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RESUMEN

Como parte del proceso de mejora del disefio del sistema de propulsién de los
cohetes Sonda ULA de combustible sélido, es necesario analizar la tobera con un enfoque
termodinamico. La temperatura es una de las principales propiedades termodindmicas en
cualquier estudio fluido-dinamico, incluyendo el comportamiento de los gases dentro del
motor de un cohete. En el presente trabajo se hicieron mediciones en la tobera del motor de
combustible sélido del cohete sonda ULA-1A, por medio de termocuplas colocadas en la
entrada de la tobera, en la garganta, a mitad del cono de divergencia y a la salida. La sefial
de las termocuplas fue amplificada y procesada a través de un sistema de adquisicién de
datos disefiado y elaborado en los laboratorios de la Universidad de Los Andes, y los datos
fueron filtrados con el método Savitzky-Golay en MATLAB. A partir del andlisis y de la
interpretacion de las curvas experimentales de temperatura se pudo observar la posible
presencia de ondas de choque en el interior de la tobera, lo que indicd la probabilidad de
que el flujo de gases haya alcanzado la velocidad supersénica en la camara de combustion
antes de entrar al cono de convergencia. Debido al analisis de estos resultados, se
recomendo eliminar dicho cono en la configuracion de ‘la tobera, basados en las
propiedades fluido-dinamicas para flujo supersénico en un sistema de propulsion de
cohetes.



INTRODUCCION

En el afio 2005 es creada la Comisién Rectoral para el Programa de Ciencias
Espaciales de La Universidad de Los Andes, cuya finalidad es impulsar una serie de
proyectos dirigidos al desarrollo de las ciencias espaciales con fines pacificos en nuestro
pais. Entre estos proyectos se encuentra el Proyecto Cohetes Sonda ULA, el cual contempla
el disefio y construccion de cohetes tipo sonda propulsados por combustible solido, para ser
empleados en mdltiples trabajos cientificos como estudios atmosféricos, reforestacion de
zonas de dificil acceso, y a mediano plazo, la colocacion de nano-satélites en érbita baja.
Hasta ahora se han probado estaticamente mas de diez motores y se han lanzado mas de
cinco cohetes, convirtiendo a la Universidad de Los Andes en la primera institucion
nacional en colocar un artefacto totalmente disefiado y desarrollado por venezolanos a
diferentes altitudes, e inclusive en romper la barrera del sonido. Algunos de los cohetes han
transportado instrumentacion que ha hecho posible mediciones fisico-quimicas en la
atmosfera, demostrando asi la versatilidad de estos vectores.

En busqueda de la mejora en la eficiencia de estos cohetes, se hace necesario
realizar pruebas en estatica con mediciones de parametros termodindmicos en tiempo real,
para conocer de esta manera a mayor profundidad el comportamiento del flujo dentro del
motor y como consecuencia poder optimizar el sistema de propulsion. El presente trabajo es
el primer paso en el proceso de caracterizacion termodinamica de la tobera del motor de un
cohete ULA-1A. Para tal fin, se mediran los cambios de temperatura en funcion del tiempo
en diferentes puntos a lo largo de la tobera durante la combustion en pruebas en estaticas.
De acuerdo a la revision bibliogréfica efectuada, hasta la fecha no se ha llevado a cabo en
nuestro pais un estudio de este tipo a partir de datos experimentales propios. Este trabajo
permitira adquirir un conjunto de destrezas en la caracterizacion termodinamica de motores
de combustible solido, a través de la utilizacion de instrumental desarrollado
especificamente para tal fin, asi como analizar e interpretar los datos adquiridos.

Como objetivos especificos se desarrollara un sistema de amplificacion y de
adquisicion de datos, con el cual se procesard posteriormente la informacién recogida
durante las pruebas en estéatica del motor ULA-1A por medio de programas procesadores de

sefial para depurar los datos obtenidos experimentalmente. De igual manera, se determinara



como inciden los cambios de seccion dentro de la tobera en el flujo de los gases
provenientes de la cAmara de combustion y, en consecuencia, en su temperatura, tomando
en cuenta las diferentes propiedades fluido-dindmicas que rigen un proceso con flujo

compresible.



CAPITULO |
MARCO TEORICO

1. Antecedentes

Un cohete es un artefacto que almacena su propia masa propelente y expulsa esa
masa a altas velocidades a través de una tobera para proveer una fuerza de reaccion llamada
empuje, de acuerdo a la tercera Ley de Newton de accion y reaccién. Dentro del motor del
cohete se generan gases calientes gracias a la reaccion quimica entre un combustible y un
oxidante. Esos gases son acelerados a velocidades supersénicas a través de una tobera
disefiada para desarrollar la fuerza resultante. La propulsién es lograda por la conversion de
la energia térmica de una reaccion quimica, en una energia cinética creada por los
productos de la combustion (NASA, 1971).

En el proyecto institucional Cohete Sonda ULA, que se lleva a cabo en el Centro de
Investigaciones Atmosféricas y del Espacio de la Universidad de Los Andes (CIAE-ULA),
se han disefiado dos tipos de cohetes de combustible sélido, identificados como ULA-1 y
ULA-2, los cuales han sido lanzados en cuatro pruebas de rendimiento aerodinamico. Se
construyeron 2 cohetes ULA-1: el ULA-1A, con un motor de 30 ¢m de longitud y con
aproximadamente 350 g de masa de combustible sélido, y el ULA-1B, con un motor de 45
cm de longitud y aproximadamente 1400 g de combustible. Se estima que los cohetes
ULA-1 han alcanzado velocidades subsénicas y alturas entre 1 y 8 km. Los Cohetes ULA-2
estan equipados con motores de 1,20 m de longitud, que pueden contener entre 4 y 6 kg de
combustible, los cuales se estima que han alcanzado velocidades supersonicas y alturas
alrededor de los 20 km (Marcano y col., 2012).

Cabe destacar que uno de los cohetes ULA-1B lanzados en la cuarta prueba de
rendimiento aerodinamico, portaba instrumental cientifico que permitié tomar mediciones
atmosféricas durante el descenso, lo cual establecio la utilidad de este tipo de vectores en la

medicion de parametros fisico-quimicos en la atmdsfera baja.



Figura 1. Cohete ULA-1B instalado en lanzadera, previo a prueba de rendimiento aerodindmico en
El Pao, estado Cojedes (26-11-2011).

Entender el fendbmeno del flujo interno de una tobera de un motor de cohete es
esencial en el desarrollo de un vector altamente confiable (Shimizu y col., 2008). Es por
esta razdn que en el presente trabajo se ha realizado parte del estudio de caracterizacién del
motor del cohete ULA-1A, analizando los cambios de temperaturas que se producen en la
tobera debido al flujo de los gases durante la realizacion de pruebas en estatica de un motor
ULA-1A de prueba, al cual hemos Ilamado ULA-1A XP.

2. Tobera

Una tobera es un dispositivo que forma parte del sistema de propulsion de un
cohete, como se muestra en la figura 2. Acoplada a la cdmara de combustion, es utilizada
para maximizar el empuje del cohete controlando y aumentando la energia cinética del flujo
de gases producidos por el propelente aprovechando su energia interna y presiéon (Pandev,
2011).
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Figura 2. Representacion esquematica del sistema de propulsion de un cohete.

Existen cinco grupos basicos de toberas para motores de cohetes de combustible

solido (Sutton, 2001), como se muestra en la figura 3:

Tobera fija: es la mas utilizada en el sistema de propulsion de cohetes sonda
lanzados desde aire, tierra 0 mar, asi como también en lanzaderas de propulsion
para vehiculos espaciales como es el caso del Atlas y Delta y en motores de
vehiculos en drbita espacial.

Tobera movible o vectorial: proporcionan empuje con control de vector durante el
vuelo. Estas toberas son usadas principalmente en propulsion de largo rango, de
varias etapas, para lanzaderas desde tierra 0 mar. También se utilizaban en los
motores reusables de combustible sdlido del Transbordador Espacial, y ain se
utilizan en el motor del Titan y del Ariane V.

Tobera sumergida: una parte significativa de la tobera se encuentra sumergida en la
camara de combustion, como se muestra en la figura 5.1 a la 5.3. Al empotrar la
tobera se reduce la longitud del motor, lo cual reduce la longitud total del vector y
su masa inercial.

Tobera extensible: cominmente conocida como cono de salida extensible, aunque
no siempre es conica, este tipo de tobera es utilizada en cohetes de varias etapas.
Posee una seccion fija de relacion de area baja, la cual es alargada a una mayor
relacion de area afiadiendo mecanicamente una extension conica. De esta manera se

mejora el impulso especifico, aumentando la relacion de expansion inicial y el
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coeficiente de empuje, mientras que la masa inercial del cohete se reduce por tener
menor longitud total.

- Tobera con entrada tipo boquilla: se utiliza en cohetes que poseen limitaciones de
diametro para dejar espacio a aletas aerodinamicas o sistemas suministradores de
poder. La boquilla o tubo también permite que el centro de gravedad (CG) del
motor esté mas cerca o por encima del CG del cohete, lo que limita el traslado del
CG durante la combustion en el motor y hace que la estabilizacion en vuelo sea méas

facil.

Tobera movible con juntas flexibles
(permite deflexion controlada del eje del empuje
y la maniobrabilidad del cohete)

Tobera fija
(@) (b)
Posicio
retraida
Tobera sumergida Cono de salida extendible deslizante. Posicion

Permite tobera larga a grandes alturas,  extendida
minimizando la longitud y el volumen
del cohete durante el ascenso

7,
o~

(c)

Tobera con entrada tipo boquilla
(balancea el centro de gravedad)

(e)

Figura 3. Tipos de toberas implementadas en motores de cohetes de combustible sélido (tomado de
Sutton, 2001).

El tipo de tobera utilizada para los motores de los cohetes sonda ULA es la fija, con
configuracién convergente-divergente, la cual posee una seccion convergente fija seguida

de una seccion divergente fija, tal como se observa en la figura 4.
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Cono de _—1 ——
Convergencia h“Conu de
Divergencia

Garganta e

Figura 4. Representacion esquematica de una tobera conica convergente-divergente.

En este tipo de tobera los gases calientes salen de la cAmara de combustion y
convergen a un area menor o garganta de la tobera. El diametro y longitud de la garganta
se eligen para que estrangule el flujo de gases y establezca el flujo méasico a través del
sistema. Si el flujo es subsénico en la camara de combustion, entonces serd sonico al llegar
a la garganta, es decir, el nimero de Mach sera igual a uno (M = 1). Aguas abajo de la
garganta, la geometria diverge y el flujo es expandido isoentropicamente a un nimero de
Mach que dependera de la relacion de area entre la garganta y la salida de la tobera (As/Ag).
Por otro lado, la expansion de un flujo supersénico produce presion y temperatura estatica
que disminuyen desde la garganta hasta la salida, de manera que la cantidad de expansion
también determina la presion y temperatura de salida. De la temperatura de salida se
obtiene la velocidad del sonido a la salida, de la cual se puede obtener la velocidad de
salida del flujo. La velocidad de salida, la presion y el flujo masico de los gases que pasan a
través de la tobera determinaran la cantidad de empuje que experimentara el motor (NASA,
2011).

Partiendo de la ecuacion de continuidad (ver Anexo A), se llega a la ecuacion que
describe el fenébmeno explicado anteriormente, es decir, la ecuacion que indica como la V

varia, dependiendo del nimero de M del flujo, cuando el A cambia:
dv dA

(1—M2)7=—7 €Y)

e Si el flujo es subsonico, el término multiplicador del cambio de velocidad sera
positivo, por lo tanto el incremento de area producird una disminucion en la

velocidad:

Si M<1 = (1-M*»>0 .. dA>0 A dV<O
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En teoria, en toda tobera convergente-divergente, si el flujo en la garganta es
subsonico, el flujo aguas abajo de la garganta desacelerara y permanecera subsonico. De
manera que si la convergencia es muy larga y no estrangula el flujo en la garganta, la
velocidad de salida sera muy baja y no producira suficiente empuje. Si por el contrario, la
convergencia es lo suficientemente pequefia para que el flujo se estrangule, entonces tan
solo un pequefio incremento en el area hard que el flujo sea supersénico. En este tipo de
flujo que es incompresible, la densidad del gas se mantiene aproximadamente constante,
por lo que el incremento del area produce una disminucion de la velocidad para conservar

asi la masa.

e Si el flujo es supersénico, el término multiplicador del cambio de velocidad es

negativo, por lo tanto el aumento de area producira un incremento en la velocidad:
SiM>1 = (1-M*»)<0 .. dA>0 A dV>0

En flujo supersoénico, el flujo es compresible y tanto la densidad como la velocidad
cambiaran al modificar el érea, de manera que se pueda conservar la masa.
Adicionalmente, la densidad del gas a través de la tobera varia de acuerdo a la V y al
M (ver anexo A):
4V _dp
V.o p

De la ecuacidn (2), se puede observar que para M > 1, el cambio de densidad sera

(2)

mucho mayor que el cambio en la velocidad. Para conservar masa y momento en un flujo

supersonico, la velocidad aumenta y la densidad disminuye al aumentar el area.

2.1 Ondas de choque

La onda de choque es una regién muy delgada (aproximadamente 107" m para el aire
en condiciones estandar), que se forma como parte de muchos campos de flujo
supersonicos y es perpendicular al flujo, como se observa en la figura 5. El flujo es

supersonico delante de la onda y subsonico detras de ella, por lo que la presion estatica,
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temperatura y densidad aumentan a traves de la onda de choque, mientras que la velocidad
disminuye, lo que hace que estas ondas sean una solucién natural al problema de

propagacién de perturbaciones en el flujo (Anderson, 2004).

P1 P2>P1
T T2-T1
Pl p2>pl
u1 U2 <" u1
Mi>1 Me<1

Figura 5. Diagrama de una onda de choque normal. En la regién 1 se muestran los parametros
fisicos del flujo en régimen supersdnico, aguas arriba de la onda de choque. En la region 2 se
muestra como varian los parametros fisicos con respecto a la region 1, aguas debajo de la onda de
choque (tomado de Anderson, 2004).

Las ecuaciones bésicas para choque normal en condiciones adiabédticas y para

cualquier tipo de gas son:

|\/|0ment0 P1 + plulz = P2 + szzz (4)
s . u12 u22
Energia: hy + - = h, + - (5)

No obstante, el flujo que pasa a través de la tobera de un motor de cohete es
guimicamente reactivo, por lo tanto, la velocidad del sonido en este caso viene dada
partiendo de la primera y la segunda Ley de la Termodinamica:

Tds = de — pdv (6)
Tds = dh —vdp (7)

Si un flujo supersénico es cambiado abruptamente y el area del flujo disminuye, se
generan ondas de choque y el flujo es irreversible. Las relaciones isoentropicas no siguen

siendo validas y el flujo es gobernado por las relaciones de Choque Oblicuo o Normal.
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Cuando existen ondas de choque oblicuas, el flujo debe ser tratado bidimensionalmente
(Anderson, 2004; NASA, 2011).

2.1.2 Ondas de choque oblicuas

Dependiendo de la forma del objeto y de la velocidad del flujo, la onda de choque
puede estar inclinada con respecto a la direccion del flujo y en este caso se le denomina
onda de choque oblicua. Dado que una onda de choque no realiza trabajo alguno y no
ocurre ninguna adiciéon de calor, la entalpia total y la temperatura total son constantes.
Ademas, el flujo no es isoentropico, por lo que la presion total aguas abajo de la onda es
siempre menor que la presion total aguas arriba de la onda. Existe una pérdida de presion
total asociada con la onda de choque y tanto el nimero de Mach como la velocidad del
flujo disminuyen a través de ella.

Las ecuaciones que describen las condiciones de una onda oblicua parten de las
ecuaciones de conservacion de masa, momento y energia para un flujo compresible, sin
efectos viscosos, bidimensional y sin adicion de calor. Si el angulo de deflexion es muy alto
0 si el nimero de Mach es muy bajo, se produce una onda de chogue normal (NASA,
2011).

2.1.3 Relaciones de choque oblicuo

Si un flujo supersonico a un nimero M se aproxima a una onda de choque inclinada
a un angulo g, como se muestra en la figura 6, el flujo se inclinaré a través de la onda a
cierto valor de acuerdo a un angulo de deflexion 6. Este Gltimo se determinara calculando
la velocidad del flujo entrante (V1), la cual es horizontal, en sus componentes paralela y
perpendicular con respecto a la onda. La componente paralela a la onda de choque se asume
constante a través de la misma y la componente perpendicular se asume que disminuye por
las relaciones de choque normal. En la region 1, el nimero de Mach correspondiente es My,
y la onda oblicua forma un angulo S con respecto a V;. Detrés de la onda de choque, en la
region 2, el flujo es deflectado hacia la onda por el angulo 6, del cual dependeran V, y M,.
Las componentes perpendiculares y paralelas a Vi son u; y wj, respectivamente y son

analogas a las componentes u, y w, de V,. Por lo tanto, My; Y My son los Mach normal y
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tangencial por delante de la onda y M, y My, los Mach detras de la onda (Anderson, 2004;
NASA, 2011).

Figura 6. Geometria de una onda de choque oblicua que forma un angulo £ con la horizontal. En la
region 1 se muestran las componentes perpendiculares y paralelas de la V y el M del flujo antes de
incidir en la onda oblicua. En la regién 2 se observa la variacion de V y el M después de la onda,
con un angulo de deflexion 6.

Los cambios a través de una onda oblicua estan gobernados por la componente
normal de la velocidad de flujo libre:
My, = Mysenf (8)

Para un gas ideal, la densidad, la presion estatica, el niumero de Mach en la
componente normal después de la onda y la temperatura estatica estan dadas

respectivamente por:

p2 _ (y+ DMy,

p1 (¥ — DMy +2 )
% — 1+ (}/ZT’/D(MM2 ~1) (10)
2 = [2?7(;[3]%}?]1 &
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El nimero de Mach detras de la onda de choque M, puede ser encontrado a partir de
My y de la geometria de la figura 6:

an

" Sen ) )

La temperatura total a través de la onda de choque es constante, pero la presion total

disminuye:

ya y+1 >(Y+1)]

Py, [ (v + DM, *sen®(B) ||7~T\avMiZsen2(B)-(r-1) )
Py |(y — 1)M,%sen?(B) + 2
Asimismo, #es una funcién de My y £, por lo tanto:
M,%sen?p —1
tanf = 2cotf |[— (15)
M “(y + cos2B) + 2

El lado derecho de todas estas ecuaciones dependen solamente del M en flujo libre y
del &ngulo de inclinacién de la onda de choque S, de manera que conociendo ambas
variables, se pueden determinar todas las condiciones asociadas con el chogue (NACA-
1135, 1951; Anderson, 2004).

2.1.4 Reflexion de onda en una frontera solida

Si una onda de choque oblicua incide en una pared solida, el flujo inmediatamente
adyacente a la pared debe ser paralelo a la misma. En la figura 7 se puede observar que el
flujo en la region 1, con un numero de Mach My, es deflectado con un angulo &en el punto
A, creando una onda de choque oblicua que colisiona con la pared superior en el punto B.
En la region 2, detrds de la onda de choque incidental, las lineas de flujo libre estan

inclinadas hacia la pared superior con un angulo 8 (Anderson, 2004).
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Figura 7. Representacion de una reflexién de onda en una frontera sélida, en la que se observa la
onda de choque incidental y la onda de choque reflectada con sus respectivos angulos de deflexién
Py P (tomado de Anderson, 2004).

Todas las condiciones de flujo en la region 2 estan definidas Gnicamente por M; y €
a través de las relaciones de choque oblicuo. En el punto B, las lineas de flujo libre en la
region 2 deben ser deflectadas hacia abajo en un angulo @ para que el flujo pueda
mantenerse tangente a la pared superior. Esto solo puede ser originado por una segunda
onda de choque, que se forma en el punto B, con suficiente fuerza para hacer que el flujo se
incline en un angulo &, con un Mach M, aguas arriba. Esa segunda onda de choque se
denomina onda de choque reflectada, y su fortaleza la definird Unicamente M, y 6,
conduciendo a su vez a las propiedades de la regién 3. Dado que M, < My, la onda
reflectada es més débil que la onda incidental, y el angulo ® que forma con la pared

superior no es igual a £ (Anderson, 2004).

2.1.5 Interseccion de familias de ondas de choque opuestas

Como se observa en la figura 8, si se tienen dos ondas de choque llamadas A y B, en
la que ambas son ondas incidentales y corresponden a deflexiones & y &, respectivamente,
estas ondas de choque continuaran como ondas de choque refractadas C y D aguas debajo
de la interseccién E. Asumiendo que & > &, la onda de choque A es mas fuerte que B, por
lo que una linea de flujo libre atravesando A y C experimentara un cambio de entropia
diferente al de una linea de flujo libre atravesando el sistema de choque B y D; por lo tanto,

la entropia en las regiones 4 y 4’ es diferente (Anderson, 2004).
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Figura 8. Representacion de una interseccion de familias de ondas de choque opuestas.

La linea de flujo libre EF que divide a las regiones 4 y 4’ es una linea a través de la
cual la entropia cambia discontinuamente. Dicha linea esta definida como linea de
deslizamiento, a traves de la cual deben cumplirse las siguientes condiciones fisicas:

1. ps=py, de lo contrario la linea de deslizamiento seria curva.

2. V4 y V. pueden tener la misma direccién pero diferente sentido. Si las velocidades
se encuentran en diferentes direcciones, podria originarse un completo vacio en el
campo de flujo en las cercanias de la linea de deslizamiento, lo que seria una
situacion fisicamente insostenible.

Con estas dos condiciones, conjuntamente con las propiedades conocidas de la
region 1 y conociendo & y @, se puede determinar completamente la interaccion del
chogue mostrado en la figura 8. Asimismo, la temperatura, densidad, entropia y magnitud
de la velocidad son diferentes en la regiones 4 y 4°. Cabe destacar que si & = 6, las ondas
de choque que se intersecan tendrian igual fuerza, por lo tanto el patron de flujo seria

completamente simétrico y no existiria linea de deslizamiento (Anderson, 2004).

2.1.6 Ondas de expansion Prandtl-Meyer

Cuando un flujo supersonico es virado fuera de si mismo, tal como se observa en la
figura 9, se forma una onda de expansién (también conocido como abanico de expansion
centrado), con caracteristicas totalmente contrarias a las de una onda de choque (Anderson,
2004):
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1. M; > Mj. Por medio de una esquina de expansion se puede aumentar el nimero de
Mach del flujo.

2. pap1 < 1, polpn < 1, TofTy < 1. La presion, densidad y temperatura disminuyen a
través de una onda de expansion.

3. El abanico de expansion es una region de expansion continua, compuesta de un
numero infinito de ondas de Mach delimitadas aguas arriba, tal como se muestra en
la figura 10, por W; y por M, aguas abajo, donde u, = arcsen(1/M;) y
U, = arcsen(1/M,).

4. Las lineas de flujo libre a través de una onda de expansion son lineas curvas suaves.

5. Dado que la expansion toma lugar a través de una sucesion continua de ondas de
Mach y que el cambio de entropia para cada onda de Mach es igual a cero (ds = 0),

la expansion es isoentropica.

o

M= M
P: < Pi
Ta<Ti

prpl

-

Figura 9. Representacion de un flujo expandido al pasar por una esquina convexa mostrando como
varian las propiedades fisicas del flujo al pasar el abanico de expansion.

El calculo de la expansion involucra el uso de la funcién Prandtl-Meyer (debido al
trabajo iniciado en ondas de expansion por Ludwig Prandtl en 1907 y continuado
posteriormente por Theodor Meyer en 1908), la cual se deriva de las ecuaciones de

conservacion de masa, momento y energia para deflexiones muy pequefias (diferenciales).
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La interpretacion fisica de la funcidn Prandtl-Meyer (v) es que es el angulo a traves del cual
se debe expandir un flujo sénico (M = 1) para obtener un determinado nimero de Mach
(NASA, 2011).

El andlisis de una onda de expansion por medio de esta funcion parte de la
consideracién de los cambios infinitesimales a través de una onda debil (basicamente una
onda Mach) producida por una deflexion de flujo infinitesimal, d6, como se muestra en la

figura 10.

Figura 10. Representacion de una expansion Prandtl-Meyer en la que se muestra las lineas de Mach

delantera y posterior con sus respectivos angulos de deflexion.

Partiendo de la ley de senos y aplicando identidades trigonométricas a la figura 10,
se llega a la ecuacion gobernante de un flujo Prandtl-Meyer referida a un angulo de
expansion infinitesimal d é&:

dv
2
Esta es una relacion general que puede ser utilizada para gases ideales, gases

do =M% -1 (16)

quimicamente reactantes y gases reales, ya que depende fisicamente solo de la onda de
Mach.
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Para analizar completamente una expansion, como la mostrada en la figura 10, se
debe integrar la ecuacion (16) con respecto a todo el &ngulo &, de donde se obtiene como

resultado final la funcion Prandtl-Meyer:

+1 -1
v = [ pant \/]}i+—1 (M2 —1) — tan" 'Y M? — 1 (17)

y—1

Asumiendo que la expansion es isoentrdpica y que, por lo tanto, la temperatura total
y presion total son constantes a través de la onda, se tiene que la temperatura estatica se

denota por:
T, 1+ ”2;1M22
T, y—-1.2 (18)
2 1+to—M,
Y la presion estatica queda expresada asi:
- v/(y-1)
1+ L5102
P _—2z 2 (19)
23 PR At S VR
2 1

2.2 Pérdidas en una tobera

Aproximadamente del 65 % al 75 % del total del empuje del cohete es desarrollado
por la aceleracion de los productos de la combustion a velocidad sénica en la garganta de la
tobera y el resto es desarrollado en su divergencia. Debido a que la tobera es un
componente integral de un gran sistema, conformado por un sistema de propulsién
aerodinamico y del cual depende una carga util, no puede ser optimizada
independientemente del mismo y su disefio es un proceso iterativo que depende de las
consideraciones aerodindmicas, termodindmicas, estructurales y de fabricacion. Esa
configuracion debe ser posteriormente analizada termodinamica y estructuralmente en
detalle (NASA, 1975).

Las pérdidas en una tobera se pueden producir por pérdidas de calor, expansion
ineficiente, retraso cinético, friccion de la capa limite y/o flujo de dos fases (presencia de
particulas de combustible). Todos estos factores dependen del disefio de la tobera y de las

caracteristicas del combustible. Estas pérdidas derivan en muchos casos de la imposibilidad
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de que algunas particulas de los productos de la reaccién alcancen el equilibrio térmico. El
95% de todas las pérdidas por flujo de dos fases se estima que ocurren en la garganta de la
tobera como resultado del gradiente de velocidad maxima en esa locacion (Crowe y col.,
1964; NASA, 1971).

2.3 Separacion de flujo

Cuando un flujo supersonico estd expuesto a un gradiente de presion adverso, se
adapta al mayor nivel de presion por medio de un sistema de ondas de choque;
basicamente, la separacion ocurre cuando la capa limite turbulenta no puede negociar el
gradiente adverso impuesto sobre ella por el flujo externo no viscoso. Por lo tanto, la
separacion de flujo en cualquier flujo supersénico es un proceso que involucra
interacciones complejas de ondas de choque en la capa limite. Si el motor de un cohete esta
siendo operado en una presion ambiental considerablemente mas alta que la presion de
salida de la tobera, el flujo no estara totalmente adherido sino separado de las paredes de la
tobera. La separacion de flujo es un fenémeno natural y a su vez un problema de ingenieria
de gran importancia en numerosas aplicaciones industriales. Ocurre en un amplio rango de
regimenes de flujo: laminar o turbulento, incompresible o compresible, subsonico o
supersonico. En la mayoria de los casos es un fendmeno indeseable porque esta asociado
con grandes pérdidas de energia o a grandes niveles de fuerzas laterales inestables, también
conocidas como cargas laterales, como en el caso de las toberas de un cohete. Esta
condicion puede originar grandes cargas dindmicas, lo cual puede dafar la tobera y
producir una serie de fallas en la estructura del vector (Ostlund, 2004).

Por lo general, el mayor efecto de la separacion de la capa limite en un sistema
fluidodindmico es el cambio resultante en la geometria del sistema. En una tobera
convergente-divergente esto implica que el choque inducido por la separacién de la capa
limite retrasa los puntos operativos de una tobera al cambiar la geometria efectiva de la
misma. Esto se hace mas evidente en el caso extremo de una tobera con choque inducido
por la separacion total de la capa limite, llevando a una analogia importante; como se
muestra en la figura 11, en la cual el punto de separacion se convierte en la salida efectiva
de una tobera nueva con relacion de expansion menor, con una onda de chogue a su salida
(Hunter, 1995).
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Figura 11. Analogia de la relacion de expansion de una tobera convergente-divergente separada. En
la izquierda se observa la onda de choque producida por la separacion de flujo dentro del cono de
divergencia. A la derecha se muestra la tobera sin la porcidn a partir de la cual se produjo la onda.

3. Combustible
El propelente utilizado estd compuesto por nitrato de potasio (KNOj) como

oxidante y sacarosa (C12H2,011) como combustible, mezclados en una proporcion de 65/35.
Célculos tedricos y experimentales demuestran que con estas proporciones es posible
alcanzar el mayor empuje (Mohd Ja’afar y col., 2002), lo cual concuerda con los resultados
obtenidos por nuestro grupo de investigacion (Marcano y col., 2009). Los principales
productos que se obtienen de la combustién son CO,, CO, H,0, N,, K,CO3 y KOH (Leslie
y Yawn, 2002).

Sin importar su composicion, todos los propelentes son procesados en una forma
geométrica similar, llamada grano propelente. Como regla, los granos son de forma
cilindrica para encajar perfectamente dentro del motor cohete con el fin de maximizar la

eficiencia volumétrica. EIl grano puede consistir en un solo segmento cilindrico o puede

~ -h
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Segmented tube (cartridge loaded)
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consistir en varios segmentos, tal como se observa en la figura 12 (Nakka, 1984).
TS \\m

_

SURNTIINNG \

§Mhnl
internal-external burning tube (nh rled at ends)

Rod and tube (case bonded)
m \ \ﬁ @ \‘:\\‘\\'\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\
AN ‘\\\\
)

Internal burning tubs (case bonded and end restricied) Star (case bonded)

Figura 12. Vistas en secciones transversales dentro de un motor de cohete de las distintas
configuraciones de grano (tomado de NAKKA, 1984).

©




25

El propelente utilizado en el presente trabajo es de tipo tubular de quemado interno, para el
cual el tiempo de combustion es corto y se obtienen altos valores de empuje con un

desempefio progresivo, como se muestra en la figura 13 (Kubota, 2002).

Progressiv

ime

Neutral

Time

Re |
Beogressive
Qeeor’
Time Dual composition

Figura 13. Representacion esquematica de la curva de empuje de acuerdo a la configuracion de
grano (tomado de NASA, 1974).

Uno de los objetivos mas importantes en el proceso de manufactura del combustible
es el de producir granos libres de grietas, bajas areas de densidad, vacios o cualquier otro
tipo de imperfecciones, los cuales en general, degradan las propiedades balisticas y
mecénicas del grano. Incluso la existencia de micro burbujas dispersas en un grano pueden
resultar en una velocidad de quemado anormalmente alta, que podrian provocar una falla en
el motor (Sutton, 2001).

4. Método de filtrado Savitzky-Golay
Toda instrumentacién que sea utilizada en un proceso experimental en el que se

lleve a cabo mediciones en tiempo real, es afectada por la presencia de estatica producida
por el fendmeno mismo que se esté estudiando. En el caso de los sistemas de propulsion de
los cohetes, dentro del motor y de la tobera se originan campos electromagnéticos debido a
los gases producto de la combustion (Fry, 2002). Esos campos producen ruido en los
instrumentos de medicion, por lo tanto es necesario filtrar los datos experimentales.
Abraham Savitzki y Marcel J. E. Golay propusieron un método para suavizar datos,
basandose en aproximaciones polinémicas de minimos cuadrados. Ellos mostraron que

ajustando un polinomio a un conjunto de muestras y después evaluando el polinomio
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resultante en un solo punto dentro del intervalo de aproximacion, era equivalente a una
convolucion discreta con una respuesta de impulso fija. Los filtros de paso bajo obtenidos
con este método son ampliamente conocidos como los filtros Savitzky-Golay. Ambos
estaban interesados en suavizar datos con ruido obtenidos de analizadores de espectro
quimico, y demostraron que el suavizado por minimos cuadrados reducia el ruido mientras
se mantenia la forma y la altura de los picos (frecuencia y amplitud) de la forma de onda.
Las propiedades del dominio de la frecuencia de los filtros S-G hacen que este método sea
muy utilizado, ya que tienen pasos de banda extremadamente aplanados con atenuaciones
modestas en sus bandas suprimidas. Ademas tienen fase cero, de manera que las
caracteristicas de la sefial no son desplazadas, lo que quiere decir que si existe un sobre-
muestreo significativo, los componentes de la sefial no son distorsionados mientras algun
ruido de alta frecuencia es reducido pero no completamente eliminado (Schafer, 2011).

El método de suavizado de sefiales por medio de polinomios de minimos cuadrados
basicamente parte de una secuencia de muestras x[n] de una sefial, tal como se observa en
la figura 14. Considerando un grupo de 2M + 1 muestras, centradas en n = 0, se obtienen
los coeficientes de un polinomio, el cual minimizara el error de la aproximacion en media
cuadratica para el grupo de muestras centradas en n = 0. El analisis sera siempre el mismo
para cualquier grupo de 2M + 1 muestras, donde M es la “mitad de ancho” del intervalo de
aproximacion. En la figura 14, donde N = 2 y M = 2, la curva solida a la izquierda del
gréfico es el polinomio p(n) evaluado sobre una cuadricula fina entre -2 y +2, y el valor

suavizado de salida se obtiene al evaluar p(n) en el punto central n = 0.

x(m) o x(n)

P

10 i mén

e

0

Figura 14. Ilustracion de un suavizado de sefial por minimos cuadrados: * representa la sefial de
entrada, o representa los datos filtrados con minimos cuadrados, x representa las muestras con
respuesta de impulso efectivo (tomado de Schafer, 2011).
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En general, el intervalo de aproximacion no necesita ser simétrico con respecto a los
puntos evaluados, lo que quiere decir que se pueden utilizar filtros de fase no lineal para
suavizar hacia la parte final de las secuencias de entrada con longitud finita. La salida de la
proxima muestra se obtiene cambiando el intervalo de analisis hacia la derecha en una
muestra, redefiniendo asi el origen, el cual pasaria a ser la posicion de la mitad de la
muestra del nuevo bloque de 2M + 1 muestras; luego se repite el ajuste polinomial y se
evalua en la locacion central.

Para encontrar una respuesta de impulso de duracion finita que sea equivalente al
suavizado polinomial de minimos cuadrados para toda variacion de intervalo en 2M + 1
muestras, se debe determinar los coeficientes 6ptimos del polinomio, a través de la

siguiente ecuacion:

N M M

Z Z nt*k la, = Z n'x[n] i=0,1,..,N. (20)

k=0 \n=—M n=-M

La ecuacion (20) es conocida como la ecuacién normal para el problema de aproximacion
de minimos cuadrados.

Dado que se obtienen los mismos coeficientes de ponderacion, independientemente
del vector de la sefial, se puede establecer que x sea igual a un impulso unitario centrado en
el intervalo —M <n < M. Esto se puede resolver para todos los coeficientes de la
aproximacion polinomial correspondiente, los cuales estan definidos por @ y generalmente
no seran iguales a los de cualquier aproximacion local que estén generados implicitamente
para cada grupo de 2M + 1 muestras. Por lo tanto, el impulso respuesta puede ser obtenido
al evaluar el polinomio correspondiente entre —M < n < M.

En funcion de esto, se denota al vector coeficiente para la aproximacion del impulso
de entrada como:

d=(ATA)147d (21)
Donde
d=1[0,0,..,0,1,0,...,0,0]" esun (2M + 1) x 1 columna del vector impulso
ATeslamatriz(N +1) x M + 1)



-M)° . (-1)°
M) - (-1
(-M)2 = (=12 0 1> .. M?

S
[
= o
==
(RN
—

|
i o e Dl

Para la entrada de impulso d, ATd es (N + 1) x 1 columna del vector
ATd = [1,0,...,0]"

Esto quiere decir

Qo aq ay

_ a ° °
(ATA) 1 _ -1

ay . .

En donde las entradas denotadas con ¢ no estan incluidas en el calculo de d.

De la multiplicacion de matrices, se tiene que:

[hO,—M: ho,—m+1s 5 Roor e, hO,M] = [p(—=M),p(—M + 1), ..., §(0), ..., p(M)]
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(22)

(23)

(24)

(25)

Donde p(n) es el polinomio ajustado al impulso unitario evaluado en los nimeros

enteros —M < n < M, por lo tanto

N

ﬁ(n)=denk —-M<n<M
k=0

Por lo tanto el impulso respuesta del filtro S-G es:

h[=n] = hoy = (1)

(26)

(27)

La ecuacion (27) muestra h[—n] debido a que el impulso respuesta es invertido

alrededor de n =0 en la evaluacion de la convolucion discreta. Es por ello que en la

ecuacion (26), p es el polinomio del impulso de respuesta y es la base del método simple

para el disefio de los filtros S-G utilizados en la funciones de ajustes polinomiales en

MATLAB (Schafer, 2011).
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CAPITULO 11
MATERIALES Y METODOS

1. Materiales

- Tubos de acero AISI 1020 sin costura para altas presiones

- Barra de acero AlSI 1045

- Nitrato de Potasio con 99.3 % de pureza, adquirido en Piroven C.A. a través del DIDA
(otrora CIDAE)

- Sacarosa comercial 0000 adquirida en Selpa C.A

- Camaras desecadoras

- Banco de Pruebas

- Termocuplas tipo K (-20 °C hasta 1350 °C)

- Transductor de Presion con rango de trabajo entre 0 y 5000 psi, marca Omega

- Sistema de Amplificacion de la sefial proveniente de las termocuplas

- Tarjeta de Adquisicion de Datos de 16 canales y 12 bits de resolucién, marca National

Instruments

2. Motor ULA-1A

El motor de combustible sélido del cohete sonda ULA-1A esta formado por una
camara de combustion cilindrica en acero AISI 1020, como se muestra en la figura 15, la
cual aloja en su interior los cartuchos de combustible. Esta camara estaba sellada en la parte
superior por una tapa o culata roscada de acero AISI 1045 (Marcano y col., 2009). En la
parte inferior se acopld una tobera cénica convergente-divergente, fabricada en acero AlSI
1045, roscada al tubo, tal y como se observa en la figura 16. A través de la tobera se
aceleraron los gases que se produjeron a partir de la combustion del propelente. Todas estas
partes fueron fabricadas en los talleres CIAE-TELMAG.
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Figura 15. Representacion esquematica del motor del Cohete ULA-1A
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Figura 16. Plano de la tobera del motor ULA-1A (todas las dimensiones en milimetros).

3. Combustible Solido
El propelente que se utilizé estaba compuesto por Nitrato de Potasio (KNO3) como

oxidante, y Sacarosa (C12H2,01;) como combustible, mezclados en una proporcion 65/35.
La configuracion de combustible utilizado fue el de tipo tubular de quemado interno, como
se muestra en la figura 17, con el cual el tiempo de combustion es corto y se obtienen altos

valores de empuje (Kubota, 2002; Marcano y col., 2009).

I ol

Figura 17. Representacion esquematica de un grano de combustible tipo tubular.

El combustible se prepar6 segln el siguiente procedimiento: EI KNO3z primero fue

triturado con molino eléctrico hasta alcanzar un tamafo de grana < 100 pm.
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Posteriormente, se introdujo la mezcla en un homogeneizador mecanico con tambores
excéntricos por dos horas para lograr una mezcla homogénea. Al culminar la
homogeneizacion, se procedio a sintetizar el combustible: la mezcla se vertid en recipientes
de acero inoxidable y se calentd en una plancha de calentamiento hasta alcanzar el punto de
fusién de la sacarosa, lo que permitié que la mezcla se fluidificara hasta formar una pasta
(slurry). Una vez alcanzado el punto 6ptimo de fluidez en la mezcla, ésta se vertio en
moldes cilindricos previamente preparados. Cuando toda la mezcla estaba vertida en el
molde, se colocd un anillo en la parte superior comprimiendo con un mandril con el fin de
eliminar la presencia posterior de burbujas en el grano. Al enfriarse la mezcla y
solidificarse, se procedié a desmoldar los granos para luego medir su masa, longitud y
didmetros tanto interno como externo, como parte del control de calidad. Los granos de
combustible fueron preservados en desecadores al vacio que contenian silica gel para
mantenerlos libres de humedad. Los granos fueron extraidos del desecador al momento de

armar el motor, tal como se muestra en la figura 18.

Figura 18. Introduccion del grano de combustible al motor ULA-1A durante una de las pruebas en
estatica.

4. Iniciador
El iniciador del motor estaba conformado por un recipiente tubular (ver figura 19),
cuyo interior contenia una mezcla de nitrato de potasio, sacarosa y polvora negra. Dentro de

la mezcla que contenia el iniciador se encontraba una pequefia resistencia eléctrica
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conectada a un cable calibre 12, que a su vez estaba conectado a un autotransformador y un

voltimetro con los cuales se controlaba el voltaje

. La mezcla hizo ignicidn una vez que la resistencia eléctrica se puso al rojo vivo al
alcanzar 14 voltios. El iniciador estaba encamisado a un sistema de acero con rosca que lo
acoplaba a la culata del motor con silicona roja en las roscas para evitar fuga, como se

muestra en la figura 20.

Figura 20. Iniciador acoplado al motor ULA-1A

5. Banco de Pruebas

El banco de pruebas era una estructura de acero de 1.90 m de altura, 0.90 m de
ancho, 0.25 m de profundidad, con bases de 0.70 m de profundidad que ofrecen estabilidad
a la estructura, como se puede observar en la figura 21. EI motor era colocado
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verticalmente, apoyando su culata sobre la cabeza de un piston. En la parte superior del

banco se contaba con una guia que sostenia al motor y no permitia su movimiento lateral.

Figura 21. Banco de Pruebas durante la instalacion de la instrumentacion en el motor ULA-1A para
una prueba en estatica.

Los motores de cohetes que son sometidos a pruebas en estatica son conectados a
tierra para minimizar las probabilidades de activacion accidental del iniciador por descargas
estaticas. Asimismo, el motor tiene como efecto un aumento aproximadamente 10 veces
mayor de ruido AC durante la combustion, lo cual se veria reflejado en el registro de datos.
Por estas razones, tanto la instrumentacion como el sistema de adquisicion de datos y el

banco de pruebas fueron debidamente aterrados (Fry, 2002).

6. Termocuplas y medicion de temperaturas
Se utilizaron termocuplas tipo K, con un rango de trabajo entre -20 °C y 1350 °C,
cuyos cables se encontraban recubiertos con termo-encogibles para protegerlos de las

temperaturas de los gases de escape, como se observa en la figura 22. Estos cables contaban
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con conectores marca Watlow especificos para el tipo de termocuplas utilizadas, con los
que se conectaban al sistema de amplificacién de datos.

Figura 22. Termocupla tipo K con conector y termo-encogible protector del cable de la termocupla
en las experimentaciones del motor ULA-1A.

El flujo de los gases a la salida de la tobera genera un campo acustico
considerablemente severo alrededor del motor y los instrumentos. La acustica que incide
sobre el cable transmisor de datos causa vibracién y distorsiones, lo cual produce
variaciones en la capacitancia del cable. Por esta razdn era recomendable utilizar cables con
baja impedancia (Fry, 2002).

De acuerdo a la informacion compartida por el equipo de investigadores de la
OTAN (Fry, 2002) en decenas de pruebas en estaticas de motores de cohetes de
combustible sélido, el efecto producido por el campo acustico fue minimizado utilizando
termo-encogibles que recubrian los cables de las termocuplas tipo K, como se muestra en la
figura 22.

Las termocuplas fueron dispuestas en cuatro puntos a lo largo de la tobera: En la
entrada, en la garganta, en el punto medio del cono de divergencia y a la salida del cono de
divergencia, como se puede observar en la figura 23.
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Salida del cono
de divergencia

Garganta
Mitad del cono
de divergencia
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Figura 23. Localizacién de las cuatro termocuplas en la tobera. Termocupla 1: Entrada al cono de
convergencia — Termocupla 2: garganta — Termocupla 3: Mitad del cono de divergencia —
Termocupla 4: Salida del cono de divergencia.

Las termocuplas estaban encamisadas dentro de cilindros de acero con resina
epoxica para protegerlas de las altas temperaturas, sobresaliendo las puntas de todas entre 4
y 6 milimetros para permitir su contacto con el flujo y asi garantizar un registro adecuado
de temperatura. El cuerpo de las termocuplas se encontraba encamisado para su proteccion
y cada una fue asignada a un punto de medicién en especifico, como se observa en la figura
24.

7. Sistema de Adquisicién de Datos

Las termocuplas fueron conectadas a un sistema de adquisicion de datos, el cual se
muestra en la figura 24, conformado por una tarjeta de amplificacion de sefial, mostrada en
la figura 25, fabricada en los laboratorios del CIAE-TELMAG con la colaboracién del
Laboratorio de Electronica y el Laboratorio de Instrumentacion Cientifica (LIC) de la
Facultad de Ciencias. Su principal componente era un amplificador para termocuplas tipo
K, con entrada diferencial modelo AD595 que no amplificaba el ruido proveniente de
fuentes externas. Entre los otros materiales y componentes utilizados para la elaboracién de
la tarjeta de amplificacion de sefial se encuentra una fuente de poder, potenciometros de

precision, condensador y capacitores electroliticos. El disefio de la tarjeta amplificadora de
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la sefial, cuyo plano se muestra en el anexo C, se realizd6 por medio de un software
especializado en el disefio de circuitos electronicos. Al finalizar la construccion de la tarjeta
se procedio a programar la adquisicion de la sefial, estableciendo la cantidad de datos a

obtener por segundo y el punto de calibracién (temperatura ambiente y voltaje), para

finalmente poder transformar la lectura de voltaje en temperatura (Parco y col., 2011).

Figura 24. Sistema de Adquisicion de Datos: 1) Tarjeta de Adquisicion de Datos inserta en el
computador, 2) Bornera, 3) Sistema de Amplificacién de la Sefial proveniente de las termocuplas.

La sefial amplificada fue enviada a una Tarjeta de Adquisicion de Datos, marca
National Instruments modelo 6024E con 12 bits de resolucion, conectada a un computador
en donde se almaceno los registros hechos durante el proceso de combustion. Se utiliz6 un
divisor de tensién, conectado a la salida de la Tarjeta Amplificadora y a la Bornera, con el
fin de reducir el voltaje proveniente de la Tarjeta Amplificadora y evitar la saturacion de

voltaje de la Tarjeta de Adquisicién de Datos, cuyo rango de trabajo era de + 10 V.

Figura 25. Tarjeta amplificadora de la sefial de las termocuplas tipo K, elaborado en los
laboratorios de la Universidad de Los Andes para medir temperaturas en el motor ULA-1A.
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8. Pruebas en Estaticas y Adquisicion de Datos

Para probar el correcto funcionamiento de la tarjeta reductora de voltaje y del
sistema de adquisicion de datos, se realizd una prueba en estatica con 60 gramos de
combustible sélido, KNO3; + C1,H2,041, donde se registr6 un maximo de temperatura de
1422 °C. La instrumentacion utilizada fue posteriormente sometida a analisis y se
comprob6 que no sufrid dafios durante la misma.

Antes de realizar las seis pruebas experimentales en estatica, se llevo a cabo una
serie de pruebas preliminares en las que se reprodujeron las condiciones de las mismas:
masa de combustible o propelente, nimero de muestras por segundo de las termocuplas y
namero de muestras por canal de las termocuplas. Esto con el fin de verificar el correcto
funcionamiento del sistema de amplificacion de sefial y del sistema de adquisicién de datos.

El nimero de muestras por segundo se estableci6 en 500 para no saturar el rango de
trabajo de la instrumentacion. De todas las pruebas en estatica realizadas, la maxima
temperatura que se midio fue de poco mas de 1400 °C. El Factor de Seguridad de las
termocuplas permitié la medicion de estos valores, ademas que fueron registrados en cortos
periodos de tiempo no mayores a 4 segundos. Antes de cada prueba, se realizaron pruebas
en frio, las cuales consistian en poner en funcionamiento la instrumentacién y el sistema de
adquisicién de datos con el motor instalado en el banco de pruebas sin hacer ignicion. Una
vez que se constataba el correcto funcionamiento de todos los elementos y sistemas, se
procedia a la cuenta regresiva para la ignicion del motor, manteniendo las estrictas normas
de seguridad que se implementaron en todos los casos.

Antes de cada prueba se tomaron medidas de temperatura ambiental y de porcentaje
de humedad relativa con un higrometro digital, como parte del control de calidad. Al
finalizar cada prueba, todas las termocuplas eran sometidas a un proceso de limpieza y
verificacion de continuidad en su sefial, con el propdsito de corregir algin dafio sufrido

durante la prueba anterior y poder ser reutilizadas posteriormente.

9. Protocolo de Seguridad
Durante todas las pruebas en estatica se implementaron listas de chequeo, en las
cuales se llevaban los pasos secuenciales de los procedimientos, ademas de estrictos

protocolos de seguridad que contemplaban notificar a los cuerpos de seguridad de la
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Universidad, tales como la Direccidon de Vigilancia y los Bomberos de la ULA y se
asignaron responsabilidades al personal que participaria en las pruebas, en las que se
contaban: Coordinador general, Coordinacion de seguridad, encargados de la ejecucion de
la prueba, Administradores de las Listas de Chequeo, entre otros. Asimismo, se describian
las medidas generales de seguridad como la ubicacion del banco de pruebas, ubicacion de

la Mesa de Control y la ubicacion y resguardo del personal durante la prueba.

10. Manejo y Procesamiento de Datos Experimentales

El principal propdsito del filtrado de datos es el de eliminar los ruidos presentes en
la sefial recogida por la instrumentacion sin perder informacion importante. Las derivadas
de la sefial son sensibles a las variaciones del valor y particularmente a la segunda derivada
cuando se aplica el método matematico de suavizado de sefial. Por esta razon, el método
elegido para filtrar los datos obtenidos en las pruebas en estatica del motor experimental
ULA-1A ha sido el de Savitzky-Golay, por su caracteristica de reducir el ruido mientras se
mantiene la frecuencia y amplitud de la sefial.

El método S-G se utilizo en el software MATLAB para el filtrado de los datos,
donde se utilizo una derivada de segundo orden y una ventana de 101 datos, la cual arrojo
los resultados més Optimos sin alteracion de los valores medidos, solo se elimingé el ruido y

se mantuvo la estructura de la curva.
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Figura 27. Temperatura en la entrada de la tobera vs tiempo sin filtrar — Prueba 2.




CAPITULO 111
RESULTADOS
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Caracteristicas del grano de

Condiciones ambientales durante

Prueba combustible ejecucion de prueba en estatica
Realizada | m(gr) | Di (mm) | De (mm) | L (mm) | T (°C) | Humedad relativa (%0)
Prueba 1 388.4 2.3 55 114 25.8 43.6
Prueba 2 375.6 2 5.6 11 30 43
Prueba 3 339.6 1.7 5.6 9.5 20.1 27.4

Tabla 1. Caracteristicas de los granos de combustible y de condiciones ambientales para las
pruebas en estatica con proporcion 65/35.

Graficas

En la figura 28 se observa como la temperatura en la prueba 1 (curva azul) aumento
en menos de 1 s hasta alcanzar un maximo de 1400 °C, disminuyendo inmediatamente a
1339 °C para luego mantenerse de manera constante hasta los 2,4 s aproximadamente, en
donde se registré un pequefio aumento de temperatura (alrededor de 1374 °C). A partir de

los 2.62 s, la temperatura empez6 a disminuir progresivamente, observandose unas ligeras
fluctuaciones entre 3y 4.5 s.
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Figura 28. Temperaturas en la entrada de la tobera vs tiempo

En la prueba 2 (curva roja), entre 0 s y 2.7 s se observaron drasticas fluctuaciones
alcanzando méaximas temperaturas de 526 °C y 1260 °C a los 1.4 s y 2.24 s,
respectivamente, para caer después por debajo de 0 °C cada una de ellas. A partir de este
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momento se observa una tendencia ligeramente descendente de la temperatura hasta
alcanzar 1175 °C a los 5.85 segundos. Durante este periodo se observaron fluctuaciones
importantes. La temperatura empez6 a disminuir progresivamente desde los 5.85 s.

En la prueba 3 (curva verde) se registré un méximo de temperatura de 790 °C a los
1.9 s. Se observé una disminucion de temperatura hasta los 642 °C a los 2.56 s. A partir de
este momento, la temperatura experimentd multiples aumentos y descensos con rangos de
variaciones maximos de aproximadamente 70 °C. A los 4.31 s se registrd una temperatura
de 442 °C, la cual disminuy0 posteriormente a 459 °C a los 6 s. A los 6.12 s se registro 507
°C. A partir de los 6.34 s aproximadamente la temperatura disminuy6 progresivamente
hasta cerca de los 100 °C a los 20 s.

Como se observa en la figura 28 en la entrada de la tobera, las pruebas 1 y 3
arrojaron una tendencia similar en el comportamiento, a pesar de no alcanzarse los mismos
valores mé&ximos. La prueba 2 arrojo méximas temperaturas aproximadamente similares a
las de la prueba 1.
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Figura 29. Temperaturas en la garganta de la tobera vs tiempo

En la prueba 1 (curva azul) de la figura 29, se observa como se alcanzé la
temperatura maxima de 1257 °C a los 1.39 s. A partir de ese momento se registrd una caida
abrupta de la temperatura hasta por debajo de los 0 °C. Luego, la temperatura aumento
hasta alcanzar los 926 °C a los 3.64 s, con fluctuaciones a partir de ese momento hasta los
6.08 segundos, momento a partir del cual la temperatura disminuyo progresivamente.

En la prueba 2 (curva roja) de la figura 29 la méxima temperatura 1016 °C se
alcanzé a los 1.36 segundos. A partir de dicho instante se registrd una disminucién en los
valores de la temperatura de manera escalonada, con fluctuaciones con rangos minimos de
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aproximadamente 58 °C y rangos maximos de 278 °C. A los 4.19 s la temperatura
registrada fue de 430 °C y siguié aumentando con fluctuaciones hasta los 639 °C a los 6.30
s. Dicha temperatura aproximada se mantuvo de manera constante hasta los 6.97 s, instante
a partir del cual empez6 a disminuir.

En la prueba 3 (curva verde), segun se observa en la figura 29, se alcanz6 la
temperatura maxima de 1305 °C a los 1.7 s, observandose un hombro a los 1.75 s y un
nuevo aumento a los 2 segundos hasta 1325 °C, manteniéndose practicamente constante
hasta los 3.15 s. A partir de dicho instante hasta los 4.91 segundos se registraron
temperaturas con fluctuaciones extremas desde valores por debajo de los 0°C hasta
maximas de 1424 °C. Alrededor de los 1361 °C a los 5.47 s se observo la disminucion de la
temperatura de manera progresiva.

En las tres curvas mostradas en la figura 29 para temperatura en la garganta de la
tobera se observd un comportamiento similar al inicio hasta alcanzar sus méaximas
temperaturas, con valores maximos semejantes para las pruebas 1 y 3 y el menor valor para
la prueba 2. A partir de dicho punto, en las tres sefiales se observaron fluctuaciones
semejantes, con la diferencia de que en la prueba 2 no se alcanzaron valores minimos por
debajo de 0 °C, como es el caso de las pruebas 1 y 3. Posteriormente, se observd una
estabilizacion de la sefial alrededor de los 6 s para las pruebas 1y 2 y alrededor de los 5.5 s
para la prueba 3 durante el enfriamiento hasta los 20 s.
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Figura 30. Temperaturas en el cono de divergencia de la tobera vs tiempo

En la figura 30 se observa que la temperatura en el cono de divergencia para la
prueba 1 (azul) fue de 1369 °C y se alcanz6 a los 1.7 segundos. Se registraron temperaturas
aproximadamente estables alrededor de los 1371 °C hasta los 5.47 s, con algunas
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fluctuaciones a los 4.38 sy a los 4.82 s. A los 5.47 s la temperatura descendio abruptamente
con algunas fluctuaciones notables a los 5.69 s y a los 5.89 s. Desde dicho instante, la
temperatura prosiguio disminuyendo progresivamente.

En la curva de la prueba 2 (roja) se observa que durante el aumento de temperatura,
la misma sufrié una inflexién aproximadamente a los 0.3 s, para seguir aumentando
escalonadamente hasta los 1207 °C a los 1.55 se. A partir de alli se registro una serie de
fluctuaciones con rangos maximos de aproximadamente 400 °C hasta los 2.38 s, momento
en el cual se registré 1351 °C. Una vez alcanzado este valor, los valores de temperatura
disminuyeron rapidamente, con fluctuaciones intermedias, hasta por debajo de los 0 °C
alrededor de los 4.1 s. Posteriormente, la temperatura aumentd nuevamente hasta alcanzar
una maxima de 1385 °C a los 5.39 s, la cual se mantuvo mas o menos constante hasta los
5.86 s. A partir de ese momento se registré un proceso de enfriamiento progresivo.

En la curva de la prueba 3 (verde), la temperatura aumentd con pequefios
escalonamientos hasta alcanzar 1023 °C a los 1.5, sufriendo luego una baja hasta 627 °C a
los 2,28 s, con escalonamientos intermedios, para luego aumentar hasta 1336 °C a los 2.99
s. A partir de ese momento se observaron fluctuaciones bruscas con rangos de hasta 1200
°C. A los 4.08 s la curva experimento cierta estabilizacion a una temperatura alrededor de
los 1321 °C hasta los 6.23 s, donde se inici6 el proceso de enfriamiento con una pequefia
inflexion a los 6,7 s y luego prosiguié disminuyendo.

De las 3 curvas de la figura 30 se observa que los tiempos de paso de los gases a
través de la tobera fueron similares en las pruebas 1 y 2, desde O segundos hasta cerca de
los 6 s, mientras que dicho tiempo para la prueba 3 fue mayor, hasta aproximadamente 6.8
s. Asimismo, la curva mas estable durante el registro de las maximas temperaturas fue la
perteneciente a la prueba 1. La sefial menos estable fue la registrada durante la prueba 2, ya
que se alcanzaron valores por debajo de los 0 °C.
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Figura 31. Temperaturas en la salida de la tobera vs tiempo



43

En la figura 31 se puede observar como las pruebas 1 y 3 describieron un
comportamiento similar al inicio, hasta alcanzar el maximo de temperaturas con valores
parecidos alrededor de 276 °C y 298 °C respectivamente, a los 0.6 s, mientras que la
prueba 3 alcanzdé 154 °C a los 0.33 s. En la prueba 1 (azul), una vez alcanzado ese pico
inicial, la curva describié un descenso hasta 59 °C a los 2.46 s, para luego alcanzar un
maximo de 1202 °C a los 3.25 s. A partir de ese momento, se inici0 el proceso de
enfriamiento con inflexiones en la curva a los 3.47 s a 638 °C y a los 3.6 s con 854 °C, para
disminuir una vez mas con fluctuaciones importantes hasta aumentar a 565 °C a los 6.07 s,
desde donde se continud el proceso de enfriamiento.

Las pruebas 2 y 3 (rojo y verde, respectivamente) describieron un comportamiento
similar entre si, en tanto que se observan picos maximos en 1.66 s a 686 °C para la prueba 2
y un pico a los 2.27 s a 836 °C. En ambas se registrd una caida de la temperatura a los 3.2 s,
con 122 °C s para la prueba 2 y con 338 °C para la prueba 3. A partir de ese momento,
ambas describieron aumentos de temperaturas con presencia de fluctuaciones marcadas,
hasta alcanzar picos de 410 °C a los 6.14 s en la prueba 2 y 1067 °C a los 5.58 s en la
prueba 3. El proceso de enfriamiento progresivo en las tres pruebas se inicid a partir de los
6.1 s aproximadamente.
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CAPITULO IV
DISCUSION

En la primera prueba en estatica del motor ULA-1A (figura 28), se pudo observar
como la temperatura a la entrada de la tobera mostré un comportamiento estable durante el
aumento y luego se mantuvo aproximadamente constante alrededor de 1400° C por un
lapso aproximado de 3 segundos, hasta que comenz6 el proceso de enfriamiento, cuando se
observaron aumentos de temperatura que no deberian estar presentes. Esto indica que el
flujo de gases experimentd una alteracion hacia el final de su paso por la entrada de la
tobera. Una vez que el flujo alcanzé la garganta (figura 29), se registr6 una serie de fuertes
fluctuaciones después de que se alcanz6 una temperatura méaxima de 1257° C, pero a partir
de ese momento la sefial sufrio una serie de anomalias hasta estabilizarse relativamente al
pasar los 4 segundos, registrando una seria de picos con fluctuaciones violentas en la
temperatura. Esto lleva a pensar, que se originaron varias ondas de choque oblicuo con sus
respectivas intersecciones de familias de ondas de choque opuesto (Anderson 2004).

Cada fluctuacion en este punto de la tobera podria interpretarse como una onda
incidental de choque, las cuales podrian poseer un mismo angulo de deflexién por ocurrir
dentro de un dispositivo cuyas paredes son simétricas. Esto querria decir que no habria
linea de deslizamiento y el patrén de flujo entre las regiones formadas por ambas ondas
seria el mismo, ya que ambas ondas tendrian en teoria la misma fuerza.

Dentro de la garganta de la tobera (figura 29) se encontrarian las ondas incidentales
de choque originadas en el cambio de seccidn entre el cono de convergencia y la garganta,
por lo tanto esto podria influir en los Gltimos datos registrados en la entrada de la tobera
durante la segunda y tercera prueba. Adicional a esto, el fendmeno se hace mas evidente en
la segunda prueba, donde se observaron fluctuaciones que no estaban presentes en la
primera. Sin embargo, una vez estabilizada la sefial, se registraron una serie de maximos de
temperatura indicando la posible presencia de ondas de choque y la existencia de
interseccion de ondas oblicuas originadas por el cambio de seccion entre la caAmara de
combustion y el cono de convergencia, lo que seria un indicio de que el flujo ya era
supersonico en la cdmara de combustion. La entrada de la tobera (figura 28) en la tercera

prueba indico una posible deficiencia en el registro, ya que las temperaturas maximas
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registradas estuvieron muy por debajo de las registradas durante la primera y la segunda
prueba. Sin embargo, en esta también se pudo observar fluctuaciones en la curva durante lo
que deberia ser la disminucion progresiva de la temperatura de los gases hacia el final del
proceso. Esto podria ser causado por la presencia de interseccion de ondas que hacen
aumentar la temperatura en ciertos momentos, donde cada pico es mas bajo que el anterior,
lo cual coincide con las caracteristicas de los parametros fisicos entre ondas incidentales: en
el caso de la temperatura estatica, ésta es menor que la temperatura de la onda incidental
anterior (Anderson, 2004). La temperatura en la garganta durante la segunda prueba (figura
29), mostrdé un patron de fluctuaciones muy marcadas similares a las de la primera,
demostrando que el fendmeno que hizo que la temperatura del flujo aumentara bruscamente
estaba presente nuevamente en esta prueba. Igualmente, el mismo patron fue observado en
la tercera prueba, pero en periodos mas cortos.

Como se puede observar en la figura 30, durante el paso del flujo por el cono de
divergencia, en donde se deberia estar originando la expansion de los gases productos de la
combustidn, la temperatura méaxima aumento con respecto a la garganta, en la primera y
segunda pruebas, mientras que los valores maximos en la tercera prueba se mantuvieron
similares a los de la garganta. Inclusive, en el casoc de la primera prueba se observé un
aumento subito de temperatura durante lo que debia ser el enfriamiento de los gases, lo que
indica la posible presencia de una onda de choque y no de expansion como deberia ser en
ese punto, recordando que cuando el flujo atraviesa una onda de expansion su temperatura
estatica disminuye mientras que si atraviesa una onda de choque, aumenta (NASA, 2011).
Una de las principales causas de la presencia de una onda de choque en el cono de
divergencia es la produccién de separacion de flujo de las paredes de la tobera, originando
cargas laterales (Ostlund, 2004). El flujo en este punto durante las tres pruebas tuvo similar
comportamiento, salvo las anomalias intermedias entre los 2 y 6 segundos, que pudieron
haber sido originadas por los efectos de las ondas de choque en las que probablemente se
alcanzaron valores de temperatura superiores a la capacidad de las termocuplas utilizadas
en estas experimentaciones.

En la salida de la tobera (figura 31), se pudo observar que durante las tres prueba se
registraron disminuciones de temperatura luego de alcanzar un primer pico maximo casi al

principio del proceso, lo que podria ser un indicativo de que el flujo empezd a expandirse.
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No obstante, luego de un muy corto periodo de tiempo se registraron incrementos bruscos
hasta altos valores de temperatura, lo cual indica grandes probabilidades de que se hayan
producido ondas de choque a causa de cargas laterales en el cono de divergencia. En las
tres pruebas se observa que esos picos maximos ocurrieron en mas de una ocasion, por lo
que es posible que se hayan dado nuevamente las intersecciones de ondas justo a la salida
de la tobera. Otra posibilidad para estas variaciones en este punto puede ser explicado por
el mismo hecho de la existencia de la cargas laterales, que podrian hacer que el flujo en
ciertos instantes deje de hacer contacto con la termocupla y es alli donde se registran las
caidas de temperatura (Hunter, 1995). No obstante, este parece no ser el caso en la prueba
3, en la cual se registrd la mayor temperatura hacia el final del proceso, hecho que apunta
mas hacia la existencia de una onda de choque en este punto.

Todo lo anteriormente discutido lleva a pensar que el flujo dentro de la camara de
combustion probablemente era supersénico. De ser asi, se producirian ondas de choque
oblicuas dentro de la tobera. Dadas sus caracteristicas fisicas, las ondas de choque
originadas en el interior de la tobera crearan también interseccion de ondas de choque
opuestas. Cuando existen ondas de choque oblicuas es imprescindible tener valores reales
de presion, adicionalmente a los valores de temperatura, para poder calcular el valor del
namero de Mach, velocidad y densidad del flujo aguas arriba de la onda de choque y poder
calcular el angulo de deflexién de la onda y el angulo de deflexion del flujo libre aguas
abajo de la misma (Anderson, 2004).

Si los gases efectivamente alcanzan régimen supersénico en la camara de
combustidn, la configuracion de tobera debe ser cambiada. En estos casos se deben utilizar
toberas solo divergentes, ya que el flujo alcanza M > 1 antes de entrar a la tobera (Hunter,
1995, Ostlund, 2004). La presencia de la seccion convergente es contraproducente para un
flujo que ya es supersénico, porque éste es desacelerado al disminuir el area al entrar en la
garganta llevandolo a velocidad subsonica, de alli que se produzcan ondas de choque, y
cuando llega a la divergencia la expansion es ineficiente, por lo tanto se disminuye el
empuje y la eficiencia de la tobera es menor (Crowe y col., 1964; NASA, 1971). Sin la
seccién convergente, el flujo pasaria directamente a la garganta para aumentar su presion y
luego pasaria al cono de divergencia para expandir los gases hasta aprovechar la maxima

energia cinética que estos puedan entregar.



47

Recomendaciones:

Realizar mas pruebas en estatica con los mismos parametros fisicos establecidos en
las tres pruebas llevadas a cabo en el presente trabajo.

Incluir transductores de presion en el banco de pruebas para poder hacer mediciones
de presién en la garganta de la tobera, ya que éste es un punto critico en el disefio y
con esta variable independiente, mas la temperatura, se puede establecer
numéricamente el comportamiento del flujo dentro de la garganta durante la
existencia de ondas de choque intersecadas. De esta manera se podra calcular los
angulos de deflexion de la o las ondas y asi establecer el nimero de Mach dentro de
la garganta.

Para evitar las interferencias que registraron las 4 termocuplas al alcanzar maximos
de temperatura alrededor de los 1400 °C, se recomienda utilizar termocuplas tipo R
0 tipo S, cuyos rangos maximos de operacién son mayores que los de las
termocuplas tipo K.

De igual manera se recomienda reforzar el recubrimiento de los cables de las
termocuplas (los termo-encogibles) para evitar que el campo acustico causado por la
salida de los gases estén afectando la toma de datos. Asimismo, se recomienda
reforzar las carcasas del sistema de adquisicion de datos, y afiadir un recubrimiento

aislante.
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ANEXO A

Ecuaciones que describen el funcionamiento de una tobera convergente-divergente
en la que el flujo subsonico desacelera en la seccion convergente y el flujo supersonico
acelera en la seccion divergente.

Partiendo de la ecuacion de continuidad:

m = pVA = constante (28)
m = flujo mésico
p = Densidad
V = Velocidad del gas

A = Area de la seccion transversal del flujo

Derivando dicha ecuacidn, se obtiene:
VAdP + pAdV + pVdA =0 (29)

Dividiendo entre (pVA), se tiene:

o, WV, M 30
A (30)

Utilizando la ecuacién de conservacion de momento:
pVdV = —dP (31)

Y la relacion isoentropica en un flujo:

ar_ e
14 ) (32)

De donde
dP = yP%p (33)
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Usando la ecuacion de estado:

P kr (34)
p
Se tiene:
dP = yRTdp (35)
Sabiendo que
a’ = yRT (36)

Donde a es la velocidad del sonido. Por lo tanto
Por lo tanto
dP = a’dp (37)

Combinando ahora las ecuaciones de cambio en la presion con la de momento:

pVdV = —a?dp (38)
Despejando dplp
|4 d
—dv =--F (39)
a p
Sabiendo que
%4
M=— (40)
vV
a= M (41)
Sustituyendo
|4 d
VZ—dV = ——p (42)
I p
M—zdv __% (43)
4 p
dp

—M?2dV = — 44
) (44)



Sustituyendo en la ecuacion de flujo masico:

MZdV+dV+dA_

Vv Vv A

av dA

_M2 1 —_— =
( + )V + I 0

Finalmente

dv dA
1-M))—=——

|4 A
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(45)

(46)

(47)



ANEXO B
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Figura 32. Plano esquematico del circuito de la tarjeta amplificadora de la sefial procedente de una

termocupla tipo K.
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