pa 6kad hallfasthet och béttre lastférdelning vid 6ppning.

Konstruktionens robusthet &ar ocksa ett omrade som bor forbattras. Falttesterna visade att
raketen ar kinslig for skador vid hantering, sérskilt vid fenor, infastningar och évergangen
mellan flaska och mittparti. Vid framtida tester bor extra reservdelar finnas tillgéngliga

pa testplatsen for att raketen ska kunna repareras provisoriskt.

Ytterligare ett utvecklingsomrade dr munstyckets och startrorets utformning. I detta pro-
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jekt anvindes flaskans befintliga 6ppning tillsammans med startrampens starttub, men
flodet genom 6ppningen har stor betydelse for bade drivkraftens storlek och varaktighet.
Framtida arbete bor déarfor undersdka 6ppningsarean experimentellt for att hitta en béattre
balans mellan hog initial kraft och langre drivkraftsfas.

Noskonen bor ocksa optimeras vidare i framtida iterationer. Den slutgiltiga konfiguratio-
nen hade ett forhallande mellan ldngd och bredd pa 1:1, men som framgar av figur
kan ett storre forhallande reducera tryckmotstandets bidrag till det totala luftmotstandet.
Det bor dock beaktas att en ldngre noskon éven adderar massa, varfor en viktanalys bor
ingd 1 optimeringen.

Mittpartiet star for det storsta viktbidraget bland de 3D-printade komponenterna och
bor viktoptimeras i framtida iterationer. En kortare lingd och tunnare vaggtjocklek skulle
minska den totala massan, och efter félttesterna bedéms de interna forstarkningsribbor-
na mojligen ha varit onodiga da mittpartiet visade sig vara betydligt styvare &n resten
av konstruktionen. Vid en kortare langd bor dock stabilitetseffekten beaktas, eftersom
ett kortare mittparti paverkar tyngdpunktens ldge och ddrmed fenornas dimensionerande
krav.

Slutligen bor sambandet mellan simulering och falttest utvecklas vidare. Med mer méatdata
fran verkliga uppskjutningar kan den ballistiska modellen kalibreras utifran faktisk massa,
uppmatt luftmotstand och hojddata. En mer kalibrerad modell skulle mojliggéra ett mer
systematiskt arbete med nésta designiteration och minska behovet av att testa varje
forandring direkt i falt.
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6 Slutsats

I genomférandet av detta projekt har en vattenraket framgangsrikt konstruerats och in-
genjorsmassiga principer har tillimpats for att optimera for maximal flyghojd. Studiens
resultat visar en klar framgang tack vare bade teoretiska simuleringar och experimentella
tester. Sarskilt stor inverkan pa prestandan uppvisas av fenornas utformning, vilket or-
sakade en avsevirt forbattrad flygning pa félttest 2. Vidare sa har flertalet andra viktiga
komponenter identifierats och optimerats.

Da simuleringarna &r baserade pa teoretiskt optimalldgen sa nar raketen inte upp till
forvantade hojder, men i 6vrigt sa har raketen agerat i linje med teorin. Vid det forsta
falttestet sa upptécktes instabilitet i raketens bana, men genom att anvinda systematiska
ingenjorsmetoder sa klargjordes en losning och vid nésta iteration var problemet elimine-
rat. Arbetet har resulterat i en teknisk design som teoretiskt uppfyller samtliga krav och
restriktioner for tavlingsklassen WRA2 klass D. Vid praktiska tester av den fysiska proto-
typen identifierades dock behov av vidareutveckling, frimst géllande tryckhallfasthet 6ver
tid samt precision i fallskdrmssystemets utlosningsmekanism, for att kunna genomfora ett
validerat tévlingsforsok.
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Anvandning av Al-verktyg

I detta arbete har Al-baserade sprakmodeller, specifikt ChatGPT, Gemini och Claude,
anvants som stod under arbetsprocessen. Verktygen har anvénts for generering av gra-
fer, omformulering och spraklig bearbetning av text, 6versidttning samt strukturering av
innehall. Allt tekniskt innehall, samtliga berdkningar, experimentella resultat och slut-
satser har tagits fram och granskats av forfattarna. Al-verktygen har inte anvints for att
sjalvstandigt analysera data eller dra slutsatser i arbetet.
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Arbetsfordelning

Arbetet har genomforts som ett gemensamt konstruktions- och testprojekt dar gruppens
medlemmar bidragit till planering, praktiskt genomfoérande, analys och rapportskrivning.
I projektets inledande fas arbetade gruppen med att tolka regelverket for WRA2 klass D,
formulera mal och avgridnsningar samt skapa en gemensam forstaelse for vilka tekniska
parametrar som paverkar raketens prestanda. Dérefter fordelades arbetet mellan olika del-
omraden, sasom teoretisk bakgrund, konstruktion, experimentella tester och simuleringar.
De praktiska momenten omfattade framst undersokningar av raketens drivkraft, aerody-
namik och flygstabilitet, medan analysarbetet fokuserade pa att viga samman resultaten
till en slutlig konstruktion. Rapporten har skrivits kontinuerligt under projektets gang,
déar gruppmedlemmarna ansvarat for olika delar men samtidigt bidragit till gemensam
granskning och bearbetning av texten. Centrala beslut, exempelvis kring designval, tolk-
ning av testresultat och mojliga foérbattringar, har i huvudsak tagits gemensamt genom
diskussion i gruppen.
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Regelverk for WRA2 klass D

. Raketen ska konstrueras inom tévlingsklassen WRA2 klass D, vilket innebér att

tryckbehallaren och raketens huvudstruktur ska utga fran en omodifierad dryckes-
flaska.

. Tryckbehallaren ska besta av en enda omodifierad dryckesflaska.
. Flaskans mérkta volym far inte Gverstiga 2 liter.
. Dryckesflaskan far inte modifieras pa nagot sétt.

. En bild pa flaskan med originaletiketten synlig krivs som dokumentation for att

visa att en godkédnd dryckesflaska har anvants.

. Raketens torrvikt far inte Overstiga 1500 gram. Torrvikten avser raketens totala

vikt utan reaktionsmassa, men inklusive flygande komponenter sasom tryckbehal-
lare, fenor, noskon, nyttolastdel, kamera, hojdmatare, elektronik, fallskdrmssystem,
batterier och munstycke.

Raketen maste anvinda komprimerad atmosférisk luft som energikilla.

. Det maximala tillatna trycket dr 100 psi, motsvarande cirka 6,9 bar.

. Raketen ska kunna forbli trycksatt vid fullt uppskjutningstryck under minst 10

minuter innan uppskjutning.
Reaktionsmassan ska huvudsakligen besta av vanligt kranvatten.
Vattenméngden ska motsvara minst 20 procent av tryckbehallarens volym.

Drivkraften ska genereras genom att reaktionsmassan pressas ut ur raketen, inte
genom enbart luftutstromning.

Raketen ska skjutas upp fran stillastaende position pa en fast startramp.

Startsystem som ger extra hastighet vid uppskjutning, exempelvis slangbella, kata-
pult, trebuchet eller kanon, ar inte tillatna.

Metallkomponenter far inte féstas pa trycksatta delar av raketen.
Tryckbehallaren och raketens yttre delar far inte tillverkas av metall.
Alla delar av raketen som nar en hojd 6ver 6 meter ska ha ett aterhdmtningssystem.

Aterhamtningssystemet ska begrinsa landningshastigheten till hogst 10 m/s vid
markkontakt.

Om nagon del av raketen separeras under flygning giller kravet pa begransad land-
ningshastighet dven for denna del.
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20.
21.
22.

23.

Fel i aterhdmtningssystemet innebéar att rekordflygningen inte godkénns.
Samma raket ska anvindas for de flygningar som ingar i rekordforsoket.

Resultatet baseras pa medelviardet av de tva bésta flygningarna inom en tidsperiod
pa tva timmar.

Flygningarna ska dokumenteras enligt WRA2:s krav, bland annat genom videoma-
terial, bilder pa raketen och uppgifter om tidpunkt fér respektive flygning.
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