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SIMBOLOGÍA 
 
𝑎0 = Velocidad del sonido a nivel del mar 

𝑎𝑒 = Velocidad del sonido en el flujo de escape en la sección de salida de la tobera 

𝑑𝑒 = Diámetro de la sección de salida de la tobera 

𝑑𝑒𝑖 = Diámetro de salida de cada una de las toberas 

𝐷𝐼 = Indice de direccionalidad 

𝑓 = Valor de la frecuencia en cuestión 

𝐹 = Empuje de cada motor 

ℎ = Altura del vehículo 

𝐿𝑤 = Nivel de potencia acústica global 

𝐿𝑤,𝑠 = Nivel de potencia acústica global de cada sección 𝑠 del flujo de escape 

𝐿𝑤,𝑠,𝑏 = Nivel de potencia acústica global de en cada sección 𝑠 del flujo de escape, 

debido a cada banda de frecuencia 𝑏 

𝑀 = Masa molar de los gases de escape 

𝑀𝑒 = Número de Mach en la sección de salida de la tobera 

𝑛 = Número de toberas 

𝑝0 = Presión de referencia 

𝑟 = Distancia entre la posición de cada fuente sonora y cada uno de los puntos de 

interés 

𝑅 = Constante universal de los gases 

𝑅𝑠 = Constante de los gases de escape 

𝑆𝑃 = Presión acústica 

𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝 = Nivel de presión acústica en cada punto de interés 𝑝, debido a cada banda de 

frecuencia 𝑏 

𝑆𝑃𝐿𝑂𝐴,𝑝 = Nivel de presión acústica global, en un determinado punto 𝑝 

𝑆𝑃𝐿𝑠,𝑏,𝑝 = Nivel de presión acústica en cada punto evaluado 𝑝, debido a la banda de 

frecuencia 𝑏, con la contribución de la sección 𝑠 del flujo  de escape 

𝑠𝑡 = Número de Strouhal 

𝑠𝑡′ = Número de Strouhal modificado 

𝑇 = Temperatura ambiente 
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𝑇𝑒 = Temperatura de los gases en la sección de salida de la tobera 

𝑈𝑒 = Velocidad de salida de la tobera 

𝑊𝑂𝐴 = Potencia acústica global 

𝑊𝑟𝑒𝑓 = Potencia acústica de referencia 

𝑥 = Distancia entre la tobera y el punto medio de la sección analizada del flujo de 

escape 

𝑥1 = Distancia entre la tobera y el deflector 

𝑥𝑓 = Longitud del flujo de gases de escape considerado 

𝑥𝑡 = Longitud del núcleo potencial 

𝑥𝑡
′ = Longitud del núcleo potencial considerando el concepto de núcleo finalizado 

𝛾𝑒 = Coeficiente de dilatación adiabática de los gases de escape 

𝛼 = Ángulo que describe la desviación de los gases de escape luego de impactar con el 

deflector respecto de la horizontal 

𝛾 = Coeficiente de dilatación adiabática del aire 

𝛾𝑒 = Coeficiente de dilatación adiabática de los gases de escape en la sección de salida 

de la tobera 

Δ𝑓𝑏 = Ancho de banda de la frecuencia 𝑏 

Δ𝑥 = Longitud de las secciones del flujo de escape 

𝜂 = Eficiencia sonora del motor 

𝜃 = Ángulo comprendido entre el eje del flujo y la dirección de 𝑟 
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INTRODUCCIÓN 

 

El objetivo del presente trabajo consiste en determinar las cargas acústicas 

producidas por el sistema propulsivo de un vehículo espacial en el momento de su 

lanzamiento, implementando un código computacional basado en una metodología de 

cálculo semi-empírica propuesta por K. M. Eldred en 1971 y revisada por J. M. Haynes 

y R. J. Kenny en 2009. Este método es producto de múltiples ensayos y lanzamientos, 

contemplando varias fórmulas y gráficas experimentales, teniendo que ingresar a ellas 

manualmente, haciendo muy lento y dificultoso el cálculo, además de ser más 

propenso a obtener resultados con cierto grado de error. Al desarrollar el software, se 

digitalizaron todas las curvas necesarias buscando el mejor ajuste, garantizando una 

mayor fluidez y velocidad de cálculo, además de haberse incluido varios datos de 

entrada que son solicitados al usuario, permitiendo obtener diferentes configuraciones 

posibles de lanzamiento (o sea distintos casos a evaluar). Las cargas acústicas son la 

principal fuente de vibración estructural y ruido interno durante el lanzamiento y/o 

pruebas estáticas y por lo tanto es necesario poder conocerlas para asegurarse un 

correcto diseño y funcionalidad. De esta manera, con la simulación se busca predecir 

los niveles de presión acústica existentes en las inmediaciones del cohete y/o 

plataforma de lanzamiento, con el fin de conocer de antemano (en la etapa de diseño) 

los valores aproximados para poder determinar, por ejemplo, las cargas por 

vibraciones en el entorno del vehículo, desarrollar los requisitos o especificaciones 

para los ensayos vibracionales, como también determinar los requisitos de diseño 

dinámico que son necesarios para garantizar el correcto funcionamiento y fiabilidad 

del vehículo. 



  Marco teórico 

 

 
Proyecto Integrador Ingeniería Aeronáutica – Francisco Sahade  pág. 6 

 
 

MARCO TEÓRICO 

 
En este capítulo se pretende presentar las bases teóricas a partir de las cuales se 

ha desarrollado el método de cálculo de las cargas acústicas, como así también 

mostrar desde un enfoque general las causas y efectos de la generación de ruido 

debido al funcionamiento del motor cohete. Además, se exponen y explican los pasos 

para la aplicación del método, salvando las diferencias entre distintos autores y 

justificando la aplicación de las diversas alternativas propuestas. 

 

NATURALEZA DE LAS CARGAS ACÚSTICAS 
 

En la etapa de lanzamiento, cualquier vehículo espacial está sometido a severas 

fluctuaciones de presión debido a la operación de su motor cohete. Las principales 

fuentes que generan el campo acústico en las inmediaciones del cohete son las 

turbulencias que se desarrollan en la zona del flujo de escape. Los principales 

parámetros que influyen sobre la carga acústica son:  

 

 las características del flujo de salida de la tobera del cohete 

 el vehículo, la plataforma y la geometría del flujo de escape 

 la velocidad del vehículo espacial 

 

El ruido es irradiado en todas las direcciones desde el flujo de escape, sin 

embargo, la magnitud del campo acústico es altamente direccional, donde en general, 

el ángulo de máxima irradiación es aproximadamente de 50 grados a partir del eje del 

flujo. Teniendo en cuenta una determinada configuración de los gases de escape del 

motor cohete, la carga acústica sobre el vehículo será mayor cuando los gases de 

escape son desviados o dirigidos hacia las proximidades del vehículo (caso que ocurre 

en un banco de pruebas o en un lanzamiento) que cuando éstos están direccionados a 

lo largo del eje del vehículo (caso que ocurre en vuelo), como se ejemplifica en las 

figuras 1 y 2. Generalmente, la carga acústica evaluada en un punto sobre el vehículo 
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decrece a medida que la distancia entre dicho punto y la porción de flujo considerada 

aumenta, viéndose también afectado por la presencia cercana de objetos reflectantes. 

 
Figura 1: Niveles de presión acústica global en vuelo 

 
Figura 2: Niveles de presión acústica global en un lanzamiento 
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Durante el lanzamiento, los intensos niveles de presión acústica en los 

alrededores del vehículo espacial pueden excitar la carga útil, la estructura de 

lanzamiento, los sistemas de apoyo terrestre y/o la misma estructura del vehículo, 

generando vibraciones peligrosas y potencialmente dañinas. Las vibraciones de gran 

magnitud, del orden entre 100 Hz y 10000 Hz, pueden resultar en decenas e incluso 

cientos de miles de ciclos de carga, dando como consecuencia la posibilidad de que se 

presente fatiga en el vehículo espacial en los primeros segundos de vuelo, ya sea 

durante el lanzamiento o en la trepada inicial. Tal es así, que en la década de 1970, 

estudios de la NASA realizados por A. R. Timmins y R. E. Heuser (1971) y A. R. Timmins 

(1974) revelaron que entre el 30% y el 60% de las fallas que ocurren el primer día en 

los satélites, son atribuidas a las vibraciones generadas durante el lanzamiento. Los 

elevados niveles de presión acústica que pueden presentarse en las inmediaciones de 

un cohete, hacen que se requiera un vehículo más robusto capaz de soportar dichas 

cargas, lo que añade complejidad y sobre todo peso al vehículo. En función de esto se 

ha llegado a determinar estadísticamente, mediante el trabajo de G. R. Thomas, C. M. 

Fadick y B. J. Fram (2005), que aproximadamente el 70% de las masas estructurales del 

vehículo están dedicadas únicamente a asegurar que la carga útil resista las cargas 

acústicas del lanzamiento. Es decir, que una reducción en las fluctuaciones de presión 

reducen a su vez los requerimientos de blindaje sonoro, disminuyendo de este modo el 

peso y la complejidad del vehículo. Entonces, una disminución del ruido en el 

lanzamiento se traduce en una mejora sustancial del rendimiento del vehículo, 

reduciendo el riesgo en el entorno de lanzamiento y también reduciendo el riesgo que 

implica para la tripulación a bordo en caso de vehículos tripulados. 

Una forma de atacar el problema del ruido a la hora del lanzamiento es inyectar 

chorros de agua en el flujo de escape del motor, reduciendo los niveles de las 

fluctuaciones de presión generadas por el cohete como así también el sonido irradiado 

por el mismo. Este método tiene dos efectos principales: primero, se produce un 

cambio en el momento causado por la inyección de gotas de agua, las cuales son 

convertidas en vapor generando una reducción de la velocidad de los gases de escape; 

y segundo, se produce una disminución de la temperatura de los gases de escape, 

introduciendo cambios en la distribución de la velocidad del sonido, modificando como 

consecuencia la radiación, refracción y reflexión del sonido. 

En definitiva, las características sonoras de un motor cohete pueden ser 

resumidas de la siguiente manera: la potencia acústica generada por un motor cohete 

supersónico es directamente proporcional al cubo de la velocidad de escape, mientras 

que el pico de máximo ruido respecto de la frecuencia es inversamente proporcional al 

tamaño del motor. La principal fuente sonora se ubica en el flujo subsónico, aguas 

abajo de la región supersónica, como puede observarse en la figura 2 y posteriormente 

con más detalle en la figura 6.  
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Para poder llevar a cabo correctamente la predicción de cargas acústicas, es 

fundamental el conocimiento de las características de los gases de escape del motor 

cohete, siendo el principal recurso para su obtención los experimentos y ensayos. Sin 

embargo, la teoría expuesta por M. J. Lighthill (1952 y 1954) respecto del sonido 

generado aerodinámicamente a bajas velocidades y extendida para flujo transónico y 

supersónico por J. E. Ffowcs Williams (1961), ha jugado un papel importante en el 

desarrollo y comprensión del complejo proceso del ruido generado por los gases de 

escape del motor cohete a altas velocidades mezclándose con la atmosfera. 

 

METODOLOGÍA DE CÁLCULO 
 

En este trabajo se pretende implementar la metodología semi-empírica de 

cálculo desarrollada por K. M. Eldred (1971), la cual está basada en el supuesto de que 

una mínima cantidad de información acerca de los gases de salida del cohete es 

suficiente para determinar una serie de fuentes acústicas puntuales sobre el flujo, las 

cuales serán usadas posteriormente para determinar el ruido generado por los gases 

de escape. La contribución de cada una de las fuentes, con diferentes frecuencias y 

anchos de banda, se combinan para predecir los niveles de presión acústica en 

determinados puntos de interés. Cabe destacar que este método no incluye la 

capacidad de predecir el ruido interno dentro del vehículo ni tampoco expone de 

forma explícita las reflexiones de sonido externas.  

En su trabajo, Eldred propone dos alternativas para el cálculo del campo 

acústico, ambas basadas en distintas ubicaciones de las fuentes sonoras a lo largo del 

flujo de escape. La primera consiste en asignar cada banda de frecuencia a una única 

ubicación de la fuente sonora en todo el largo considerado del flujo. Los anchos de 

banda de frecuencia son asignados arbitrariamente en octavas, tercios de octavas o 

bien en algún valor determinado dentro del rango audible que va desde los 20 Hz hasta 

los 20000 Hz. La segunda alternativa divide al flujo en regiones finitas y tiene en cuenta 

que el ruido, en cada banda de frecuencia dentro del espectro audible, es generado 

por fuentes puntuales distribuidas en cada una de las regiones en las que fue dividido 

el flujo de gases, en lugar de una ubicación discreta como se suponía en el primer caso. 

Esta variante es más difícil de aplicar que la primera, pero es más realista al considerar 

que la potencia sonora generada por cada región de flujo es convertida a un nivel de 

presión cuadrático medio mediante la aplicación de la teoría acústica de campo lejano, 

lo que implica que la presión sonora en un punto determinado varía en forma inversa 

al cuadrado de la distancia desde la fuente considerada. 

En este trabajo se desarrolla en un código computacional la segunda variante del 

método que, como se dijo anteriormente, es propuesto por Eldred, pero ciertos 

aspectos fueron revisados y actualizados por J. Haynes y R. J. Kenny (2009). En los 
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párrafos siguientes se explicará la implementación del método y se indicarán las 

diferencias entre ambos autores: 

 

1. Se debe determinar el eje de flujo relativo al vehículo y a la plataforma. Se 

debe tener en cuenta que la distancia “𝑥” a lo largo del flujo es medida desde la 

tobera, tal como se aprecia en la figura 3. 

 

 
Figura 3: Esquema de la distribución de fuentes y geometría del flujo 

 

2. Determinar la potencia acústica global basada en las propiedades mecánicas 

del motor, según: 

𝑊𝑂𝐴 =
𝜂

2
𝑛𝐹𝑈𝑒 

donde 𝑊𝑂𝐴 es la potencia acústica global en Watts [W], 𝑛 es el número de toberas, 𝐹 

es el empuje de cada motor en Newtons [N], 𝑈𝑒 es la velocidad de salida en la tobera 

en metros por segundo [m/s] y 𝜂 es la eficiencia sonora del motor, la cual se obtiene 

experimentalmente y representa la relación entre la potencia acústica global y la 

energía cinética de los gases de escape. Generalmente, menos del 1% de la energía 
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cinética que contiene el flujo de gases se convierte en potencia acústica a medida que 

interactúa con la atmósfera y/o con las estructuras circundantes. 

 

3. La potencia acústica global es transformada a la escala de decibeles mediante: 

𝐿𝑤 = 10 log10 [
𝑊𝑂𝐴

𝑊𝑟𝑒𝑓
] 

donde 𝐿𝑤 es el nivel de potencia acústica global en decibeles [dB] y 𝑊𝑟𝑒𝑓 es la potencia 

acústica de referencia, la cual corresponde a 10−12 [W]. 

 

4. En el caso que la configuración del vehículo presente más de una tobera, se 

determina un diámetro de salida de una tobera equivalente mediante la siguiente 

expresión: 

𝑑𝑒 = √𝑛𝑑𝑒𝑖 

donde 𝑑𝑒 es el diámetro equivalente de la tobera en metros [m] y 𝑑𝑒𝑖 es el diámetro 

de salida de cada una de las toberas. 

 

5. En esta instancia se debe determinar la longitud del núcleo potencial, 𝑥𝑡. En 

su trabajo, Eldred propone la siguiente expresión para su obtención: 

𝑥𝑡

𝑑𝑒
= 3,45(1 + 0,38𝑀𝑒)2 

la cual surge de una curva generada en función de datos experimentales (figura 4), 

basándose además en estudios realizados por M. J. Lighthill (1952 y 1954) y A. R. 

Anderson (1955) sobre flujo subsónico y supersónico respectivamente. Puede 

observarse además, que este parámetro depende del diámetro equivalente de la 

tobera 𝑑𝑒 y del número de Mach en la sección de salida de la tobera 𝑀𝑒. Cabe aclarar 

que Eldred genera cierta confusión en cuanto a los términos utilizados en su trabajo, 

ya que al hablar de  “núcleo supersónico” está haciendo referencia al “núcleo 

potencial”. Esta diferencia es sustancial, ya que el núcleo potencial corresponde a la 

zona de flujo laminar, mientras que el núcleo supersónico corresponde a la región 

completa donde el flujo posee un número de Mach mayor a uno. Por su parte, Haynes 

en su trabajo enfatiza que la correcta longitud de referencia aerodinámica para esta 

metodología es la longitud del núcleo potencial “𝑥𝑡”, o sea la longitud en que el flujo 

permanece laminar dentro de la estela supersónica. Además cita una conclusión 

obtenida por Jean Varnier (1998 y 2001), el cual demuestra que la distancia “𝑥𝑡” 

obtenida por Eldred es aproximadamente el doble que la calculada con datos 

actualizados.  
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Figura 4: Longitud del núcleo potencial en función del número de Mach a la salida de la tobera  

Mediante una simulación CFD (figura 5), Haynes modela los gases de escape de 

un RSRM (Reusable Solid Rocket Motor) subexpandido en condiciones atmosféricas 

estándar y compara los resultados contra las predicciones realizadas por Eldred y 

Varnier, donde u’ corresponde a las fluctuaciones de velocidad en un fluido y k es una 

variable para la determinación de la energía cinética turbulenta. Analizando la imagen 

detalladamente, se ve que el núcleo potencial o región de flujo laminar es 

aproximadamente hasta los 24m, mientras que el flujo permanece supersónico por 

57m aguas abajo de la tobera. Además, se aprecia que la ubicación de la zona de 

generación de mayor potencia acustica es cercana a los 36m, en contraposición de lo 

que predice Eldred, ya que según el autor ésta se ubicaría aproximadamente a los 

72m. De esta manera, la expresión de Varnier es la que predice el núcleo potencial 

“𝑥𝑡” de forma más fidedigna. Ésta es: 

𝑥𝑡

𝑑𝑒
= 1,75(1 + 0,38𝑀𝑒)2 
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Figura 5: Comparación entre las distribuciones de potencia acústica propuestas por Eldred y Varnier 

A favor de esta última expresión, Haynes, basándose en estudios desarrollados 

por Shirie (1967), muestra que la discrepancia entre la relación de Eldred y la mayoría 

de las mediciones recientes puede ser atribuida a la aparición de patrones de choque 

dentro de la estela de escape. La presencia de choques oblicuos, discos de Mach y 

ondas de expansión influyen aumentando la intensidad de la turbulencia en el flujo de 

escape, acortando efectivamente la longitud del núcleo potencial, así como también la 

longitud del núcleo supersónico. La investigación de Shirie concluye que solo en el 

utópico caso que se tenga un flujo sin ondas de choque y perfectamente expandido, se 

pueden lograr las longitudes de núcleo que predice Eldred. En todas las demás 

condiciones, incluyendo algunas que reportaron una expansión perfecta (ideal), las 

longitudes del núcleo son la mitad de lo que las expresiones de Eldred predicen.  

Por otro lado, en el caso de un lanzamiento, con la presencia de un deflector de 

flujo, Haynes introduce una segunda modificación sobre el trabajo de Eldred, la cual 

consiste en una redistribución de las fuentes de sonido aguas abajo de la deflexión de 

la estela de gases. Cuando el flujo de escape es desviado por un deflector, la estructura 

de la columna de gases se ve afectada de tal manera que las fuentes sonoras aparecen 

mucho más cerca de la salida de la tobera. Curiosamente, en el método propuesto por 

Eldred no tiene en cuenta el efecto de un deflector en la ubicación axial de las fuentes 

sonoras, de modo que el recorrido de los gases y de las fuentes sonoras simplemente 

experimentan un cambio de dirección y no se presenta una alternativa de 

redistribución de la potencia acústica a lo largo de la trayectoria de la estela, aguas 

abajo del deflector. Esto implica que la estructura de los gases, incluyendo el núcleo 
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potencial, se conserva incluso después de la desviación que se lleva a cabo. Por su 

parte, Haynes propone utilizar un enfoque de “núcleo finalizado", en el que se supone 

que el núcleo potencial debe ser destruido tras el impacto con el deflector. El 

acortamiento de este núcleo potencial produce un incremento en los niveles de 

presión acústica sobre todo el vehículo. El objetivo de esta modificación es tratar la 

deflexión del flujo de una manera físicamente más realista y ajustar correctamente la 

distribución de las fuentes sonoras. 

 

 
Figura 6: Características del flujo de gases de escape deflectado 

En la figura 6 se muestra la simulación CFD realizada por Haynes, en donde se 

puede apreciar que el núcleo potencial (flujo supersónico laminar) permanece hasta 

que el flujo impacta con el deflector, a diferencia de lo que proponía Eldred, diciendo 

que el flujo mantenía sus propiedades aún luego de ser desviado. También se puede 

ver que luego de la deflexión existe una zona de alta turbulencia correspondiente a la 

fuente generadora de máximo ruido, la cual está ubicada más cerca de la salida de los 

gases respecto de lo determinado por Eldred. A continuación, en la figura 7, puede 

observarse en forma esquemática la comparación entre las propuestas de ambos 

autores, teniendo en cuenta los conceptos de núcleo potencial y núcleo finalizado, y la 

localización de las fuentes sonoras más influyentes según cada caso. 
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Figura 7: Comparación esquemática entre las propuestas de Eldred y Haynes 

6. En este paso se debe dividir el flujo de gases en un determinado número de 

regiones o secciones tal como se muestra en la figura 3. Cabe resaltar que el punto 

central de cada una de las secciones en las que es dividido el flujo de escape 

corresponde a la supuesta ubicación de cada una de las fuentes sonoras. Entonces, en 

la simulación se tendrá el aporte de tantas fuentes sonoras como divisiones se le 

hayan practicado al flujo de gases. 

 

7. Obtener la potencia acústica normalizada por unidad de longitud del núcleo 

potencial, 10 log [
xtW(x)

WOA
], según el siguiente gráfico: 

 

 
Figura 8: Distribución de las fuentes de potencia acústica para motores cohete estándar 



  Marco teórico 
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En el gráfico de la figura 8, 𝑥 es la distancia entre la tobera y el punto medio de la 

sección analizada del flujo de escape, medida sobre el eje del flujo, tal como se 

muestra en la figura 3, siendo 𝑥 = 𝑥1 + 𝑥2.  

 

8. Calcular el nivel de potencia acústica global de cada sección del flujo de 

escape, Lw,s, mediante: 

𝐿𝑤,𝑠 = 10 log [
𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴
] + 𝐿𝑤 + 10 log (

Δ𝑥

𝑥𝑡
) [𝑑𝐵] 

siendo Δ𝑥 la longitud de las secciones o tajadas y tomando una potencia acústica de 

referencia de 10−12 𝑊. 

 

9. Convertir el espectro normalizado de la figura 9 en un ancho de banda 

acústico convencional (por ejemplo en octavas, 1/3 de octavas, etc.) para cada 

segmento, utilizando: 

𝐿𝑤,𝑠,𝑏 = 10 log [
𝑊(𝑓, 𝑥)

𝑊(𝑥)

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
] + 𝐿𝑤,𝑠 − 10 log (

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
) + log Δfb  [𝑑𝐵] 

donde 𝑊(𝑓, 𝑥) es la potencia acustica por Hertz por unidad de longitud a una distancia 

𝑥 sobre el flujo de escape [W/Hz/m], 𝑥 es la distancia a lo largo del flujo de escape 

desde la salida de la tobera hasta el centro del segmento considerado [m], 𝑎0 es la 

velocidad del sonido a nivel del mar [m/s], 𝑎𝑒 es la velocidad del sonido en el flujo de 

escape a la salida de la tobera [m/s] y Δ𝑓𝑏 es el ancho de banda de la frecuencia 𝑏 en 

Hertz [Hz]. 

 
Figura 9: Nivel de potencia acústica relativo normalizado a lo largo del flujo de gases 
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En el gráfico de la figura 9 se observa que para poder determinar el espectro 

normalizado de potencia acústica es necesario ingresar con el número de Strouhal 

modificado, el cual es función de la frecuencia considerada, de la posición axial sobre 

el flujo de gases, de las propiedades ambientales y de las características del flujo a la 

salida de la tobera. Es por esto que se tendrán una gran cantidad de combinaciones 

posibles entre las distintas variables de cálculo, complicando la metodología si no se 

cuenta con un software para su resolución. 

 

10. Calcular el nivel de presión acústica en cada banda de frecuencia, para cada 

punto en consideración, con la contribución de cada uno de los segmentos de flujo, 

según: 

𝑆𝑃𝐿𝑠,𝑏,𝑝 = 𝐿𝑤,𝑠,𝑏 − 10 log 𝑟2 − 11 + 𝐷𝐼(𝑏, 𝜃) 

donde 𝑟 es la distancia entre la posición de cada fuente sonora y cada uno de los 

puntos de interés y 𝐷𝐼 es el índice de direccionalidad (por su nombre en inglés 

Directivity Index) el cual permite determinar las características de direccionalidad de 

las fuentes sonoras. Este índice es función de la banda de frecuencia que se esté 

considerando y de la posición relativa de las fuentes sonoras dentro del flujo de escape 

respecto de los puntos de interés, lo cual está contemplado con el ángulo 𝜃 

comprendido entre el eje del flujo y la dirección de 𝑟, como puede apreciarse en la 

figura 3. Cabe destacar que la información de direccionalidad presentada por Eldred 

está basada en datos empíricos, generando curvas que aplican para motores de 

diversos tamaños. 

Por su parte, Haynes desarrolla una expresión basada en datos experimentales, 

aplicable específicamente al motor de la primera etapa del vehículo Ares I. Otros 

autores también han desarrollado diversas expresiones para reproducir y simular 

numéricamente el índice de direccionalidad, el problema es que suelen ser aplicables a 

casos particulares debido a que derivan de datos experimentales para ciertos motores. 

Vale destacar el caso de J. Wilby (2005), el cual desarrolla tres ecuaciones 

basándose en los datos experimentales de Eldred, aplicable con ciertas condiciones 

respecto de los ángulos relativos entre el flujo y los puntos a evaluar, pero muy 

convenientes a la hora de implementarlos en un código o programa computacional. 

Otra opción más general puede ser la de K. J. Plotkin y L. C. Sutherland (2007), ya que 

presentan una expresión con cinco constantes positivas, que se pueden ajustar 

convenientemente en función de los resultados buscados. La elección de alguna de 

estas fórmulas para obtener el índice de direccionalidad se presenta más adelante, 

evaluando el ajuste que proporciona cada una de ellas como también la aplicabilidad.  
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11. Calcular el nivel de presión acústica en cada banda de frecuencia, para cada 

punto de interés, sumando logarítmicamente las contribuciones de cada uno de los 

segmentos de flujo, de la siguiente manera: 

𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝 = 10 log (∑ 10𝑆𝑃𝐿𝑠,𝑏,𝑝/10

𝑚

𝑠=1

) 

donde 𝑚 es el número total de segmentos en los que se dividió la estela de escape y 

𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝 es el nivel de presión acústica, debido a la contribución de todos los segmentos 

del flujo de escape, en la banda de frecuencia 𝑏 y en el punto 𝑝, medido en decibeles 

[dB] y basado en una presión de referencia de 2𝑥10−5 𝑁/𝑚2. 

 

12. El nivel de presión acústica global, en cualquier punto p, es calculada 

mediante la suma logarítmica de todas las contribuciones del SPLb,p correspondientes 

a todas las bandas de frecuencia 𝑗 que se consideraron en el cálculo, como lo muestra 

la siguiente expresión: 

𝑆𝑃𝐿𝑂𝐴,𝑝 = 10 log (∑ 10𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝/10

𝑗

𝑏=1

) 

Hay que tener en cuenta que sobre la superficie del vehículo, en aquellas zonas 

que están directamente expuestas a los efectos de los gases de escape, la presión será 

mayor a lo predicho por este método debido a la reflexión del sonido sobre la 

superficie. Esto causará un incremento local en los niveles de presión acústica de 6 dB 

como máximo, dependiendo del ángulo de incidencia. Por otro lado, el efecto de las 

estructuras reflectantes que rodean al vehículo tampoco es tenido en cuenta en la 

predicción, pero se puede lograr un buen ajuste aumentando de 3 a 6 dB los niveles de 

presión acústica sobre el vehículo. 
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IMPLEMENTACIÓN DEL MÉTODO 

 

Como se dijo anteriormente, el método de cálculo propuesto por Eldred contiene 

fórmulas y curvas semi-empíricas las cuales permiten obtener la información necesaria 

para iniciar y desarrollar los subsiguientes pasos. De esta manera, al tener que ingresar 

manualmente a los gráficos y expresiones, sumado a la complejidad de matrices con 

las que se puede llegar a trabajar, el procedimiento de cálculo se hace lento, poco 

práctico y complejo, además de aumentar las posibilidades de cometer errores debido 

a la manipulación numérica que ello conlleva. Por lo tanto en este trabajo se desarrolla 

un programa computacional en el cual se ingresa la configuración de lanzamiento, los 

parámetros ambientales y algunas condiciones propias del cálculo, permitiendo 

obtener en forma rápida una aproximación acerca del entorno acústico en el que se 

encuentra el vehículo, pudiendo predecir los niveles de presión acústica en diversos 

puntos de interés que elige el usuario. Como aplicación del código se realizaron 

simulaciones teniendo en cuenta las propiedades y características de dos vehículos 

existentes y de los cuales se tienen registros de ensayos y lanzamientos para luego 

poder comparar la efectividad del método. Se trata del Ares I y del Saturno V, pero 

existe la posibilidad de cargar en el programa las características de otros vehículos 

para realizar la simulación para predecir el campo acústico. En las figuras 10 y 11 se 

presentan imágenes reales del lanzamiento del Ares I y del Saturno V respectivamente. 
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Figura 10: Lanzamiento del vehículo espacial Ares I 

 
Figura 11: Lanzamiento del vehículo espacial Saturno V 
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 A continuación se explica paso a paso la implementación del método, partiendo 

desde la digitalización de las curvas hasta los cálculos que permiten obtener la 

simulación completa. 

 

DIGITALIZACIÓN DE GRÁFICOS 
 

Inicialmente se obtuvieron del trabajo de Eldred (en forma de imagen) las 

diversas curvas que son necesarias para el desarrollo del método. Según lo que se 

mencionó en el desarrollo teórico anterior, las curvas a las cuales se les debía 

encontrar una expresión matemática para poder automatizar el cálculo son las de las 

figuras 8 y 9. Para realizar esto, se empleó un software denominado Engauge 

Digitalizer, el cual permite obtener una serie de puntos que definen la curva, partiendo 

de la misma curva pero en formato de imagen. En las figuras 12 y 13 se puede ver 

como el programa discretiza las curvas asignándole puntos (de color azul) que pueden 

ser corregidos manualmente para proporcionar un mejor ajuste, habiendo establecido 

con anterioridad tres puntos (de color rojo) que definen los ejes coordenados. 

  

 
Figura 12: Discretización mediante el software Engauge Digitalizer de la curva de la figura 8 
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Figura 13: Discretización mediante el software Engauge Digitalizer de la curva de la figura 9 

Luego, el programa permite exportar los datos relevados en un archivo cuyo 

formato puede ser determinado por el usuario, siendo lo más conveniente uno 

compatible con las planillas de cálculo para poder graficar y observar sus 

características. En las figuras 14 y 15 se muestran los datos tabulados de las curvas en 

una planilla de cálculo de un software comercial, tal como lo exporta el programa 

Engauge. A un lado se graficaron los valores obtenidos para corroborar que 

geométricamente respete las curvas originales.  
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Figura 14: Datos de la curva de la figura 12 exportados desde Engauge a la planilla de cálculo 

 

 
Figura 15: Datos de la curva de la figura 13 exportados desde Engauge a la planilla de cálculo 

Como es de apreciar, los gráficos representados en las figuras 14 y 15 muestran 

gran similitud con las curvas originales de las figuras 8 y 9, por lo que se puede concluir 

que los datos relevados por el programa Engauge son correctos.  
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El siguiente paso consiste en poder encontrar una o varias expresiones 

matemáticas que describan las curvas anteriores con el mejor ajuste posible. Para esto 

se dividieron en tramos, y mediante la función de Línea de Tendencia de la planilla de 

cálculo se probaron distintos tipos de funciones hasta lograr un buen ajuste, tratando 

de cuidar que los empalmes sean suaves y continuos. En las siguientes imágenes se 

muestran los gráficos generados a partir de los datos relevados por Engauge, divididos 

en tramos, y por encima de éstos, las funciones que permiten generar la aproximación 

y que serán utilizadas en la simulación. 

 

Figura 16: Potencia acústica normalizada por unidad de longitud del núcleo potencial 

La figura 16 muestra la potencia acústica normalizada por unidad de longitud del 

núcleo potencial, donde las funciones de ajuste son: 

 

Tramo 1:  

𝑦1 = −88,059𝑥6 + 372,74𝑥5 − 639,69𝑥4 + 576,3𝑥3 − 298,82𝑥2 + 98,657𝑥 − 26,122 

∀ 𝑥 ≤ 1,13 

Tramo 2: 

𝑦2 = −0,197𝑥4 + 2,6695𝑥3 − 14,596𝑥2 + 29,442𝑥 − 22,386 

∀ 1,13 < 𝑥 ≤ 2,62 
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Tramo 3: 

𝑦3 = −0,168𝑥3 + 2,7357𝑥2 − 19,559𝑥 + 28,808 

∀ 𝑥 > 2,62 

En la siguiente figura se muestra la curva para obtener el espectro normalizado 

de potencia acústica, el cual también fue dividido en tres tramos para lograr un mejor 

ajuste: 

 

 
Figura 17: Nivel relativo normalizado de potencia acústica en función de la posición a lo largo del flujo 

Las funciones de aproximación presentadas en la figura 17 son: 

 

Tramo 1: 

𝑦1 = 4,3429 ln 𝑥 − 7 

∀ 0,05 ≤ 𝑥 ≤ 0,77 

Tramo 2: 

𝑦2 = 0,0598𝑥5 − 0,7693𝑥4 + 4,1149𝑥3 − 11,85𝑥2 + 16,652𝑥 − 15,563 

∀ 0,77 < 𝑥 ≤ 3,57 
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Tramo 3: 

𝑦3 = −9,989 ln 𝑥 + 2,5 

∀ 𝑥 > 3,57 

 
APLICACIÓN DEL MÉTODO DE CÁLCULO 

 

Una vez lograda la digitalización de las curvas se procede a implementar el 

método, generando un código computacional mediante un software de programación 

comercial. El programa permite realizar la simulación con diversas configuraciones de 

lanzamiento e inicialmente con dos tipos de vehículos espaciales, siendo el usuario el 

que puede seleccionar entre las distintas opciones. De todos modos, es posible 

incorporar las características y propiedades de otros vehículos espaciales para poder 

realizar la simulación. En los próximos párrafos se describen los pasos realizados según 

lo explicado en el marco teórico, aplicado a los dos vehículos cargados en el programa, 

y luego se compararan los resultados arrojados para los dos casos respecto de los 

datos reales tomados en ensayos y lanzamientos. Cabe destacar que tanto la 

configuración de lanzamiento como los puntos de evaluación para cada vehículo en la 

simulación son distintos, ya que los datos reales fueron obtenidos en diferentes 

circunstancias según cada caso, y por ende se deben recrear las mismas condiciones 

para realizar una correcta comparación. Para el desarrollo mostrado a continuación se 

emplearán ambos vehículos, haciendo la distinción oportuna según se trate del Ares I o 

bien del Saturno V. Las condiciones ambientales con las que se realizaron las 

simulaciones son comunes a ambos casos, no así las características de los gases de 

escape, las cuales son particulares de cada vehículo. Además, para los cálculos se tomó 

un sistema de referencia de coordenadas cartesianas, con origen sobre el deflector de 

los gases de escape, donde la dirección “Y” es coincidente con la dirección del flujo de 

gases proveniente de la tobera del vehículo, es decir, en dirección vertical con sentido 

positivo hacia arriba (en sentido contrario al movimiento de los gases). La dirección “X” 

es ortogonal a la dirección “Y”, con sentido positivo hacia la derecha, es decir, rotando 

90° en sentido horario el eje “Y” positivo. La figura 18 muestra la disposición de ejes 

establecida. 

Los valores de las propiedades y características utilizadas son: 
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Figura 18: Ejes de referencia utilizados 

Propiedades ambientales: 

𝛾 = 1,4 

𝑅 = 286,9 𝐽/𝐾𝑔 ∙ 𝐾 = 8.3145 𝐽/𝐾𝑔 ∙ 𝑚𝑜𝑙 

𝑇 = 293,15 𝐾  

Propiedades y características del vehículo Ares I: 

𝑛 = 1 

𝐹 = 14634649,1 𝑁 

𝜂 = 0,01 

𝑈𝑒 = 2529,84 𝑚/𝑠 

𝑑𝑒 = 4,401 𝑚 

𝑇𝑒 = 3477 𝐾 

ℎ = 94 𝑚 

𝛾𝑒 = 1,25 
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𝑀 = 26 𝐾𝑔/𝐾𝑚𝑜𝑙 

𝑅𝑠 = 𝑅/𝑀 = 8,3145/26 ∙ 10−3 = 319,787 𝐽/𝐾𝑔 ∙ 𝐾 

Propiedades y características del vehículo Saturno V: 

𝑛 = 5 

𝐹 = 6672333 𝑁 

𝜂 = 0,01 

𝑈𝑒 = 2585 𝑚/𝑠 

𝑑𝑒 = 3,53 𝑚 

𝑇𝑒 = 3572 𝐾 

ℎ = 110,6 𝑚 

𝛾𝑒 = 1,22 

𝑀 = 21,5 𝐾𝑔/𝐾𝑚𝑜𝑙 

𝑅𝑠 = 𝑅/𝑀 = 8,3145/21,5 ∙ 10−3 = 386,721 𝐽/𝐾𝑔 ∙ 𝐾 

De la misma manera que se presentó en el marco teórico, a continuación se 
desarrolla en forma práctica cada uno de los pasos para la aplicación del método de 
Eldred: 

 
1. Inicialmente se debe determinar la dirección del flujo de escape, por lo que es 

necesario conocer la configuración de lanzamiento. El programa solicita al usuario la 

distancia entre la sección de salida de la tobera y el deflector de flujo, como también el 

ángulo en que el deflector desvía los gases respecto de la horizontal, para poder 

simular cualquier situación diferente a las aquí desarrolladas. De esta manera queda 

definida la dirección del flujo de escape, pero a modo de ejemplificar los cálculos en 

este trabajo se toman las siguientes consideraciones: 

 

Ares I: 

𝑥1 = 9,296 𝑚 

𝛼 = 22° 

Saturno V: 

𝑥1 = 24 𝑚 

𝛼 = 22° 
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2. Se debe determinar la potencia acústica global basada en las propiedades del 

motor, según la siguiente expresión: 

𝑊𝑂𝐴 =
𝜂

2
𝑛𝐹𝑈𝑒 

Ares I: 

𝑊𝑂𝐴 =
0,01

2
14634649,1 ∙ 2529,84 = 185116603,395 𝑊 

Saturno V: 

𝑊𝑂𝐴 =
0,01

2
6672333 ∙ 5 ∙ 2585 = 431199520,125 𝑊 

3. El nivel de potencia acústica global, en decibeles, se calcula según: 

𝐿𝑤 = 10 𝑙𝑜𝑔10 [
𝑊𝑂𝐴

𝑊𝑟𝑒𝑓
] 

Ares I: 

𝐿𝑤 = 10 log10 [
185116603,395

10−12
] = 202,674 𝑑𝐵 

Saturno V: 

𝐿𝑤 = 10 𝑙𝑜𝑔10 [
431199520,125

10−12
] = 206,346 𝑑𝐵 

4. Se debe determinar el diámetro de salida de una tobera equivalente para el 

caso de múltiples toberas, con la siguiente expresión: 

𝑑𝑒 = √𝑛𝑑𝑒𝑖 

Ares I: 

𝑑𝑒 = √1 ∙ 4,401 = 4,401 𝑚 

Saturno V: 

𝑑𝑒 = √5 ∙ 3,53 = 7,893 𝑚 

Se procede a determinar la longitud del núcleo potencial, según la expresión que 

propone Varnier: 
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𝑥𝑡

𝑑𝑒
= 1,75(1 + 0,38𝑀𝑒)2 

Ares I: 

𝑎𝑒 = √𝛾𝑒𝑅𝑠𝑇𝑒 = √1,24 ∙ 319,787 ∙ 3477 = 1178,930 𝑚/𝑠 

𝑀𝑒 =
𝑈𝑒

𝑎𝑒
=

2529,84

1178,930
= 2,146 

𝑥𝑡

𝑑𝑒
= 1,75 ∙ (1 + 0,38 ∙ 2,146)2 = 5,768 𝑚 

𝑥𝑡 = 1,75 ∙ 4,401 ∙ (1 + 0,38 ∙ 2,195)2 = 25,383 𝑚 

Saturno V: 

𝑎𝑒 = √𝛾𝑒𝑅𝑠𝑇𝑒 = √1,22 ∙ 386,721 ∙ 3572 = 1298,179 𝑚/𝑠 

𝑀𝑒 =
2585

1298,179
= 1,991 

𝑥𝑡

𝑑𝑒
= 1,75 ∙ (1 + 0,38 ∙ 1,991)2 = 5,400 𝑚 

𝑥𝑡 = 1,75 ∙ 7,893 ∙ (1 + 0,38 ∙ 1,991)2 = 42,627 𝑚 

Aquí se debe realizar una salvedad para ambos casos. Como se mencionó con 

anterioridad en el desarrollo teórico, se aplicará el concepto de “núcleo finalizado” 

propuesto por Haynes (2009), por representar con mayor realismo lo que sucede con 

los gases de escape. Esto significa que el flujo laminar supersónico de gases 

proveniente de la tobera, va a permanecer sin turbulencia hasta poco después de 

impactar con el deflector, como se ilustra en la figura 6.  

A los fines prácticos, esta condición se implementa comparando la longitud del 

núcleo potencial que predice según la expresión de Varnier contra la distancia que hay 

entre la sección de salida de la tobera y el deflector de flujo, representado por la 

distancia 𝑥1 en la figura 3. De esta manera, si la longitud del nucleo potencial 𝑥𝑡 es 

mayor que la distancia 𝑥1, se debe reasignar la longitud del núcleo potencial, de 

acuerdo a la siguiente expresión: 

𝑥𝑡′ = 1,19𝑥1 
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Debido a esto, en ambos casos planteados se da que la distancia 𝑥1 es mayor que 

la longitud del nucleo potencial 𝑥𝑡, por lo que se recalcula dicha longitud según la 

expresión anterior: 

 

Ares I: 

𝑥𝑡′ = 1,19 ∙ 9,296 = 11,062 𝑚 

Saturno V: 

𝑥𝑡′ = 1,19 ∙ 24 = 28,56 𝑚 

5. El flujo de gases de escape es dividido en 20 secciones para los dos casos, 

como se ejemplifica en la figura 3. 

De esta manera, las longitudes de las secciones del flujo quedan definidas según 

la cantidad de divisiones que se desee realizar y según la longitud de la columna de 

gases que se considere significativa, es decir, la longitud para la cual la distribución de 

fuentes sonoras siguen realizando un aporte considerable. Este valor es posible 

determinarlo mediante la primera aproximación del núcleo potencial propuesta por 

Varnier multiplicada por un coeficiente, el cual en nuestro caso es 2,5. Los valores 

mencionados son: 

 

Ares I: 

𝑥𝑓 = 2,5𝑥𝑡 

𝑥𝑓 = 2,5 ∙ 25,383 = 63,459 𝑚 

𝛥𝑥 =
𝑥𝑓

𝑛𝑠
 

𝛥𝑥 =
63,459

20
= 3,173 𝑚 

Saturno V: 

𝑥𝑓 = 2,5 ∙ 42,627 = 106,567 𝑚 

𝛥𝑥 =
106,567

20
= 5,328 𝑚 

6. Se procede a obtener la potencia acústica normalizada por unidad de longitud 

del núcleo potencial, 10 log [
𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴
], para cada una de las 20 secciones del flujo de 

escape, según las curvas de aproximación halladas anteriormente: 
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Tramo 1:  

10 𝑙𝑜𝑔 [
𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴
] = −88,059 (

𝑥

𝑥𝑡
′)

6

+ 372,74 (
𝑥

𝑥𝑡
′)

5

− 639,69 (
𝑥

𝑥𝑡
′)

4

+ 576,3 (
𝑥

𝑥𝑡
′)

3

− 298,82 (
𝑥

𝑥𝑡
′)

2

+ 98,657 (
𝑥

𝑥𝑡
′) − 26,122 

∀ 
𝑥

𝑥𝑡′
≤ 1,13 

Tramo 2: 

10 𝑙𝑜𝑔 [
𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴
] = −0,197 (

𝑥

𝑥𝑡′
)

4

+ 2,6695 (
𝑥

𝑥𝑡′
)

3

− 14,596 (
𝑥

𝑥𝑡′
)

2

+ 29,442 (
𝑥

𝑥𝑡′
)

− 22,386 

∀ 1,13 <
𝑥

𝑥𝑡′
≤ 2,62 

Tramo 3: 

10 𝑙𝑜𝑔 [
𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴
] = −0,168 (

𝑥

𝑥𝑡′
)

3

+ 2,7357 (
𝑥

𝑥𝑡′
)

2

− 19,559 (
𝑥

𝑥𝑡′
) + 28,808 

∀ 
𝑥

𝑥𝑡′
> 2,62 

A continuación se muestra la tabla con los valores obtenidos para las 20 

secciones en que fue dividido el flujo de escape: 

 

Ares I: 

Sección 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

𝒙

𝒙𝒕′
 0,14 0,43 0,72 1,00 1,29 1,58 1,86 2,15 2,44 2,72 

𝟏𝟎 𝒍𝒐𝒈 [
𝒙𝒕𝑾(𝒙)

𝑾𝑶𝑨

] [𝒅𝑩] -16,67 -10,07 -6,97 -4,97 -3,51 -3,00 -3,31 -4,24 -5,64 -7,57 
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Sección 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 

𝒙

𝒙𝒕′
 3,01 3,30 3,59 3,87 4,16 4,45 4,73 5,02 5,31 5,59 

𝟏𝟎 𝒍𝒐𝒈 [
𝒙𝒕𝑾(𝒙)

𝑾𝑶𝑨

] [𝒅𝑩] -9,87 -11,97 -13,89 -15,66 -17,30 -18,84 -20,29 -21,69 -23,05 -24,40 

 

Saturno V: 

Sección 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

𝒙

𝒙𝒕′
 0,09 0,28 0,47 0,65 0,84 1,03 1,21 1,40 1,59 1,77 

𝟏𝟎 𝒍𝒐𝒈 [
𝒙𝒕𝑾(𝒙)

𝑾𝑶𝑨

] [𝒅𝑩] -19,10 -12,61 -9,59 -7,53 -6,06 -4,83 -3,81 -3,21 -3,00 -3,14 

 

Sección 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 

𝒙

𝒙𝒕′
 1,96 2,15 2,33 2,52 2,71 2,89 3,08 3,26 3,45 3,64 

𝟏𝟎 𝒍𝒐𝒈 [
𝒙𝒕𝑾(𝒙)

𝑾𝑶𝑨

] [𝒅𝑩] -3,56 -4,22 -5,08 -6,10 -7,41 -8,94 -10,38 -11,74 -13,02 -14,23 

 

7. En esta instancia se debe calcular el nivel de potencia acústica global de cada 

sección del flujo de escape, 𝐿𝑤,𝑠, mediante la siguiente expresión: 

𝐿𝑤,𝑠 = 10 𝑙𝑜𝑔 [
𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴
] + 𝐿𝑤 + 10 𝑙𝑜𝑔 (

𝛥𝑥

𝑥𝑡
) [𝑑𝐵] 

Los resultados obtenidos para cada uno de los vehículos se listan debajo: 

 

Ares I: 

Sección 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

𝑳𝒘,𝒔 [𝒅𝑩] 180,58 187,18 190,28 192,28 193,74 194,25 193,94 193,01 191,61 189,68 

 

Sección 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 

𝑳𝒘,𝒔 [𝒅𝑩] 187,38 185,28 183,36 181,59 179,95 178,41 176,96 175,56 174,20 172,85 
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Saturno V: 

Sección 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

𝑳𝒘,𝒔 [𝒅𝑩] 179,96 186,44 189,46 191,52 193,00 194,23 195,24 195,85 196,05 195,92 

 

Sección 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 

𝑳𝒘,𝒔 [𝒅𝑩] 195,50 194,84 193,98 192,96 191,65 190,12 188,68 187,32 186,04 184,83 

 

8. En este paso se procede a convertir el espectro normalizado de la figura 9 en 

un ancho de banda acústico convencional, el cual es seleccionado por el usuario al 

comenzar el programa, teniendo dos opciones; en octavas o un tercio de octavas. La 

expresión que permite obtener el nivel de potencia acústica, en cada banda de 

frecuencia “𝑏”, en cada una de las secciones del flujo de escape “𝑠”, es la siguiente: 

𝐿𝑤,𝑠,𝑏 = 10 𝑙𝑜𝑔 [
𝑊(𝑓, 𝑥)

𝑊(𝑥)

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
] + 𝐿𝑤,𝑠 − 10 𝑙𝑜𝑔 (

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
) + 𝑙𝑜𝑔 𝛥𝑓𝑏  [𝑑𝐵] 

Para obtener el primer término de la expresión es necesario utilizar las curvas 

presentadas anteriormente, las cuales tienen como dato de entrada el número de 

Strouhal modificado, que queda definido de la siguiente manera: 

𝑠𝑡′ =
𝑓 ∙ 𝑥 ∙ 𝑎𝑒

𝑈𝑒 ∙ 𝑎0
 

donde 𝑓 es la banda de frecuencia en cuestión, 𝑥 es la posición, en la dirección del 

flujo, de las fuentes sonoras, medido desde la tobera del vehículo, 𝑎𝑒 es la velocidad 

del sonido en el flujo de escape a la salida de la tobera, 𝑎0 es la velocidad del sonido en 

condiciones ambientales estándar y 𝑈𝑒 es la velocidad de los gases de  escape a la 

salida de la tobera.  

 

Tramo 1: 

10 𝑙𝑜𝑔 [
𝑊(𝑓, 𝑥)

𝑊(𝑥)

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
] = 4,3429 𝑙𝑛 𝑠𝑡′ − 7 

∀ 𝑠𝑡′ ≤ 0,77 
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Tramo 2: 

10 𝑙𝑜𝑔 [
𝑊(𝑓, 𝑥)

𝑊(𝑥)

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
] = 0,0598𝑠𝑡′5 − 0,7693𝑠𝑡′4

+ 4,1149𝑠𝑡′3
− 11,85𝑠𝑡′2

+ 16,652𝑠𝑡′ − 15,563 

∀ 0,77 < 𝑠𝑡′ ≤ 3,57 

Tramo 3: 

10 𝑙𝑜𝑔 [
𝑊(𝑓, 𝑥)

𝑊(𝑥)

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
] = −9,989 𝑙𝑛 𝑠𝑡′ + 2,5 

∀ 𝑠𝑡′ > 3,57 

Para ambos casos, el cálculo se realizó en tercios de octava, ya que los datos 

reales con que contrastar están expresados de esta manera. Las tablas siguientes 

muestran los valores del término 10 log [
𝑊(𝑓,𝑥)

𝑊(𝑥)

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
] en decibeles, obtenidos de la 

simulación, aplicando las curvas de aproximación antes mencionada: 

 

Ares I: 

 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 100 125 160 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 -21,63 -20,66 -19,69 -18,68 -17,65 -16,68 -15,67 -14,64 -13,67 -12,70 -11,63 

2 -16,85 -15,88 -14,92 -13,91 -12,87 -11,91 -10,90 -9,86 -8,90 -7,98 -7,27 

3 -14,64 -13,67 -12,70 -11,69 -10,66 -9,69 -8,68 -7,78 -7,18 -6,84 -6,88 

4 -13,17 -12,21 -11,24 -10,23 -9,19 -8,23 -7,49 -6,97 -6,80 -7,01 -7,75 

5 -12,08 -11,11 -10,14 -9,14 -8,12 -7,44 -6,95 -6,80 -7,06 -7,77 -9,17 

6 -11,21 -10,24 -9,27 -8,27 -7,50 -7,00 -6,80 -7,02 -7,68 -8,85 -10,81 

7 -10,49 -9,52 -8,55 -7,70 -7,10 -6,82 -6,90 -7,47 -8,51 -10,05 -12,48 

8 -9,86 -8,90 -7,98 -7,31 -6,88 -6,82 -7,18 -8,07 -9,46 -11,45 -13,91 

9 -9,32 -8,35 -7,59 -7,05 -6,80 -6,96 -7,58 -8,78 -10,47 -12,70 -15,16 

10 -8,84 -7,94 -7,30 -6,89 -6,83 -7,19 -8,06 -9,55 -11,58 -13,81 -16,27 

11 -8,40 -7,63 -7,08 -6,81 -6,94 -7,50 -8,61 -10,35 -12,58 -14,81 -17,27 

12 -8,04 -7,38 -6,93 -6,81 -7,11 -7,87 -9,21 -11,26 -13,49 -15,72 -18,18 

13 -7,78 -7,18 -6,84 -6,86 -7,34 -8,28 -9,82 -12,09 -14,32 -16,55 -19,01 

14 -7,55 -7,03 -6,80 -6,96 -7,61 -8,74 -10,47 -12,86 -15,09 -17,32 -19,78 

15 -7,36 -6,92 -6,81 -7,10 -7,91 -9,21 -11,19 -13,57 -15,80 -18,03 -20,50 

16 -7,20 -6,85 -6,84 -7,27 -8,24 -9,70 -11,85 -14,24 -16,47 -18,70 -21,16 

17 -7,07 -6,81 -6,91 -7,47 -8,60 -10,17 -12,48 -14,86 -17,09 -19,32 -21,79 

18 -6,97 -6,80 -7,01 -7,69 -8,97 -10,76 -13,07 -15,45 -17,68 -19,91 -22,38 

19 -6,90 -6,81 -7,13 -7,93 -9,36 -11,31 -13,62 -16,01 -18,24 -20,47 -22,93 

20 -6,85 -6,85 -7,26 -8,19 -9,75 -11,84 -14,15 -16,53 -18,76 -20,99 -23,46 
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  BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

  200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 -10,66 -9,69 -8,68 -7,78 -7,18 -6,84 -6,88 -7,34 -8,28 -9,94 -12,09 

2 -6,88 -6,82 -7,18 -8,07 -9,46 -11,53 -13,91 -16,14 -18,37 -20,84 -23,07 

3 -7,34 -8,28 -9,82 -12,09 -14,32 -16,63 -19,01 -21,24 -23,47 -25,94 -28,17 

4 -8,97 -10,76 -13,07 -15,45 -17,68 -19,99 -22,38 -24,60 -26,83 -29,30 -31,53 

5 -11,04 -13,27 -15,58 -17,96 -20,19 -22,50 -24,89 -27,12 -29,34 -31,81 -34,04 

6 -13,04 -15,27 -17,58 -19,97 -22,20 -24,50 -26,89 -29,12 -31,35 -33,81 -36,04 

7 -14,71 -16,94 -19,25 -21,64 -23,86 -26,17 -28,56 -30,79 -33,02 -35,48 -37,71 

8 -16,14 -18,37 -20,68 -23,07 -25,29 -27,60 -29,99 -32,22 -34,45 -36,91 -39,14 

9 -17,39 -19,62 -21,93 -24,32 -26,54 -28,85 -31,24 -33,47 -35,70 -38,16 -40,39 

10 -18,50 -20,73 -23,04 -25,43 -27,66 -29,96 -32,35 -34,58 -36,81 -39,27 -41,50 

11 -19,50 -21,73 -24,04 -26,43 -28,66 -30,96 -33,35 -35,58 -37,81 -40,27 -42,50 

12 -20,41 -22,64 -24,95 -27,33 -29,56 -31,87 -34,26 -36,49 -38,72 -41,18 -43,41 

13 -21,24 -23,47 -25,78 -28,17 -30,40 -32,71 -35,09 -37,32 -39,55 -42,02 -44,24 

14 -22,01 -24,24 -26,55 -28,94 -31,17 -33,47 -35,86 -38,09 -40,32 -42,78 -45,01 

15 -22,73 -24,96 -27,26 -29,65 -31,88 -34,19 -36,57 -38,80 -41,03 -43,50 -45,73 

16 -23,39 -25,62 -27,93 -30,32 -32,55 -34,85 -37,24 -39,47 -41,70 -44,16 -46,39 

17 -24,02 -26,25 -28,55 -30,94 -33,17 -35,48 -37,86 -40,09 -42,32 -44,79 -47,02 

18 -24,60 -26,83 -29,14 -31,53 -33,76 -36,07 -38,45 -40,68 -42,91 -45,38 -47,61 

19 -25,16 -27,39 -29,70 -32,08 -34,31 -36,62 -39,01 -41,24 -43,47 -45,93 -48,16 

20 -25,69 -27,91 -30,22 -32,61 -34,84 -37,15 -39,53 -41,76 -43,99 -46,46 -48,69 

 
  BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

  2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 -14,32 -16,63 -19,01 -21,24 -23,55 -25,94 -28,17 -30,40 -32,86 -35,09 

2 -25,29 -27,60 -29,99 -32,22 -34,53 -36,91 -39,14 -41,37 -43,84 -46,07 

3 -30,40 -32,71 -35,09 -37,32 -39,63 -42,02 -44,24 -46,47 -48,94 -51,17 

4 -33,76 -36,07 -38,45 -40,68 -42,99 -45,38 -47,61 -49,83 -52,30 -54,53 

5 -36,27 -38,58 -40,96 -43,19 -45,50 -47,89 -50,12 -52,34 -54,81 -57,04 

6 -38,27 -40,58 -42,97 -45,20 -47,51 -49,89 -52,12 -54,35 -56,82 -59,04 

7 -39,94 -42,25 -44,64 -46,87 -49,17 -51,56 -53,79 -56,02 -58,48 -60,71 

8 -41,37 -43,68 -46,07 -48,29 -50,60 -52,99 -55,22 -57,45 -59,91 -62,14 

9 -42,62 -44,93 -47,32 -49,54 -51,85 -54,24 -56,47 -58,70 -61,16 -63,39 

10 -43,73 -46,04 -48,43 -50,66 -52,96 -55,35 -57,58 -59,81 -62,27 -64,50 

11 -44,73 -47,04 -49,43 -51,66 -53,96 -56,35 -58,58 -60,81 -63,27 -65,50 

12 -45,64 -47,95 -50,34 -52,56 -54,87 -57,26 -59,49 -61,72 -64,18 -66,41 

13 -46,47 -48,78 -51,17 -53,40 -55,71 -58,09 -60,32 -62,55 -65,02 -67,24 

14 -47,24 -49,55 -51,94 -54,17 -56,47 -58,86 -61,09 -63,32 -65,78 -68,01 

15 -47,96 -50,26 -52,65 -54,88 -57,19 -59,57 -61,80 -64,03 -66,50 -68,73 

16 -48,62 -50,93 -53,32 -55,55 -57,85 -60,24 -62,47 -64,70 -67,16 -69,39 

17 -49,25 -51,56 -53,94 -56,17 -58,48 -60,87 -63,09 -65,32 -67,79 -70,02 

18 -49,83 -52,14 -54,53 -56,76 -59,07 -61,45 -63,68 -65,91 -68,38 -70,61 

19 -50,39 -52,70 -55,08 -57,31 -59,62 -62,01 -64,24 -66,47 -68,93 -71,16 

20 -50,92 -53,22 -55,61 -57,84 -60,15 -62,53 -64,76 -66,99 -69,46 -71,69 
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Saturno V: 

  BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

  16 20 25 31,5 40 50 63 80 100 125 160 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 -19,05 -18,08 -17,11 -16,11 -15,07 -14,10 -13,10 -12,06 -11,09 -10,12 -9,05 

2 -14,28 -13,31 -12,34 -11,34 -10,30 -9,33 -8,33 -7,53 -7,02 -6,80 -7,00 

3 -12,06 -11,09 -10,12 -9,12 -8,10 -7,42 -6,95 -6,81 -7,08 -7,80 -9,20 

4 -10,60 -9,63 -8,66 -7,78 -7,15 -6,83 -6,87 -7,38 -8,36 -9,86 -12,22 

5 -9,51 -8,54 -7,72 -7,13 -6,82 -6,90 -7,42 -8,52 -10,07 -12,27 -14,73 

6 -8,64 -7,79 -7,19 -6,84 -6,87 -7,33 -8,30 -9,90 -12,04 -14,27 -16,74 

7 -7,97 -7,32 -6,91 -6,81 -7,17 -7,98 -9,37 -11,48 -13,71 -15,94 -18,41 

8 -7,53 -7,02 -6,80 -6,97 -7,63 -8,77 -10,53 -12,91 -15,14 -17,37 -19,84 

9 -7,22 -6,86 -6,84 -7,25 -8,20 -9,64 -11,78 -14,16 -16,39 -18,62 -21,09 

10 -7,00 -6,80 -6,98 -7,62 -8,86 -10,58 -12,89 -15,27 -17,50 -19,73 -22,20 

11 -6,87 -6,83 -7,19 -8,06 -9,55 -11,58 -13,89 -16,27 -18,50 -20,73 -23,20 

12 -6,81 -6,93 -7,47 -8,56 -10,26 -12,49 -14,80 -17,18 -19,41 -21,64 -24,11 

13 -6,81 -7,08 -7,80 -9,09 -11,09 -13,32 -15,63 -18,02 -20,25 -22,47 -24,94 

14 -6,85 -7,27 -8,16 -9,65 -11,86 -14,09 -16,40 -18,79 -21,01 -23,24 -25,71 

15 -6,94 -7,50 -8,56 -10,18 -12,57 -14,80 -17,11 -19,50 -21,73 -23,96 -26,42 

16 -7,06 -7,76 -8,98 -10,85 -13,24 -15,47 -17,78 -20,16 -22,39 -24,62 -27,09 

17 -7,21 -8,05 -9,42 -11,48 -13,87 -16,09 -18,40 -20,79 -23,02 -25,25 -27,71 

18 -7,38 -8,36 -9,86 -12,07 -14,45 -16,68 -18,99 -21,38 -23,61 -25,84 -28,30 

19 -7,58 -8,69 -10,31 -12,62 -15,01 -17,24 -19,55 -21,93 -24,16 -26,39 -28,86 

20 -7,79 -9,03 -10,84 -13,15 -15,53 -17,76 -20,07 -22,46 -24,69 -26,92 -29,38 

 
  BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

  200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 -8,10 -7,42 -6,95 -6,81 -7,08 -7,83 -9,20 -11,09 -13,32 -15,79 -18,02 

2 -7,63 -8,77 -10,53 -12,91 -15,14 -17,45 -19,84 -22,07 -24,30 -26,76 -28,99 

3 -11,09 -13,32 -15,63 -18,02 -20,25 -22,55 -24,94 -27,17 -29,40 -31,86 -34,09 

4 -14,45 -16,68 -18,99 -21,38 -23,61 -25,91 -28,30 -30,53 -32,76 -35,22 -37,45 

5 -16,96 -19,19 -21,50 -23,89 -26,12 -28,43 -30,81 -33,04 -35,27 -37,74 -39,96 

6 -18,97 -21,20 -23,51 -25,89 -28,12 -30,43 -32,82 -35,04 -37,27 -39,74 -41,97 

7 -20,64 -22,87 -25,17 -27,56 -29,79 -32,10 -34,48 -36,71 -38,94 -41,41 -43,64 

8 -22,07 -24,30 -26,60 -28,99 -31,22 -33,53 -35,91 -38,14 -40,37 -42,84 -45,07 

9 -23,32 -25,55 -27,85 -30,24 -32,47 -34,78 -37,16 -39,39 -41,62 -44,09 -46,32 

10 -24,43 -26,66 -28,97 -31,35 -33,58 -35,89 -38,28 -40,50 -42,73 -45,20 -47,43 

11 -25,43 -27,66 -29,97 -32,35 -34,58 -36,89 -39,28 -41,50 -43,73 -46,20 -48,43 

12 -26,34 -28,57 -30,87 -33,26 -35,49 -37,80 -40,18 -42,41 -44,64 -47,11 -49,34 

13 -27,17 -29,40 -31,71 -34,09 -36,32 -38,63 -41,02 -43,25 -45,47 -47,94 -50,17 

14 -27,94 -30,17 -32,48 -34,86 -37,09 -39,40 -41,79 -44,01 -46,24 -48,71 -50,94 

15 -28,65 -30,88 -33,19 -35,58 -37,80 -40,11 -42,50 -44,73 -46,96 -49,42 -51,65 

16 -29,32 -31,55 -33,86 -36,24 -38,47 -40,78 -43,17 -45,39 -47,62 -50,09 -52,32 

17 -29,94 -32,17 -34,48 -36,87 -39,10 -41,40 -43,79 -46,02 -48,25 -50,71 -52,94 

18 -30,53 -32,76 -35,07 -37,45 -39,68 -41,99 -44,38 -46,61 -48,84 -51,30 -53,53 

19 -31,09 -33,31 -35,62 -38,01 -40,24 -42,55 -44,93 -47,16 -49,39 -51,86 -54,09 

20 -31,61 -33,84 -36,15 -38,53 -40,76 -43,07 -45,46 -47,69 -49,92 -52,38 -54,61 
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  BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

  2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 -20,25 -22,55 -24,94 -27,17 -29,48 -31,86 -34,09 -36,32 -38,79 -41,02 

2 -31,22 -33,53 -35,91 -38,14 -40,45 -42,84 -45,07 -47,30 -49,76 -51,99 

3 -36,32 -38,63 -41,02 -43,25 -45,55 -47,94 -50,17 -52,40 -54,86 -57,09 

4 -39,68 -41,99 -44,38 -46,61 -48,92 -51,30 -53,53 -55,76 -58,23 -60,45 

5 -42,19 -44,50 -46,89 -49,12 -51,43 -53,81 -56,04 -58,27 -60,74 -62,96 

6 -44,20 -46,51 -48,89 -51,12 -53,43 -55,82 -58,05 -60,27 -62,74 -64,97 

7 -45,87 -48,18 -50,56 -52,79 -55,10 -57,49 -59,71 -61,94 -64,41 -66,64 

8 -47,30 -49,60 -51,99 -54,22 -56,53 -58,91 -61,14 -63,37 -65,84 -68,07 

9 -48,55 -50,85 -53,24 -55,47 -57,78 -60,16 -62,39 -64,62 -67,09 -69,32 

10 -49,66 -51,97 -54,35 -56,58 -58,89 -61,28 -63,50 -65,73 -68,20 -70,43 

11 -50,66 -52,97 -55,35 -57,58 -59,89 -62,28 -64,50 -66,73 -69,20 -71,43 

12 -51,57 -53,87 -56,26 -58,49 -60,80 -63,18 -65,41 -67,64 -70,11 -72,34 

13 -52,40 -54,71 -57,09 -59,32 -61,63 -64,02 -66,25 -68,48 -70,94 -73,17 

14 -53,17 -55,48 -57,86 -60,09 -62,40 -64,79 -67,02 -69,24 -71,71 -73,94 

15 -53,88 -56,19 -58,58 -60,80 -63,11 -65,50 -67,73 -69,96 -72,42 -74,65 

16 -54,55 -56,86 -59,24 -61,47 -63,78 -66,17 -68,40 -70,62 -73,09 -75,32 

17 -55,17 -57,48 -59,87 -62,10 -64,40 -66,79 -69,02 -71,25 -73,71 -75,94 

18 -55,76 -58,07 -60,45 -62,68 -64,99 -67,38 -69,61 -71,84 -74,30 -76,53 

19 -56,31 -58,62 -61,01 -63,24 -65,55 -67,93 -70,16 -72,39 -74,86 -77,09 

20 -56,84 -59,15 -61,54 -63,76 -66,07 -68,46 -70,69 -72,92 -75,38 -77,61 

 

A continuación se muestran los valores obtenidos del nivel de potencia acústica, 

𝐿𝑤,𝑠,𝑏 en decibeles, en cada una de las secciones “𝑠” del flujo de escape, debido a cada 

banda de frecuencia “𝑏”:  

 

Ares I: 

𝑳𝒘,𝒔,𝒃 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 100 125 160 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 132,86 133,92 134,99 136,10 137,23 138,30 139,41 140,54 141,61 142,68 143,86 

2 148,99 150,06 151,13 152,23 153,37 154,44 155,54 156,68 157,75 158,76 159,58 

3 156,53 157,60 158,67 159,77 160,91 161,97 163,08 164,09 164,78 165,22 165,29 

4 161,46 162,52 163,59 164,70 165,84 166,90 167,74 168,36 168,63 168,52 167,88 

5 165,10 166,17 167,24 168,34 169,47 170,24 170,83 171,08 170,91 170,31 169,02 

6 167,35 168,41 169,48 170,59 171,46 172,05 172,36 172,24 171,67 170,60 168,75 

7 168,50 169,56 170,63 171,57 172,28 172,66 172,67 172,21 171,27 169,82 167,50 

8 168,81 169,87 170,89 171,66 172,19 172,35 172,09 171,30 170,01 168,12 165,76 

9 168,50 169,56 170,42 171,07 171,41 171,35 170,84 169,73 168,14 166,02 163,66 

10 167,53 168,52 169,26 169,78 169,93 169,67 168,90 167,51 165,58 163,45 161,09 

11 166,10 166,97 167,61 167,99 167,96 167,49 166,49 164,85 162,71 160,59 158,23 

12 164,75 165,51 166,06 166,29 166,08 165,42 164,19 162,23 160,10 157,98 155,62 

13 163,46 164,15 164,59 164,67 164,29 163,45 162,01 159,84 157,71 155,58 153,22 
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14 162,26 162,87 163,19 163,14 162,59 161,56 159,93 157,64 155,51 153,38 151,02 

15 161,12 161,64 161,86 161,67 160,96 159,75 157,88 155,59 153,46 151,34 148,98 

16 160,03 160,47 160,58 160,25 159,38 158,02 155,97 153,68 151,55 149,42 147,06 

17 158,97 159,33 159,33 158,87 157,84 156,37 154,16 151,88 149,74 147,62 145,26 

18 157,93 158,20 158,09 157,51 156,33 154,64 152,44 150,15 148,02 145,89 143,53 

19 156,89 157,07 156,85 156,15 154,82 152,96 150,76 148,47 146,34 144,21 141,85 

20 155,82 155,91 155,59 154,76 153,31 151,32 149,11 146,82 144,69 142,56 140,20 

 

𝑳𝒘,𝒔,𝒃 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 144,92 145,99 147,10 148,10 148,80 149,24 149,30 148,94 148,10 146,54 144,49 

2 160,06 160,22 159,96 159,17 157,88 155,92 153,63 151,50 149,37 147,01 144,88 

3 164,92 164,08 162,64 160,47 158,34 156,14 153,85 151,72 149,59 147,22 145,10 

4 166,76 165,07 162,86 160,58 158,45 156,24 153,95 151,83 149,70 147,33 145,20 

5 167,24 165,11 162,91 160,62 158,49 156,28 154,00 151,87 149,74 147,37 145,24 

6 166,61 164,49 162,28 159,99 157,86 155,65 153,37 151,24 149,11 146,74 144,61 

7 165,36 163,24 161,03 158,74 156,61 154,40 152,12 149,99 147,86 145,49 143,36 

8 163,63 161,50 159,29 157,00 154,87 152,67 150,38 148,25 146,12 143,75 141,63 

9 161,52 159,39 157,18 154,90 152,77 150,56 148,27 146,15 144,02 141,65 139,52 

10 158,96 156,83 154,62 152,33 150,20 148,00 145,71 143,58 141,45 139,09 136,96 

11 156,09 153,97 151,76 149,47 147,34 145,13 142,85 140,72 138,59 136,22 134,09 

12 153,48 151,35 149,14 146,86 144,73 142,52 140,23 138,11 135,98 133,61 131,48 

13 151,09 148,96 146,75 144,47 142,33 140,13 137,84 135,71 133,58 131,22 129,09 

14 148,88 146,76 144,55 142,26 140,13 137,92 135,64 133,51 131,38 129,01 126,89 

15 146,84 144,71 142,50 140,22 138,09 135,88 133,59 131,47 129,34 126,97 124,84 

16 144,93 142,80 140,59 138,31 136,17 133,97 131,68 129,55 127,42 125,06 122,93 

17 143,12 140,99 138,79 136,50 134,37 132,16 129,87 127,75 125,62 123,25 121,12 

18 141,39 139,27 137,06 134,77 132,64 130,44 128,15 126,02 123,89 121,52 119,40 

19 139,72 137,59 135,38 133,10 130,96 128,76 126,47 124,34 122,21 119,85 117,72 

20 138,07 135,94 133,73 131,45 129,32 127,11 124,82 122,69 120,57 118,20 116,07 

 

𝑳𝒘,𝒔,𝒃 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 142,36 140,15 137,86 135,74 133,53 131,24 129,11 126,98 124,62 122,49 

2 142,75 140,54 138,25 136,13 133,92 131,63 129,50 127,37 125,01 122,88 

3 142,97 140,76 138,47 136,34 134,13 131,85 129,72 127,59 125,22 123,10 

4 143,07 140,86 138,58 136,45 134,24 131,95 129,82 127,70 125,33 123,20 

5 143,11 140,91 138,62 136,49 134,28 132,00 129,87 127,74 125,37 123,24 

6 142,48 140,28 137,99 135,86 133,65 131,37 129,24 127,11 124,74 122,61 

7 141,23 139,03 136,74 134,61 132,40 130,12 127,99 125,86 123,49 121,36 

8 139,50 137,29 135,00 132,87 130,67 128,38 126,25 124,12 121,75 119,63 

9 137,39 135,18 132,90 130,77 128,56 126,27 124,14 122,02 119,65 117,52 

10 134,83 132,62 130,33 128,20 126,00 123,71 121,58 119,45 117,09 114,96 

11 131,96 129,76 127,47 125,34 123,13 120,85 118,72 116,59 114,22 112,09 

12 129,35 127,14 124,86 122,73 120,52 118,23 116,10 113,98 111,61 109,48 
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13 126,96 124,75 122,46 120,34 118,13 115,84 113,71 111,58 109,22 107,09 

14 124,76 122,55 120,26 118,13 115,92 113,64 111,51 109,38 107,01 104,88 

15 122,71 120,50 118,22 116,09 113,88 111,59 109,46 107,34 104,97 102,84 

16 120,80 118,59 116,31 114,18 111,97 109,68 107,55 105,42 103,06 100,93 

17 118,99 116,79 114,50 112,37 110,16 107,88 105,75 103,62 101,25 99,12 

18 117,27 115,06 112,77 110,64 108,43 106,15 104,02 101,89 99,52 97,39 

19 115,59 113,38 111,10 108,97 106,76 104,47 102,34 100,21 97,85 95,72 

20 113,94 111,73 109,45 107,32 105,11 102,82 100,69 98,56 96,20 94,07 

 

Saturno V: 

𝑳𝒘,𝒔,𝒃 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 100 125 160 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 137,39 138,45 139,52 140,62 141,76 142,83 143,93 145,07 146,14 147,21 148,39 

2 153,42 154,48 155,55 156,65 157,79 158,86 159,96 160,86 161,46 161,78 161,70 

3 160,87 161,94 163,01 164,11 165,23 166,00 166,58 166,82 166,65 166,03 164,73 

4 165,85 166,92 167,99 168,96 169,69 170,11 170,17 169,76 168,88 167,48 165,23 

5 169,51 170,57 171,49 172,18 172,59 172,61 172,19 171,19 169,74 167,64 165,28 

6 172,49 173,43 174,13 174,57 174,65 174,29 173,41 171,91 169,87 167,74 165,38 

7 174,89 175,63 176,15 176,34 176,09 175,38 174,09 172,07 169,94 167,81 165,45 

8 176,55 177,16 177,48 177,41 176,85 175,81 174,15 171,87 169,73 167,61 165,25 

9 177,62 178,07 178,19 177,88 177,03 175,68 173,65 171,37 169,23 167,11 164,75 

10 178,18 178,48 178,40 177,86 176,72 175,10 172,89 170,60 168,47 166,35 163,99 

11 178,33 178,46 178,20 177,43 176,04 174,11 171,91 169,62 167,49 165,36 163,00 

12 178,13 178,10 177,66 176,67 175,07 172,94 170,73 168,44 166,31 164,19 161,83 

13 177,63 177,45 176,84 175,64 173,74 171,61 169,40 167,11 164,98 162,86 160,50 

14 176,90 176,57 175,78 174,40 172,28 170,15 167,94 165,66 163,53 161,40 159,04 

15 175,81 175,34 174,38 172,86 170,57 168,44 166,23 163,94 161,81 159,69 157,33 

16 174,45 173,84 172,72 170,95 168,66 166,53 164,33 162,04 159,91 157,78 155,42 

17 173,13 172,39 171,11 169,16 166,87 164,74 162,53 160,24 158,11 155,99 153,63 

18 171,86 170,97 169,57 167,47 165,18 163,05 160,84 158,55 156,42 154,30 151,94 

19 170,62 169,61 168,08 165,87 163,58 161,45 159,25 156,96 154,83 152,70 150,34 

20 169,42 168,28 166,57 164,36 162,07 159,94 157,74 155,45 153,32 151,19 148,83 

 

𝑳𝒘,𝒔,𝒃 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 149,43 150,21 150,78 151,03 150,85 150,20 148,93 147,14 145,01 142,64 140,51 

2 161,16 160,12 158,46 156,18 154,04 151,84 149,55 147,42 145,29 142,93 140,80 

3 162,93 160,81 158,60 156,31 154,18 151,97 149,69 147,56 145,43 143,06 140,93 

4 163,09 160,96 158,75 156,47 154,34 152,13 149,84 147,72 145,59 143,22 141,09 

5 163,15 161,02 158,81 156,52 154,39 152,19 149,90 147,77 145,64 143,27 141,15 

6 163,25 161,12 158,91 156,62 154,49 152,29 150,00 147,87 145,74 143,38 141,25 

7 163,32 161,19 158,98 156,69 154,56 152,36 150,07 147,94 145,81 143,45 141,32 

8 163,11 160,99 158,78 156,49 154,36 152,15 149,87 147,74 145,61 143,24 141,11 

9 162,61 160,48 158,28 155,99 153,86 151,65 149,36 147,24 145,11 142,74 140,61 
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10 161,85 159,72 157,51 155,23 153,10 150,89 148,60 146,48 144,35 141,98 139,85 

11 160,87 158,74 156,53 154,24 152,11 149,91 147,62 145,49 143,36 140,99 138,87 

12 159,69 157,56 155,36 153,07 150,94 148,73 146,44 144,32 142,19 139,82 137,69 

13 158,36 156,23 154,03 151,74 149,61 147,40 145,11 142,99 140,86 138,49 136,36 

14 156,90 154,78 152,57 150,28 148,15 145,94 143,66 141,53 139,40 137,03 134,90 

15 155,19 153,06 150,85 148,57 146,44 144,23 141,94 139,82 137,69 135,32 133,19 

16 153,29 151,16 148,95 146,66 144,53 142,33 140,04 137,91 135,78 133,41 131,29 

17 151,49 149,36 147,16 144,87 142,74 140,53 138,24 136,12 133,99 131,62 129,49 

18 149,80 147,67 145,47 143,18 141,05 138,84 136,55 134,43 132,30 129,93 127,80 

19 148,21 146,08 143,87 141,58 139,45 137,25 134,96 132,83 130,70 128,33 126,21 

20 146,70 144,57 142,36 140,07 137,94 135,74 133,45 131,32 129,19 126,83 124,70 

 

𝑳𝒘,𝒔,𝒃 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 138,38 136,18 133,89 131,76 129,55 127,27 125,14 123,01 120,64 118,51 

2 138,67 136,46 134,17 132,05 129,84 127,55 125,42 123,29 120,93 118,80 

3 138,80 136,60 134,31 132,18 129,97 127,69 125,56 123,43 121,06 118,93 

4 138,96 136,75 134,47 132,34 130,13 127,84 125,71 123,59 121,22 119,09 

5 139,02 136,81 134,52 132,39 130,19 127,90 125,77 123,64 121,27 119,15 

6 139,12 136,91 134,62 132,49 130,29 128,00 125,87 123,74 121,38 119,25 

7 139,19 136,98 134,69 132,56 130,36 128,07 125,94 123,81 121,44 119,32 

8 138,98 136,78 134,49 132,36 130,15 127,87 125,74 123,61 121,24 119,11 

9 138,48 136,28 133,99 131,86 129,65 127,37 125,24 123,11 120,74 118,61 

10 137,72 135,51 133,23 131,10 128,89 126,60 124,47 122,35 119,98 117,85 

11 136,74 134,53 132,24 130,11 127,90 125,62 123,49 121,36 118,99 116,87 

12 135,56 133,35 131,07 128,94 126,73 124,44 122,32 120,19 117,82 115,69 

13 134,23 132,02 129,74 127,61 125,40 123,11 120,99 118,86 116,49 114,36 

14 132,77 130,57 128,28 126,15 123,94 121,66 119,53 117,40 115,03 112,90 

15 131,06 128,85 126,57 124,44 122,23 119,94 117,81 115,69 113,32 111,19 

16 129,16 126,95 124,66 122,53 120,32 118,04 115,91 113,78 111,41 109,29 

17 127,36 125,15 122,87 120,74 118,53 116,24 114,12 111,99 109,62 107,49 

18 125,67 123,46 121,18 119,05 116,84 114,55 112,43 110,30 107,93 105,80 

19 124,08 121,87 119,58 117,45 115,25 112,96 110,83 108,70 106,33 104,21 

20 122,57 120,36 118,07 115,94 113,74 111,45 109,32 107,19 104,82 102,70 

 

9. Calcular el nivel de presión acústica en cada banda de frecuencia, para cada 

punto en consideración, con la contribución de cada uno de los segmentos de flujo, 

según:  

𝑆𝑃𝐿𝑠,𝑏,𝑝 = 𝐿𝑤,𝑠,𝑏 − 10 𝑙𝑜𝑔 𝑟2 − 11 + 𝐷𝐼(𝑏, 𝜃) 

En este paso se debe tener en cuenta que los puntos donde se evaluará la carga 

acústica son diferentes según se trate de uno u otro vehículo, por lo que las distancias 

“𝑟” entre cada una de las secciones del flujo y dichos puntos será diferente para ambos 

casos, al igual que los valores de 𝜃. Por otro lado, el índice de direccionalidad “𝐷𝐼”, 
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que se utilizará en este trabajo corresponde a lo presentado por J. Wilby (2005), que 

como se dijo anteriormente, elaboró tres ecuaciones para dicho índice, 

proporcionando buenos resultados en el campo de aplicación que aquí abarcamos. En 

este caso, se utiliza la tercera ecuación de Wilby, ya que proporciona un buen ajuste 

respecto de los datos reales de ruido en flujos deflectados. Así, la expresión del índice 

de direccionalidad aquí empleado es la siguiente: 

 

Tercera ecuación de Wilby: 

 ∀ 𝜃 < 170° 

𝐷𝐼(𝑠𝑡, 𝜃) = 0,088828 + 7,411814 𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡 + 1.607279(𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡)2 

 ∀ 170° ≤ 𝜃 ≤ 180° & 𝑠𝑡 > 0,04345 

𝐷𝐼(𝑠𝑡, 𝜃) = 0,088828 + 7,411814 𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡 + 1,607279(𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡)2 

 ∀ 170° ≤ 𝜃 ≤ 180° & 0,01 ≤ 𝑠𝑡 ≤ 0,04345 

𝐷𝐼(𝑠𝑡, 𝜃) = 0,088828 + 7,411814 𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡 + 1,607279(𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡)2 + 61,7691 +

45,3515 𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡  

 ∀ 170° ≤ 𝜃 ≤ 180° & 𝑠𝑡 < 0,01 

𝐷𝐼(𝑠𝑡, 𝜃) = 0,088828 + 7,411814 𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡 + 1,607279(𝑙𝑜𝑔 𝑠𝑡)2 − 28,9339 

donde 𝑠𝑡 es el número de Strouhal, el cual está definido de la siguente manera: 

𝑠𝑡 = (
𝑓 ∙ 𝑑𝑒

𝑈𝑒
) 

siendo 𝑓 la frecuencia considerada, 𝑑𝑒 el diámetro equivalente de la sección de salida 

de la tobera y 𝑈𝑒 la velocidad de salida de la tobera. 

A continuación se muestran los valores obtenidos del nivel de presión acústica, 

𝑆𝑃𝐿𝑠,𝑏,𝑝 en decibeles, en cada banda de frecuencia analizada, para cada sección del 

flujo y sobre cada punto de evaluación; para cada uno de los vehículos analizados. 

 

Ares I: 

 

Punto de evaluación:  

𝑥 = 2,8 𝑚 

𝑦 = 56,4 𝑚 
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Sección 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

r [m] 58,05 61,22 64,39 65,03 63,86 62,82 61,93 61,20 60,62 60,20 

𝛉 [°] 177,24 177,38 177,51 67,01 69,63 72,35 75,14 78,02 80,95 83,94 

 

Sección 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 

r [m] 59,95 59,86 59,95 60,20 60,61 61,19 61,93 62,81 63,85 65,02 

𝛉 [°] 86,95 89,99 93,02 96,04 99,02 101,96 104,83 107,63 110,34 112,97 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 100 125 160 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 70,26 75,97 81,69 83,12 84,62 86,06 87,58 89,19 90,72 92,29 94,05 

2 85,93 91,64 97,37 98,79 100,29 101,73 103,26 104,86 106,39 107,91 109,30 

3 93,03 98,74 104,47 105,89 107,39 108,83 110,36 111,83 112,99 113,92 114,58 

4 111,47 113,78 116,11 118,54 121,08 123,48 125,71 127,79 129,43 130,71 131,60 

5 113,60 115,88 118,18 120,59 123,08 125,16 127,12 128,81 130,01 130,78 131,02 

6 114,30 116,54 118,81 121,19 123,40 125,27 126,92 128,22 128,99 129,28 128,94 

7 113,85 116,07 118,31 120,50 122,51 124,13 125,47 126,39 126,76 126,65 125,83 

8 112,56 114,74 116,90 118,88 120,68 122,05 123,08 123,64 123,64 123,06 122,17 

9 110,61 112,77 114,74 116,56 118,15 119,28 120,01 120,22 119,89 119,04 118,12 

10 108,01 110,06 111,88 113,54 114,91 115,79 116,24 116,13 115,43 114,55 113,59 

11 104,95 106,84 108,54 110,02 111,17 111,82 112,00 111,61 110,67 109,75 108,76 

12 101,99 103,74 105,30 106,60 107,53 107,96 107,88 107,14 106,17 105,22 104,20 

13 109,36 110,29 111,01 111,42 111,40 110,93 109,91 108,21 106,54 104,91 103,14 

14 108,11 108,97 109,58 109,85 109,66 109,00 107,79 105,97 104,30 102,67 100,90 

15 106,91 107,69 108,19 108,32 107,97 107,14 105,68 103,86 102,20 100,57 98,79 

16 105,74 106,44 106,82 106,82 106,31 105,32 103,69 101,87 100,20 98,57 96,80 

17 104,59 105,19 105,47 105,33 104,67 103,57 101,78 99,96 98,29 96,66 94,89 

18 103,42 103,94 104,11 103,85 103,03 101,72 99,93 98,11 96,44 94,81 93,04 

19 102,23 102,66 102,73 102,34 101,38 99,90 98,11 96,29 94,62 92,99 91,22 

20 101,00 101,34 101,31 100,80 99,71 98,09 96,30 94,48 92,82 91,19 89,41 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 95,67 97,33 99,08 100,79 102,16 103,35 104,21 104,63 104,59 103,97 102,79 

2 110,35 111,10 111,49 111,40 110,79 109,57 108,08 106,73 105,41 103,97 102,71 

3 114,77 114,52 113,73 112,26 110,81 109,35 107,86 106,51 105,19 103,75 102,49 

4 116,52 115,43 113,86 112,28 110,83 109,37 107,88 106,53 105,21 103,77 102,51 

5 117,17 115,63 114,06 112,48 111,03 109,57 108,08 106,73 105,41 103,97 102,71 

6 116,68 115,14 113,58 111,99 110,54 109,08 107,59 106,24 104,92 103,48 102,23 

7 115,55 114,02 112,45 110,86 109,42 107,95 106,46 105,11 103,79 102,36 101,10 

8 113,92 112,38 110,82 109,23 107,78 106,32 104,83 103,48 102,16 100,72 99,47 

9 111,90 110,36 108,79 107,21 105,76 104,30 102,81 101,46 100,14 98,70 97,44 

10 109,39 107,86 106,29 104,70 103,26 101,79 100,30 98,95 97,63 96,20 94,94 

11 106,57 105,03 103,46 101,88 100,43 98,96 97,48 96,13 94,81 93,37 92,11 

12 103,97 102,43 100,86 99,28 97,83 96,36 94,88 93,53 92,21 90,77 89,51 
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13 101,56 100,02 98,46 96,87 95,42 93,96 92,47 91,12 89,80 88,36 87,11 

14 99,32 97,78 96,22 94,63 93,18 91,72 90,23 88,88 87,56 86,12 84,87 

15 97,22 95,68 94,12 92,53 91,08 89,62 88,13 86,78 85,46 84,02 82,76 

16 95,22 93,69 92,12 90,53 89,09 87,62 86,13 84,78 83,46 82,03 80,77 

17 93,31 91,78 90,21 88,62 87,18 85,71 84,22 82,87 81,55 80,12 78,86 

18 91,46 89,92 88,36 86,77 85,32 83,86 82,37 81,02 79,70 78,26 77,01 

19 89,64 88,11 86,54 84,96 83,51 82,04 80,55 79,20 77,88 76,45 75,19 

20 87,84 86,30 84,73 83,15 81,70 80,24 78,75 77,40 76,08 74,64 73,38 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 101,56 100,32 99,06 97,93 96,78 95,63 94,59 93,58 92,49 91,54 

2 101,49 100,24 98,99 97,86 96,71 95,56 94,52 93,51 92,42 91,47 

3 101,26 100,02 98,77 97,64 96,49 95,34 94,30 93,29 92,20 91,25 

4 101,28 100,04 98,79 97,66 96,51 95,36 94,32 93,31 92,22 91,27 

5 101,49 100,24 98,99 97,86 96,71 95,56 94,52 93,51 92,42 91,47 

6 101,00 99,76 98,50 97,37 96,22 95,07 94,03 93,02 91,93 90,98 

7 99,87 98,63 97,38 96,24 95,10 93,94 92,91 91,90 90,80 89,86 

8 98,24 97,00 95,74 94,61 93,46 92,31 91,27 90,26 89,17 88,23 

9 96,22 94,97 93,72 92,59 91,44 90,29 89,25 88,24 87,15 86,20 

10 93,71 92,47 91,22 90,08 88,94 87,78 86,75 85,74 84,64 83,70 

11 90,88 89,64 88,39 87,26 86,11 84,96 83,92 82,91 81,82 80,87 

12 88,28 87,04 85,79 84,66 83,51 82,36 81,32 80,31 79,22 78,27 

13 85,88 84,64 83,38 82,25 81,11 79,95 78,91 77,90 76,81 75,87 

14 83,64 82,40 81,14 80,01 78,87 77,71 76,67 75,66 74,57 73,63 

15 81,54 80,29 79,04 77,91 76,76 75,61 74,57 73,56 72,47 71,52 

16 79,54 78,30 77,05 75,91 74,77 73,61 72,57 71,57 70,47 69,53 

17 77,63 76,39 75,14 74,00 72,86 71,70 70,66 69,66 68,56 67,62 

18 75,78 74,54 73,28 72,15 71,01 69,85 68,81 67,80 66,71 65,77 

19 73,96 72,72 71,47 70,33 69,19 68,04 67,00 65,99 64,89 63,95 

20 72,16 70,91 69,66 68,53 67,38 66,23 65,19 64,18 63,09 62,14 

 

Punto de evaluación:  

𝑥 = 2,8 𝑚 

𝑦 = 83,8 𝑚 

Sección 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

r [m] 85,43 88,60 91,78 92,43 91,25 90,17 89,19 88,31 87,54 86,87 

𝛉 [°] 178,12 178,19 178,25 67,30 69,14 71,03 72,95 74,92 76,93 78,97 

 

Sección 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 

r [m] 86,32 85,89 85,56 85,36 85,27 85,30 85,45 85,72 86,10 86,60 

𝛉 [°] 81,04 83,13 85,24 87,36 89,49 91,62 93,75 95,87 97,97 100,05 
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𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 100 125 160 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 66,90 72,61 78,34 79,76 81,26 82,70 84,23 85,83 87,36 88,93 90,69 

2 82,72 88,43 94,16 95,58 97,08 98,52 100,05 101,65 103,18 104,70 106,09 

3 89,96 95,66 101,39 102,81 104,32 105,76 107,28 108,75 109,91 110,85 111,51 

4 103,59 104,91 106,25 107,68 109,18 110,62 111,88 112,96 113,70 114,09 114,03 

5 107,35 108,66 110,01 111,43 112,92 114,08 115,08 115,79 116,10 115,99 115,29 

6 109,70 111,01 112,36 113,78 115,02 115,99 116,71 117,06 116,96 116,38 115,12 

7 110,94 112,25 113,60 114,86 115,93 116,69 117,12 117,12 116,65 115,70 113,96 

8 111,34 112,65 113,94 115,04 115,93 116,46 116,62 116,30 115,48 114,08 112,31 

9 111,10 112,41 113,55 114,52 115,23 115,54 115,45 114,81 113,68 112,06 110,28 

10 110,20 111,44 112,46 113,30 113,82 113,92 113,58 112,65 111,19 109,56 107,78 

11 108,82 109,94 110,87 111,56 111,90 111,80 111,22 110,04 108,38 106,75 104,97 

12 107,52 108,53 109,36 109,91 110,06 109,78 108,96 107,48 105,81 104,18 102,41 

13 106,27 107,20 107,92 108,33 108,31 107,84 106,82 105,12 103,45 101,82 100,05 

14 105,08 105,94 106,55 106,81 106,63 105,97 104,75 102,93 101,27 99,64 97,86 

15 103,95 104,73 105,22 105,35 105,01 104,17 102,72 100,90 99,23 97,60 95,83 

16 102,86 103,55 103,94 103,93 103,43 102,44 100,80 98,98 97,32 95,69 93,91 

17 101,79 102,39 102,67 102,54 101,87 100,77 98,98 97,16 95,50 93,87 92,09 

18 100,72 101,24 101,41 101,15 100,33 99,02 97,23 95,41 93,74 92,11 90,34 

19 99,64 100,06 100,13 99,75 98,78 97,30 95,51 93,69 92,03 90,40 88,62 

20 98,51 98,85 98,82 98,31 97,22 95,60 93,81 91,99 90,33 88,70 86,92 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 92,32 93,98 95,73 97,43 98,81 100,00 100,86 101,27 101,23 100,61 99,43 

2 107,14 107,89 108,28 108,18 107,58 106,36 104,87 103,52 102,20 100,76 99,50 

3 111,70 111,44 110,65 109,18 107,73 106,27 104,78 103,43 102,11 100,67 99,42 

4 113,47 112,38 110,81 109,22 107,78 106,31 104,82 103,47 102,15 100,71 99,46 

5 114,07 112,53 110,96 109,38 107,93 106,47 104,98 103,63 102,31 100,87 99,61 

6 113,54 112,00 110,44 108,85 107,40 105,94 104,45 103,10 101,78 100,34 99,09 

7 112,39 110,85 109,28 107,70 106,25 104,79 103,30 101,95 100,63 99,19 97,93 

8 110,74 109,20 107,63 106,05 104,60 103,13 101,64 100,30 98,97 97,54 96,28 

9 108,71 107,17 105,60 104,02 102,57 101,10 99,62 98,27 96,95 95,51 94,25 

10 106,21 104,67 103,11 101,52 100,07 98,61 97,12 95,77 94,45 93,01 91,75 

11 103,40 101,86 100,30 98,71 97,26 95,80 94,31 92,96 91,64 90,20 88,95 

12 100,83 99,29 97,73 96,14 94,69 93,23 91,74 90,39 89,07 87,63 86,38 

13 98,47 96,93 95,37 93,78 92,33 90,87 89,38 88,03 86,71 85,27 84,02 

14 96,29 94,75 93,19 91,60 90,15 88,69 87,20 85,85 84,53 83,09 81,83 

15 94,25 92,72 91,15 89,56 88,12 86,65 85,16 83,81 82,49 81,05 79,80 

16 92,34 90,80 89,24 87,65 86,20 84,74 83,25 81,90 80,58 79,14 77,88 

17 90,52 88,98 87,41 85,83 84,38 82,92 81,43 80,08 78,76 77,32 76,06 

18 88,76 87,22 85,66 84,07 82,62 81,16 79,67 78,32 77,00 75,56 74,31 

19 87,05 85,51 83,94 82,36 80,91 79,45 77,96 76,61 75,29 73,85 72,59 

20 85,35 83,81 82,25 80,66 79,21 77,75 76,26 74,91 73,59 72,15 70,89 
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𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 98,20 96,96 95,71 94,57 93,43 92,27 91,23 90,23 89,13 88,19 

2 98,28 97,03 95,78 94,65 93,50 92,35 91,31 90,30 89,21 88,26 

3 98,19 96,95 95,69 94,56 93,41 92,26 91,22 90,21 89,12 88,17 

4 98,23 96,99 95,74 94,60 93,46 92,30 91,26 90,26 89,16 88,22 

5 98,38 97,14 95,89 94,76 93,61 92,46 91,42 90,41 89,32 88,37 

6 97,86 96,62 95,36 94,23 93,08 91,93 90,89 89,88 88,79 87,85 

7 96,70 95,46 94,21 93,08 91,93 90,78 89,74 88,73 87,64 86,69 

8 95,05 93,81 92,56 91,42 90,28 89,13 88,09 87,08 85,98 85,04 

9 93,02 91,78 90,53 89,39 88,25 87,10 86,06 85,05 83,95 83,01 

10 90,53 89,28 88,03 86,90 85,75 84,60 83,56 82,55 81,46 80,51 

11 87,72 86,48 85,22 84,09 82,94 81,79 80,75 79,74 78,65 77,70 

12 85,15 83,91 82,65 81,52 80,37 79,22 78,18 77,17 76,08 75,14 

13 82,79 81,55 80,29 79,16 78,01 76,86 75,82 74,81 73,72 72,78 

14 80,61 79,36 78,11 76,98 75,83 74,68 73,64 72,63 71,54 70,59 

15 78,57 77,33 76,08 74,94 73,80 72,64 71,60 70,60 69,50 68,56 

16 76,66 75,41 74,16 73,03 71,88 70,73 69,69 68,68 67,59 66,64 

17 74,83 73,59 72,34 71,21 70,06 68,91 67,87 66,86 65,77 64,82 

18 73,08 71,84 70,58 69,45 68,31 67,15 66,11 65,10 64,01 63,07 

19 71,37 70,12 68,87 67,74 66,59 65,44 64,40 63,39 62,30 61,35 

20 69,67 68,42 67,17 66,04 64,89 63,74 62,70 61,69 60,60 59,65 

 

Saturno V: 

 

Punto de evaluación:  

𝑥 = 5 𝑚 

𝑦 = 45,2 𝑚 

Sección 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

r [m] 48,12 53,43 58,73 64,04 69,36 67,21 65,40 63,98 62,97 62,41 

𝛉 [°] 174,04 174,63 175,12 175,52 175,87 67,93 72,26 76,81 81,54 86,38 

 

Sección 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 

r [m] 62,30 62,65 63,44 64,67 66,30 68,30 70,66 73,32 76,27 79,46 

𝛉 [°] 91,28 96,15 100,94 105,59 110,03 114,23 118,17 121,84 125,25 128,39 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 100 125 160 

 
 
 
 
 
 
 

1 85,87 87,26 88,69 90,19 91,78 93,29 94,89 96,58 98,19 99,83 101,68 

2 100,99 102,38 103,81 105,31 106,90 108,41 110,02 111,45 112,60 113,50 114,08 

3 107,63 109,02 110,44 111,95 113,51 114,73 115,81 116,60 116,97 116,92 116,29 

4 111,86 113,25 114,67 116,05 117,22 118,09 118,65 118,79 118,45 117,62 116,03 

5 114,82 116,21 117,48 118,58 119,43 119,90 119,97 119,52 118,61 117,09 115,40 

6 118,07 119,34 120,39 121,24 121,76 121,85 121,47 120,52 119,02 117,46 115,77 
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S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

7 120,71 121,78 122,65 123,24 123,44 123,18 122,38 120,91 119,32 117,77 116,08 

8 122,57 123,50 124,17 124,51 124,39 123,80 122,64 120,90 119,31 117,76 116,07 

9 123,77 124,55 125,02 125,11 124,71 123,81 122,28 120,54 118,95 117,39 115,70 

10 124,41 125,03 125,31 125,17 124,48 123,30 121,59 119,85 118,26 116,71 115,02 

11 124,57 125,03 125,13 124,76 123,81 122,33 120,62 118,88 117,29 115,74 114,05 

12 124,32 124,62 124,53 123,95 122,79 121,11 119,40 117,66 116,07 114,52 112,83 

13 123,72 123,87 123,60 122,80 121,35 119,67 117,96 116,22 114,63 113,08 111,39 

14 122,82 122,82 122,38 121,40 119,73 118,05 116,34 114,60 113,01 111,45 109,76 

15 121,51 121,37 120,77 119,64 117,80 116,12 114,41 112,67 111,08 109,53 107,83 

16 119,89 119,61 118,84 117,47 115,64 113,95 112,24 110,50 108,91 107,36 105,67 

17 118,28 117,86 116,94 115,39 113,55 111,86 110,16 108,42 106,83 105,27 103,58 

18 116,69 116,13 115,08 113,37 111,54 109,85 108,14 106,40 104,82 103,26 101,57 

19 115,11 114,42 113,25 111,44 109,60 107,92 106,21 104,47 102,88 101,32 99,63 

20 113,55 112,74 111,38 109,57 107,73 106,05 104,34 102,60 101,01 99,46 97,77 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 103,36 104,80 106,10 107,12 107,71 107,88 107,49 106,55 105,31 103,95 102,77 

2 114,18 113,80 112,87 111,37 109,99 108,61 107,20 105,93 104,68 103,33 102,15 

3 115,13 113,67 112,18 110,68 109,31 107,92 106,51 105,24 104,00 102,64 101,46 

4 114,54 113,08 111,59 110,08 108,71 107,33 105,92 104,65 103,40 102,05 100,87 

5 113,90 112,44 110,95 109,45 108,08 106,69 105,28 104,01 102,76 101,41 100,23 

6 114,27 112,81 111,33 109,82 108,45 107,06 105,66 104,38 103,14 101,78 100,60 

7 114,58 113,12 111,63 110,13 108,76 107,37 105,96 104,69 103,45 102,09 100,91 

8 114,57 113,11 111,62 110,12 108,74 107,36 105,95 104,68 103,43 102,08 100,90 

9 114,20 112,74 111,26 109,75 108,38 106,99 105,59 104,31 103,07 101,72 100,54 

10 113,52 112,06 110,57 109,07 107,70 106,31 104,90 103,63 102,39 101,03 99,85 

11 112,55 111,09 109,60 108,10 106,73 105,34 103,93 102,66 101,42 100,06 98,88 

12 111,33 109,87 108,38 106,88 105,50 104,12 102,71 101,44 100,19 98,84 97,66 

13 109,89 108,43 106,94 105,44 104,06 102,68 101,27 100,00 98,75 97,40 96,22 

14 108,27 106,80 105,32 103,81 102,44 101,06 99,65 98,37 97,13 95,78 94,60 

15 106,34 104,87 103,39 101,88 100,51 99,13 97,72 96,45 95,20 93,85 92,67 

16 104,17 102,71 101,22 99,72 98,35 96,96 95,55 94,28 93,04 91,68 90,50 

17 102,08 100,62 99,14 97,63 96,26 94,87 93,47 92,19 90,95 89,59 88,42 

18 100,07 98,61 97,12 95,62 94,25 92,86 91,46 90,18 88,94 87,58 86,40 

19 98,13 96,67 95,19 93,68 92,31 90,92 89,52 88,24 87,00 85,65 84,47 

20 96,27 94,81 93,32 91,82 90,44 89,06 87,65 86,38 85,13 83,78 82,60 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

 
 
 
 
 

1 101,62 100,46 99,29 98,23 97,16 96,09 95,13 94,20 93,19 92,32 

2 101,00 99,83 98,66 97,60 96,54 95,47 94,50 93,57 92,56 91,69 

3 100,31 99,15 97,98 96,92 95,85 94,78 93,82 92,88 91,87 91,01 

4 99,72 98,55 97,38 96,32 95,26 94,19 93,22 92,29 91,28 90,41 

5 99,08 97,92 96,74 95,69 94,62 93,55 92,59 91,65 90,64 89,78 
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S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

6 99,45 98,29 97,12 96,06 94,99 93,92 92,96 92,03 91,02 90,15 

7 99,76 98,60 97,43 96,37 95,30 94,23 93,27 92,33 91,33 90,46 

8 99,75 98,58 97,41 96,35 95,29 94,22 93,25 92,32 91,31 90,44 

9 99,38 98,22 97,05 95,99 94,93 93,85 92,89 91,96 90,95 90,08 

10 98,70 97,54 96,37 95,31 94,24 93,17 92,21 91,27 90,27 89,40 

11 97,73 96,57 95,40 94,34 93,27 92,20 91,24 90,30 89,30 88,43 

12 96,51 95,35 94,17 93,12 92,05 90,98 90,01 89,08 88,07 87,21 

13 95,07 93,91 92,73 91,68 90,61 89,54 88,58 87,64 86,63 85,77 

14 93,45 92,28 91,11 90,05 88,99 87,91 86,95 86,02 85,01 84,14 

15 91,52 90,35 89,18 88,12 87,06 85,99 85,02 84,09 83,08 82,21 

16 89,35 88,19 87,02 85,96 84,89 83,82 82,86 81,92 80,92 80,05 

17 87,26 86,10 84,93 83,87 82,80 81,73 80,77 79,84 78,83 77,96 

18 85,25 84,09 82,92 81,86 80,79 79,72 78,76 77,83 76,82 75,95 

19 83,31 82,15 80,98 79,92 78,86 77,78 76,82 75,89 74,88 74,01 

20 81,45 80,29 79,11 78,06 76,99 75,92 74,95 74,02 73,01 72,14 

 

Punto de evaluación: 

𝑥 = 3𝑚 

𝑦 = 85,3𝑚 

Sección 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

r [m] 88,02 93,34 98,67 103,99 109,32 107,33 105,54 103,99 102,70 101,67 

𝛉 [°] 178,05 178,16 178,26 178,35 178,43 69,02 71,73 74,52 77,38 80,31 

 

Sección 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 

r [m] 100,91 100,42 100,22 100,31 100,67 101,31 102,23 103,42 104,86 106,55 

𝛉 [°] 83,30 86,32 89,36 92,40 95,43 98,44 101,39 104,29 107,11 109,85 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 100 125 160 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 80,63 82,02 83,44 84,95 86,53 88,05 89,65 91,33 92,94 94,59 96,43 

2 96,15 97,54 98,96 100,47 102,05 103,57 105,17 106,61 107,76 108,65 109,24 

3 103,12 104,51 105,94 107,44 109,01 110,23 111,30 112,09 112,46 112,42 111,78 

4 107,65 109,03 110,46 111,84 113,01 113,88 114,44 114,58 114,24 113,41 111,82 

5 110,87 112,26 113,53 114,62 115,48 115,95 116,02 115,57 114,66 113,14 111,45 

6 114,01 115,27 116,32 117,17 117,69 117,78 117,41 116,45 114,95 113,40 111,71 

7 116,56 117,62 118,50 119,09 119,28 119,02 118,22 116,76 115,17 113,61 111,92 

8 118,35 119,28 119,95 120,29 120,17 119,58 118,42 116,68 115,09 113,54 111,85 

9 119,52 120,30 120,78 120,87 120,46 119,56 118,03 116,29 114,70 113,15 111,45 

10 120,18 120,79 121,07 120,93 120,24 119,06 117,36 115,61 114,03 112,47 110,78 

11 120,39 120,85 120,94 120,57 119,62 118,14 116,44 114,69 113,11 111,55 109,86 

12 120,22 120,53 120,44 119,85 118,69 117,01 115,30 113,56 111,97 110,42 108,73 

13 119,75 119,89 119,63 118,83 117,38 115,70 113,99 112,25 110,66 109,11 107,42 

14 119,00 119,00 118,57 117,58 115,92 114,23 112,53 110,78 109,20 107,64 105,95 

15 117,89 117,74 117,14 116,02 114,17 112,49 110,78 109,04 107,45 105,90 104,21 
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16 116,47 116,19 115,42 114,05 112,21 110,53 108,82 107,08 105,49 103,94 102,25 

17 115,07 114,65 113,74 112,18 110,34 108,66 106,95 105,21 103,62 102,06 100,37 

18 113,70 113,14 112,10 110,39 108,55 106,87 105,16 103,42 101,83 100,27 98,58 

19 112,34 111,65 110,48 108,67 106,83 105,15 103,44 101,70 100,11 98,56 96,87 

20 111,01 110,19 108,83 107,02 105,19 103,50 101,79 100,05 98,46 96,91 95,22 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 98,11 99,56 100,86 101,88 102,47 102,63 102,24 101,31 100,06 98,71 97,53 

2 109,33 108,96 108,02 106,52 105,15 103,76 102,35 101,08 99,84 98,48 97,30 

3 110,63 109,16 107,68 106,17 104,80 103,42 102,01 100,73 99,49 98,14 96,96 

4 110,33 108,86 107,38 105,87 104,50 103,12 101,71 100,44 99,19 97,84 96,66 

5 109,95 108,49 107,00 105,49 104,12 102,74 101,33 100,06 98,81 97,46 96,28 

6 110,21 108,75 107,26 105,76 104,38 103,00 101,59 100,32 99,07 97,72 96,54 

7 110,42 108,96 107,48 105,97 104,60 103,21 101,81 100,53 99,29 97,94 96,76 

8 110,35 108,89 107,40 105,90 104,52 103,14 101,73 100,46 99,21 97,86 96,68 

9 109,96 108,50 107,01 105,50 104,13 102,75 101,34 100,07 98,82 97,47 96,29 

10 109,28 107,82 106,34 104,83 103,46 102,07 100,67 99,39 98,15 96,79 95,61 

11 108,36 106,90 105,42 103,91 102,54 101,15 99,75 98,47 97,23 95,87 94,69 

12 107,23 105,77 104,28 102,78 101,41 100,02 98,61 97,34 96,10 94,74 93,56 

13 105,92 104,46 102,97 101,46 100,09 98,71 97,30 96,03 94,78 93,43 92,25 

14 104,45 102,99 101,50 100,00 98,63 97,24 95,84 94,56 93,32 91,96 90,78 

15 102,71 101,25 99,76 98,25 96,88 95,50 94,09 92,82 91,57 90,22 89,04 

16 100,75 99,29 97,80 96,29 94,92 93,54 92,13 90,86 89,61 88,26 87,08 

17 98,88 97,41 95,93 94,42 93,05 91,67 90,26 88,98 87,74 86,39 85,21 

18 97,09 95,62 94,14 92,63 91,26 89,88 88,47 87,19 85,95 84,60 83,42 

19 95,37 93,91 92,42 90,92 89,55 88,16 86,75 85,48 84,23 82,88 81,70 

20 93,72 92,26 90,77 89,27 87,90 86,51 85,10 83,83 82,59 81,23 80,05 

 

𝑺𝑷𝑳𝒔,𝒃,𝒑 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

S 
E 
C 
C 
I 
O 
N 
E 
S 

1 96,38 95,21 94,04 92,99 91,92 90,85 89,88 88,95 87,94 87,07 

2 96,15 94,99 93,82 92,76 91,69 90,62 89,66 88,73 87,72 86,85 

3 95,80 94,64 93,47 92,41 91,35 90,27 89,31 88,38 87,37 86,50 

4 95,51 94,34 93,17 92,11 91,05 89,98 89,01 88,08 87,07 86,20 

5 95,13 93,96 92,79 91,73 90,67 89,60 88,63 87,70 86,69 85,82 

6 95,39 94,22 93,05 92,00 90,93 89,86 88,89 87,96 86,95 86,08 

7 95,60 94,44 93,27 92,21 91,14 90,07 89,11 88,18 87,17 86,30 

8 95,53 94,36 93,19 92,14 91,07 90,00 89,03 88,10 87,09 86,22 

9 95,14 93,97 92,80 91,74 90,68 89,61 88,64 87,71 86,70 85,83 

10 94,46 93,30 92,13 91,07 90,00 88,93 87,97 87,04 86,03 85,16 

11 93,54 92,38 91,21 90,15 89,08 88,01 87,05 86,12 85,11 84,24 

12 92,41 91,25 90,07 89,02 87,95 86,88 85,92 84,98 83,97 83,11 

13 91,10 89,93 88,76 87,70 86,64 85,57 84,60 83,67 82,66 81,79 

14 89,63 88,47 87,30 86,24 85,17 84,10 83,14 82,21 81,20 80,33 
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15 87,89 86,72 85,55 84,49 83,43 82,36 81,39 80,46 79,45 78,58 

16 85,93 84,76 83,59 82,53 81,47 80,40 79,43 78,50 77,49 76,62 

17 84,06 82,89 81,72 80,66 79,60 78,52 77,56 76,63 75,62 74,75 

18 82,27 81,10 79,93 78,87 77,81 76,73 75,77 74,84 73,83 72,96 

19 80,55 79,39 78,21 77,16 76,09 75,02 74,06 73,12 72,11 71,25 

20 78,90 77,74 76,57 75,51 74,44 73,37 72,41 71,47 70,47 69,60 

 

10. Aquí, se deben sumar logarítmicamente las contribuciones de cada una de 

las secciones de flujo, logrando determinar el nivel de presión acústica en cada banda 

de frecuencia, para cada punto de interés, según la siguiente expresión: 

𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝 = 10 𝑙𝑜𝑔 (∑ 10𝑆𝑃𝐿𝑠,𝑏,𝑝/10

20

𝑠=1

) 

Los valores obtenidos de la simulación del nivel de presión acústica en decibeles, 

para cada vehículo se muestran en las tablas siguientes: 

Ares I: 

𝑺𝑷𝑳𝒃,𝒑 [𝒅𝑩] 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 

Puntos 

evaluados 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟓𝟔, 𝟒 
135,95 137,14 138,27 139,25 140,04 140,53 140,77 140,68 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟖𝟑, 𝟖 
132,82 134,02 135,13 136,11 136,89 137,39 137,63 137,54 

 

𝑺𝑷𝑳𝒃,𝒑 [𝒅𝑩] 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

100 125 160 200 250 315 400 500 

Puntos 

evaluados 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟓𝟔, 𝟒 
140,29 139,62 138,58 137,48 136,28 134,98 133,59 132,30 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟖𝟑, 𝟖 
137,15 136,49 135,45 134,35 133,16 131,86 130,46 129,16 

 

𝑺𝑷𝑳𝒃,𝒑 [𝒅𝑩] 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

630 800 1000 1250 1600 2000 2500 3150 

Puntos 

evaluados 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟓𝟔, 𝟒 
130,94 129,55 128,33 127,13 125,79 124,55 123,32 122,08 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟖𝟑, 𝟖 
127,80 126,41 125,18 123,98 122,63 121,39 120,16 118,92 

 

𝑺𝑷𝑳𝒃,𝒑 [𝒅𝑩] 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

Puntos 

evaluados 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟓𝟔, 𝟒 
120,83 119,69 118,55 117,39 116,35 115,35 114,25 113,31 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟖𝟑, 𝟖 
117,67 116,53 115,39 114,23 113,19 112,19 111,09 110,15 
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Saturno V: 

𝑺𝑷𝑳𝒃,𝒑 [𝒅𝑩] 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

16 20 25 31,5 40 50 63 80 

Puntos 

evaluados 

𝒙 = 𝟓 

𝒚 = 𝟒𝟓, 𝟐 
146,66 147,08 147,21 147,00 146,42 145,58 144,49 143,20 

𝒙 = 𝟑 

𝒚 = 𝟖𝟓, 𝟑 
142,70 143,08 143,18 142,94 142,33 141,48 140,37 139,07 

 

𝑺𝑷𝑳𝒃,𝒑 [𝒅𝑩] 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

100 125 160 200 250 315 400 500 

Puntos 

evaluados 

𝒙 = 𝟓 

𝒚 = 𝟒𝟓, 𝟐 
141,93 140,64 139,18 137,85 136,52 135,15 133,73 132,46 

𝒙 = 𝟑 

𝒚 = 𝟖𝟓, 𝟑 
137,79 136,48 134,99 133,64 132,29 130,90 129,46 128,18 

 

𝑺𝑷𝑳𝒃,𝒑 [𝒅𝑩] 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

630 800 1000 1250 1600 2000 2500 3150 

Puntos 

evaluados 

𝒙 = 𝟓 

𝒚 = 𝟒𝟓, 𝟐 
131,20 129,90 128,66 127,42 126,07 124,89 123,74 122,57 

𝒙 = 𝟑 

𝒚 = 𝟖𝟓, 𝟑 
126,89 125,57 124,33 123,08 121,73 120,55 119,40 118,23 

 

𝑺𝑷𝑳𝒃,𝒑 [𝒅𝑩] 
BANDAS DE FRECUENCIA – 1/3 DE OCTAVAS [Hz] 

4000 5000 6300 8000 10000 12500 16000 20000 

Puntos 

evaluados 

𝒙 = 𝟓 

𝒚 = 𝟒𝟓, 𝟐 
121,40 120,34 119,28 118,20 117,24 116,31 115,30 114,43 

𝒙 = 𝟑 

𝒚 = 𝟖𝟓, 𝟑 
117,06 116,01 114,94 113,87 112,90 111,97 110,96 110,09 

 

11. Finalmente, el nivel de presión acústica global se determina sumando 

logarítmicamente todas las contribuciones del 𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝 correspondientes a todas las 

bandas de frecuencia que se consideraron en el cálculo, tal como lo muestra la 

siguiente expresión: 

𝑆𝑃𝐿𝑂𝐴,𝑝 = 10 𝑙𝑜𝑔 (∑ 10𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝/10

32

𝑏=1

) 

Ares I: 

Puntos 

evaluados 
𝑺𝑷𝑳𝑶𝑨,𝒑 [𝒅𝑩] 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟓𝟔, 𝟒 
150,73 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟖𝟑, 𝟖 
147,59 
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Saturno V: 

Puntos 

evaluados 
𝑺𝑷𝑳𝑶𝑨,𝒑 [𝒅𝑩] 

𝒙 = 𝟓 

𝒚 = 𝟒𝟓, 𝟐 
155,89 

𝒙 = 𝟑 

𝒚 = 𝟖𝟓, 𝟑 
151,82 

 

Para finalizar, en el Anexo de este trabajo se presenta el código realizado con el 

software comercial, tal como fue desarrollado y ejecutado para la obtención de los 

resultados aquí presentados. 
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RESULTADOS DE LA SIMULACIÓN 

 

Luego de haber obtenido los valores mostrados en las tablas de la sección 

anterior, el software devuelve varias gráficas que permiten comparar los resultados de 

la simulación respecto de los valores reales.  

Cabe destacar, que los resultados están expresados en decibeles mediante el 

nivel de presión acústica (SPL), pero es conveniente expresarlos de otra manera para 

poder cuantificar el efecto que genera este fenómeno en las estructuras circundantes 

y equipamiento del vehículo. Es por esto que se transformó el nivel de presión acústica 

en decibeles en presión acústica expresada en pascales, obteniendo así una lectura 

más directa y representativa de la carga acústica. La forma para realizar la conversión 

de decibeles a pascales es la siguiente: 

𝑆𝑃 = 𝑝0 ∙ 10𝑆𝑃𝐿/20 

donde 𝑆𝑃 es la presión acústica expresada en pascales y 𝑝0 es la presión de referencia, 

correspondiente a 2 ∙ 10−5 𝑃𝑎. A continuación se muestran gráficas comparando el 

nivel de presión acústica (SPL) en cada punto evaluado, para todo el espectro de 

frecuencias, incorporando los datos obtenidos de ensayos y lanzamientos. También se 

muestran las curvas de la presión acústica expresada en pascales, luego de haber 

aplicado la conversión de unidades: 

 

Ares I: 

 

Punto de evaluación:  

𝑥 = 2,8 𝑚 

𝑦 = 56,4 𝑚 
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Figura 19: Nivel de presión acústica evaluado a 56,4 m para el Ares I 

 
Figura 20: Presión acústica evaluada a 56,4 m para el Ares I 

 

Punto de evaluación:  

𝑥 = 2,8 𝑚 

𝑦 = 83,8 𝑚 
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Figura 21: Nivel de presión acústica evaluado a 83,8 m para el Ares I 

 
Figura 22: Presión acústica evaluada a 83,8 m para el Ares I 
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Figura 23: Distribución de las fuentes sonoras a lo largo del flujo de gases 

Saturno V: 

 

Punto de evaluación:  

𝑥 = 5 𝑚 

𝑦 = 45,2 𝑚 

 
Figura 24: Nivel de presión acústica evaluado a 45,2 m para el Saturno V 
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Figura 25: Presión acústica evaluada a 45,2 m para el Saturno V 

 

Punto de evaluación: 

𝑥 = 3𝑚 

𝑦 = 85,3𝑚 

 
Figura 26: Nivel de presión acústica evaluado a 85,3 m para el Saturno V 
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Figura 27: Presión acústica evaluada a 85,3 m para el Saturno V 

 

 
Figura 28: Distribución de las fuentes sonoras a lo largo del flujo de gases 

 
Como puede apreciarse en las figuras 23 y 28, el software también arroja un 

gráfico mostrando la ubicación de las fuentes sonoras que influyeron en la simulación, 
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destacando, para mayor claridad, la posición del deflector de flujo y de la sección de 

salida de la tobera.  

Vale aclarar que en los cálculos que permiten obtener el nivel de presión acústica 

se ha añadido un margen de 13 dB para contemplar los efectos de la reflexión del 

sonido sobre la superficie del vehículo, el efecto de las estructuras reflectantes que 

rodean al mismo y los posibles errores debidos a la incertidumbre de los datos y 

características de los vehículos espaciales, ya que, como se mencionó anteriormente, 

el método no tiene en cuenta estas consideraciones (K. M. Eldred, 1971).  De esta 

manera, los resultados obtenidos estarían representando las condiciones más 

desfavorables, es decir que la simulación arroja valores conservativos, como puede 

apreciarse en las figuras anteriores. 

Por otro lado, analizando los resultados obtenidos del nivel de presión acústica 

global 𝑆𝑃𝐿𝑂𝐴,𝑝, se procede a compararlos con los valores reales: 

 

Ares I: 

Puntos 

evaluados 

𝑺𝑷𝑳𝑶𝑨,𝒑 [𝒅𝑩] 

Simulación Real 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟓𝟔, 𝟒 
150,73 149,2 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟖𝟑, 𝟖 
147,59 145,4 

 

Saturno V: 

Puntos 

evaluados 

𝑺𝑷𝑳𝑶𝑨,𝒑 [𝒅𝑩] 

Simulación Real 

𝒙 = 𝟓 

𝒚 = 𝟒𝟓, 𝟐 
155,89 147,4 

𝒙 = 𝟑 

𝒚 = 𝟖𝟓, 𝟑 
151,82 150,8 

 

Finalmente, se toman los valores reales y los obtenidos de la simulación del nivel 

de presión acústica global en decibeles, 𝑆𝑃𝐿𝑂𝐴,𝑝, y se realizan las conversiones, según 

la expresión presentada anteriormente, para obtener la presión acústica global en 

cada punto de interés, 𝑆𝑃𝑂𝐴,𝑝, expresada en Pascales. 
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Ares I: 

Puntos 

evaluados 

𝑺𝑷𝑶𝑨,𝒑 [𝑷𝒂] 

Simulación Real 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟓𝟔, 𝟒 
687,53 576,81 

𝒙 = 𝟐, 𝟖 

𝒚 = 𝟖𝟑, 𝟖 
479,07 372,42 

 

Saturno V: 

Puntos 

evaluados 

𝑺𝑷𝑶𝑨,𝒑 [𝑷𝒂] 

Simulación Real 

𝒙 = 𝟓 

𝒚 = 𝟒𝟓, 𝟐 
1245,52 468,85 

𝒙 = 𝟑 

𝒚 = 𝟖𝟓, 𝟑 
779,47 693,47 
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CONCLUSIONES 

 

Analizando los resultados obtenidos en la simulación, es necesario realizar dos 

evaluaciones distintas según se trate de uno u otro vehículo. 

Para el caso del Ares I, podemos observar que las curvas que representan el nivel 

de presión acústica o SPL, para ambos puntos en estudio, tienen un muy buen ajuste 

respecto de los datos reales, siempre con un margen desde el punto de vista de la 

seguridad, es decir, que los valores predichos son algo mayores que los obtenidos en 

ensayos y lanzamientos. Esto se debe a que, como se mencionó con anterioridad, la 

simulación realiza el cálculo teniendo en cuenta las condiciones más desfavorables, 

devolviendo resultados algo conservativos, pero que no dejan de ser una importante 

fuente de información a la hora de ser utilizados, por ejemplo en la etapa de pre-

diseño y diseño. También se puede ver que los valores del nivel de presión acústica 

global, 𝑆𝑃𝐿𝑂𝐴,𝑝, obtenidos de la simulación son algo mayores que los reales pero 

dentro de lo esperado, por los mismos motivos explicados recientemente. Sin 

embargo, algo realmente destacable es que las frecuencias en las que se producen los 

picos de máximo nivel de presión acústica, tanto en los resultados de la simulación 

como en los datos verídicos, son similares, lo que termina por redondear una buena 

predicción según las condiciones aquí propuestas. 

Por otro lado, según lo obtenido para el Saturno V, se puede apreciar que las 

curvas del nivel de presión acústica no generan un buen ajuste respecto de los datos 

reales, en el sentido de que no hay correspondencia entre los valores máximos de los 

niveles de presión acústica, como tampoco la hay respecto de las frecuencias en que 

estos picos máximos se alcanzan. Más allá de esto, se puede rescatar que las curvas 

poseen la misma pendiente y que los valores predichos son similares respecto de los 

datos reales a partir de los 100 Hz, lo que puede verse como algo positivo cuando es 

necesario obtener una primera aproximación de las cargas acústicas generadas. 

Además, los valores del nivel de presión acústica global, 𝑆𝑃𝐿𝑂𝐴,𝑝, son mayores que los 

obtenidos en ensayos y lanzamientos pero dentro de lo aceptable, siendo el caso más 

crítico el obtenido en el punto a 45,2 m desde la tobera, que está 10 dB por encima de 
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lo real. Los valores de la presión acústica global, 𝑆𝑃𝑂𝐴,𝑝, pueden apreciarse bastante 

disímiles debido a que la escala de conversión posee un crecimiento exponencial, es 

decir, que pequeñas variaciones del nivel de presión acústica en decibeles pueden 

generar grandes variaciones de la presión acústica en Pascales, sobre todo cuando los 

valores son cada vez más grandes.  

Teniendo en cuenta lo desarrollado hasta aquí, es necesario aclarar que tanto la 

configuración como el sistema propulsivo de ambos vehículos son diferentes. El 

Saturno V utiliza, en su primera etapa, una disposición de cinco motores de 

combustible líquido, mientras que la primera etapa del Ares I posee un solo motor 

cohete de propulsión sólida que tiene la particularidad de ser reutilizable (RSRM - 

Reusable Solid Rocket Motor). Es posible que estas diferencias sean las que han 

generado las discrepancias en las simulaciones para cada vehículo, añadiendo además 

la poca información disponible sobre los datos de entrada propios de cada motor 

como también algunos referidos al flujo de gases de escape, los cuales eran necesarios 

para implementar correctamente el método.  

En definitiva, se puede decir que la simulación predice muy bien el campo 

acústico cuando se trata del Ares I, o bien cualquier otro vehículo que posea 

características similares en cuanto al sistema propulsivo, configuración y propiedades 

del flujo de gases de escape. Por otro lado, la predicción realizada sobre el Saturno V 

arroja resultados algo conservativos, sin tener la certeza sobre los valores máximos del 

nivel de presión acústica, ni las frecuencias a las cuales se obtienen estos valores 

máximos. Aun así, los resultados conforman información valiosa para cuando es 

necesario obtener una primera aproximación o noción acerca de las cargas acústicas 

en el lanzamiento. De más está decir que todas las predicciones que permite realizar el 

programa no deben ser tomadas como datos fehacientes, sino como un conocimiento 

obtenido previo a la etapa de ensayos, que contribuye en la etapa de diseño y que 

deberá ser corroborado luego con las pruebas y verificaciones pertinentes. 
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ANEXO 
 

Acoustic_Prediction.m 

 

clear all; 

close all; 

  

gamma=1.4; % Coeficiente de dilatación adiabática del aire 

R=286.9; % Constante universal de los gases [J/Kg*K] 

T=293.15; % Temperatura ambiente considerada [K] 

  

[oc, bwoc, thoc, bwto, real45_2x, real45_2y, real85_3x, real85_3y, 

real56_4x, real56_4y, real83_8x, real83_8y] = calc_cond ( ); 

  

disp('Seleccione un vehículo espacial para comenzar la simulación') 

disp('Ares I               1'); 

disp('Saturno V            2'); 

vehiculo=input(''); 

  

if vehiculo==1 

    [eta, F, n, Ue, dei, h, Te, gammae, Rs] = ares_properties( ); % 

Función que contiene información del vehículo 

    ypc=[56.4 83.8]; % Designación de puntos a evaluar 

    xpc=[2.8 2.8]; 

elseif vehiculo==2 

    [eta, F, n, Ue, dei, h, Te, gammae, Rs] = saturn_properties( );% 

Función que contiene información del vehículo 

    ypc=[45.2 85.3]; % Designación de puntos a evaluar 

    xpc=[5 3]; 

else 

   disp('Valor incorrecto, ejecute nuevamente el programa'); 

end 

  

disp('Introduzca la distancia entre la sección de salida de la tobera 

y el deflector del flujo de escape [m]'); 

x1=input(''); 

  

disp('En que rango de frecuencias desea realizar los cálculos?'); 
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disp('Octavas              1'); 

disp('1/3 octavas          2'); 

q=input(' '); 

  

if q==1 % Determinación de la banda de frecuencias a utilizar en el 

cálculo 

    lengthoc=length(oc); 

    frec=oc; 

    delta=bwoc; 

elseif q==2 

    lengthoc=length(thoc); 

    frec=thoc; 

    delta=bwto; 

else 

    disp('Valor incorrecto, ejecute nuevamente el programa'); 

end 

  

disp('Introduzca el ángulo de desviación del flujo respecto de la 

horizontal luego de impactar con el deflector [°]'); 

alpha=input(''); 

  

disp('Introduzca la cantidad de secciones en que se desea dividir el 

flujo de gases de escape'); 

ns=input(''); 

  

Woa=(eta/2)*n*F*Ue; % Potencia acústica global [W] 

Lw=10*log10(Woa/10^-12); % Nivel de potencia acústica global [dB] 

de=sqrt(n)*dei; % Diámetro de la sección de salida de la tobera [m] 

a0=(sqrt(gamma*R*T)); % Velocidad del sonido a nivel del mar [m/s] 

ae=(sqrt(gammae*Rs*Te)); % Velocidad del sonido en el flujo de escape 

en la sección de salida de la tobera [m/s]  

Me=Ue/ae; % Número de Mach en la sección de salida de la tobera 

xt_De=1.75*(1+0.38*Me)^2; 

xt=de*1.75*(1+0.38*Me)^2; % Longitud del núcleo potencial [m] 

xf=xt*2.5; % Longitud del flujo de gases de escape considerado [m] 

  

if xt>x1 %Determinación del nucleo potencial/finalizado 

    xt=x1*1.19; 

else 

end 

  

Dx=xf/ns; % Longitud de cada sección de flujo 

xi=Dx/2;  

ly=length(ypc); 

lx=length(xpc); 

i=1; 

k=1; 

j=1; 

m=1; 

s=1; 
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for i=1:ns % Bucle que itera para cada sección del flujo de gases 

    x=xi+Dx*(i-1); % Posición de las fuentes sonoras sobre el eje del 

flujo 

    x2(i)=x; % Vector acumulador de las posiciones de las fuentes 

sonoras 

    ax_pos=x/xt; 

    ax_pos_c(i)=ax_pos; 

     

    if (ax_pos<=1.13) % Nap=Potencia acústica normalizada por unidad 

de longitud del núcleo potencial 

        Nap=-88.059*(ax_pos)^6 + 372.74*(ax_pos)^5 - 639.69*(ax_pos)^4 

+ 576.3*(ax_pos)^3 - 298.82*(ax_pos)^2 + 98.657*(ax_pos) - 26.122; 

    elseif (ax_pos>1.13 && ax_pos<=2.62) 

        Nap=-0.197*(ax_pos)^4 + 2.6695*(ax_pos)^3 - 14.596*(ax_pos)^2 

+ 29.442*(ax_pos) - 22.386; 

    elseif (ax_pos>2.62) 

        Nap=-0.168*(ax_pos)^3 + 2.7357*(ax_pos)^2 - 19.559*(ax_pos) + 

28.808; 

    end 

     

    Napc(i)=Nap; % Vector acumulador de los valores de "Nap" obtenidos 

    Dx_xt=Dx/xt; 

    Lws=Nap+Lw+10*log10(Dx/xt); % Nivel de potencia acústica global de 

cada sección "s" del flujo de escape 

    Lwsc(i)=Lws; % Vector acumulador de los valores de "Lws" obtenidos 

     

    if x<x1 % Determinación de las coordenas de cada fuente sonora 

        xs=0; 

        ys=x1-x; 

    else 

        xs=(x-x1)*cosd(alpha); % Posición en abcisas del centro de la 

sección de flujo 

        ys=(x-x1)*sind(alpha); % Posición en ordenadas del centro de 

la sección de flujo 

    end 

     

    xsc(i)=xs; % Vector agrupador de las posiciones en abcisas 

    ysc(i)=ys; % Vector agrupador de las posiciones en ordenadas 

     

    for k=1:ly % Bucle para calcular las distancias y ángulos entre 

los puntos sobre el cohete y las fuentes sonoras sobre el flujo de 

escape 

        ypr=x1+ypc(k); 

        xpr=xpc(k); 

         

        if xs<xpr 

            beta=180-atand((ypr-ys)/(xpr-xs));  

        else 

            beta=atand((ypr-ys)/(xs-xpr)); 
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        end 

             

        betac(i,k)=beta; 

        r=(ypr-ys)/sind(beta); 

        rc(i,k)=r; % Matriz agrupadora de las distancias entre cada 

fuente acústica y cada punto a evaluar 

         

        if xs==0 

            theta=180-atand(xpr/(ypr-ys)); 

        else 

            theta=180-alpha-beta; 

        end 

         

        thetac(i,k)=theta; % Matriz agrupadora de los ángulos 

comprendido entre el eje del flujo y la dirección de "r" 

    end 

     

    thetavector=thetac(i,:); 

     

    for j=1:lengthoc % Bucle que permite evaluar las frecuencias sobre 

cada sección del flujo de escape  

        f=frec(j); 

        Deltafb=delta(j); 

        st=(f*de/Ue); % Número de Strouhal 

        stc(j)=st; % Vector agrupador de los valores del Número de 

Strouhal 

        mst=(f*x*ae)/(Ue*a0); % Número de Strouhal modificado 

        mstc(i,j)=mst; % Matriz agrupadora de los valores del Número 

de Strouhal modificado 

             

        if (mst<=0.77) % Nrsl=espectro normalizado de potencia 

acústica 

            Nrsl=4.3429*log(mst)-7;           

        elseif (mst>0.77 && mst<=3.57) 

            Nrsl=0.0598*mst^5-0.7693*mst^4+4.1149*mst^3-

11.85*mst^2+16.652*mst-15.563; 

        elseif (mst>3.57) 

            Nrsl=-9.989*log(mst)+2.5; 

        end 

         

        Nrslc(i,j)=Nrsl; % Matriz acumuladora de los valores de "Nrsl" 

obtenidos 

        Lwsb=Nrsl+Lws-10*log10((Ue*a0)/(x*ae))+log10(Deltafb); % Nivel 

de potencia acústica global de en cada sección "s" del flujo de 

escape, debido a cada banda de frecuencia "b" 

        Lwsbc(i,j)=Lwsb; % Matriz acumuladora de los valores de "Lwsb" 

obtenidos 

         

        for m=1:ly % Bucle que determina el DI para cada sección sobre 

cada punto a evaluar 
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            thetaDI=thetavector(m); 

            thetacounter(m)=thetaDI; 

                      

            if (thetaDI<170)% Determinación del DI por la tercera 

ecuación de Wilby 

                

DI_Wilby3=0.088828+7.411814*log10(st)+1.607279*(log10(st))^2; 

            elseif (thetaDI>=170) && (thetaDI<=180) && (st>0.04345) 

                

DI_Wilby3=0.088828+7.411814*log10(st)+1.607279*(log10(st))^2; 

            elseif (thetaDI>=170) && (thetaDI<=180) && (st<=0.04345) 

&& (st>=0.01) 

                

DI_Wilby3=0.088828+7.411814*log10(st)+1.607279*(log10(st))^2+61.7691+4

5.3515*log10(st); 

            elseif (thetaDI>=170) && (thetaDI<=180) && (st<0.01) 

                

DI_Wilby3=0.088828+7.411814*log10(st)+1.607279*(log10(st))^2-28.9339; 

            end 

                        

            DI_Wilby3_C(i,j,m)=DI_Wilby3; 

        end 

         

    end 

     

end 

  

for s=1:ns % Bucle que itera según el número de secciones y toma en 

cada iteración una fila de las matrices Lwsbc y rc 

    FilaLWSB=Lwsbc(s,:); 

    FilaRC=rc(s,:); 

        

    for ss=1:lengthoc % Bucle que itera según el número de frecuencias 

        ElementoLWSB=FilaLWSB(ss); 

         

        for sss=1:ly % Bucle que itera según la cantidad de puntos a 

evaluar y arma una matriz cúbica correspondiente al SPLsbp, cuyas 

dimensiones son el número de secciones de flujo, el número de 

fecuencias y la cantidad de puntos a evaluar. 

            ElementoRC=FilaRC(sss); 

            SPLsbp_DI(s,ss,sss)=ElementoLWSB-10*log10(ElementoRC^2)-

11; % Matriz cúbica correspondiente al SPLsbp sin tener en cuenta el 

DI 

        end 

     

    end 

     

end 
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SPLsbp=SPLsbp_DI+DI_Wilby3_C; % Matriz cúbica correspondiente al 

SPLsbp contemplando el DI  

  

for v=1:ly % Bucle que permite obtener el SPLbp, el SPbp y los 

gráficos 

    SPLsbpPLANO_Wilby3=SPLsbp(:,:,v); 

    EXP_Wilby3=10.^(SPLsbpPLANO_Wilby3/10); 

    SPLbp_Wilby3=10*log10(sum(EXP_Wilby3))+13; % Vector que contiene 

los valores SPLbp, considerando cada frecuencia y cada punto a evaluar 

    SPbp_Wilby3=(2*(10^-5))*10.^(SPLbp_Wilby3/20);% Vector que 

contiene los valores SPbp, considerando cada frecuencia y cada punto a 

evaluar 

    yrocket=ypc(v); 

    xrocket=xpc(v); 

     

    if q==1 

        semilogx(oc,SPLbp_Wilby3,'b'); 

        xlabel('Octavas [Hz]'); 

        ylabel('SPL [dB//20µPa]'); 

        title(yrocket); 

        hold on 

         

        if yrocket==56.4 

            plot(real56_4x,real56_4y,'m*'); 

        elseif yrocket==83.8 

            plot(real83_8x,real83_8y,'m*'); 

        elseif yrocket==45.2 

            plot(real45_2x,real45_2y,'m*'); 

        elseif yrocket==85.3 

            plot(real85_3x,real85_3y,'m*'); 

        end 

         

        legend('Predicción SPL', 'Datos reales 

SPL','Location','southwest'); 

        figure 

        semilogx(oc,SPbp_Wilby3,'r'); 

        xlabel('Octavas [Hz]'); 

        ylabel('Presión Acustica [Pa]'); 

        title(yrocket); 

        hold on 

        legend('Predicción Presión Acustica'); 

        figure 

    elseif q==2 

        semilogx(thoc,SPLbp_Wilby3,'b'); 

        xlabel('1/3 Octavas [Hz]'); 

        ylabel('SPL [dB//20µPa]'); 

        title(yrocket); 

        hold on 

                         

        if yrocket==56.4 

            plot(real56_4x,real56_4y,'m*'); 
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        elseif yrocket==83.8 

            plot(real83_8x,real83_8y,'m*'); 

        elseif yrocket==45.2 

            plot(real45_2x,real45_2y,'m*'); 

        elseif yrocket==85.3 

            plot(real85_3x,real85_3y,'m*'); 

        end 

             

        legend('Predicción SPL','Datos reales SPL', 

'Location','southwest'); 

        figure 

        semilogx(thoc,SPbp_Wilby3,'r'); 

        xlabel('1/3 Octavas [Hz]'); 

        ylabel('Presión Acustica [Pa]'); 

        title(yrocket); 

        hold on 

        legend('Predicción Presión Acustica'); 

        figure    

    end 

     

    EXP2_Wilby3=10.^(SPLbp_Wilby3/10); 

    SPLoap_Wilby3(v)=10*log10(sum(EXP2_Wilby3)); % Vector que contiene 

el valor de SPLoap en cada punto evaluado 

    SPoap_Wilby3=(2*(10^-5))*10.^(SPLoap_Wilby3/20);% Vector que 

contiene el valor de SPoap en cada punto evaluado 

end 

  

plot(xsc,ysc,'b*'); 

hold on; 

plot([-4 0 4],[x1 x1 x1],'r-'); 

hold on 

plot([-2 0 2],[2 0 -2],'m'); 

hold on 

xlabel('Dirección x'); 

ylabel('Dirección y'); 

axis ([-10 80 -10 50]); 

title ('Distribución de fuentes sonoras'); 

legend('Fuentes sonoras', 'Sección de salida de la tobera', 'Deflector 

del flujo de gases'); 

 

 

calc_cond.m 

 

function [octave, bandwidthoc, thirdoctave, bandwidththoc, real45_2x, 

real45_2y, real85_3x, real85_3y, real56_4x, real56_4y, real83_8x, 

real83_8y] = calc_cond ( ); 

  

octave=[16 31.5 63 125 250 500 1000 2000 4000 8000 16000]; % Octavas 

  



  Anexo 

 

 
Proyecto Integrador Ingeniería Aeronáutica – Francisco Sahade  pág. 72 

 
 

bandwidthoc=[11 22 44 89 178 355 710 1420 2840 5680 11360]; % Ancho de 

banda de cada frecuencia en octavas 

  

thirdoctave=[16 20 25 31.5 40 50 63 80 100 125 160 200 250 315 400 500 

630 800 1000 1250 1600 2000 2500 3150 4000 5000 6300 8000 10000 12500 

16000 20000]; % 1/3 de octavas 

  

bandwidththoc=[3.7 4.6 5.8 7.3 9.2 11.5 14.6 18.3 22.9 29 37 46 58 73 

92 115 146 183 231 291 365 461 579 730 919 1156 1456 1834 2307 2910 

3650 4610]; % Ancho de banda de cada frecuencia en 1/3 de octavas 

  

%%%%%%% SATURNO V %%%%%%% 

  

% Datos reales a 45.2m 

real45_2x=[39.6119  50.877  63.7306 80.8367 101.259 126.841 160.887 

204.072 255.628 316.228 401.108 502.443 629.38  808.367 1012.59 

1268.41 1588.86 1990.27 2556.28]; 

real45_2y=[135.568  137.698 138.124 138.854 138.732 136.846 135.142 

133.864 132.525 132.039 132.343 130.456 129.3   128.387 127.353 

126.258 125.649 125.162 123.093]; 

  

% Datos reales a 85.3m 

real85_3x=[48.71    59.88   71.64   80.98   91.86   101.97  113.47  

216.61  321.83  420.24  519.70  622.06  728.32  815.60  913.37  

1034.88 2028.87 3063.88]; 

real85_3y=[135.56   137.86  138.41  138.15  139.24  138.81  138.41  

133.88  132.26  132.14  130.32  129.04  128.47  128.24  127.41  127.44  

125.36  118.97]; 

  

%%%%%%% ARES I %%%%%%% 

  

% Datos reales a 56.4m 

real56_4x=[19.9521  24.9087 32.1272 40.1303 50.1178 62.6222 79.5126 

99.3734 126.108 160.18  203.392 250.193 317.776 390.95  496.397 

620.472 775.525 984.966 1250.8  1588.67 2017.62 2522.61]; 

real56_4y=[128.136  132.894 133.787 135.818 138.758 139.197 138.954 

138.258 140.742 138.681 138.211 137.288 135.454 133.85  133.607 

132.228 131.077 129.471 128.546 126.712 125.333 122.591]; 

  

% Datos reales a 83.8 m 

real83_8x=[19.558   24.9001 31.2161 39.1232 49.8771 61.505  78.4184 

98.3232 123.355 157.255 197.263 247.462 315.393 389.358 488.6   

622.932 781.451 996.251 1229.95 1568.39]; 

real83_8y=[122.797  128.585 130.674 134.15  133.233 136.939 135.56  

136.955 135.344 134.659 133.741 132.593 133.063 131.221 128.454 

127.306 126.157 125.241 123.167 121.094]; 
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ares_properties.m 

 

function [ efficiency, thrust, nozzles, exitvelocity, exitdiameter, 

height, Te, gammae, Rs] = ares_properties( ) 

  

% Propiedades Ares I 

  

efficiency=0.01; % Eficiencia acustica del motor cohete 

thrust=14634649.1; % Empuje de cada motor [N] 

nozzles=1; % Cantidad de toberas 

exitvelocity= 2529.84; % Velocidad de salidad de una tobera 

completamente expandida [m/s] 

exitdiameter=4.401; % Diámetro de salida de cada tobera [m] 

height=94; % Altura del vehículo [m] 

Te=3477; % Temperatura de los gases en la sección de salida de la 

tobera [K] 

gammae=1.25; % Coeficiente de dilatación adiabática de los gases de 

escape en la sección de salida de la tobera 

Rs=8.314472/(26/1000); % Constante de los gases de escape [J/Kg*K] 

 

 

saturn_properties.m 

 

function [ efficiency, thrust, nozzles, exitvelocity, exitdiameter, 

height, Te, gammae, Rs] = saturn_properties( ) 

  

% Propiedades Saturn V 

  

efficiency=0.01; % Eficiencia acustica del motor cohete 

thrust=6672333; % Empuje de cada motor [N] 

nozzles=5; % Cantidad de toberas 

exitvelocity= 2585; % Velocidad de salidad de una tobera completamente 

expandida [m/s] 

exitdiameter=3.53; % Diámetro de salida de cada tobera [m] 

height=110.6; % Altura del vehículo [m] 

Te=3572; % Temperatura de los gases en la sección de salida de la 

tobera [K] 

gammae=1.22; % Coeficiente de dilatación adiabática de los gases de 

escape en la sección de salida de la tobera 

Rs=8.314472/(21.5/1000); % Constante de los gases de escape [J/Kg*K] 

 
 


