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RESUMEN

En este trabajo se presentan resultados de los estudios de simulacidon
aerodinamica y analisis de vibraciones del cuerpo de un nuevo disefo de cohete
y sus aletas plegables, para experimentar que es posible disefiar y construir un
dispositivo como este, capaz de realizar en vuelo horizontal y comportamiento
aerodinamico estable, ademas de mantener su trayectoria balistica, disefiado
como un posible elemento balistico de un dispositivo tipo lanza cohetes multiple,
con la utilizacién de material y tecnologia nacional, y a bajo costo. La aerodinamica
de un cohete es importante en su manufactura, y esta definida principalmente por
el disefio de partes como la nariz ,la forma del fuselaje y las aletas estabilizadoras.
La aerodinamica se puede ver afectada negativamente por vibraciones
aeroelasticas y como resultado, este trabajo pretende estudiar el comportamiento
vibratorio del nuevo cohete. Para esto, se realizaron diversas pruebas modales en
condiciones de laboratorio, tanto estaticas como dinamicas, y analisis por
computadora. Esta sera la primera parte, para un posible disefio posterior, de un
sistema de lanza cohetes multiples a ser instalado en una aeronave.

Se presenta un nuevo disefio de las aletas deben tener la capacidad de estar
plegadas o abatidas, y al momento del disparo y su salida del tubo deberan
extenderse a su posicidn de vuelo, siendo su funcién principal proporcionar la
fuerza de rotacion requerida para mantener la trayectoria balistica. El objetivo del
trabajo es la realizacion del disefio y analisis aerodinamico y comportamiento en
vuelo haciendo un disefio CAD (Computer Aided Design) y luego una simulacion
CFD (Dinamica Computacional de Fluidos), mas concentrado en las aletas del
cohete, y luego una verificacion de vibraciones y analisis Modal a fin de determinar
su comportamiento en vuelo, modos propios de vibracién y trayectoria balistica.



ABSTRACT

Purpose and Method of Study

Mexico has a very interesting and some aerospace unknown past. There are
national studies where attempts have been made in the field of rocketry and rocket

engines and manufacture thereof.

Studies of aerodynamic simulation and vibration analysis of designing a new rocket
body and fins were performed folding, to experience it is possible to design and build
a device like this, capable of level flight and stable aerodynamic performance, in
addition to maintain its ballistic trajectory, ballistics designed as a possible element
of a multiple launch rocket type device, using domestic materials and technology, and
low cost. Variety of simulated and physical tests, both static and dynamic, using
various fixtures and computer analysis were made. This is the first part, for a

subsequent design of a multiple launch rocket system to be installed on an aircraft.

The aerodynamics of a rocket is important in manufacturing, the nose of the rocket
is essential as well as the shape of the fuselage and stabilizer fins.

The big difference in this project to other designs rockets gliding, is based on the
rocket to the subject of this thesis are several, even more so considering that you must
have typical ballistic considerations of a rocket attack air to air or air-ground,
particularly rotating on its axis, to achieve and maintain a fixed hit the selected target
path. A big consideration for this, is that unlike the vertical free flight rocket, is the
movement of center of gravity (CG), as its displacement is kept perpendicular to the
surface of the ground, and maintains the same path aircraft. In this case, we must be
very precise considerations for moving the CG, since a substantial change could
cause loss of sense of stability and parallel to the axis of the rocket trajectory with

respect to its own flight path, with very bad consequences.



On the other hand fins for stability control of this design are unique and specific for
the same, as for the concept design, the rocket must exit tube, so the fins must be able
to be folded or folded down, and when shooting and pipe outlet should be opened to
their flight position. These fins provide more stability to the flight of the rocket, its
primary function is to provide the rotational force required to maintain ballistic
trajectory. The aim of this work is the realization of the design and aerodynamic
analysis and flight behavior by a CAD design and then a CFD (Computational Fluid
Dynamics) simulation, more concentrated on the fins of the rocket, and then verify
Modal vibration analysis determine their flight behavior, modes of vibration and

ballistic trajectory.

Contributions and Conclusions

After reviewed various bibliographies, internet references and background, became
an early form conceptual design and fabrication of a prototype for the static tests.
This project serves as input to the possible development of aerospace research, or
rather a continuation of what was started sometime so energetically, and motivate
future professionals explore further the field of astronautics and rocketry in the
country, because now the field of science and engineering has not generated the

necessary interest.

To put into practice a project of this category, you need not only large economic
investments is to use the equipment and systems already available in our research.
For this reason and with the results, it is found that it was a very useful and
rewarding to practice the skills of engineering students exercise, and thereby

contribute to national development.
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CAPITULO 1

INTRODUCCION Y PLANTEAMIENTO DEL PROYECTO

1.1.- Introduccioén

La aeronautica y el espacio siempre han sido temas interesantes desde
todos los puntos de vista. La coheteria y sus principios aerodinamicos, llevaron al
ser humano mas alla del cielo terrestre, lo llevaron a la luna. Los estudios basicos
de aerodinamica, aeroelasticidad, dinamica del vuelo peso y balance, entre otros,
permiten tener informacion vital para mantener la trayectoria de un cohete durante
el desarrollo de un nuevo disefo. Es por esto que en esta tesis se realizan estudios
relacionados a este tema, con el objetivo de realizar los analisis basicos de
aeroelasticidad, vibraciones y simulacion de las aletas plegables y el cuerpo de

un cohete para un sistema de lanza cohetes multiples.

Un proceso natural de la mejora de nuestras vidas, en el concepto amplio,
incluye avances en el desarrollo de sistemas de armas sofisticadas, los medios de
defensa. Desde la prehistoria, en lugar del lanzamiento de una piedra, una lanza,
la bala disparada, la bomba lanzada, eran y son funciones defensivas o
destructivas. El objetivo fundamental de la destruccion y/o de la defensa, para

destruir el objetivo, no ha cambiado. Sin embargo, los objetivos se han vuelto mas
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sofisticados y el progreso tecnoldgico no ha podido evitarlo. Un cohete se define
como un vehiculo no tripulado de travesia del espacio que contiene los medios
necesarios para su autopropulsion. Las cuatro categorias generales de cohetes

son: superficie-superficie, tierra-aire, aire-tierra y aire-aire.

Los lanzacohetes multiples, son dispositivos que contienen uno o varios
cohetes en condicion inerte (antes de dispararlos) que pueden ser usados de

forma individual o multiple, desde un vehiculo sobre tierra, hasta una aeronave.

Figura 1.1. Vista de un lanza cohete multiple. [1]

El objetivo general de esta investigacion, es la realizacion de los estudios basicos
de vibraciones y analisis modal, asi como simulacién numérica de la aerodinamica
de las aletas plegables y el cuerpo de un cohete de nuevo disefio para un sistema

de lanza cohetes multiples. Con estos resultados se pretende....

1.2.- Breve Historia de los cohetes
1.2.1.- Epoca Antigua

Los Cohetes de hoy son colecciones notables del ingenio humano que
tienen sus raices en la ciencia y la tecnologia del pasado. Son avances
tecnologicos de miles de afios de experimentacion e investigacion en cohetes y la

propulsion de cohetes.
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Uno de los primeros dispositivos para emplear con éxito los principios
esenciales de vuelo del cohete era un pajaro de madera. Los escritos de Aulo
Gelio, un romano, cuentan una historia de un griego Arquitas hombre que vivia en
la ciudad de Tarento, ahora parte del sur de Italia. En algun lugar alrededor del
afo 400 antes de Cristo, Arquitas divertia a los ciudadanos de Tarento, volando
una paloma de madera. El escape de vapor propulsaba el ave que estaba
suspendida desde unos cables. La paloma utiliza el principio de accidn-reaccion,

que no se expresaria como una ley cientifica hasta el siglo 17.

Otro griego, Herdn de Alejandria, inventd un dispositivo de cohete similar
llamado aeolipile. Este, también utilizaba vapor como un gas propulsor. Se
montaba una esfera en la parte superior de un hervidor de agua. El calor debajo
de la caldera convirtié el agua en vapor y el gas viaja a través de tuberias a la
esfera. Dos tubos en forma de L en lados opuestos de la esfera permiten que el

gas escape, y al hacerlo dieron un empuje a la esfera que causoé que girara.

¢, Cuando aparecieron exactamente los primeros cohetes? no esta claro.
Las historias de los primeros cohetes como los dispositivos aparecen
esporadicamente a través de los registros histéricos de las diversas culturas. Tal
vez los primeros verdaderos cohetes fueron accidentes. En el siglo I de nuestra
era, los chinos tenian una formula sencilla de podlvora a base de salitre, azufre y
polvo de carbon. Para crear explosiones durante las fiestas religiosas, llenaron
tubos de bambu con una mezcla y los arrojaban al fuego. Tal vez alguno de esos
tubos no explotd y en su lugar se deslizé por los aires, impulsado por los gases y

las chispas producidas durante la combustion de la pdlvora.

Los chinos comenzaron a experimentar con los tubos llenos de pélvora. En
algun momento, se unen los tubos de bambu para las flechas y los lanzaron con
arcos. Pronto descubrieron que estos tubos de pdlvora podrian lanzarse con sélo
la energia producida a partir de los gases de escape. El verdadero cohete nacié.

La fecha de presentacién de la primera utilizaciéon de los verdaderos
cohetes fue en 1232. En ese momento, los chinos y los mongoles estaban en
guerra. Durante la batalla de Kai- Keng, los chinos rechazaron a los invasores

16



mongoles por un aluvion de "flechas de fuego volando" Estas flechas incendiarias
eran una forma sencilla de un cohete de combustible solido. Un tubo, un tope en
un extremo, contenia polvora. El otro extremo se dejé abierto y el tubo se une a
un palo largo. Cuando se encendié el polvo, la rapida combustion genero fuego,
humo, y los gases que salian del extremo abierto y con esto se producia el empuje.
El palo actu6é como un sistema de guia simple que mantiene el cohete dirigido en
una direccion general, mientras volaba por el aire. No esta claro la eficacia de
estas flechas de fuego volador eran como armas de destruccién, pero sus efectos
psicoldgicos sobre los mongoles debieron haber sido formidable.

Después de la batalla de Kai-Keng, los mongoles produjeron cohetes
propios y pueden haber sido responsables de la propagacion de cohetes hacia
Europa. Durante los siglos del XIII al XV hubo informes de muchos experimentos
con cohetes. En Inglaterra, un monje llamado Roger Bacon trabajo en la mejora
de las formas de la pdlvora que aumentaron considerablemente la gama de
cohetes. En Francia, Jean Froissart encontré que los vuelos mas precisos podrian
lograrse mediante el lanzamiento de cohetes a través de tubos. |dea de Froissart

fue el precursor de la moderna bazooka.

Durante el siglo 16 cay6 temporalmente el uso de los cohetes como arma
de guerra, sin embargo se seguian utilizando los fuegos artificiales. Un fabricante
aleman, Johann Schmidlap, inventé el " cohete de etapas", era un vehiculo de
multiples etapas para el levantamiento de fuegos artificiales a altitudes mas altas.
Cuando el cohete principal quemaba todo su combustible, la mas pequefia seguia
a una mayor altitud antes de cubrirse el cielo con cenizas ardientes. La idea de
Schmidlap es basicamente la que utilizan todos los cohetes actuales que van al

espacio exterior.

Casi todos los usos de cohetes hasta este momento eran para la guerra o
los fuegos artificiales, pero hay una interesante leyenda china que reporto el uso
de cohetes como un medio de transporte. Con la ayuda de muchos asistentes, un
funcionario chino conocido llamado Wan-Hu, quien se mont6 una silla voladora

propulsada por cohetes.
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El dia del vuelo, Wan-Hu se sent6 en la silla y dio la orden a sus asistentes
de encender los cuarenta y siete cohetes. En un momento, hubo un tremendo
rugido acompanado por oleadas de nubes de humo. Cuando el humo se disip6,
Wan-Hu y su silla habian desaparecido. Nadie sabe a ciencia cierta qué pasoé con
Wa-Hu, pero es probable que si el evento realmente tuvo lugar, Wan-Hu haya
volados en pedazos. Las Flechas incendiarias eran tan propensas a volar como a

explotar.

Cerca de 1720, un profesor holandés, Willem Graves, construyo coches
miniatura impulsados por chorros de vapor. En Alemania y Rusia empezaron a
experimentar con cohetes con una masa de mas de 45 kilogramos. Algunos de
estos cohetes eran tan poderosos que sus llamas de escape podian abrir
profundos agujeros en el suelo, incluso antes del despegue.

Durante el final del siglo XVIII y principios del XIX, los cohetes
experimentaron un breve renacimiento como arma de guerra. En 1792, en la India,
tuvieron éxito con el ataque con cohetes contra los britanicos y de nuevo en 1799
capto el interés de un experto de artilleria, el coronel William Congreve propuso el
disefio de cohetes para su uso en el ejército britanico.

Los cohetes Congreve fueron un gran éxito en diferentes batallas. Utilizado
por los buques britanicos que libra Fort McHenry durante la guerra de 1812, que
inspiraron a Francis Scott Key a escribir "resplandor rojizo de los cohetes"

palabras en un poema que mas tarde se convertirian en el himno nacional.

En todo el mundo, los investigadores experimentaron con cohetes para
mejorar la precision. Un inglés, William Hale, desarroll6 una técnica llamada
estabilizacidn de giro. En este método, los gases de escape golpean las pequefias
paletas en la parte inferior del cohete, causando que gire tanto como una bala
hace al ser disparada. Las variaciones del principio todavia se utilizan hoy en dia.

Los cohetes siguieron siendo utilizados con éxito en las batallas por todo el
continente europeo. Sin embargo, en una guerra con Prusia, las brigadas de

cohetes Austriacos se encontraron contra piezas de artilleria de nuevo disefo. El

18



Canon de retrocarga con cafiones estriados y ojivas explosivas eran armas mas
eficaces de la guerra que los mejores cohetes. Una vez mas, los cohetes fueron
relegados a usos en tiempos de paz.

1.2.2.- Epoca Moderna

En 1898, un maestro de escuela ruso, Konstantin Tsiolkovsky (1857-1935),
propuso la idea de la exploracién del espacio por el cohete. En un informe que
publicé en 1903, Tsiolkovsky propuso el uso de combustibles liquidos para
cohetes con el fin de lograr un mayor alcance. Tsiolkovsky declaré que la
velocidad y el alcance de un cohete fueron limitadas solamente por la velocidad
de los gases de escape. Por sus ideas, la cuidadosa investigacion, y su gran
vision, Tsiolkovsky ha sido llamado el padre de la astronautica moderna.

A principios del siglo 20, un estadounidense, Robert H. Goddard (1882-
1945), llevé a cabo experimentos practicos en la coheteria. El se habia interesado
en una forma de lograr mayores altitudes que fuera posible para los globos mas
ligeros que el aire. El publicé un panfleto en 1919 titulado “Un método para
alcanzar altitudes extremas”. Fue un analisis matematico de lo que hoy se llama

el cohete sonda meteoroldgica.

Los primeros experimentos de Goddard estaban con cohetes de
combustible solido. En 1915, comenzo6 a probar diferentes tipos de combustibles
sélidos y para medir las velocidades de escape de los gases de combustion.

Mientras trabajaba en los cohetes de combustible solido, Goddard se
convencio de que un cohete puede tener un mejor empuje con el uso de
combustible liquido. Nunca nadie habia construido un exitoso cohete de
propulsion con combustible liquido. Fue una tarea mucho mas dificil que la
construccion de cohetes de combustible soélido. A pesar de las dificultades,
Goddard logra el primer vuelo con un cohete de propulsion liquida el 16 de marzo
de 1926. Impulsado por el oxigeno liquido y gasolina, el cohete vol6 por so6lo dos
segundos y medio, subio 12,5 metros, y cayo a una distancia de 56 metros. Para
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los estandares de hoy en dia, el vuelo era impresionante, pero al igual que el
primer vuelo de un avién impulsado por los hermanos Wright en 1903, la gasolina

de cohetes de Goddard fue el precursor de una nueva era en vuelo del cohete.

Experimentos de Goddard con cohetes de combustible liquido continuaron
durante muchos afios y sus cohetes se hicieron mas grandes y volaron mas alto.
El desarroll6 un sistema de giroscopio de control de vuelo y un compartimiento de
carga util para los instrumentos cientificos, ademas de sistemas de recuperacion
con paracaidas para recuperar los cohetes e instrumentos de forma segura.

Goddard, por sus logros, ha sido llamado el padre de la coheteria moderna.

Un tercer gran pionero del espacio, Hermann Oberth (1894-1989) nacié6 el
25 de junio 1894 en Hermannstadt (Transilvania), y muri6 el 28 de diciembre de
1989 en Nuremberg, Alemania, publico un libro en 1923 acerca de los viajes de
cohetes al espacio. Sus escritos fueron muy importantes y gracias a ellos, muchas
sociedades de cohetes surgieron en todo el mundo. En Alemania, la formacion de
una sociedad asi, la Verein fur Raumschiffahrt (Sociedad para el viaje espacial),
dirigi6 al desarrollo del V-1 (German FZG-76) y la V-2, (en Alemania llamado A-
4). La letra “V” representaba Vergeltungswaffe (arma de la venganza), que fue
utilizado en contra de Londres durante la Segunda Guerra Mundial. En 1937, los
ingenieros y cientificos, incluyendo Oberth, alemanes reunidos en Peenemunde,
a orillas del mar Baltico. Alli, el cohete mas avanzado de su tiempo seria
construido y volado bajo la direccion de Wernher von Braun.

El cohete V-2 fue pequeio en comparaciéon con los cohetes de hoy en dia.
Logré su gran empuje por la quema de una mezcla de oxigeno liquido y alcohol a
un ritmo de alrededor de una tonelada cada siete segundos. Una vez lanzado, el
V-2 era un arma formidable que podria devastar bloques enteros de la ciudad. [3]
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Figura 1.2.- Imagen del cohete V2. [2]

Afortunadamente para Londres y las fuerzas aliadas, el V-2 llegd
demasiado tarde en la guerra para cambiar el resultado. Sin embargo, al final de
la guerra, los cientificos e ingenieros de cohetes alemanes ya habian establecido
planes para misiles avanzados capaces de atravesar el Océano Atlantico y
aterrizar en los Estados Unidos.

Con la caida de Alemania, muchos cohetes V-2 sin usar y los componentes
fueron capturados por los aliados. Muchos cientificos de cohetes alemanes
vinieron a los Estados Unidos. Otros fueron a la Union Soviética.

Tanto Estados Unidos como la Unidon Soviética se dieron cuenta del
potencial de los cohetes como un arma militar y comenzé una serie de programas
experimentales. Al principio, los Estados Unidos comenzaron un programa con
cohetes de gran altitud de sondeo atmosférico, una de las primeras ideas de
Goddard. Posteriormente, se han desarrollado una variedad de misiles balisticos
intercontinentales de mediano y largo alcance. Estos se convirtieron en el punto
de partida del programa espacial de EE.UU. Misiles como el Redstone, Atlas y

Titan eventualmente lanzarian los astronautas al espacio.
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El 4 de octubre de 1957, el mundo estaba sorprendido por la noticia del
lanzamiento de un satélite artificial, y puesto en 6rbita alrededor de la Tierra, por
la Union Soviética. Llamado Sputnik |, el satélite fue la primera entrada con éxito
en una carrera por el espacio entre las dos naciones como superpotencia. Menos
de un mes mas tarde, los soviéticos siguieron con el lanzamiento de un satélite
que lleva un perro llamado Laika a bordo. Laika sobrevivid en el espacio durante
siete dias siendo puesto a dormir antes de que el suministro de oxigeno se

agotara.

Pocos meses después del primer Sputnik, los Estados Unidos siguieron la
Union Soviética con un satélite propio, el Explorer | fue lanzado por el Ejército de
los EE.UU. el 31 de enero de 1958. En octubre de ese afio, Estados Unidos
organiz6 formalmente su programa espacial mediante la creacion de la
Administracion Nacional de Aeronautica y del Espacio (NASA) [8]. NASA se
convirtié en una agencia civil, con el objetivo de la exploracién pacifica del espacio
para el beneficio de toda la humanidad

Pronto, muchas personas y maquinas serian lanzadas al espacio. Los
astronautas orbitarian la Tierra y finalmente el aterrizaje en la Luna. El espacio se
abri6 de repente a la exploracion y explotacion comercial. Los satélites permitieron
a los cientificos a investigar nuestro mundo, predecir el tiempo, y para
comunicarse instantaneamente en todo el mundo. A medida que aumentaba la
demanda de mas y mayores cargas utiles, una amplia gama de cohetes de gran

alcance y versatiles tuvo que ser construido.

1.2.3.- Cohetes en México
México tiene un pasado espacial mas que interesante, y en muchos casos
desconocido. En México la palabra “cohete” es la forma base y “cuete” es la forma
derivada o modificada, que igual es correcta, y que, comunmente, es usada para
llamar a los fuegos artificiales y de arraigada tradicion en el folklore mexicano.
Las investigaciones en temas de Fisica Espacial se inician en México en

1.944 bajo la influencia del Dr. Manuel Sandoval Vallarta del Instituto de Fisica [7],
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con los trabajos sobre rayos cdésmicos que se llevaron a cabo inicialmente por
investigadores del Instituto de Fisica y posteriormente también del Instituto de
Geofisica (hoy Departamento de Fisica Espacial), ambos de la UNAM. Dicho
equipo de trabajo fue compuesto por Ruth Gall, Jaime Lifshitz, Lucia Camacho,
Graciela Oyarzabal y Jaime Jiménez.

Cuando la Unién Soviética inauguro la era espacial, el grupo de profesores
y estudiantes en San Luis, Potosi, ya trabajaba en el desarrollo y construccion de
un cohete propio. A 14 kilbmetros de la ciudad de San Luis, en el costado de un
campo de golf, una reja de alambre de puas separaba la propiedad privada del
terreno donde se realizaba el primer intento por elevar un cohete de combustible
sélido. Era noviembre de 1957 y el cohete estalld sin elevarse de la torre de
lanzamiento un solo centimetro.

Fue por alla en 1.957, exactamente el 28 de diciembre, un poco mas de
dos meses después de la puesta en drbita del primer satélite artificial, el Sputnik 1
(04 octubre 1.957) por la Union Soviética; en San Luis Potosi se lanzaba el
cohete Fisica |, un artefacto de 8 kilogramos de peso y 1.70 metros de altura,
impulsado por combustible sélido y que alcanzé dos y medio kildbmetros de altura,
y asi comenzd la carrera espacial mexicana.

Unos meses antes, la informacién técnica sobre la construccion de cohetes
habia llegado a manos del director de la Escuela de Fisica, en la Universidad
Autonoma de San Luis Potosi, Gustavo del Castillo [8]. Observando los datos,
pensd que la construccion y disefio de cohetes estimularia en los estudiantes el
gusto por la fisica experimental, asi se inici6 un modesto proyecto para el
desarrollo de cohetes que pudieran ir mas alla de las nubes.

Tiempo después, entre 1959 y 1960, la Secretaria de Comunicaciones y
Transportes, bajo la direccidn del Ingeniero Walter Cross Buchanan, lanzaba dos
cohetes de combustible liquido, los SCT1y SCT2 [7], que alcanzaron alturas de 4
y 25 kildbmetros, respectivamente.

Luego de dos meses se comenzo a disefiar uno que utilizaria alcohol etilico
como combustible y oxigeno liquido como carburante (la idea era aprovechar

algunas de las experiencias de los alemanes durante el desarrollo de los cohetes
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V2). De mayo de 1958 a julio de 1959, en un modesto taller de la colonia Portales,
fue construido un cohete que media 4 metros de largo y 40 cm de diametro, con
un peso de 200 kilos. Las pruebas estaticas del motor se realizaron en las
proximidades del pueblo de San Bartolomé, en la sierra de Xochimilco.

El SCT1 [6] fue lanzado afuera de la hacienda La Begoia, en Guanajuato,
el 24 de octubre de 1959. Alcanzo6 los 4,000 metros de altura. Casi un afo
después, el 1 de octubre de 1960, seria lanzado el SCT 2, que incorporaba
adelantos como el uso de aletas inferiores y superiores para mayor estabilidad en
el vuelo. Llegaria a una altura de 25 kilbmetros.

El disefio, construccion y lanzamiento exitoso de cohetes de combustible
liquido, en este caso, oxigeno liquido y alcohol, no es algo sencillo, ya que
requiere del dominio de una gran variedad de disciplinas y del manejo de liquidos
criogénicos, entre muchas otras cosas. En los afios 60’s se demostro la
factibilidad de construir este tipo de aeronaves con tecnologia propia y pocos
recursos.

El 1 de octubre de 1.960, se lanzé el cohete Tonatiuh [7], que incorporaba
algunas mejoras técnicas, entre ellas el uso de aletas superiores, ademas de las
inferiores, para darle mayor estabilidad de vuelo. Se dice que ascendié 25
kilometros. Debido a la complejidad y lo costoso de este tipo de cohetes, se decide
buscar un desarrollo en cohetes de combustible sélido pensando en la aplicacion
de cohete-sonda atmosférica para alcanzar mayor altura que los globos
atmosféricos que solo llegaban a 40Km de altura.

Con tales éxitos se cred por decreto del presidente Adolfo Lopez Mateos,
el 31 de agosto de 1962, la Comision Nacional del Espacio Exterior (CONEE) [6],
que coordinaria todos los esfuerzos y absorbio al grupo inicial. En 1962 se realizo
el lanzamiento del primer cohete de combustible sélido, el Tototl (pajaro), que
alcanzé una altura de 22 km.

En 1963, Juan F. Cardenas, profesor y ex alumno de la Escuela de Fisica,
retoma el desarrollo de cohetes en SLP durante un periodo de 4 afos, logrando
el 3 de abril el lanzamiento del cohete Zeus 1 de una etapa [10].
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El 27 de febrero de 1965, se firmo un acuerdo de cooperacion cientifica y
técnica entre la CNEE [7] y la Administracién Norteamericana de Aeronautica y el
Espacio (NASA).

Después aparecerian los Mitl (flecha), con una capacidad de carga util de
8 kilos. El primero de esta serie fue lanzado en 1967 y alcanz6 una altura de 50
km; en 1975 subiria el Mitl 2 a 120 km (también se experimentd con cohetes
pequefios, los Tlaloc (Dios de la lluvia), para la creacion de lluvia, y cohetes de
dos etapas). Estos lanzamientos se efectuaban desde un camién-rampa en el
municipio de Cuajinicuilapa, Guerrero, donde incluso en los afios 70 se comenzo6
la construccion de una base de lanzamiento de cohetes. Desde 1966 un grupo de
alumnos dirigidos por el Maestro en Quimica Manuel Escobar [7] apoyado por la
Universidad de Zacatecas, construye un cohete de combustible sdélido al que
llamarian UAZ-7 y que finalmente se lanza con éxito el 14 de mayo de 1.970.
Alcanzo una altura de 3500m.

En 1975 fue lanzado el primero de la segunda serie Milt (Milt-11) [7] y alcanzo
120 Km. EI Milt-1l fue un cohete de dos etapas la primera era basicamente la etapa
del Milt-1 y la segunda etapa era la primera del cohete Hulte-I. Este fue un cohete
de dos etapas de combustible sdélido para llevar cargas utiles de 700g a 55Km de
altura. El Milt-1l buscaba se un cohete que llevara una carga util de 4Kg a 230Km
de altura. Se trabaja también en otro cohete llamado Tlaloc que seria utilizado
para la estimulacion de lluvia con cargas quimicas y para la desintegracion de
granizo donde este representara un peligro. Entre los cohetes lanzados estan
ZEUS (1.963), Tonatiuh (Sol), Hulte | (Jabalina).

A pesar de todos estos éxitos, y después de 15 afos, el 11 de marzo de
1977, en una de sus primeras acciones como mandatario, el Presidente del
Republica en ese entonces, Lic. José Lopez Portillo, decreta la disolucion de
la CONEE [7].

A la fecha de su disolucion desarroll6 exitosamente diversos estudios sobre
meteorologia, percepcidén remota, uso de cohetes sonda e investigacion de la alta

atmosfera.
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Posterior a esto, durante los afios, 80°s, 90°s inclusive luego del afio 2000,
se han hecho varios desarrollos, convenios internacionales e inversion privada,

pero en el area de satélites y telecomunicaciones [9].

Especificamente en lo relacionado a dispositivos lanza cohetes multiples,
la SEDENA (Secretaria de la Defensa Nacional) ha hecho algunas pruebas

(Proyecto Ahatl en los 70°s y 80°s).

1.3.- Revision Bibliografica y Estado del Arte

Luego de realizar la revision y analisis critico del material bibliografico, indicado
en la bibliografia, se encontraron algunos antecedentes, tanto desde el punto de

vista mundial, como en México propiamente dicho.

Un cohete de artilleria tiene como objetivo transportar una ojiva con carga
util a la maxima distancia posible y con la mejor precision. Para ello cuenta con
una estructura, con aletas estabilizadoras, mas una ojiva y un motor cohete de
combustible solido que le provee la propulsion necesaria para la mision [9].
Una vez caracterizadas las componentes que provocan una mayor influencia en
la resistencia aerodinamica durante el vuelo se realizara un estudio de

optimizacién sobre las aletas y el cuerpo del cohete.

La estructura de un cohete es un sistema muy complejo, el calculo puede limitarse
a la utilizacion de métodos tradicionales, pero los problemas empiezan cuando se
requiere determinar los esfuerzos con gran precision y obtener los resultados
mucho mas rapido, es por esta razon que la ingenieria actual utiliza el Método de
los Elementos Finitos (FEM) como una herramienta moderna de calculo estructura
[11]. Con un analisis estatico por el método FEM se puede determinar la
deformacion y los esfuerzos secundarios con mayor precisiéon que por el método

de calculo tradicional.
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La aeroelasticidad es una actividad de disefio que trata las interacciones
entre las fuerzas aerodinamicas y deformacion estructural, tanto estaticos como
dinamicos, y la influencia de estas interacciones sobre el rendimiento del avion.
[12]

El campo de la aeroelasticidad, muestra cdmo esta disciplina ha sido y
sigue siendo importante para el desarrollo de la industria aeroespacial. Estudios
en aeroelasticidad, analiza y aprovecha las interacciones entre las fuerzas
aerodinamicas, deformacién estructural (elasticidad) y movimiento (dinamica) de

las superficies de sustentacion aerodinamicas e hidrodinamicas. [13]

Los problemas Aeroelasticos pueden ser mas o menos clasificados en las
categorias de respuesta y estabilidad. A pesar de que los problemas de estabilidad
estructural son el foco principal del material que se presenta en esta materia, esto

no se debe a problemas de respuesta sean menos importantes. [14]

El modelo de turbulencia de Spalart-Allmaras [15], ha sido ampliamente utilizado
y ha demostrado ser numeéricamente de buen comportamiento en la mayoria de
los casos, ya que mediante su resolucién de una ecuacion. Hay, sin embargo, las
situaciones de los menores de resolver las cuadriculas y los transitorios no fisicos
donde la discretizacion del modelo puede conducir a resultados no deseados.
Objetos insuficientes en el borde de las capas limite y se despierta es una de esas

situaciones.

Por otro lado se han hecho modificaciones a las formulas originales. Estas
modificaciones estan formuladas para ser pasivos con el modelo original bien
resuelto a nivel de campo y deben producir insignificante diferencias en la mayoria
de los casos. Ellos estan motivados principalmente por cuestiones numéricas
cerca de la interfaz entre turbulento y rotacional. La inclusion del término supresion
laminar plenamente turbulentos, y el uso de limitadores de valor maximo en la

solucion de la turbulencia. [16]
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Existen diversos procedimientos para elaborar el modelo CAD del prototipo,
asi como el mallado del mismo y el analisis de fluidos realizado al producto
mallado. Todo esto para dar paso a un analisis de los resultados en CFD
(Dinamica de Fluidos Computacional) (Computational Fluid Dinamics), el CFD lo
podemos definir como: “la disciplina mediante el uso de las computadoras como
herramientas para resolver y analizar ecuaciones relacionadas a un fluido con la

finalidad de ser aplicadas a problemas reales en una simulacion”. [17]

En la realidad el movimiento de un fluido es sumamente aleatorio (las
propiedades de éste varian sin una tendencia aparente) por lo que la resolucion
de estas ecuaciones es muy complicada, practicamente imposible por lo que los
ingenieros trabajan con ciertos artificios matematicos (como el uso de métodos
matematicos y CFD) y aproximaciones (considerar un fluido incompresible o no
viscoso por ejemplo) que simplifican la resolucion con errores de aproximacion

aceptables. [18]

Para una alta fiabilidad y el rendimiento de un cohete, el disefiador debe tener y
aplicar datos ambientales a la vibracion en las etapas apropiadas de desarrollo,
disefio, pruebas y mantenimiento de los componentes de misiles y sistemas. En
pocas palabras, los pasos esenciales para una vibracion programada, son la
determinacién del entorno, el medio ambiente y monitorear las pruebas de

vibracién planteadas.

El Problema de aleteo es ahora generalmente aceptada como un problema
de preocupacion principal en el disefio de estructuras de aeronaves actuales.
Requisitos basados en requisitos de rigidez con respecto a Vibracion Autoexcitada
debido al viento (Flutter), son en muchos casos, el disefio critico de vehiculos
aerodinamicamente controlados de refuerzo y planeadores de reingreso de lo que

tienen, y/o por ejemplo, sobre los bombarderos tripulados. [19]

Para predecir las frecuencias de vibracion del cohete soélo es necesario

simular la distribucion de la inercia y la flexibilidad. Por esta razén, es mas
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conveniente construir un modelo fisico a menor escala, ya que seria muy costoso

hacerlo a escala completa. [20]

Los efectos de la vibracion del medio ambiente deben ser considerados
cuidadosamente para el éxito de las pruebas de un misil. Estas ayudaran a los
ingenieros a determinar las especificaciones ambientales y de vibracion a elegir
sistemas compatibles y poner resistencia a las vibraciones en los componentes.
[21]

En el disefio de motores de cohetes, es necesario determinar las cargas
dinamicas y las respuestas de la estructura de la boquilla debido a las fuerzas
aplicadas. Las bases de dichos analisis son las frecuencias de vibracion y formas
de modo natural. [22]

El ruido en el despegue y durante los dos minutos de ascenso y fase
transénica causa intensas cargas acusticas. Estas cargas acusticas son el
resultado del intenso medio ambiente acustico generado por la interaccién del
chorro de salida del motor del cohete y su mezcla con la atmésfera. Los choques
pirotécnicos, que ocurren cuando las etapas de un vehiculo espacial se separan,

causan problemas adicionales de vibracion. [23]

1.4.- Hipoétesis

Es posible mediante el disefio CAD y simulacién numérica CFD del cuerpo
de un prototipo de un cohete y sus aletas plegables, desarrollar dicho sistema a
fin de conocer las fuerzas estaticas y dinamicas a las que esta sometido el cuerpo
del cohete, ademas de conocer la aerodinamica del cuerpo y el efecto de las aletas
en el vuelo de trayectoria balistica.

Se podran realizar los estudios de vibraciones y analisis modal a fin de obtener

los modos propios de vibracidn por simulacion y técnicas experimentales como
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base del disefo y las futuras mejoras del mismo, y la dinamica estructural de las

aletas y su posible efecto en la estabilidad del vuelo libre del cohete.

1.5.- Objetivos
1.5.1.- Objetivo general

Realizar los estudios basicos de aeroelasticidad y la simulacion numérica de
aerodinamica de las aletas plegables y el cuerpo de un cohete de nuevo disefio

para un sistema de lanza cohete multiple.

1.5.2.- Objetivos especificos

1.5.2.1.- Disefo y construccion de un prototipo de cohete para un dispositivo de
lanza cohetes multiples

1.5.2.2.- Disefiar y realizar los ensayos de vibraciones para el cuerpo del cohete

1.5.2.3.- Disefar y realizar los ensayos de vibraciones para las aletas plegables
del cohete

1.5.2.4.- Realizar las simulaciones de vuelo a través de la técnica de Dinamica de
Fluidos Computacional, a fin de evaluar el comportamiento aerodinamico del

cuerpo del cohete y las aletas plegables.

1.5.2.5.- Evaluar la factibilidad del desarrollo futuro del cohete, en base a los
resultados.

1.5.2.6.- Evaluar en forma experimental, el comportamiento de rotacion sobre su
propio eje, a fin de garantizar una trayectoria balistica del cohete, a diferentes
velocidades de desplazamiento.
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1.6.- Justificacion del Problema

En nuestra institucion, no existe ninguna guia de como realizar el estudio,
disefio o manufactura de un cohete de un modo eficaz, sencillo y a un bajo costo,
por lo tanto este estudio contribuye al avance e innovacion de disefio de coheteria,
en Centros de Investigacion, por ejemplo, por medio de estudios estructurales,
aeroelasticos y aerodinamicos asi como el uso de programas computacionales

especializados para la simulacion numeérica de cuerpos en un fluido.

1.7.- Novedad

Se han hecho varios estudios a nivel nacional, sobre el disefio, construccion
y lanzamiento de cohetes al cielo, sin embargo los estudios de comportamiento
de vibraciones y simulaciones con los recursos disponible hoy dia son escasas.
Estos estudios permitirian seguir avanzando en la manera mas adecuada de
realizar los estudios, construir y controlar el riesgo, bien sea referente a la
seguridad a nivel artesanal y luego industrial, o para asegurar continuidad en los
procesos de estudios en esta area. Por otro lado el desarrollo de este tipo de
proyectos puede ser de mucha utilidad para el desarrollo endégeno del pais, y sus

fuerzas armadas.

1.8.- Factibilidad
Resulta conveniente resaltar la factibilidad de todo proyecto de
investigacion, de manera tal que su implantacién no se vea objetada de antemano,

de alli que se encuentra referida en cuatro areas a saber:

Técnica: el CIIIA dispone de los recursos técnicos tales como talleres,
herramientas especiales, equipos de precision, equipos para pruebas no
destructivas, simulacion de condiciones de vuelo, tuneles de viento, analisis de
vibraciones, publicaciones técnicas, asi como la preparacion académica del
recurso humano que le permitan la simulacion y el analisis, para una acertada

realizacion del proyecto.
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Socio-institucional: el CIlIA y FIME, cuentan con infraestructura que permite la

realizacion del proyecto y dispone de los medios, procedimientos y métodos para
adecuarlo, mejorarlo y todo con el fin de busqueda de su mejora continua y
continuacion de las investigaciones que de aqui se deriven. Adicionalmente el
CllIA, a través de la UANL, cuenta con los convenios adecuados con la Fuerza
Aérea Mexicana, que les permita seguir desarrollando las siguientes fases del

proyecto.

Econdmica: los costos requeridos para la investigacion son pocos, porque se
decidié contar unicamente con los recursos financieros del propio investigador y
ejecutor de la presente fase de esta investigacion. Los ensayos y analisis
propuestos y los que se deriven de esta investigacion, podran ser cubiertos por el
propio centro de investigacion. No se prevén costos adicionales a las pruebas y

ensayos aqui planteados.

Temporal: para la realizacion del proyecto se consideré que el mismo guardaba
concordancia con el tiempo previsto, sin embargo, por razones de tipo
institucional, algunas otras ideas que eran consideradas de forma inicial para el
proyecto no pudieron concretarse. Esto trajo como consecuencia una
reorientacion en el alcance de la misma y el uso del tiempo disponible para la
realizacion del proyecto.

1.9.- Limitaciones

El presente trabajo se limitara a evaluar los aspectos propuestos, teniendo
a la investigacion como un caracter exploratorio y descriptivo, ya que la misma
permitira la obtencion de informacion relevante sobre los ensayos y simulaciones

propuestas.

La investigacion, se limita a los aspectos netamente de laboratorio y
simulacion numérica. No esta considerado el uso de los tuneles de viento de
circuito cerrado ni el de circuito abierto. La simulacion estara fundamentada al uso

de técnicas computacionales de analisis de fluidos.
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La

En relacion a las posibles fuentes de error en el disefio conceptual, se
establece que si bien se intente abarcar toda la informacion al respecto, se
encontrdé con insuficiencia de tiempo y equipos, que ayudaran a incrementar los
datos y su correspondiente revision y analisis mas profundo de los resultados. Por
otro lado, los materiales y restricciones de dimensiones en algunos casos, se

fundamentan y la disponibilidad de los materiales en el mercado local.

Las fuentes de informacion que se consultaron son conceptos tedricos y

resultados previos, asi como normativas vigentes.

De cualquier forma, la limitacion mas importante, para extender el trabajo
con mayor detalle, fue el tiempo total empleado para diseiar, analizar, sintetizar,
simular y analizar los resultados obtenidos. A fin de hacer retro alimentacion del
concepto y del proyecto como tal.

1.10.- Metodologia

metodologia tiene como propdsito lograr examinar, con precision, todos aquellos
factores que en algun momento puedan convertirse en obstaculos para la

realizacion parcial o total de las previsiones de la experimentacion. [24]

Se realizara el disefio y fabricacion de un prototipo de cohete, para ser utilizados
en un futuro lanza cohetes multiples. Se llevara a cabo la seleccién de aletas
estabilizadoras asi comola seleccién del cuerpo del cohete. Se realizaran estudios
de aeroelasticidad y analisis modal, asi como la simulacion de vuelo en programas
computacionales CDF, a fin de determinar el comportamiento propio y que sirva
de referencia para futuras investigaciones y desarrollos.
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En los criterios establecidos para esta investigacion, esta la de realizar una
investigacion del tipo experimental, que permita la obtencion de informacion
relevante sobre los estudios seleccionados. Para la definicion de los criterios, se
conjugaron lo relacionado con analisis modal y simulaciones CDF, con el marco

teorico, y estudios experimentales relacionados.

La metodologia sera cuantitativa ya que se requiere que entre los elementos del
problema de investigacion exista una relacién cuya naturaleza sea representable
por algun modelo numérico ya sea lineal, exponencial o similar. Es decir, que haya
claridad entre los elementos de investigacion que conforman el problema, que sea

posible definirlo, limitarlos y saber exactamente donde se inicia el problema

La metodologia usada para la realizacion de la experimentacion es la siguiente:

- Revision bibliografica y documental

- Elaboracion de la hipdtesis y formulacion de los objetivos
- Disefio de los instrumentos y pruebas de ensayo

- Aplicacion de los instrumentos de ensayo

- Analisis de los resultados

- Conclusiones y recomendaciones.

A tal efecto, se realizara un analisis en CFD del cuerpo del cohete y de las aletas

del mismo.

Posteriormente se realizara un analisis de vibraciones tanto del cuerpo del cohete
como de las aletas plegables estabilizadoras. A fin de verificar su frecuencia

natural de vibracion.
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Se tiene pensado la verificacion de capacidad de rotacién del cohete, sobre su
propio cuerpo, a fin de verificar la trayectoria balistica del mismo.
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CAPITULO 2

TEORIA FUNDAMENTAL DE COHETES

2.1.- Definiciones basicas

Para comprender como se realiza el disefio de un cohete es importante,
saber los principios fisicos e historicos dentro del ambito de los cohetes. En
términos generales un cohete es cualquier dispositivo propulsado a reaccion por
la expulsidn de los gases generados en una camara de combustidon. Dado que el
combustible propulsor contiene carburante y un oxidante, el cohete puede
propulsarse con independencia de su entorno, al contrario que otros motores a
reaccion, que utilizan el oxigeno presente en la atmosfera para quemar el
carburante que transportan. EI motor de un cohete, por lo tanto, es auto contenido
y resulta el unico adecuado para propulsar vuelos dirigidos al espacio exterior.

La forma para propulsar un cohete se basa en la tercera ley de la mecanica
de Isaac Newton. Esta ley afirma que para cada accion existe una reaccion de la
misma intensidad y direccion opuesta. Puede entender el principio de
funcionamiento del motor de un cohete se piensa en el ejemplo de un recinto
cerrado lleno de un gas comprimido. Dentro del recinto, el gas ejerce una misma
presidon sobre todos los puntos de las paredes, pero si se hace un agujero en la
parte inferior del recinto, el gas escapa por él y la presidon que el gas ejerce sobre
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la parte de arriba (opuesta) ya no se ve contrarrestada por la de abajo. Entonces,
la presion interna del gas empuja el recinto hacia arriba como reaccion al chorro
de aire que se escapa por debajo. La cantidad de empuje que desarrolla un motor
cohete, depende sobre todo, de dos factores: la velocidad a la que los gases
abandonan la camara de combustion y la masa de los gases que quedan en el

interior.

2.1.1.- Clasificacion

Los motores de los cohetes o simplemente los rockets pueden ser
clasificados de la siguiente manera [26]:

A. En base al tipo energia basica utilizada

A1 Cohetes quimicos
A.2 Cohetes solares

A.3 Cohetes nucleares
A4 Cohetes eléctricos

B. En base al propelente utilizado

B.1 Cohetes de propelente liquido
B.2 Cohetes de propelente sdlido
B.3 Cohetes de propelente hibrido

C. En base a su aplicacién

CA1 Cohetes espaciales

C.2 Cohetes militares (misiles)

C.3 Cohetes de propelente hibrido

C4 Propulsidon de aeronaves, turbo-cohetes, ramjet
C.5 Cohetes de refuerzo

C.6 Cohete sustentador

C.7 Retro cohetes
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D. En base al numero de etapas

DA Cohete de una solo etapa
D.2 Cohete de multiples etapas

E. En base al tamaro y alcance

E.1 Cohetes pequefios de corto alcance
E.2 Cohetes grandes de largo alcance

2.1.2.- Aplicaciones de los Cohetes

Los cohetes tienen diversas aplicaciones militares asi como en tiempos de

paz, y exploracion del espacio, predicciones del tiempo, comunicaciones,

propulsion de aeronaves e investigaciones cientificas [26]. A continuacion un

sumario de estas aplicaciones:

Aeronaves: Los cohetes pueden ser usados en las aeronaves como
dispositivos de propulsion adicional. Aeronaves militares pueden despegar
usando sus turbinas y motores convencionales, y pueden usar los cohetes
adicionales para lograr altas tasas de ascenso, o durante un vuelo de
crucero aumentar su velocidad a supersonica durante corto tiempo, a fin de

intersectar algun blanco.

Militar: Ademas de la bomba V-2, varios tipos de misiles y cabezas de
guerra usan la propulsion por cohetes, usando ya sea combustibles
liquidos, solidos o0 ambos en muchos casos, ya sea para vuelos cortos o
largos. Algunos de estos son los misiles superficie-aire (SAM), misiles
superficie-superficie (SSM), o misiles aire-aire (AAM), los misiles balisticos
intercontinentales (ICBM) y los misiles guiados (GAM). Misiles pequefios
de corto alcance son propulsados por motores de cohetes de combustible
sélido. Se elevan mas rapido a través de la atmédsfera inferior. Grandes y
largos misiles de alcance hasta hace poco han estado utilizando motores
cohete con propelente liquido; estos son los misiles balisticos tales como
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los misiles balisticos intercontinentales y IRBM, que se elevan a
velocidades relativamente bajas y el desgaste tiene lugar en altitudes
mucho mas altas. Los misiles balisticos inter continentales pueden viajar
una distancia maxima de aproximadamente una cuarta parte de la
circunferencia de la tierra. Los misiles globales en érbita se pueden utilizar

para alcanzar un objetivo en cualquier parte de la tierra en poco tiempo.

Espacial: La propulsién de cohetes ha sido un trampolin para los
lanzamientos espaciales y viajes espaciales. De igual manera, los cohetes
de etapas multiples, con propelentes sélidos y liquidos se han usado para
propulsar vehiculos espaciales. Todos los vehiculos espaciales o satélites
tienen que pasar a través de la atmdsfera superando fuerzas debidas a la
friccion y la gravedad. Para evitar pérdidas muy elevadas de arrastre y
evitar temperaturas excesivas en la piel de los vehiculos espaciales se
elevan a un ritmo mas lento a través de la atmosfera. La primera etapa quita
todo el sistema de cohetes - vehiculo: por lo tanto, es la etapa mas potencia
plena. Se puede emplear ya sea un gran cohete de propelente liquido o un
numero de cohetes mas pequeios que operan simultdneamente en
paralelo. La ultima etapa o el sustentador es generalmente el mas pequenio.
El empuje necesario para la propulsion a lo largo de la trayectoria planetaria
entre es mucho mas pequeno. Cohetes pequenos se pueden utilizar para
operaciones menores como de correccion de trayectoria, control de actitud
y separacion de la etapa. Retro- cohetes son pequefios cohetes disparados
en la direccién del movimiento del vehiculo espacial para lograr el frenado
o desaceleracion. Un sistema del vehiculo espacial puede tener un maximo
de 50 a 100 cohetes grandes y pequefios. Existen varios tipos de naves
espaciales que son propulsados por cohetes, tales como satélites
terrestres, satélites lunares, satélites interplanetarios, tripulados y no

tripulados.
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Cientifico: Uno de los grandes beneficios de los cohetes, ha sido en la
exploracion cientifica de la superficie y el ambiente de varios planetas. Los
cohetes han lanzado naves espaciales para recolectar informacion
cientifica sobre la capa superiores de la atmosfera terrestre, el espacio
exterior y otros planetas. Ademas del aterrizaje en la luna, los cohetes han
sido empleados para colocar satélites en la orbita de Marte, Venus y
Jupiter. Sofisticada instrumentacion ha proporcionado informacion muy
valiosa de la topografia y la geologia de estos planetas. Los cohetes han
estudiado la presencia de nuevos materiales y agua, datos del suelo, asi
como la calidad y resistencia requerida para posibles aterrizajes, la
colocacion de estructuras y vehiculos disefiados para la investigacion y
exploracion de la superficie. Vehiculos espaciales en orbita puede llevar
sondas para la medicién de la presién de la temperatura y la densidad.
Varios otros son importantes para la recoleccion de datos y el estudio son
las caracteristicas fisicas de la atmdsfera cerca de la superficie del planeta,

Su composicion quimica, campo magnético, los patrones de viento, etc.

2.2.- Partes del Cohete

2.2.1.- Cono de Nariz

El cono es la parte delantera del cohete, que penetra en el volumen de aire

y distribuye a su alrededor el flujo de aire y permite que transite de forma laminar
y sin turbulencias al cuerpo principal del cohete durante el vuelo. Por este motivo,
este componente debe tener una forma lo mas aerodinamica posible. Sobre esta
parte del cohete, intervienen activamente las fuerzas aerodinamicas de arrastre
que afectan al buen desarrollo del vuelo. El cono, es un elemento del cohete, que
puede tener diversas formas y/o tamafnos. Basicamente, y en funcion de su forma

geomeétrica.
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Figura 2.1.- La forma de la nariz tiene un impacto significativo en la altura o

distancia que puede alcanzar.

2.2.2.- Cuerpo del Cohete

El cuerpo de un cohete, basicamente consiste en un cilindro de una
determinada longitud y diametro, donde se alojan todos los sistemas del cohete.
Para el cuerpo hay basicamente dos tipos de resistencia aerodinamica que actuan
en contra de ella: friccion superficial y la resistencia del area de seccion del cuerpo
del cohete. La fuerza de arrastre la superficie puede ser reducido al contar con
una superficie lisa y acabado en el tubo de cuerpo. El arrastre del area del cuerpo
se puede reducir significativamente mediante la aplicacién de una curvatura de la

cola, o la transicion a la parte inferior del cohete.

2.2.3.- Las aletas

Cuando un viento cruzado realiza un modelo de cohete en su vuelo hacia
arriba es que las aletas que proporcione la fuerza para corregirlo. Es importante
tener las aletas lo suficientemente grandes para esta correccion y lo
suficientemente pequefio como para que no proporcionan un peso excesivo al
cohete. Por simplicidad de fabricacion y del modelo usado en este trabajo solo se
consideraron tres aletas, sin embargo queda abierta la posibilidad de explorar a
futuro como afecta el rendimiento y estabilidad aerodinamica con un numero

mayor de aletas. El angulo en el que las aletas se cruzan con el cuerpo, en cero
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(perpendicular al cuerpo). Las aletas no proporcionan sustentacion y tienen muy
poca resistencia

El movimiento de cualquier objeto naturalmente inestable es muy dificil de
predecir en términos de modelos matematicos o de simulacion. Las aletas son
necesarias para el control de un cohete en la atmodsfera antes de que alcance el
espacio. Sabemos que hay alas de los aviones, pero por lo general hay pequefias

aletas en la cola también.

Sistemas de control de estabilidad y la construccion de un motor de cohete
eficiente es sélo una parte del problema en la produccién de un cohete exitoso. El
cohete también debe ser estable en vuelo. Un cohete estable es aquella que va
en una direccidn suave y uniforme. Un cohete sin aletas vuela inestable a lo largo
de una trayectoria erratica, a veces caer o puede cambiar de direccion. Los
cohetes inestables son peligrosos, ya que no es posible predecir donde van a ir.
Inclusive se pueden invertir y de repente regresar directamente a la plataforma de

lanzamiento.

Las alas (perfiles alares) s6lo proporcionan sustentacion perpendicular al
movimiento de un objeto, y crean arrastre, que es aceptable para los aviones
volando horizontalmente. Los cohetes, sin embargo, estan tratando de llegar al
espacio, y la forma mas eficaz de hacerlo es ir directamente con la menor friccion
posible. Los cohetes no necesitan elevacién de las alas. En lugar consiguen toda
su sustentacion de empuje del motor. Las aletas mas pequefas ayudan a
proporcionar el control necesario que un cohete necesita inmediatamente después

de despegar (o lanzamiento).

Si un objeto con las alas tiene un empuje constante (como un avién), que
puede permanecer en el aire por mas tiempo. El empuje adicional contrarresta la
resistencia y mantiene las alas generando ascenso. Al principio parece mejor que
un cohete con aletas, pero el ala crea mucha friccion, sin embargo, sin el empuje
extra para compensar, se pierde todo el movimiento hacia adelante, lo que reduce
la sustentacion y la gravedad tira hacia abajo rapidamente. Las aletas pequefias
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Nno generan ascenso, pero mas que compensar por ello al no afadir mucho peso

o resistencia.

c T Thrust reduced by Drag
A _Initial Thrust

------ > »>.

T I o R R e e B
Extra Thrust Drag * e |
& A

St Gravity
e No Extra Thrust or Lift... But Not Much Drag

Extra Thrust \

Initial Thrust
A Y S, No Extra Thrust..

Lit|, ¢ t
Drag >

§ J Gravity
4

Figura 2.2.-. La comparacion entre una aleta y un ala. [4]
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Las aletas no influyen
en la sustentacion y
tienen muy poca
resistencia

Figure 2.3.-. Las Aletas plegables no influyen en la sustentacion y tienen poca resistencia.

2.2.4.- Motor Cohete

Los cohetes se mueven mediante la expulsion de masa (accién) en una
direccion para mover el cohete en la direccion opuesta (de reaccion). Esto se
conoce como una fuerza de empuje y es descrito por tercera ley del movimiento

de Newton.

Con los cohetes quimicos, tales como las que se ven en el transbordador
espacial, la accién es la expulsidbn de gas propulsor caliente del motor. Esto
provoca el movimiento del cohete, una reaccidén, como los cohetes se mueven en
la direccién opuesta. Para habilitar un cohete para despegar de la plataforma de
lanzamiento, la accién - o empuje - desde el motor debe ser mayor que la fuerza

de la aceleracion hacia abajo de la gravedad sobre la masa del cohete.

Debido a que es un gas, el aire puede ser comprimido. Los dispositivos
denominados compresores de aire usan una bomba para empujar el aire en un

recipiente rigido, almacenar una enorme cantidad de aire en un espacio pequefio

45



a muy alta presion. La bomba utiliza una gran fuerza para comprimir el aire.
Cuando el aire es liberado del contenedor, por lo general, sopla muy fuerte y muy
rapido (como ejemplo, cuando el usuario de un compresor lo usa para llenar los
neumaticos de bicicleta o de un coche). Cuando el aire se mueve relativamente
lenta (~ 200 millas por hora 0 menos) a través de un tubo que esta disminuyendo
de diametro, que en realidad no se comprime. En estas condiciones, no hay
suficiente fuerza en el aire para hacer que se aprieten. En su lugar, el aire se
acelera. Esto es lo que sucede cuando se abre una puerta a su casa o un edjficio.
Si se encuentra de pie junto a la puerta interior de la casa / edificio, se siente una
brisa ya que el aire se acelera a medida que avanza a través de la puerta. Otro
ejemplo es el agua que fluye a través de una manguera de jardin. Si coloca el
pulgar sobre el extremo de la manguera para bloquear parcialmente el agua de
salida, la velocidad del agua hacia fuera es mucho mas rapida que si se deja fluir
sin obstruccion. No hay ningun lugar para que el agua se vaya, por lo que su unica

opcién es acelerar.

Figure 2.4.- Toberas del Transbordador Espacial. [27]

Los cohetes suelen viajar mas rapido que la velocidad del sonido y que los
cambios como el aire se comporta de una boquilla. Una vez que el aire se mueve
mas rapido que la velocidad del sonido, se comporta de manera diferente a lo que

estamos acostumbrados a vivir en la Tierra.
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Un motor de cohete utiliza una boquilla para acelerar el escape caliente
para producir empuje. La cantidad de empuje producido por el motor depende de
la tasa de flujo masico a través del motor, la velocidad de salida del flujo, y la
presion a la salida del motor. El valor de estas tres variables de flujo se determina
sobre todo el disefio de la boquilla del cohete.

Una boquilla es un dispositivo relativamente sencillo, basta con un tubo de
forma especial a través del cual el flujo de gases calientes es expulsado. Los
cohetes utilizan tipicamente una seccidén convergente fija seguida de una seccion
divergente fija para el disefio de la boquilla. Esta configuracion de la boquilla se
llama convergente-divergente, o CD, boquilla. En una tobera de cohete de CD, los
gases de escape caliente sale de la camara de combustion y converge hacia abajo
a la superficie minima, o en la garganta, de la boquilla. El tamafio de la garganta
es elegido para estrangular el flujo y ajustar la velocidad de flujo de masa a través
del sistema. El flujo en la garganta es sonico que significa que el numero de Mach
es igual a uno en la garganta. Aguas abajo de la garganta, los diverge geometria
y el flujo se isotropicamente expandido a un numero de Mach supersonicos que
depende de la relacion del area de la salida de la garganta. La expansion de un
flujo supersénico hace que la presion estatica y la temperatura a disminuir desde
la garganta hasta la salida, por lo que la cantidad de la expansion también
determina la presion de salida y la temperatura. La temperatura de salida
determina la velocidad de salida del sonido, que determina la velocidad de salida.
La velocidad de salida, la presion, y el flujo de masa a través de la boquilla
determina la cantidad de empuje producido por la boquilla.

2.2.5.- Camara de Combustion

La conjuncion de la camara de combustion con la tobera proporciona el
sistema de propulsion que convierte la energia térmica en energia cinética, por la
expulsion a gran velocidad de los gases que se originan por la combustidn a través
de la tobera de escape.
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En la camara de combustion los propelentes reaccionan quimicamente
(combustion) para formar gases calientes que luego se aceleran y son arrojados
a alta velocidad a través de una tobera, provocando esto, un momento en el
cohete. El momento es el producto de la masa y velocidad, la fuerza del empuje
de un motor cohete es la reaccion experimentada por la estructura del motor
debida a la eyeccion de materia a alta velocidad. Un motor cohete tipico, consiste
en la camara de combustion y la tobera de escape. La camara de combustion es
donde se realiza propiamente el quemado o combustidon del propelente en un

ambiente de alta presion.

Configuracion Interna Combustible Solido

Seccion Transversal Seccién Longitudinal

(a) Seccién longitudinal constante, para presion de
combustién variable

(b) Seccién variable, para presion de combustion
constante

Figura 2.5.- Configuracion Interna de combustible sélido. [28]
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CAMARA DE COMBUSTION

3ra Ley de Newton: A toda accion de una fuerza, hay una reaccion igual
magnitud y direccién, pero sentido contrario.

!
AT

E=-F

Ft=m (Vs - Ve)

Sinembargo, Vs—Ve = a (aceleracion) -
t

Entonces
E=m(Vs—Ve) = m(Vs-Ve) = G (Vs-Ve)
i g A :
E =G (Vs-Ve) | q 3

Figura 2.6.- Efecto de 3ra Ley de Newton [28]

2.2.6.- La Tobera de Escape

El propdsito de la tobera es para aumentar la aceleracion de los gases a
medida que salen del cohete y la energia cinética de un fluido debido a una caida
de presion en la direccion contraria a la de trayectoria del cohete, para de ese
modo maximizar el empuje. Lo hace mediante la reduccion de la abertura por la
que los gases pueden escapar. El punto importante sobre la boquilla es que el

tamano de la abertura puede ser variada.
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TOBERA DE ESCAPE

Converging Section  Diverging Section

-
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La tobera es un dispositivo que se utiliza
para aumentar la velocidad y la energia
cinética de un fluido debido a una caida
de presion en la direccion contraria a la de
trayectoria del cohete

Figura 2.7.- La tobera de Escape

2.3.- Aerodinamica y fuerzas sobre el cohete

“Cuando un cohete entra en movimiento debido a que el empuje es mayor

que su peso, se originan dos fuerzas aerodinamicas, la resistencia al avance y el
levantamiento” [29]
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Tiempo t Tiempo t + dt
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Figura 2.8.- Fuerzas Aerodinamicas durante la derivaciéon de velocidad en vuelo
propulsado.

Las fuerzas que actuan sobre un cohete cambia dramaticamente durante
un vuelo tipico. La figura 2.8 muestra una derivacion de la variacion de la
velocidad durante el vuelo propulsado, mientras que representa el cambio de la
masa del cohete. Durante el vuelo del cohete el propelente se agota a través de
la boquilla de forma constante. Como resultado, el peso del cohete esta
cambiando constantemente. Para fines de simplificar el analisis de un sistema que
no conserva su masa constante, se despreciaran los efectos de la sustentacion

aerodinamica y el arrastre, teniéndose la siguiente relacion:
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Comenzando con la segunda ley de Newton del movimiento,

d(Mu)/dt =F neta (2.1)

donde M es la masa del cohete, u es la velocidad del cohete, neta F es la fuerza
externa neta en el cohete y el simbolo d / df denota que esta es una ecuacion
diferencial en el tiempo t . La unica fuerza externa que vamos a tener en cuenta

es la idea central del sistema de propulsion.

El impulso especifico, esta dado por la ecuacion de impulso esta dado por:

F = mdot * Veq (2.2)

donde mdot es latasa de flujo de masa, y Veg es la velocidad de salida equivalente
de la boquilla que se define como :

Veq =V + exit (salida p — po) * Aexit/mdot (2.3)

donde la salida V es la velocidad de salida, salida p es la presién de salida, po es

la presion de la corriente libre, y una salida es el area de salida de la boquilla.
Veq también esta relacionado con el impulso especifico Isp :

Veq = Isp * g (2.4)
donde g es la constante de gravitacién, m punto es la tasa de flujo de masa y es

igual al cambio en la masa de los propulsores pf a bordo del cohete :

mdot d
m— = (2.5)

52



Sustituyendo la expresion de la idea central en la ecuacidn de movimiento se

obtiene:
Mu) _ dmp
d? = V*eq dt (2.6)
d (Mu) = Veq dm (2.7)

Expandiendo el lado izquierdo de la ecuacion:
Mdu~+udM = Veqdmp (2.8)
En la condicion del cohete en movimiento, entonces el valor de u es cero:
M du = Veqg dmp (2.9)

Ahora bien, teniendo en cuenta la masa instantanea del cohete M, la masa se
compone de dos partes principales, la masa en vacio a miy al mp masa propulsor.
La masa en vacio no cambia con el tiempo, pero la masa de propelentes a bordo
del cohete no cambia con el tiempo:

M(t)=Me+MP(t) (2.10)

Inicialmente, la masa total del cohete mf contiene la masa en vacio y todo el
propelente a despegar. Al final de la combustion, la masa del cohete contiene sdlo

la masa en vacio:
Inicial M = mf' = Me + mp (2.11)
Definitiva M = me (2.12)

El cambio en la masa del cohete es igual al cambio en la masa del
propulsor, que es negativo, ya que la masa propelente esta siendo
constantemente expulsado fuera de la boquilla:

dM = -d mp (2.13)
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Sustituyendo esta relacion en la ecuacion de movimiento:

Mdu =-Veq dM (2.14)
Vg M
du = - Veq Y (2.15)

Ahora al integrar la ecuacion, queda:

Delta U=-VeqIn(M) (2.16)

Delta U representa el cambio en la velocidad, y /n es el simbolo de la

funcion logaritmica natural. Los limites de integracion son a partir de la masa inicial

del cohete a la masa final del cohete. Sustituyendo estos valores se obtiene:

Delta U = Veq In ( mf/ me ) (2.17)

Esta ecuacion se llama la ecuacion ideal de cohete. Hay varias formas

adicionales de esta ecuacion que enumeramos aqui: Usando la definicion de la

relacion de masa propelente MR
MR = mf/ me (2.18)

Delta U =Veq *In (MR) (2.19)
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o en términos del impulso especifico del motor :

Delta U =Isp *g0 *In (MR ) (2.20)

Si tenemos una u delta deseada para una maniobra, podemos invertir esta

ecuacion para determinar la cantidad de propelente requerido:

MR =exp (deltau/(Isp *g0) ) (2.21)
donde exp es la funcion exponencial.
Si se incluyen los efectos de la gravedad, la ecuacion del cohete se convierte en:

Delta U =VeqIn (MR ) -g0 *tb (2.22)

Levantamiento

cG

Peso

/ Empuje

Figura 2.9.- Fuerzas sobre el cuerpo del cohete
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Un modelo de cohete se compone de 3 partes principales, el cono de la
nariz, el tubo del cuerpo y las aletas. Cada uno de estos componentes contribuye
a la resistencia aerodinamica del cohete. La descomposicion del modelo de
cohete en sus componentes basicos y abalizar la resistencia de cada componente
es un buen método de tomar en cuenta las resistencias aerodinamicas. La

resistencia aerodinamica general en el cohete se puede expresar como tal:

Drag Total =D nc + D pr+ D F (2.23)

Donde Dnc es el arrastre del cono de la nariz, Dgt es el arrastre del tubo

del cuerpo y D fr es la resistencia de las aletas. Vamos a pasar por alto la

resistencia creada desde el terminal de puesta en marcha para los fines de este
articulo.

Los cohetes realmente funcionan mejor en el espacio de lo que hacen en
el aire. Mientras que en la atmdsfera de la Tierra, un cohete se mueve mas lento
debido al aire circundante. Este fendmeno, llamado arrastre, es debido a la
resistencia del aire. La resistencia del aire se puede demostrar utilizando un trozo
de papel. Teniendo un pedazo de papel sobre el suelo y se deja caer el papel,
este caera como flotando hasta el suelo. Sin embargo, si arrugar la misma hoja
de papel y dejarlo caer, cae al suelo con mucha mas rapidez. El papel arrugado
experimenta menos friccion, ya que tiene un area superficial mas pequefa. En
otras palabras, el aire no tenia tan grande de un area para resistir el movimiento
de la caida de papel. En el momento en que los cohetes llegan al espacio, ya no
hay ningun aire que aminore su velocidad puesto que no hay resistencia del aire
en el espacio.

2.3.1.- Centro de Gravedad y Centro de Presiones
El centro de gravedad es una propiedad geométrica de cualquier objeto. El

centro de gravedad es la ubicacion promedio del peso de un objeto. Podemos
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describir completamente el movimiento de cualquier objeto a través del espacio
en términos de la traduccion del centro de gravedad del objeto de un lugar a otro,
y la rotacién del objeto alrededor de su centro de gravedad si esta libre para girar.
En vuelo, cohetes giran alrededor de sus centros de gravedad.

La determinacion del centro de gravedad es muy importante para cualquier
objeto volador. La determinacion del centro de gravedad (CG) es un procedimiento
complicado porque la masa (y el peso) no puede ser distribuida de manera
uniforme en todo el objeto. El caso general requiere el uso del calculo que se
discutira mas adelante. Si la masa se distribuye de manera uniforme, el problema
se simplifica en gran medida. Si el objeto tiene una linea (o plano) de la simetria,
el centro de gravedad se encuentra en el eje de simetria. Para un bloque sdlido
de material uniforme, el centro de gravedad es simplemente en la ubicacion

promedio de las dimensiones fisicas.

Cono de Nariz Aletas
Cuerpo del cohete

s/ Linea de referencia
-

N

o Datum

w
cg

-
r 4

|

Figura 2.10.- Determinacioén del Centro de Gravedad
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Cada componente tiene un determinado peso W; y esta localizado a una

distancia di, desde una linea de referencia.
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La distancia del C.G. del peso W, es igual a la distancia de la sumatoria de

las distancias por el peso de sus componentes.

C.G. = Wi*d; + Wa*dy + Ws*ds + Wy*ds + Wi*d, (2.24)

En la figura 2.10, se muestra el peso y la distancia del cono de la nariz de
la linea de referencia. A la misma distancia se puede determinar para cada
componente en relacién con la linea de referencia. ; Cémo podemos determinar
la distancia d? Usando el cono de la nariz como un ejemplo, la "distancia " de la
nariz dn es la distancia de la CG de la nariz con relacién a la linea de referencia.
Por lo tanto tenemos que ser capaz de calcular o determinar el CG del cono de la
nariz y cada uno de los otros componentes de cohetes. Para algunas formas
simples, encontrar el CG, o la ubicacion promedio del peso, es bastante simple.
Por ejemplo, cuando se ve perpendicular al eje, el tubo del cuerpo es rectangular.
El cg esta en el eje, a medio camino entre los planos finales. Para otras formas,
al igual que el cono de la nariz, la determinacion de la CG del componente no es
tan simple. Hay una técnica para la determinacion del CG de cualquier forma
general, y los detalles de esta técnica se dan mas adelante.

Desde que los cohetes vuelan por el aire, otro punto importante se debe
considerar, ademas de centro del cohete de gravedad (CG): el centro de presion
(CP). EI CP es diferente de la CG en que es el punto sobre el que el area de
superficie del cohete esta equilibrada por igual en ambos lados, no el peso. Para
un cohete estable, la CP debe estar detras del CG - lo que significa que si el cohete
se senalo arriba, la CP debe estar por debajo del CG. Esto se puede lograr ya sea
por la adicion de aletas cerca de la parte trasera del cohete (lo que aumenta el
area de superficie en la parte de atras y moviendo asi la parte posterior CP) o la
adicién de masa cerca de la parte frontal del cohete (que se mueve el centro de
gravedad mas hacia arriba la parte superior). Sin embargo, si el centro de
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gravedad y el centro de presion se encuentran en el mismo lugar, el objeto gira al
azar en cualquier direccion en cualquier momento. Ingenieros siempre deben
decidir donde deben estar situados estos dos puntos en el cohete, y en relacion

el uno al otro, para un mejor disefio del mejor cohete posible.

Sessrssos——w «—

\ «—

Susscsos—
Centro de Presiones detras del C.G. VIENTO RELATIVO

|

Co Centro de Presiones delante del C.G.

Figura 2.11.- Como el centro de gravedad afecta la estabilidad de un cohete.

2.4.- Propulsion de Cohetes

Los cohetes se pueden dividir en dos tipos: los de carburante o combustible

soélido, en la mayoria de los cohetes balisticos, y los de combustible liquido, como
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los impulsores de los cohetes espaciales. En ambos casos se llaman motor a la

camara de combustion donde se quema el combustible.

La palabra propelente no significa simplemente combustible, como se
podria pensar, sino que significa el combustible y el oxidante. El combustible es
el que los cohetes quimicos arden pero, para quemar a tener lugar, un oxidante
(oxigeno) debe estar presente. Los cohetes espaciales no tienen el performance
que los aviones a reaccion tienen, deben llevan oxigeno con ellos en el espacio,

donde no hay aire [30].

El combustible soélido de un cohete, que se seca al tacto, contienen tanto el
combustible y el oxidante se combinan juntos en la misma quimica. Por lo general,
el combustible es una mezcla de compuestos de hidrogeno y de carbono y el
oxidante se compone de compuestos oxigenados. Propelentes liquidos, que a
menudo son los gases que han sido refrigerados hasta que se convierten en
liquidos, se guardan en recipientes separados, uno para el combustible y el otro
para el oxidante. Entonces, cuando el motor se activa, el combustible y el oxidante

se mezclan entre si en el motor.

Un cohete de combustible solido tiene una forma muy simple de motor.
Tiene una boquilla, un caso, el aislamiento, propelente, y un encendedor. El caso
de que el motor es por lo general un metal relativamente delgado que esta
recubierto con aislante para mantener el propelente a través de la quema. El
propelente en si esta embalado dentro de la capa de aislamiento.

Muchos motores de cohetes de combustible sélido cuentan con un nucleo
hueco que se extiende a través del propulsor. Cohetes que no tienen el nucleo
hueco debe ser encendidos en el extremo inferior de los propulsores y el producto
se quema gradualmente desde un extremo del cohete al otro. En todos los casos.
Sin embargo, para llegar mas alto de empuje, se utiliza el nucleo hueco. Esto
aumenta la superficie de los propulsores disponibles para la grabacién. Los
propelentes queman desde dentro hacia fuera a un ritmo mucho mas alto, y los

gases producidos escapan del motor a velocidades mucho mas altas. Esto le da
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un mayor empuje. Algunos nucleos propulsores son en forma de estrella para

aumentar la superficie quema aun mas.

El otro tipo principal del motor de cohete es el que utiliza combustibles
liquidos. Se trata de un motor mucho mas complicado, como lo demuestra el
hecho de que los motores de cohetes de combustible soélido fueron utilizados por
lo menos 700 afos antes de que se probara con éxito el primer motor de
combustible liquido. Propelentes liquidos tienen tanques de almacenamiento
separadas - una para el combustible y uno para el oxidante. También tienen

bombas, una camara de combustion, y una boquilla.

El combustible de un cohete de propulsion liquida suele ser queroseno o
hidrogeno liquido, el oxidante es usualmente oxigeno liquido. Ellos se combinan
dentro de una cavidad llamada la camara de combustion. Aqui los propelentes se
queman y se acumulan altas temperaturas y presiones, y los escapes de gas en
expansion a través de la boquilla en el extremo inferior. Para obtener el maximo
de potencia de los propulsores, que deben mezclarse tan completamente como
sea posible. Inyectores pequefios (boquillas) en el techo de la camara de rociado
y mezclar los propulsores en el mismo tiempo. Debido a que la camara funciona
bajo altas presiones, los propulsores deben ser forzados en el interior. Potentes
bombas de turbina ligero entre los tanques de combustible y camaras de

combustion se encargan de este trabajo.

El empuje de un cohete se puede modelar a partir de una generalizacion

de la segunda ley de Newton para incluir a la masa variable:

_dm) _ v dm

F m
dt dt dt

(2.25)
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Figura 2.12.- Vista de Cohete

En el espacio vacio, esto nos llevaria a una velocidad de cohete

Mi
v=vo+u lnM—f (2.26)

y para un cohete lanzado desde la superficie de la Tierra, nos lleva a la expresion

Mi
V=v0o+u lnM—f — gt (2.27)

a bajas latitudes, donde g se puede considerar constante.

El empuje del cohete, es el resultado de la eyeccion de material a alta
velocidad y no requiere de ningun medio contra que "empujar" [29]. La
conservacion del momento dicta que, si cierto material es expulsado hacia atras,
el momento del resto del cohete debe aumentar, ya que un sistema aislado no
puede cambiar su momento neto [30].

-uR = Fuerza de empuje del cohete
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u = velocidad de los gases de escape relativo al cohete

AM
R=="—
At

2.5.- Trayectoria Balistica

Balistica es la ciencia que estudia el movimiento de los cuerpos pesados
lanzados al espacio. Desde un punto de vista mas acorde con el tema que nos
ocupa, la definiriamos también como el estudio del movimiento y evolucion de los

proyectiles disparados por armas de fuego.

La balistica es una disciplina cientifica compleja e intimamente relacionada
con otras ciencias como las matematicas, la fisica y la quimica, especialmente en
los aspectos de la termodinamica, la metalurgia, la aerodinamica, la optica, y un
largo etcétera, puesto que se ocupa de todos los fendmenos que relacionan el
proyectil con el medio, desde el momento en que este, partiendo de una situacion
de inactividad o reposo, inicia su movimiento dentro del arma, donde adquiere la
velocidad necesaria para impulsar su desplazamiento por el aire, hasta impactar
con un cuerpo donde se introduce y al que cede la energia cinética, quedando

nuevamente en reposo.

Este movimiento determina el que la balistica quede dividida en tres partes

fundamentales:

e 1 Balistica interna. Estudia los fendbmenos que ocurren en el interior del
arma desde que el fulminante es iniciado, deflagrando la pdlvora cuyos
gases producen la presion que impulsa el proyectil a través del caiidon, con
un movimiento de aceleracion, hasta que abandona la boca de fuego.
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e 2 Balistica externa. Realiza el estudio del proyectil en su vuelo a través
del aire hasta llegar al blanco, como se realiza ese recorrido y qué fuerzas
y circunstancias concurren en él.

o 3 Balistica de efectos o terminal. Se ocupa del comportamiento del
proyectil al impactar y atravesar el material al que va destinado y sobre el

que ha de actuar.

El estudio de la balistica se centra en el estudio de las fuerzas, trayectorias,
rotaciones y comportamientos diversos de los proyectiles en diferentes ambientes
de empleo, ademas de la forma del proyectil, sustancias, temperaturas, presiones
gaseosas, etc., situaciones que suceden en las diferentes fases del disparo,
desplazamiento del proyectil a lo largo del anima y salida al exterior, trayectoria e
impacto. El estudio de la balistica centrado en las armas de fuego es parte de los

estudios forenses.

Durante el movimiento de rotacion, el cuerpo del cohete gira sobre su eje

longitudinal, debido a las fuerzas aerodinamicas que actuan sobre las aletas.

=7

Figura 2.13.- Movimiento de rotacion del cohete
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2.5.1.- Balistica externa

Es la que estudia el movimiento del proyectil desde que abandona el arma

hasta que impacta en el blanco.

La Trayectoria balistica es la trayectoria de vuelo que sigue un cuerpo
sometido unicamente a su propia inercia interaccionando con la fuerza de la
gravedad. La ciencia que estudia el fendmeno balistico en general se denomina
Balistica, dentro de esta ciencia la trayectoria balistica se estudia dentro del
campo de la balistica exterior. La trayectoria balistica con la sola fuerza de
gravitacion terrestre forma una parabola, pero la existencia de otras fuerzas en la
realidad como puede ser: la fuerza de coriolis (efecto de la tierra rotando), la
resistencia aerodinamica (atmosfera), la fuerza de sustentacion, etc. hace que la
trayectoria real sea algo diferente de una parabola. Algunos de los proyectiles se
denominan a pesar de esta definicidn 'balisticos' haciendo hincapié que no existe
propulsion nada mas que en su fase inicial de lanzamiento (‘'rama caliente'), un
ejemplo de ello son los Misiles balisticos que en su fase de caida carecen de

autopropulsion.

En el estudio de esta rama de la balistica, juegan una serie de conceptos

importantes que definimos a continuacion:

2.5.2.- Trayectoria

Se define como aquella linea imaginaria descrita por el centro de gravedad
del proyectil durante su recorrido en el aire. El origen de la trayectoria se encuentra
en el centro de la boca del arma, en el momento en que se efectua el disparo. Por
otro lado, se conoce como vértice de la trayectoria el punto mas elevado de esta
relacion al horizonte del arma. Como ya se ha dicho, los proyectiles, en su vuelo,
describen un movimiento eliptico. Pues bien, la primera parte de este movimiento,
antes de llegar al vértice, es la rama ascendente de la trayectoria, comprendida
entre el origen y el vértice. Por el contrario la rama descendente de la trayectoria

se produce con el movimiento de caida de la bala, siendo la comprendida entre el
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vértice y el punto de llegada o incidencia el cual, a su vez, puede definirse como
el punto en que la rama descendente de la trayectoria encuentra el horizonte del
arma. Finalmente, considerariamos, dentro del estudio de las trayectorias, el
concepto de tensién de la trayectoria, definido como el mayor o menor grado de
curvatura de la trayectoria. Sera tanto mayor la tension, cuando menor sea la
altura de tiro a igualdad de alcance. En otras palabras, la trayectoria es mas tensa

cuando mas se aproxima a la linea recta.

2.6.- Aeroelasticidad y Vibraciones

Arthur Collar en 1947 definié la aeroelasticidad como "el estudio de la
interaccion mutua que ocurre dentro del triangulo de las fuerzas inerciales,
elasticas y aerodinamicas actuando sobre miembros estructurales expuestos a

una corriente de aire, y la influencia de este estudio en el disefo" [31]

Dentro de la Ingenieria Aeronautica, la “Aeroelasticidad” ha constituido la
agrupacion de una serie de problemas de gran importancia dentro del disefio de
aeronaves. Se podria definir la aeroelasticidad como la ciencia que estudia la
interaccidn entre fuerzas aerodinamicas y elasticas, y la influencia de dicha

interaccion en el disefio de aeronaves.[32]

Careceria totalmente de sentido hablar de aeroelasticidad en aviones
rigidos ya que no habria deformaciones importantes que afecten al estado de
carga aerodinamica. Sin embargo las aeronaves no tienen ningun parecido a su
cuerpo rigido, muy al contrario suelen ser considerablemente flexibles y toda
carga aerodinamica da origen a deformaciones que pueden generar cargas

aerodinamicas.

Las estructuras modernas de los aviones no son completamente rigidas y
el fendmeno aeroelastico se presenta cuando las deformaciones estructurales
inducen cambios en las fuerzas aerodinamicas. Las fuerzas aerodinamicas

adicionales conllevan un incremento en las deformaciones estructurales, que a su

66



vez provocan fuerzas aerodinamicas mayores. Estas interacciones pueden
volverse gradualmente mas pequenas hasta llegar a una condicidén de equilibrio,

o pueden divergir catastroficamente.

Cargas aerodinamicas generan cargas elasticas, estas en deformaciones
que a su vez pueden generar incrementos de cargas aerodinamicas y asi
sucesivamente. Si el proceso de interaccion es convergente no hay problema. Si

es divergente se incursionaria en la rotura estructural.

Realmente la palabra aeroelasticidad no representa con la debida amplitud
del problema, ya que al parecer la interaccion entre las cargas aerodinamicas y
elasticas se incluira movimiento y por lo tanto cabe la posibilidad de que aparezcan

cargas inerciales. Es por esto que la aeroelasticidad se divide en:

- Aeroelasticidad-Estatica: Estudia fendmenos en los que aparece

interaccidn entre fuerzas aerodinamicas y elasticas.

- Aeroelasticidad-Dinamica: Estudia fendmenos en los que aparece

interaccion entre fuerzas aerodinamicas-elasticas e Inerciales.

La forma mas interesante y sencilla de clasificar los fenomenos aeroelasticos
es mediante el triangulo de COLLAR. En este triangulo los vértices se denotan

A.E,l y la interaccion sera representada por lineas que las unan relativamente.

Interaccion A-E  ---—-—-—--- F.A.E
- EEA - Estabilidad estatica con efectos aeroelasticos
R I Distribucion de sustentacion con efectos aeroelasticos
- CA o Control con efectos aeroelasticos

- |- Inversion de mando
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Interacion A-I

- ED - Estabilidad Dinamica

-V o Vibraciones libres del sistema

Interaccion A-E-I

- F e Flutter: Inestabilidad dinamica que se presenta en una
aeronave en vuelo

- B Buffetting: Vibraciones transitorias que se presentan en
cualquier elemento estructural a causa de impulsos producidos por la estela
del ala, depésitos, nacelas, etc.

- Z - Respuesta dinamica. Respuesta transitoria de los
componentes estructurales del avion a causa de la aplicacién de rafagas,
aterrizaje, ametralladoras, etc.

- EDA - Estabilidad dinamica con efectos aeroeslasticos
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Figura 2.14.- Triangulo de COLLAR

2.7.- Vibracion Autoexcitada debido al viento (Flutter)

Este tipo de excitacion, es uno de los eventos mas peligrosos que pueden
ocurrir en vuelo es un fendmeno llamado “aleteo” [31]. Flutter es una vibracion
aerodinamica inducida, armonica pura auto excitada en los grados de libertad de
flexion y torsidn, que se producen fundamentalmente en la superficie de las alas,
la cola o de control que puede dar lugar a un fallo estructural total en cuestion de

segundos.
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La Vibraciéon Autoexcitada debido al viento (flameo o aleteo) es una
vibracion que surge sola, cuando las fuerzas aerodinamicas ejercidas sobre un
objeto provocan un movimiento periédico natural. Este movimiento se
retroalimenta en condiciones positivas. Mas vibracibn mas movimiento y carga
aerodinamica, cuanto mas carga aerodinamica mas movimiento y vibracion. Es un
fendbmeno que ocurre dentro de cualquier fluido. Aunque Afecta a muchas

estructuras (como los puentes), normalmente aparece en las alas de avion.

La prediccion del aleteo no es una ciencia precisa y requiere la verificacion
de vuelo que revolotean no se produzcan dentro de la envolvente de vuelo normal.
Las superficies aerodinamicas de un avidén se construyen de manera que puedan
soportar las cargas que se producen durante el vuelo. Por ejemplo, el ala debe
ser capaz de soportar el peso del avidon, asi como la elevacion adicional producida
durante el giro de vuelo. La estructura del ala resultante puede ser vista como una
cuchilla o resorte que se extiende desde el fuselaje. Un muelle de rigido vibrara a
una frecuencia mas alta que un resorte mas flexible. Esta frecuencia se conoce

como la “frecuencia natural”.

La Vibracion Autoexcitada debido al viento (Flutter) se produce
habitualmente en o cerca de la frecuencia natural de la estructura, es decir, una
fuerza aerodinamica pequefio hara que la estructura a vibrar a su frecuencia
natural. Si esta fuerza pequena persiste en la misma frecuencia que la frecuencia
natural de la estructura, una condicion llamada “resonancia” se produce. Bajo una
condicion de resonancia, la amplitud de la vibracion aumentara drasticamente en

un tiempo muy corto y puede causar un fallo catastrofico de la estructura. [32]

Las fuerzas aerodinamicas que pueden inducir aleteo estan relacionadas
con la presion dinamica, o velocidad, del avion. Si las fuerzas que inducen Flutter

estan presentes, éstos aumentaran a medida que la velocidad se incrementa. Las
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caracteristicas de la Vibracion Autoexcitada debido al viento (Flutter) pueden ser
exploradas por “tocar” la superficie a velocidades progresivamente mas rapidas,
luego ver lo rapido que decaen las vibraciones. De esta manera aleteo potencial
puede ser abordado de forma segura sin llegar a alcanzar la condicién de

resonancia.

El método para “tocar” la superficie varia. En algunos de los aviones un
impulso de control agudo es suficiente para excitar la frecuencia natural de la
superficie. En la mayoria de los casos un dispositivo especial aleteo excitacion
esta instalado. Este dispositivo se utiliza ya sea una aleta aerodinamica o una
masa desequilibrada que es impulsado hacia atras y adelante a la frecuencia
natural conocida de la superficie. El dispositivo se apaga repentinamente y las

caracteristicas naturales de amortiguacion de la superficie vibrante se revelan.

Un modo de amortiguar la vibracion autoexcitada debido al viento (Flutter)
es instalar en la estructura un sistema disefiado para el caso, que genere
oscilaciones contrarias a las auto-excitadas. Tal sistema ha de tener un tiempo de
respuesta muy rapido. Por otra parte no se puede contar con los reflejos del piloto
humano, pues las frecuencias de Flutter son muy altas y por tanto los periodos
muy pequenos e inferiores al tiempo de respuesta del piloto.

La velocidad de Flutter o velocidad critica, VF, y la frecuencia de Flutter,
W, se definen respectivamente como la velocidad y frecuencia mas baja, a la

cual una estructura volando a una cierta ¢ y 7, oscila arménicamente.

71



El vuelo de Vr representa, entonces, una frontera a una situacion de
indiferencia. A V' < VFr los pequefios movimientos son convergentesy a V' > V'r

son divergentes.

2.8.- Sumario

En este capitulo, realizamos una revisién de los conceptos basicos de
coheteria, en términos generales que un cohete es cualquier dispositivo
propulsado a reaccidn por la expulsion de los gases generados en una camara de
combustion. Dado que el combustible propulsor contiene carburante y un
oxidante, el cohete puede propulsarse con independencia de su entorno. También
se reviso la clasificacién y uso de los cohetes. Posteriormente se realizé una
descripcion de las diversas partes de que se compone un cohete, como el cono,
el cuerpo del cohete, las aletas estabilizadoras, la camara de combustion y la
tobera de escape. Se hizo una revision de la aerodinamica y las fuerzas que
intervienen sobre el cuerpo del mismo, y como estas fuerzas intervienen en el

vuelo y la trayectoria balistica del mismo.
Finalmente se revisaron conceptos de aeroelasticidad y modos propios de

vibracion y el fenobmeno del Flutter, una vibracién aerodinamica inducida,

armonica pura, auto excitada en los grados de libertad de flexion y torsion.
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CAPITULO 3

Diseno y Simulacion CFD

3.1.- Introduccion

El analisis aerodinamico del cohete es fundamental para predecir el
comportamiento en vuelo de dicha aeronave, se estiman velocidades subsoénicas
(0.3 y 0.5 Mach). Para dicho analisis es necesaria una herramienta computacional,
por lo cual se optd por utilizar el paquete ANSYS para poder determinar el
comportamiento aerodinamico del cohete a las velocidades mencionadas. En este
cuarto capitulo se muestra el procedimiento realizado para elaborar el modelo
CAD (Computer Aided Design) del prototipo, asi el analisis a través de
herramientas computacionales para analizar numéricamente la dinamica de
fluidos a través de algoritmos de volumenes finitos empleados por la técnica de
CFD.

En este capitulo se determinara la factibilidad de la construccion del
prototipo para los fines establecidos en los capitulos anteriores. Un cohete entra
en movimiento segun la Tercera Ley le Newton (accion reaccion) al ser liberada
rapidamente la presion de los gases de la camara de combustion en un sentido lo
cual provoca un empuje en sentido contrario con la misma fuerza (propulsion) en
el cuerpo de cohete. Ademas de dichas fuerzas de accion y reaccion (expulsion
de los gases y propulsion respectivamente) existen fuerzas aerodinamicas y de
gravedad actuando sobre el cuerpo del cohete, tales como el arrastre y el peso
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que actua directamente en el centro de gravedad, el cual varia de acuerdo al
consumo del combustible, lo cual se considera un sistema dinamico de masa

variable.

3.2.- Diseno

El objetivo de este capitulo es el Disefio y Analisis aerodinamico mediante
CFD realizado al modelo propuesto, mas concentradamente en las aletas del
cohete, el cual se pretende sera utilizado en un dispositivo multiple de
lanzamientos de cohetes aire-aire o aire-tierra, del cual se quieren obtener los
campos de presiones, asi como la presion maxima presente en la geometria de

las aletas plegables y con ello determinando la factibilidad de su futuro desarrollo.

3.2.1 Métodos numéricos (CFD) (Volumenes finitos)

Realizar un analisis numérico de la dinamica de los fluidos, mediante
método computacional, nos ayudara a conocer de manera preliminar cuales seran
las condiciones de presiones, y velocidades a los que se vera sometido el cuerpo
del cohete, y en especifico las aletas de estabilidad del mismo. El analisis
numeérico mediante el uso de computadoras y software especializado resultan
herramientas de sumo valor a la hora del disefio y/o mejoras del disefio
conceptual. Adicionalmente nos permite obtener resultados de forma mucho mas

segura que en la realidad y a costos considerablemente inferiores.

3.2.2 Fundamentos de analisis

La aerodinamica esta regida generalmente por teorias y condiciones como:
- Ecuacion de Navier - Stokes (segunda ley de newton generalizada para los
fluidos)

- Ecuacion de continuidad
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- Ecuacion de estado
- Las condiciones de contorno

- Las condiciones iniciales

Los teoremas y leyes mencionados son un conjunto de ecuaciones que aun
no se ha resuelto de manera analitica debido a su gran complejidad. Por esa razén
existen varias alternativas para estudiar la aerodinamica de los modelos
propuestos, una de ellas es resolver las ecuaciones de manera simplificada
(significa admitir que vamos a cometer un cierto error), otra, una de las preferidas
es el analisis en tunel de viento y por ultimo se pueden utilizar técnicas de

simulacion CFD (Computational Fluid Dynamics).

La simulacion numérica se basa en resolver las ecuaciones citadas
anteriormente. Una de las principales fuentes de error proviene del hecho de
convertir variables continuas en discretas, es decir, tratar una magnitud continua

como un conjunto de puntos.

Todas las grandes empresas fabricantes de aeronaves saben lo importante
que es la simulacibn numeérica para un desarrollo factible y rapido del
comportamiento aerodinamico de sus aeronaves, incluso haciendo uso de esto en
la Formula 1. Cuanto mejor sea la computadora donde se desarrollara el analisis
se podra obtener mas informacion y con esto se reducira el tiempo de calculo, asi
mismo disminuir el error. Esos superordenadores normalmente son dedicados

exclusivamente para el procesado y calculo de simulaciones CFD.

Historicamente, no importa qué paquete comercial de CFD se utiliza, el
proceso de simulacién implementado por la mayoria de los fabricantes de
aeronaves, automoviles y camiones, estudian un cuerpo a la vez. El ingeniero de
simulacién pasa mucho tiempo en la fabricacion de los modelos y las mallas, el
manejo de datos, la supervision de vuelos de simulacion, y post-procesamiento de

resultados de la simulacion.
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El prototipo que sera analizado en CFD nos indicara un aproximado de las
presiones que actuaran sobre la estructura asi como las distribuciones de
velocidad que variaran con el impacto del caudal del fluido con el modelo del
cohete. Estos valores daran pie a considerar la factibilidad de las geometrias y los
materiales que se emplearan para su elaboracion. Cabe mencionar que las
iteraciones realizadas en este analisis no fueron demasiadas y el tamafio de malla
no fue muy fino debido a los recursos computacionales con los que se cuentan

para el analisis.

3.2.3- Desarrollo del modelo computacional para el prototipo

El proceso de disefio computarizado se ha convertido en una herramienta
fundamental para la elaboracion de objetos, maquinarias y elementos de la vida
diaria. El desarrollo de la geometria fue realizado en el programa de disefio Solid
Works [39] con el cual se obtuvieron las geometrias basicas que componen el
cohete, las caracteristicas mostradas en esta seccidn, y posteriormente exportado
a ANSYS [33], a fin de realizar el mayado y estudio correspondiente.

3.2.4- Determinacién de longitud

Un cohete es un vehiculo, aeronave o nave espacial que obtiene su empuje
por la reaccion de la expulsion rapida de gases de combustion desde un motor
cohete. A ciertos tipos de cohete se los denomina rocket o misil y en este cambio
de nombre no interviene el tamafo o potencia, sino el uso que generalmente se
le da. Se llama rocket a todo cohete de uso militar con capacidad de ser disparado

activamente para alcanzar un blanco.

En la Figura 3.1 se muestra el modelo computacional del cohete en la cual
se muestra la longitud de dicha aeronave, como se menciond anteriormente la
longitud es una parte esencial para la navegabilidad del cohete, la primera razén
es debido a que tiene que contar con el suficiente combustible para poder recorrer
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la distancia requerida para la misién, la segunda razon es que debe contener las
partes de propulsién, carga util, control , direccion, etc. , todo lo anterior en una

geometria cuasi lineal.

Figura 3.1.- Longitud del prototipo del Rocket

La longitud mencionada en la parte anterior cubrira la carga de dinamita o
componente quimico de detonacion, los cuales normalmente se encuentran en la
parte delantera del cohete, también contendra el combustible solido que estara en
la seccion cilindrica del cuerpo, ademas de que tendra espacio para la camara de
combustion y la tobera para la produccidn de empuje, teniendo como total una
longitud de 1.3 metros. Esta longitud podra ser ajustada en funcion de los calculos

de peso y balance.

3.2.5.- Determinacion de la forma de aletas

Las aletas propuestas para el cohete son de una forma de “placa” con la
seccion mas delgada en direccion al flujo del fluido, las aletas cuentan con una
curvatura que al plegarse forman el contorno del cuerpo del misil. Las aletas
mostradas en la figura 3.2 fueron propuestas en forma de “placa” y carentes de
perfil aerodinamico por dos consideraciones, la primera es “una placa con de
seccion transversal delgada, que tendra menos resistencia parasita que un perfil
aerodinamico en angulos de ataque pequefios” [34]. La segunda es que esta

forma tendra menos complejidad en el mallado del prototipo y al carecer de
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recursos computacionales aptos para dicho analisis lo resultados tendran un

margen de error grande.

Figura 3.2.- Geometria de aletas propuestas

En rasgos generales el diametro del cuerpo del cohete es de 2 pulgada,
las aletas estran ubicada cada 120 grados, cada aleta mide 10 centimetros de

largo.
Para realizar la geometria fue necesario realizar cinco secciones curvas

debido a la complejidad de la aleta, en la Figura 3.3 se muestran las secciones

empleadas para su elaboracion.

Figura 3.3.- Diseiio de Aleta Plegables

Para este prototipo se propusieron 3 aletas con la misma geometria, las

cuales cada una de ellas cuentan con un arco de curvatura de 110°, lo cual les
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permitira acoplarse perfectamente al contorno del cohete como se muestra en la
Figura 3.4, para realizar la geometria de la aleta cada una de las secciones
mencionadas en la parte anterior cuentan con angulo de 22° como se muestra en
la Figura 3.5 la placa sera ensamblada con el cuerpo principal del cohete. Cada

aleta se encuentra con una separacion angular de 120° entre si.

Figura 3.4.- Cantidad de aletas para el prototipo

Figura 3.5.- Angulos de determinacién de geometria.
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Las aletas se realizaron con una tabla de medidas mostradas en la Tabla

3.1 para los puntos iniciales y finales de cada una de las 5 secciones mostradas

en la imagen anterior.

PUNTOS 1 PUNTOS 2

punto X (mm) Y (mm) Z(mm) punto X (mm) Y (mm) Z (mm)

Al -2.43 25.53 -1300| |A2 -2.43 25.53 1000
Bl -1.53 34.42 -1300| |B2 -1.53 34.42 1000
C1 2.65 42.32 -1300] |C2 2.65 42.32 1000
D1 9.47 48.09 -1300| |D2 9.47 48.09 1000
E1 17.97 50.88 -1300| |E2 17.97 50.88 1000
F1 26.88 50.28 -1300] |F2 26.88 50.28 1000
G1 25.86 46.42 -1300| |G2 25.86 46.42 1000
H1 18.47 46.91 -1300] |H2 18.47 46.91 1000
11 11.42 44.6 -1300] (12 11.42 44.6 1000
J1 5.76 39.82 -1300] (J2 5.76 39.82 1000
K1 2.3 33.26 -1300] |K2 2.3 33.26 1000
L1 1.55 25.89 -1300] |L2 1.55 25.89 1000

Tabla 3.1- Puntos para lineas de medida de presion.
3.2.6.- Forma de punta.

Partiendo de lo documentado por John Anderson [34] quien plantea una

punta de un misil para determinar que angulo sera el mejor para un cierto disefio

de una forma analitica teniendo como resultado la forma mostrada en Figura 3.6

la punta tiene un angulo no muy pronunciado y termina en un pequefio circulo el

cual puede ser modificado en futuros analisis.
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Figura 3.6- Punta del Cono de Nariz

La vista frontal de la punta es en forma cénica como se muestra en la figura
3.7 la cual busca poder viajar a través del fluido teniendo la minima cantidad de
resistencia posible.

Figura 3.7- Vista frontal del prototipo
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3.2.7.- Ensamble del prototipo

El prototipo tiene como primer ensamble las aletas con el cuerpo principal
del misil, el cual se hizo con forma cilindrica, las aletas tienen una guia (Figura
3.8) en la cual iran sujetas antes de su lanzamiento y al comenzar el vuelo las
aletas se desplegaran dando un movimiento de rotacién al misil lo cual ayudara a

su desplazamiento en el fluido.

Figura 3.8.- Ensamble de las aletas con el cuerpo.

La tobera coincide con el cuerpo del misil en las dimensiones cilindricas del
cuerpo principal, esta parte también esta ensamblada al fuselaje, pero no tiene
contacto directo con las aletas. En la Figura 3.9 se muestra la ubicacién y la forma
de salida de la tobera del misil.

Figura 3.9.- Simulacién tobera de escape
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Finalmente se ensambla la punta del misil teniendo como resultado el
modelo mostrado en la Figura 3.10 en la cual se muestra el misil que se propone
para hacer el analisis CDF. Como se mencion¢ al inicio del presente capitulo la
geometria fue desarrollada en ANSYS.

Figura 3.10.- Vista General del Cohete

3.3.- Analisis Computacional del Cohete

3.3.1.- Desarrollo del mallado

El mallado fue realizado en Workbench, Ansys, la generacién de mallas es
uno de los aspectos mas criticos de simulacion en ingenieria. Muchos software
pueden dar soluciones muy largas, y muy pocos pueden llevar a resultados
inexactos. El alto grado de automatizacion de mallado del medio ambiente hace

que sea sencillo para generar los siguientes tipos de malla:

e Tetraédrica
e Hexaedros
¢ Inflacién de la capa prismatica
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¢ Inflacion de la capa hexaedros
e Hexaedros principales
e Carroceria cartesiana acoplada

e Corte cartesiano de células

Diferentes enfoques de la fisica requieren mallas. Las simulaciones de
dinamica de fluidos requieren mallas de muy alta calidad en forma de elemento

de ambos y la suavidad de los cambios de tamanos. [33]

Para poder aplicar el mallado se desarroll6 la geometria con un volumen
de control con un radio de 1m y una longitud de 4m para poder realizar el analisis
CFD, este volumen de control nos ayudara como un tunel de viento virtual. Figura
3.1

Figura 3.11.- Volumen de control.

El volumen realizado debe mallarse para poder realizar los calculos
pertinentes en la simulacién del flujo de aire a través de este. Para continuidad y
disminucién del error se hizo un mallado tetraédrico como se muestra en la Figura
3.12, el mallado tiene un radio de fineza mayor en el centro del volumen de control

debido a que es la zona de importancia de los resultados que se desean obtener.

Es importante que al momento de crear los puntos que se muestran en la
figura superior, deseleccionar el botdn que dice “Remove old mesh”. Esto es para

gue cuando se cree la nueva malla posteriormente no se elimine.
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3.12.— Mallado de Volumen de control

Una vez realizado el mallado del volumen de control, debemos realizar el
mallado del cuerpo, el cual nos mostrara el comportamiento del flujo del aire en
contacto con la piel del misil, el tamafio del mallado de la piel del misil dependera
de la importancia del elemento, la figura 3.13 muestra que las aletas y la punta del
misil seran las areas del modelo de mayor interés para los resultados finales del

analisis CFD.

Figura 3.13.- Mallado del Cohete

Como ultima seccion se desarrollé el mallado de la parte posterior al cuerpo
del cohete, el cual servira como una parte secundaria del tunel de viento, en el

cual podremos apreciar estelas o perturbaciones como resultados del analisis del
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prototipo. Como se muestra en la Figura 3.14, el mallado se aprecia fino en la

parte posterior del cohete.

Figura 3.14.- Mallado de parte secundaria del tanel virtual.

En la figura 3.15 se muestra que en la primera parte el mallado es mas
burdo que en la posterior esto es porque el area de interés en el volumen de
control sera la parte después del paso del cohete. Como se aprecia claramente
en la figura mencionada el mallado en el centro del misil tendra también un

mallado fino para el contacto con la piel mencionada en la parte anterior.
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Figura 3.15.- Mallado volumen de control secundario.

El tamafo de la malla minimo, maximo y el numero de elementos

obtenidos son los mostrados en la figura 3.16.

Qs

Nodes 14386861

Elements 3084712

Mesh Metric Skewness

Min 1.8901996996501E-06

Max 0.799828092210141

Average 0.163917165684967

Standard Deviation |0.134589642335273

Figura 3.16.- Datos del mallado

3.3.2.- Desarrollo de condiciones de frontera.

Para cada una de las diferentes configuraciones de velocidad se
establecieron 3 caras como valores determinados para condiciones de frontera.
En la Figura 3.17 se muestra la parte frontal del “tunel virtual” dicha cara es
considerada como una pared de entrada de flujo de aire, esta entrada tiene valores
establecidos de velocidad, temperatura, viscosidad, densidad y presion (iniciales).
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Figura 3.17.- Entrada de flujo de aire
Para poder realizar los analisis de fluidos es necesaria una referencia
“estatica” por lo cual es necesario una pared “fija” un tipo de contenedor virtual por
el cual correra el flujo de aire para el analisis del cohete, este contenedor tendra
las caracteristicas de una pared delimitadora y estara conectado directamente a

las caras de entrada y salida como una clase de tobera “adiabatica” [30]. Figura

3.18
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Figura 3.18.- Contendor de flujo (Volumen de control)

En cada uno de los analisis se mostrara las capturas de pantallas realizadas
para las condiciones ingresadas para cada una de las velocidades a las que se
sometié el misil. Como en las dos condiciones anteriores la salida de el “volumen
de control” también sera clave para el analisis del misil, esta “salida” tendra como
objetivo considerar el limite final de los calculos de volumenes finitos a través del
modelo mallado, valores establecidos de velocidad, temperatura, viscosidad,

densidad y presion (finales). Figura 3.19

Figura 3.19.- Cara de salida del “Volumen de control”.

3.3.3.- Asignacion de condiciones de frontera

Para el disefio de experimentos se utilizaron valores de las diferentes
velocidades propuestas al inicio del planteamiento de la presente simulacién. Las
velocidades a las que se simularon fueron 0.3 y 0.5 Mach y los valores de
densidad, viscosidad y la temperatura fueron los establecidos en la Tabla ISA,
International Standard Atmosphere o Atmésfera Estandar Internacional, para la
altitud mencionada en los capitulos anteriores del presente trabajo. Dichos valores

fueron ingresados en las celdas como se muestra en la Figura 3.20
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Figura 3.20.- Ingreso de valores atmosféricos para condiciéon de vuelo.

Para el modelo computacional se definieron las condiciones de frontera
como se muestra en la figura 3.21, como la presioén total, la temperatura y la
presion de salida. Asi como las condiciones de la pared de “tobera” que como se

ha mencionado anteriormente, es una pared adiabatica.

Figura 3.21.- Condiciones de frontera pre establecidas.

3.3.4.- Asignacion de parametros de analisis
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3.3.4.1 Método de turbulencia

El primer parametro de analisis de la definicion del modelo de Turbulencia,
segun los analisis consultados en la referencias el modelo de Sparlart-Allmaras
[35], define con mayor precision las condiciones a simular. [36] Como se muestra
en la figura 3.22 los valores establecidos fueron dados por datos empiricos

proporcionados en la referencia mencionada.

‘f" Steady ¢ Unsteady ¢ Harmonic

lathematical Model

Mathematical model ITUrDUIent Navier-5tokes

e

Modelling of turbulence |Spa\an—AIlmaraS

e

I” Gravity Forces

I” Low Speed Flow (M < 0.3}

I™ Passive Tracers

eynolds Number Related Info

Characteristic length I 1.0 [m]
Characteristic velocity I 100 [mis] .- --=Reynolds number: 639501
Characteristic density I 12 [kg'm3] |

eference values

Reference temperature ' 2930 [K]

Figura 3.22.- Modelo de turbulencia

3.3.4.2.- Interacciones

La especificacion del numero de interaciones es un criterio de dependencia
a las capacidades del equipo de computo disponible para el analisis del modelo,
en combinacién con el criterio de la de convergencia se determinara el margen
de error que tendra el presente analisis, en el caso del presente trabajo se
determiné un numero de 1000 interacciones y una convergencia de -6.0 debido a

que dichos valores tendran una aproximacion cercana a la realidad segun la
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bibliografia [33]. Dichos valores fueron ingresados en el modelo. Para mayor

descripcion consultar en el anexo de la Figura 3.23.

lerations Output Files
Maximum Number Of Iterations |1DU[]O g Save Solution Every |1UU §| Iteration:
Convergence Criteria I:G 0 g [~ Minimum output

lemory Requirements:  96.66 Mb

7 Setthe requested memory

set the required number of reals to |73,DB1 §| Mb

set the required number of ints to |23 582 5! Mb

Figura 3.23.- Requisitos de interaccion y convergencia

3.3.5.- Procedimiento para el Analisis

Una vez realizado lo anterior y solucionado con procedimiento propio del
Fluent para cada una de las dos velocidades, especificando las propiedades

dentro de la prueba, con algunas variables que se mencionan a continuacion:

- Presién

- Turbulencia

- Definicion de materiales, incluido el aire
- Presion de prueba

- Flujo y velocidad de entrada

- Presion atmosférica a la salida

Los detalles de este procedimiento se encuentran dentro del Apéndice 2.
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3.4.- Discusion de los Resultados

Los analisis realizados a las velocidades antes mencionadas fueron
menores a 1.0 Mach debido a que los cambios de flujo incompresible a flujo
compresible cambiaria la perspectiva de los analisis realizados y esto alteraria los
resultados de interés en la presente simulacién [34].

3.4.1.- Mach 0.3

La distribucién de velocidades del aire alrededor de la geometria del cohete
se muestra en 4 cortes transversales (0 m, 0.25 m, 0.5 m y 1 m desde el origen)
como se puede observar la velocidad de la base del misil a una distancia 0 desde
el origen es casi nula, el incremento de la velocidad para 72 es de 83 m/s, para 72
aproximadamente 100 m/s y para 1m 105 m/s. En el anexo X4 se muestran todas

las figuras obtenidas del analisis para Mach 0.3.

Contours of Vel ty Magrace ma) Contours of Vasocty Magrude () Mar 242004
ANEYS Fioant 15.0( ANSYS Pt 150 (4, pbrs, S4)

rter of vwecty Magntute (Wa) M 34, 2004
ANGYE Flet 15.0 (4 pbw. 54

Cormours of Valocty Magrtuce wa) M 242014
ANEYE Pt 1.0 (04 pien. BA)

Figura 3.24.- Distribucién de velocidad Mach 0.3 modo frontal.
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La Figura 3.25 muestra la concentracion de velocidades del aire a lo largo
del cohete volando a 0.3 Mach, como se puede apreciar los valores maximos de
velocidad se encuentran en las aletas y en la parte del chaflan de la punta de la
aeronave. Las velocidades maximas alcanzan un valor de 110 m/s y las

velocidades minimas de 5.49 m/s en la parte cercana a la tobera del cohete.

El recorrido del cohete viajando a 0,3 march, no emite una estela con
perturbaciones considerables, pese al modelo ingresado para las turbulencias, el
modelo mantiene una trayectoria lineal en el espacio analizado. Cabe mencionar
que las magnitudes mostradas en la tobera no son emision de gases, sino el
comportamiento del cohete sin considerar esta componente para el vuelo por

dicha razén en la tobera se aprecia esas velocidades minimas.

En las paredes del cohete se muestran velocidades bajas debido a que
surge un efecto parecido a los perfiles aerodinamicos con el fenémeno de la “capa

limite”.

Contours of Velocity Magnitude (m/s) Mar 27, 2014
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, S-A)

Figura 3.25.- Distribucion de velocidades Mach 0.3 longitudinal
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Las variaciones en la presion a lo largo del cohete van desde los 600 Pa
hasta los 0.1Pa Las presiones mas altas y bajas se presentan en la zona inicial y
media debido al comportamiento del fluido sobre la punta y las aletas. Estas
presiones podrian cambiar haciendo una configuracion en la geometria de la
punta o del perfil de las aletas, para nuestro analisis dejaremos estos valores
considerando que este analisis es una primera interaccion para trabajos futuros.

Las graficas obtenidas del analisis son las mostradas en la Figura 3.26

Las variaciones de las presiones del fluido sobre el cuerpo a lo largo de la
trayectoria de vuelo varian muy poco, los cambios pueden considerarse
despreciables, por lo cual se puede concluir que las altas no generaran un cambio
de presion brusco en el modelo que pueda hacer inestable al modelo. Cabe
mencionar que solo se considera el analisis de flujo y se descarta para esta tesis

un analisis de estabilidad con parametros aerodinamicos.
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Figura 3.26.- Comportamiento de la presién en el analisis
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3.4.2.- Mach 0.5

En este segundo analisis las distribuciones de velocidades del aire
alrededor del cuerpo del cohete. En la vista frontal que se muestran en la figura
3.27 en una distancia desde el origen de (0, 0.25, 0.5 y 1 m) como se puede
observar la velocidad de la punta del cohete a una distancia O desde el origen es
casi nula al igual que en el primer analisis, el incremento de la velocidad para 74
es de 135 m/s, para 'z aproximadamente 168 m/s y para 1m 190 m/s. En el anexo
X4 se muestran todas las figuras obtenidas del analisis para Mach 0.5.

M 35, 2014 | Contours of Valoclty Magniude (ma) Mar 25, 2014
ANEYS Puent 150 (3 o S ANSYS Floent 150 (3 joma. S A

Cortour of veocty Uagri.ce (w) Mar 25 2004 || Cotours of Velooky Magiiude i) M 29 2004

ANEIYS Pt 158 (34, pora. 4 ANEVE Flet 140 (0 phos B4

Figura 3.27.- Distribucién de velocidad Mach 0.5 modo frontal.

La Figura 3.28 muestra la concentracion de velocidades a lo largo del
cohete volando a 0.5 Mach, como se puede apreciar los valores maximos de
velocidad se encuentran en las aletas y en la parte del chaflan de la punta de la
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aeronave. Las velocidades maximas alcanzan un valor de 185 m/s y las

velocidades minimas de 4.37 m/s en la parte cercana a la tobera del misil.

El recorrido del cohete no emite una estela con perturbaciones
considerables, pese al modelo ingresado para las turbulencias, el modelo
mantiene una trayectoria lineal en el espacio analizado estableciendo con ello que
el incremento de velocidad a 0.5 Mach también podra ser considerado como
factible. Cabe mencionar que las magnitudes mostradas en la tobera no son
emision de gases, sino el comportamiento del misil sin considerar esta
componente para el vuelo por dicha razéon en la tobera se aprecia esas
velocidades minimas. En las paredes del cohete se muestran velocidades bajas
debido a que surge un efecto parecido a los perfiles aerodinamicos con el

fenémeno de la “capa limite”.

Contours of Velocity Magnitude (m/s) Mar 27, 2014
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, S-A)

Figura 3.28.- Distribucion de velocidades Mach 0.5 longitudinal
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Las variaciones en la presion a lo largo del cohete van desde los 2000 Pa
hasta los 0.5Pa Las presiones mas altas y bajas se presentan en la zona inicial y
media debido al comportamiento del fluido sobre la punta y las aletas. La presion
maxima incremento considerablemente siendo mas del triple que a 0.3 Mach.
Estas presiones podrian cambiar haciendo una configuracion en la geometria de
la punta o del perfil de las aletas, para nuestro analisis dejaremos estos valores
considerando que este analisis es una primera interaccion para trabajos futuros.

Las graficas obtenidas del analisis son las mostradas en la Figura 3.29

3.29.- Comportamiento de la presion en el analisis

Las variaciones de las presiones del fluido sobre el cuerpo a lo largo de la
trayectoria de vuelo varian muy poco pero comparadas con las presiones del
analisis anterior son mucho mayores , estos incrementos nos indican que el
material del que se realizara el prototipo debe ser considerado para soportar
dichas presiones sin dificultad, los cambios pueden considerarse despreciables
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en la longitud del misil, por lo cual se puede concluir que las altas no generaran

un cambio de presidon brusco en el modelo que pueda hacer inestable al modelo.

3.5.- Sumario

El analisis aerodinamico del cohete es fundamental para predecir el
comportamiento en vuelo libre, en velocidades subsonicas. En este cuarto capitulo
se muestra el procedimiento realizado para elaborar el modelo CAD del prototipo,
asi como el mallado del mismo y el analisis de fluidos realizado al producto
mallado. Esto nos llevé a un analisis de los resultados en CFD (Dinamica
computacional de Fluidos).

El objetivo fue el analisis aerodinamico mediante CFD realizado al modelo
propuesto, mas concentradamente en las aletas del cohete, del cual se quieren
obtener los campos de velocidades y presiones, asi como la presibn maxima
presente en la geometria de las aletas plegables y con ello determinando la
factibilidad de su futuro desarrollo. Se determind la factibilidad para la construccién
del prototipo. Ademas se analizaron fuerzas aerodinamicas y de gravedad
actuando sobre el cuerpo del cohete.

Finalmente se obtuvieron algunos resultados de relevancia por ejemplo, las
variaciones de las presiones del fluido sobre el cuerpo a lo largo de la trayectoria
de vuelo varian muy poco, y que los pocos cambios que se aprecian pueden
considerarse despreciables, por lo cual se puede concluir que las altas no
generaran un cambio de presion brusco en el modelo que pueda hacer inestable
al modelo.
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CAPITULO 4

ENSAYOS AEROELASTICOS Y MODALES

4.1.- Introduccion

La aeroelasticidad es la ciencia que se encarga de estudiar la interrelacion
entre las fuerzas elasticas aerodinamicas e inerciales que permiten conocer la
distribucion real de la sustentacién sobre un perfil aerodinamico teniendo en
cuenta el efecto de las deformaciones a flexion auto excitada por la propia

sustentacion.

Todo lo dicho anteriormente nos refleja la importancia de la realizacion de
los ensayos aeroelasticos en tierra que deben ser practicados, determinando
experimentalmente muchos parametros de importancia relacionados a cualquier
modelo o prototipo que represente un artefacto en vuelo con la aeronave como
son la elasticidad, el amortiguamiento, las frecuencias naturales, las resonancias,
la vibracion autoexcitada debido al viento (Flutter), tanto en el cuerpo estructural
del artefacto en vuelo como en sus posibles superficies de control.

Para mayor fiabilidad y un alto rendimiento del cohete, el disefiador debe
tener y aplicar vibracion simulada a fin de obtener datos en las etapas apropiadas
de desarrollo, disefo, pruebas y mantenimiento de componentes del artefacto y

100



sus sistemas. En pocas palabras, los pasos esenciales para una prueba de

vibracion programada son los siguientes.

a) Determinar el entorno de vibracidén por monitoreo de sus fuentes y aprender del
analisis y de prueba esas otras frecuencias naturales que son dificiles de cambiar

a nivel local.

b) Considerar los efectos de vibracion durante la preliminar fase de estudio de
disefio, que determina la eleccion del montaje de los sistemas de propulsién, la

orientacion, el control y las estructuras propias.

c) Considerar los efectos de vibracion durante el disefio de componentes, para
evitar resonancias a frecuencias criticas de operacion de los sistemas de la

aeronave o dispositivo en vuelo, asi como para consideraciones de montaje.

d) Cuantitativamente determinar el factor de seguridad de vibracion a través de

pruebas de vibracion desarrollo y acompafando redisefio.

e) Determinar los modos y frecuencias naturales del cuerpo del cohete.

Otra parte muy importante de cualquier programa es el conocimiento del
ambiente de vibracién en el que el cohete funciona. Un ideal seria contar con
informacion precisa acerca de las frecuencias y amplitudes de las vibraciones en

cada componente dentro del cohete.

Para la mayoria de los cohetes, las dos principales fuentes de vibracion

excitacidon son de las cargas aerodinamicas y el sistema de propulsion.

Las caracteristicas de las diversas respuestas de los cohetes y sus
componentes influyen en la eleccion de los medios para determinar las
contribuciones de las fuentes al entorno vibracion y sugieren las medidas

correctivas cuando sea necesario.
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4.2.- Prueba Modal y Objetivos

El Analisis modal en un determinado componente es de suma importancia
para determinar las frecuencias naturales y modos de vibrar de un objeto o
estructura durante vibracion libre. Es comun utilizar el Método de los elementos
finitos (MEF, o FEM por sus siglas en inglés) para desarrollar los analisis modales.
La interpretacion fisica de los valores propios y vectores propios, los cuales vienen
de resolver el sistema, representa las frecuencias y modos de vibrar
correspondientes. En ciertas ocasiones los unicos modos deseados son los
correspondientes a las menores frecuencias porque pueden ser los modos

predominantes en la vibracion del objeto.

Normalmente los primeros modos de vibracién son los que se manifiestan
con mayores amplitudes, provocando deflexiones apreciables en el cuerpo entero
del cohete. Lo anterior repercutiria en inestabilidades en el vuelo del cohete,
provocando que pierda su trayectoria y no alcance su objetivo de manera precisa.

Los modos de vibracion a mayor frecuencia pueden afectar en caso de que

se cuente con instrumentacion sensible a bordo del cohete.

4.2.1.- Objetivo del Experimento

Para los ensayos vibratorios en tierra, cualquier aeronave o parte de la
misma se soporta elasticamente (soporte de muy baja frecuencia natural: 2 Hz
aproximadamente) y se excita armonicamente con una amplia gama de
frecuencias. El simple fendmeno de la respuesta de un elemento elastico a una
fuerza periddica es la llave maestra de los métodos de medicion de frecuencias

naturales de este elemento elastico.

La condicién del cohete para realizar adecuadamente los ensayos, ha de

ser lo mas similar posible a las condiciones de vuelo libre. Esta es una técnica
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regularmente aceptada en la industria aeronautica para pruebas de dinamica

estructural en tierra.

Para excitar el sistema normalmente es suficiente aplicar una carga
armonica pura a la estructura, pero teniendo sumo cuidado en que el punto o
puntos de aplicacion no coincidan con una linea nodal de la estructura. Es por
esta razon que normalmente los excitadores se conectan en los tips del ala en
caso que se trate de una aeronave o en los extremos anteriores y posteriores del

fuselaje ya que es estas zonas es practicamente imposible tener lineas nodales.

En el caso de este cohete, fue suspendido de una estructura fija y rigida
mediante unas elasticas a fin de simular de la mejor forma posible la condicién de

vuelo libre y en un fluido laminar.

Para vibraciones naturales, los datos de frecuencia cuantitativa deben ser
tomados en cuenta antes de la fabricacion. Las frecuencias naturales y los modos
de flexién de vibracién de la estructura del cohete pueden determinarse con justa
exactitud por medios analiticos.

En los analisis se requiere conocer datos de la rigidez y la distribucion de
la masa. Grandes cambios en la masa y su distribucion tienen un efecto

relativamente pequerio en los resultados analiticos.

Con estos datos de las frecuencias naturales disponibles en las primeras
etapas de desarrollo del cohete, y es posible para ayudar a asegurar
compatibilidad de la estructura, con su orientacion, sistemas de control y

propulsion.

Si registros histéricos adecuados historia de la pruebas de vibracion se
mantiene, las ventajas serian evidentes. Sera posible determinar en cierta medida
la fiabilidad de componentes relativos uno al otro, su posible la esperanza de vida,
y la fiabilidad general de un sistema de componentes. Ademas, puede ser posible
observar patrones o elementos de relacion debilidad. En caso de un fallo de
funcionamiento de un componente ocurra, el registro puede ayudar a identificar la

causa de dicho mal funcionamiento con un poco de ahorro de tiempo probable.
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Algunas partes de la especificacion de la vibracion, por su naturaleza
transitoria, no pueden ser facilmente simuladas en el laboratorio. Las vibraciones
durante las pruebas reales de la propulsion y sistemas del cohete simulan a una
mayor exactitud el medio ambiente de vuelo real que cualquier otro mecanismo
de prueba. Por lo tanto, la propulsion real del cohete durante una corrida estatica,

constituye solo un banco de pruebas ideal.

Las pruebas de vibracion en tierra o en laboratorio solo constituyen un
marco de referencia para las posteriores pruebas dinamicas con el sistema de
propulsion encendido, asi como las posteriores pruebas de vibracion en vuelo
realizadas en tunel de viento o en vuelo real con instrumentacion especializada

de medicion de vibraciones montada en el cohete.

La experiencia indica que el amplitud de la vibracién, especialmente
durante la puesta en marcha o apagado, se correlaciona muy bien con las
condiciones de vuelo reales; y con excepcion de frecuencias bajas, por lo tanto

hay una buena correspondencia con frecuencias de vuelo reales.

4.3.- Equipos usados

4.3.1. Montaje General del Equipo

En la figura 4.1 se aprecia una vista global del sistema modal de
vibraciones, instrumento basico de ensayo en tierra, el cual tiene la capacidad de
poder excitar una estructura en forma controlada y conocida, y mide aceleraciones
en diferentes puntos de la estructura para poder obtener la informacion deseada.

En general la idea es de obtener los modos propios de una estructura cualquiera.

Su forma de trabajo consiste en excitar la estructura en un solo punto, y
medir la respuesta en diferentes puntos de la estructura, con esta informacion

podemos recrear los modos de vibracion de la estructura del cohete.
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Figura 4.1. Vista General del montaje del cohete

Figura 4.2. Otra vista del montaje del cohete
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Figura 4.3.Vista lateral del excitador de Inercia

4.3.2. Sistema de Excitacion

Los sistemas de excitacion utilizados en el caso del cuerpo del cohete fue
un Excitador electrodinamico, consiste en una masa acoplada a un iman con

movimiento armdnico generado por una bobina.

Con respecto a las aletas, se ha decidido emplear el método de excitacion
por impacto con martillo instrumentado. La medida de respuesta se ha realizado
con acelerometros piezoeléctricos fijados en la superficie del componente. En el
caso de las aletas estabilizadoras y el cuerpo del cohete, se ha repetido el analisis
modal experimental midiendo la respuesta con un vibrometro. La sustentacion de
los componentes se realiza mediante gomas elasticas que simulan configuracion
libre-libre de la estructura. Con objeto de asegurar una minima interferencia de la

sujecion en el menor de los modos de vibracion, las gomas se han situado en los
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nodos del modo y perpendiculares a la direccion principal de vibracion. El rango
de frecuencias de interés se establece de 0 a 800 Hz; ya que se conoce que los
modos de vibracién principales en este tipo de sistemas mecanicos estan

contenidos en dicho rango [37]

Figura 4.5. Vista del montaje de un Excitador de Inercia
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Figura 4.6. Otra vista del montaje de un Excitador de Inercia

4.3.3. Captadores o Acelerometros

Llamaremos captadores o acelerometros a los elementos que permiten,
directa o indirectamente medir la amplitud de la vibracion. Obviamente el captador
mas sencillo para vibraciones puras a flexion, consisten en una plumilla anclada a
la estructura que al moverse con ella dibuja la funcion desplazamiento en funcion
del tiempo, sobre un papel que se mueve uniformemente en la direccion

perpendicular al movimiento.

Por supuesto que este sistema es muy eficaz para vibraciones de un solo
grado de libertad pero cuando se trabaja con estructuras complicadas resulta

totalmente fuera de interés.

Cuando se trata de hacer mediciones con los sistemas de control ubicados
a gran distancia del captador o cuando han de analizarse vibraciones en muchos
puntos, es interesante utilizar un sistema de captacion que transmita una sefal
eléctrica proporcional a la aceleracion o la velocidad o al desplazamiento, segun
los casos.

Estos sistemas de captacion, apoyados en sefiales eléctricas, son los mas
usados hoy en dia y pueden agruparse en grandes grupos segun el tipo de funcion

captada.
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Existen muchos tipos de acelerémetros, pero los mas utilizados en la

actualidad son los siguientes:

Acelerometros Mecanicos: consiste en una masa que tiene libertad de movimiento

en una direccion y esta soportada a una armadura o base, que se adhiere a la
estructura a través de resortes lineales de gran rigidez, de forma que la frecuencia

propia del acelerometro sea mayor que la frecuencia a medir en la estructura.

_ LIQUIDO

Figura 4.7. Esquema de Acelerémetro Mecanico de resortes de Gran Rigidez

Figura 4.8. Vista de los acelerémetros montados en el cuerpo del cohete.
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Figura 4.9. Vista posicion de acelerometro en aleta

Figura 4.10. Otra vista posicion de acelerometro en aleta
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4.3.4. Analizador de senal PCB

Las funciones de este dispositivo, varian desde amplificar la sefal, hasta
un filtrado de ruido que podria incluir la sefal adquirida.

ﬂlhlhl phystcs

QUATTRO

Figura 4.11. Analizador de seinales.

Figura 4.12. Presentacion de graficos de resultados en pantalla del PC
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Figura 4.13.- Otra Presentacion de graficos de resultados en pantalla del PC

4.4.- Procedimiento

El papel de las pruebas de desarrollo es descubrir debilidades estructurales

debidas al disefio y montaje técnicas y eliminar estos puntos criticos.

Se realizaron dos pruebas diferentes, una dedicada a verificar la vibracion
propia del cuerpo del cohete, y otra especificamente a las aletas estabilizadoras
de la cola.

Las pruebas de vibracion se llevan a cabo en toda la unidad montado en
una estructura y/o mesa con el soporte del cohete. Prueba de todo el montaje
asegura el disefador que los problemas que surjan durante las pruebas seran las
que se encuentran en el cohete en lugar de las derivadas del peculiar método de
montaje de una parte particular de un componente.

En el prueba, la estructura del cohete debe ser cargado para tener una
masa total simulada y distribucion idéntica con el cohete en condiciones reales.

112



Puede ser suspendido horizontalmente desde acordes de choque elasticas que
suministrar eficazmente la libre - vuelo libre-libre condiciones de contorno. La
respuesta de la trama a las entradas de fuerza sinusoidal se puede sefalar y es

posible encontrar la frecuencia natural y formas de los modos.

4.4.1. Procedimiento de Pruebas

Aleta, para el caso particular de la aleta, se cuadriculo a razén de 10 mm, tal como
muestra la figura 4.16, luego se fijo un acelerometro en la parte posterior, para
poder recopilar la respuesta mediante la prueba de impacto con martillo
(excitador) se indujo en cada una de las cuadriculas observadas en la figura 4.14.

Con el martillo de impacto se aplicaron pequefios golpes en cada posicion de la
cuadricula practicada en una aleta y obtener la respuesta, reconstruir las formas

modales y obtener sus frecuencias naturales.

Cohete, se coloco el cohete colgado con cuerdas elasticas de una estructura fija,
donde por medio de un Excitador electrodinamico, se indujo la perturbacion
estipulada. Luego a lo largo del cuerpo del cohete, cada 50 mm, se colocé un
acelerometro mecanico a fin de recopilar la respuesta para cada zona en
especifico y obtener la respuesta, reconstruir las formas modales y obtener sus
frecuencias naturales. Figuras 4.1, 4.2y 4.3.
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Figura 4.15. Procedimiento de excitacion en las aletas, mediante excitador tipo
martillo.
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Figura 4.16. Vista general del montaje para las aletas
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4.5.- Resultados

Al comienzo de un ensayo, no existe informacion exacta sobre la naturaleza
del entorno de vibracion. Especificaciones soélo pueden ser en forma de
amplitudes de vibracion mas amplio de frecuencia rangos e incluir datos de

frecuencia especificas.

La funcidn de transferencia como se determina analiticamente es
representada por las lineas continuas, mientras que el lineas de puntos son la

misma funcion de transferencia hallada por la prueba.

Cuando un objeto recibe ondas de choque, éste de forma natural produce
resonancia, en si la frecuencia natural es el proceso que de manera natural es

producido por las ondas de choque con los objetos.

A continuacion veremos los resultados de vibracion obtenidos en sus tres
modos, tanto para el cuerpo de cohete, como de las aletas.
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4.5.1. Graficas Respuesta en Frecuencia

4.5.1.1. Graficas de respuesta en frecuencia de las aletas
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Figura 4.17.- Grafica respuesta a la frecuencia (Hz) vs amplitud de vibracion (g’s)

ML PR XX
w

“h

00
Me

1.0

Figura 4.18.- Grafica de respuesta a la frecuencia (Hz) vs amplitud de vibracion (dB)
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Discusion de los resultados de las Graficas.

En las figuras 4.17 y 4.18, se presenta la respuesta en frecuencia
solamente de la seccion de las aletas. Ambas arrojan los resultados hasta una
frecuencia de 1000 Hz, detectandose tres zonas de respuesta; la diferencia entre
ellas es la magnitud de su respuesta, una en aceleracion CG’s y la segunda (figura
4.18) en dB.

Los resultados no varian ni en la magnitud de la frecuencia ni en su amplitud
en los diferentes puntos estudiados. Las frecuencias de los 3 modos localizados

en el rango de frecuencias analizadas, son los siguientes:

Frecuencia Hz
1 145
2 514
3 678

El siguiente dato interesante es el comportamiento de la amplitud de estas
respuestas, el punto mayor respuesta es el 2do, a 514 Hz, este punto cuenta con
casi el doble del primero (30 dB el primer pico, 50 dB el segundo) y con un 25 %
mas que el tercero (50 Hz contra 40Hz del tercero). Esto significa que el modo
predominante en la respuesta de las aletas es el segundo, siendo el que presenta

mayor contribucion modal.
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4.5.1.2. Grafica de respuesta en frecuencia del Cohete
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Figura 4.19.- Grafica de respuesta en Frecuencia Cohete, en N.
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Figura 4.20.- Grafica respuesta en Frecuencia Cohete, en dB
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Discusién de respuestas del cohete

En este caso se presentan las graficas en dos magnitudes diferentes, dB
(figura 4.20) y fuerza representada por N (figura 4.19). El rango de frecuencias se
limité a 1000 Hz, esto debido a que es de particular interés la localizacion de las

primeras respuestas de la frecuencia natural que el cuerpo del cohete presente.

Los resultados analizados son 3, las primeras 3 respuestas en frecuencia,

las cuales son:

Frecuencia Hz
1 112
2 709
3 897

Estos tres picos se distinguen como respuesta en frecuencia debido a la

amplitud registrada en las frecuencias mencionadas con anterioridad.

En el cohete completo se deduce que la frecuencia que respondera con
mayor cantidad de energia sea la primera con 10 dB, y la tendencia es disminuir,
ya que el segundo y el tercero son de menor intensidad. Debido a esto se puede
concluir que el primer modo es el fundamental y el que contribuye mas a la

respuesta vibratoria del cuerpo del cohete.
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4.5.2. Comportamiento de los Modos Vibratorios

4.5.2.1. Aletas.

Primer Modo Frecuencia Natural (Fn) = 145 Hz

Porcentaje de Amortiguamiento= 0.195%

Fig. 4.21.- Grafica Aleta, primer modo (a)
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Fig. 4.22.- Grafica Aleta, primer modo(b) Fig. 4.23.- Grafica Aleta, primer modo(c)

Segundo Modo  Fn=514Hz

Porcentaje de Amortiguamiento = 2.49%

Figura 4.24.- Grafica Aleta, segundo modo(a)
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Fig. 4.25.-Grafica Aleta, segundo modo(b) Fig. 4.26.- Grafica Aleta, segundo modo(c)

Tercer Modo Fn=678Hz

Porcentaje de Amortiguamiento = 0.328%

o L

Figura 4.27.- Grafica Aleta, tercer modo (a)
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Fig. 4.28.- Grafica Aleta, tercer modo(b) Fig. 4.29.- Grafica Aleta, tercer modo(c)

A partir de las graficas en la seccion anterior, se encontré que en las aletas
del cohete las 3 primeras frecuencias naturales son: 145 Hz, 514 Hz y 678 Hz.

Los modos vibratorios que caracterizan cada una de estas frecuencias

naturales, estan expuestos en las imagenes previas.

En 145 Hz, encontramos nuestro primer modo (figuras 4.23, 4.24 y 4.25)
el cual se ve caracterizado por un ligero movimiento oscilatorio global sobre el eje
“X". Si se presta atencion a 5 puntos de referencia: 40 y 10 en el extremo izquierdo,
15 en la zona central y los puntos 31 y 1 en la parte derecha; se observa como
estos puntos se desplazan de igual manera, viniendo de — X, X llegando,
localizado a X -1 regresando.

Por su parte el segundo modo, localizado a 514 Hz (figuras 4.26, 4.27 y
4.28) muestra un movimiento distinto, ya que la parte que sufre mayor oscilaciones

y de mayor intensidad es aquella en el extremo izquierdo, mientras que el resto
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presenta escaso e inclusive nulo desplazamiento en algunas regiones (casi toda

la parte central).

El tercer modo, a 678 Hz (figuras 4.29, 4.30 y 4.32) esta definido con
desplazamiento opuesto en las esquinas de esta aleta, esto quiere decir que
mientras los puntos 40, 30, 20 y 10 (extremo izquierdo) estan en —X, el extremo
opuesto, puntos 31, 21, 11 y 1, estan en X, y la parte central en puntos neutros.
Llega un instante en el que la placa completa esta alineada en X para después
invertir los puntos anteriores (extremo izquierdo en + X y el derecho en — X).

4.5.2.2. Cuerpo del Cohete

Primero Modo Fn=111Hz

Porcentaje de Amortiguamiento = 1.08%

23l
ezl
2Ll

el
'\wusi :
B
Nl
el
g L.
el

S [
TS

Figura 4.30.- Grafica Cohete, primer modo (a)
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Fig 4.31.-Grafica Cohete, primer modo(b) Fig 4.32.-Grafica Cohete, primer modo(c)

Segundo Modo

Fn =709Hz

Porcentaje de Amortiguamiento = 0.0123%
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Figura 4.33.- Grafica Cohete, segundo modo (a)
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Fig 4.34.- Grafica Cohete, segundo modo(b)

Tercer Modo Fn =897 Hz

-

Fig 4.35.- Grafica Cohete, segundo modo(c)

Porcentaje de Amortiguamiento = 0.195%

Figura 4.36.- Grafica Cohete, tercer modo (a)
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Fig 4.37.- Grafica Cohete, tercer modo (b) Fig 4.38.- Grafica Cohete, tercer modo(c)

En lo que concierne al cuerpo del cohete, el comportamiento que sus
modos vibratorios tienen, caracterizan por movimientos ondulares periodicos;

estas ondas se incrementan conforme el modo vibratorio es mayor.

El primer modo (figuras 4.32, 4.33 y 4.34) localizado a 111 Hz, tiene un
comportamiento de onda donde podemos ver que la parte central es la que se
desplaza mas, ademas solamente se esta generando una sola ondulacién, similar
a una “cuerda de saltar”. Esto coincide con el comportamiento esperado para el

primer modo vibratorio de una viga en condiciones de extremos libres.

El segundo modo (Figura 4.35, 4.36 y 4.37) localizado a 709 Hz, muestra
una ondulacion doble, esto quiere decir que cumple con lo esperado del segundo
modo de una viga libre-libre, esto es: 3 Modos.
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A 897 Hz encontramos el tercer modo, se caracteriza por presentar una

oscilacion con 3 secciones y 4 regiones que presentan un desplazamiento casi

nulo, lo cual cumple con el modo de cualquier viga en condiciones libre-libre, 4

nodos.

4.5.3.- Discusion de los resultados

ALETAS
MODOS FRECUENCIA PORCENTAJE DE
NATURAL AMORTIGUAMIENTO
1er 145 Hz 0.195%
2do 514 Hz 2.490%
3er 678 Hz 0.328%

Tabla 4.1.- Tabla de resultados de las Aletas
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CUERPO DEL COHETE

MODOS FRECUENCIA PORCENTAJE DE
NATURAL AMORTIGUAMIENTO
1er 111 Hz 1.080%
2do 709 Hz 0.0123%
3er 897 Hz 0.195%

Tabla 4.2.- Tabla de resultados del cuerpo del cohete

130



4.6.- Sumario

La aeroelasticidad es la ciencia que se encarga de estudiar la interrelacion
entre las fuerzas elasticas aerodinamicas e inerciales permitiéndonos de esta
manera poder conocer la distribucion real de la sustentacién sobre el ala teniendo
en cuenta el efecto de las deformaciones a flexion auto excitada por la propia

sustentacion.

Con lo anterior queremos resaltar la importancia de la realizacion de los
ensayos Aero elasticos en tierra que deben ser practicados de fabricar una parte
0 aeronave, determinando muchos parametros de importancia relacionados con
la aeronave como son la vibracion autoexcitada debido al viento (Flutter), rigidez
y amortiguamiento tanto en la superficies fijas, como las de control.

En el caso del cohete, son sumamente importantes para su mayor fiabilidad
y un alto rendimiento, el disefiador debe tener y aplicar vibracion simulada a fin de
obtener datos en las etapas apropiadas de desarrollo, disefio, pruebas y

mantenimiento de componentes del artefacto y sus sistemas.

Se realiz6 un Analisis modal a fin de determinar las frecuencias naturales y modos
de vibrar propios de la aleta y el cuerpo del cohete. Con esto se obtuvieron
diversas graficas de respuesta. Se concluye que para el caso de las aletas, el
segundo modo es el predominante y es de tipo torsional, y en el cuerpodel cohete,
el primer modo flexural es el que presenta mayor contribucion modal, similar a |

de una viga libre-libre.
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CAPITULO 5

CONCLUSIONES GENERALES Y RECOMENDACIONES A FUTURO

5.1.- Conclusiones generales

Se demostr6 matematicamente y de manera visual que el disefio de las
aletas del cohete fue satisfactorio, y con medidas ideales para la
adaptacion de aletas plegables. El disefio de un cohete implica mucho
esfuerzo tanto en el calculo tedrico, asi como en el correcto maquinado de
las partes que lo conforman.

Durante la manufactura de algunas de las partes, aunque fue realizada por
torneros calificados, se presentaron algunos inconvenientes, como fueron
la seleccion de materiales para el mejor acabado e inclusive el proceso de
las soldaduras requeridas. La manufactura de este modelo de cohete
puede ser realizada con materiales a costos relativamente bajos.

En lo concerniente a la simulacién y analisis numeérico, la capacidad de
calculo de las computadoras utilizadas, dificultaban la realizacion de la
simulacion con una malla poco definida.

El real logro y valor agregado de este trabajo fue realizar el estudio de los
efectos que produce cada parte sensible de un cohete mediante diferentes
metodologias de calculo avanzado. De esta manera, se deja constancia y
antecedente de todo un proceso de calculo y optimizacién que puede ser
usado sobre cualquier cohete o misil, existente, en desarrollo o en proyecto.
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Para el proceso de simulacién, se realizdé considerando Unicamente aire
como fluido de trabajo, ya que era tan solo para verificar el funcionamiento
de las aletas del cohete.

Efectos de la vibracion del medio ambiente deben ser considerados
cuidadosamente para un cohete con éxito. Pruebas previstas ayudaran a
los ingenieros a determinar las especificaciones ambientales y de vibracion,
elegir sistemas compatibles y poner resistencia a las vibraciones en los
componentes.

Los procedimientos para minimizar los efectos de la vibracién que se han
discutido son de ninguna manera completa. En general, son los mas
destacados necesarias para el programa de vibracion, que en su forma
abreviada es:

1) Determinar la vibracion del medio ambiente y especificacion.

2) Seleccione los sistemas compatibles.

3) la resistencia de disefio de vibracién en componentes.

4) Prueba y re-disefio para eliminar defectos de vibracion.

5) Utilizacion de un minimo de pruebas de vibracion para la calidad
de los resultados.

Partiendo de los resultados obtenidos de las caracteristicas originales del
cohete, se analizaron las partes que mas influyen en la resistencia y se
determiné que el perfil de las aletas no afecta perceptiblemente a la
resistencia de la misma.

Las variaciones de las presiones del fluido sobre el cuerpo a lo largo de la
trayectoria de vuelo varian muy poco, los cambios pueden considerarse
despreciables, por lo cual se puede concluir que las aletas no generaran
un cambio de presion brusco en el modelo que pueda hacer inestable al
modelo.
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- Para vibraciones naturales, los datos de frecuencia cuantitativa deben ser
tomados en cuenta antes de la fabricacion. Las frecuencias naturales y los
modos de flexion de vibracidon de la estructura del cohete puede

determinarse con justa exactitud por medios analiticos.

5.2.- Recomendaciones

- Para trabajos posteriores, es de mucha importancia, las pruebas que se
puedan realizar usando combustible solido como medio de impulso para el
cohete. Esto dara mejor perspectiva sobre el funcionamiento del mismo y
su trayectoria balistica.

- El disefio y construccion de un banco de pruebas para cohetes de estas
dimensiones, ubicado en instalaciones seguras, con la capacidad de probar
cohetes de diferentes tamanos. El banco de prueba experimental, debera
contar con instrumentacion adecuada, a fin de poder recopilar datos de
empuje, tiempo de combustion, capacidad de rotacion y tiempos de la
prueba en general.

- La continuacion del desarrollo de esta investigacion-proyecto es factible, y
se recomienda el uso de tunes de viento a fin de representar las
simulaciones de las fuerzas y cargas respectivas.
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NOMENCLATURA

Ma = Numero Mach

v = velocidad local

¢ = velocidad del sonido
Vo = velocidad inicial

u = velocidad de los gases de escape relativo al cohete
UR = fuerza de empuje del cohete

Veq = velocidad de salida

p0 = presion de la corriente libre

Isp = impulso especifico

MR = cantidad de propelente requerido

ve = Velocidad de escape a la salida de la tobera, m/s

T = Temperatura absoluta del gas de entrada, K

R = Constante universal de los gases ideales = 8314.5 J/(kmol-K)

M = Masa molecular del gas, kg/kmol

L = ©/C= Coeficiente de dilatacion adiabatica
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F» = Frecuencia Natural

m = masa

t = tiempo

¢y = calor especifico del gas a volumen constante

p = la presion de salida

Isp = 1mpulso especifico

D = arrastre total

Dnc = el arrastre del cono de la nariz

Dpr = el arrastre del tubo del cuerpo

Dr =laresistencia de las aletas

x = la distancia desde una linea de referencia al Datum
Dw = un incremento de peso

W = el peso total del objeto

g = constante de gravitacion (32,2 pies/seg’ en unidades inglesas y 9,8

metros/seg’ en SM)

CG = centro de gravedad

CP = centro de presiones

R =la constante de gas = 8314.5 J/(kmol-K

Vi = velocidad de Flutter o velocidad critica de Flutter

Wr = frecuencia de Flutter, Wr
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GLOSARIO

Aeolipile. Aparato redondo usado para mostrar el efecto de la fuerza producida
por el lanzamiento de gas.

Aleta. Una superficie pequefa, plana que utiliza el flujo de aire para estabilizar un
cohete.

Apéndice. Serie de documentos, notas o adiciones que sirven para explicar o
aclarar el texto.

Arrastre. Fuerza de friccidn opuesta movimiento de un objeto. Se genera por la
interaccidn y contacto de un cuerpo sélido con un fluido (liquido o gas).

Asesor. Especialista a quien por razén de oficio, le incumbe aconsejar,
dictaminar, informar o ilustrar con su opinibn o parecer, sobre materias o
actividades que requieren dictamen o resolucion. Es quien acepta la
responsabilidad de orientar al sustentante en la planeacion, desarrollo y
presentacion de su tesis.

Camara de Combustién. Cilindro a presién que donde se produce la combustion.
CAD (Computer Aided Design): Disefio asistido por computadora.

Centro de Gravedad (CG). La ubicacion promedio del peso de un objeto (es decir,
el punto de equilibrio).

Centro de Presion (CP). La ubicacién promedio de la variacion de la presion
sobre un objeto. (Para un barco de vela, esto seria cerca del centro de la vela)

CFD (Computational Fluid Dynamics): Dinamica Computacional de los Fluidos.
CIHIIA. Centro de Investigacion e Innovacion en Ingenieria Aeronautica

Cohete. Vehiculo o aeronave que obtiene su empuje por la reaccion de la
expulsion rapida de gases de combustiéon desde un motor cohete.

Cohete Hibrido. Cohetes que utilizan combustible sélido y combustible liquido.

Combustible Sélido. Mezcla plastica compuesta por un agente oxidante, un
combustible y otros materiales que actuan como catalizadores y estabilizadores.

Combustién. Reaccion quimica exotérmica en la que un elemento combustible
se combina con un agente oxidante, desprendiendo calor.

148



Convertidor Analégico-Digital. Elemento electronico que transforma las sefiales
analdgicas, en sefales digitales, con el propdsito de facilitar su procesamiento.

Criterio de Von Misses. Es el que predice que un material ductil sufria fallo
elastico cuando la energia de distorsion elastica rebasaba cierto valor.

Empuje. Fuerza que experimenta un motor cohete por la expulsidon de los gases
de combustion a gran velocidad a través de la tobera.

Impulso Especifico. Relacién entre el impulso total y el flujo masico del
combustible sélido.

Impulso Total. Cantidad de empuje que proporcionara un motor durante su
funcionamiento.

Lanza cohetes multiples. Es un tipo de sistema de artilleria de cohetes no
guiada. Al igual que otra artilleria de cohete, los lanzacohetes multiples tiene
menos precision y mucho menos ratio de fuego que las baterias de cafiones de
artilleria tradicionales. Sin embargo, al ser multiples, tienen la capacidad de poder
lanzar simultaneamente muchos cientos de kilogramos de explosivo, con un
efecto devastador.

Misil Balistico. Proyectil autopropulsado que puede ser guiado durante toda o
parte de su trayectoria. Es propulsado por un cohete o motor de reaccion

Numero de Mach (Ma). Relacion entre la velocidad del flujo de un fluido y la
velocidad del sonido en él. El numero de Mach también se extiende a los cuerpos
o puntos de los mismos, que se mueven en el interior del aire u otro fluido. Si un
cuerpo se mueve a la velocidad del sonido en las condiciones ambientales
(15 °C), el numero de Mach es la unidad, M = 1, y equivale a 1 220 km/h.

Peso y Balance. Distribucion de las cargas a lo largo de un cuerpo o aeronave y
cdémo puede influir dicha distribucién en su conduccion.

Perpendiculares. Algo que se encuentra en un angulo de 90 °

Régimen incompresible. El numero de Mach es pequefio en comparacion con la
unidad (aproximadamente 0.2 en un gas perfecto). En esta clasificacion, los
efectos de compresibilidad se consideran, generalmente insignificantes.
Régimen subsénico. El numero de Mach es inferior a la unidad, pero tiene una
magnitud suficiente para quedar fuera de la clasificacion del régimen de un flujo
incompresible.

Régimen transoénico. El numero de Mach es muy cercano a uno, es decir varia
de valores ligeramente menores a la unidad y escasamente superiores a ella.
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Régimen supersénico. Es donde el numero de Mach es superior a la unidad.

Régimen hipersoénico. Es cuando el numero de Mach es muy superior a la
unidad.

Rocket. Aparato balistico o de transporte de carga util que utiliza como medio de
impulsion la fuerza proporcionada por la combustién del combustible y dirigida
hacia delante.

Rotacioén: giro del proyectil sobre su eje de revolucion.

Tobera. Dispositivo que permite realizar la expansion de los gases de combustion,
de tal forma que la energia interna de los gases que se producen por efecto de la
combustion, se transformen en energia cinetica.

Trayectoria. La ruta de un objeto viaja a través del espacio.

Trayectoria Balistica. Trayectoria de vuelo que sigue un proyectil o cuerpo
sometido unicamente a su propia inercia y a las fuerzas inherentes al medio en el

que se desplaza, principalmente la fuerza gravitatoria

Velocidad del Sonido. Rapidez a la que se propaga una onda sonara en un
medio determinado.

150



