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SIMBOLOGIA

a, = Velocidad del sonido a nivel del mar

a, = Velocidad del sonido en el flujo de escape en la seccidn de salida de la tobera

d, = Didmetro de la seccién de salida de la tobera

d,.; = Didmetro de salida de cada una de las toberas

DI = Indice de direccionalidad

f = Valor de la frecuencia en cuestion

F = Empuje de cada motor

h = Altura del vehiculo

L,, = Nivel de potencia acustica global

L,, s = Nivel de potencia acustica global de cada seccion s del flujo de escape

Ly sp» = Nivel de potencia acustica global de en cada seccion s del flujo de escape,
debido a cada banda de frecuencia b

M = Masa molar de los gases de escape

M, = Numero de Mach en la seccidn de salida de la tobera

n = Numero de toberas

Do = Presidn de referencia

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

R = Constante universal de los gases

R; = Constante de los gases de escape

SP = Presion acustica

SPLy, = Nivel de presion acustica en cada punto de interés p, debido a cada banda de
frecuencia b

SPLyap = Nivel de presion acustica global, en un determinado punto p

SPLgp, = Nivel de presion acustica en cada punto evaluado p, debido a la banda de
frecuencia b, con la contribucion de la seccién s del flujo de escape

st = Numero de Strouhal

st = Numero de Strouhal modificado

T = Temperatura ambiente
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T, = Temperatura de los gases en la seccion de salida de la tobera

U, = Velocidad de salida de la tobera

Wy 4 = Potencia acustica global

W;.es = Potencia acustica de referencia

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

x, = Distancia entre la tobera y el deflector

Xs = Longitud del flujo de gases de escape considerado

x; = Longitud del nucleo potencial

x{ = Longitud del nucleo potencial considerando el concepto de nucleo finalizado

y. = Coeficiente de dilatacién adiabatica de los gases de escape

a = Angulo que describe la desviacidn de los gases de escape luego de impactar con el
deflector respecto de la horizontal

y = Coeficiente de dilatacidn adiabatica del aire

y. = Coeficiente de dilatacion adiabatica de los gases de escape en la seccion de salida
de la tobera

Af, = Ancho de banda de la frecuencia b

Ax = Longitud de las secciones del flujo de escape

n = Eficiencia sonora del motor

8 = Angulo comprendido entre el eje del flujo y la direccién de r
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Introduccion

INTRODUCCION

El objetivo del presente trabajo consiste en determinar las cargas acusticas
producidas por el sistema propulsivo de un vehiculo espacial en el momento de su
lanzamiento, implementando un cédigo computacional basado en una metodologia de
calculo semi-empirica propuesta por K. M. Eldred en 1971 y revisada por J. M. Haynes
y R. J. Kenny en 2009. Este método es producto de multiples ensayos y lanzamientos,
contemplando varias férmulas y graficas experimentales, teniendo que ingresar a ellas
manualmente, haciendo muy lento y dificultoso el calculo, ademds de ser mas
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 calculo, ademas 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 acusticas son la
principal fuente de vibracidn estructural y ruido interno durante el lanzamiento y/o
pruebas estaticas y por lo tanto es necesario poder conocerlas para asegurarse un
correcto disefio y funcionalidad. De esta manera, con la simulacién se busca predecir
los niveles de presidon acustica existentes en las inmediaciones del cohete y/o
plataforma de lanzamiento, con el fin de conocer de antemano (en la etapa de disefo)
los valores aproximados para poder determinar, por ejemplo, las cargas por
vibraciones en el entorno del vehiculo, desarrollar los requisitos o especificaciones
para los ensayos vibracionales, como también determinar los requisitos de disefio
dindmico que son necesarios para garantizar el correcto funcionamiento vy fiabilidad
del vehiculo.
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MARCO TEORICO

En este capitulo se pretende presentar las bases tedricas a partir de las cuales se
ha desarrollado el método de calculo de las cargas acusticas, como asi también
mostrar desde un enfoque general las causas y efectos de la generacién de ruido
debido al funcionamiento del motor cohete. Ademas, se exponen y explican los pasos
para la aplicacion del método, salvando las diferencias entre distintos autores y
justificando la aplicacidn de las diversas alternativas propuestas.

NATURALEZA DE LAS CARGAS ACUSTICAS

En la etapa de lanzamiento, cualquier vehiculo espacial estd sometido a severas
fluctuaciones de presion debido a la operacion de su motor cohete. Las principales
fuentes que generan el campo acustico en las inmediaciones del cohete son las
turbulencias que se desarrollan en la zona del flujo de escape. Los principales
parametros que influyen sobre la carga acustica son:

e las caracteristicas del flujo de salida de la tobera del cohete
e el vehiculo, la plataforma y la geometria del flujo de escape
e |a velocidad del vehiculo espacial

El ruido es irradiado en todas las direcciones desde el flujo de escape, sin
embargo, la magnitud del campo acustico es altamente direccional, donde en general,
el angulo de maxima irradiacién es aproximadamente de 50 grados a partir del eje del
flujo. Teniendo en cuenta una determinada configuracidn de los gases de escape del
motor cohete, la carga acustica sobre el vehiculo serd mayor cuando los gases de
escape son desviados o dirigidos hacia las proximidades del vehiculo (caso que ocurre
en un banco de pruebas o en un lanzamiento) que cuando éstos estan direccionados a
lo largo del eje del vehiculo (caso que ocurre en vuelo), como se ejemplifica en las
figuras 1 y 2. Generalmente, la carga acustica evaluada en un punto sobre el vehiculo
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decrece a medida que la distancia entre dicho punto y la porcidn de flujo considerada
aumenta, viéndose también afectado por la presencia cercana de objetos reflectantes.

Nivel relativo, dB

-7 -

24— e

Direccion de
maxima
radiacion

Figura 1: Niveles de presion acustica global en vuelo

\ /

21 Direccion de la
" maxima radiacion

Nivel relativo, dB

Ubicacion de la fuente de
mdxima potencia acustica

Figura 2: Niveles de presion acustica global en un lanzamiento
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Durante el lanzamiento, los intensos niveles de presion acustica en los
alrededores del vehiculo espacial pueden excitar la carga util, la estructura de
lanzamiento, los sistemas de apoyo terrestre y/o la misma estructura del vehiculo,
generando vibraciones peligrosas y potencialmente dafinas. 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 vehiculo espacial en los primeros segundos de vuelo, ya sea
durante el lanzamiento o en la trepada inicial. Tal es asi, 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 dia en
los satélites, son atribuidas a las vibraciones generadas durante el lanzamiento. Los
elevados niveles de presidn acustica que pueden presentarse en las inmediaciones de
un cohete, hacen que se requiera un vehiculo mas robusto capaz de soportar dichas
cargas, lo que anade complejidad y sobre todo peso al vehiculo. En funcidn de esto se
ha llegado a determinar estadisticamente, mediante el trabajo de G. R. Thomas, C. M.
Fadick y B. J. Fram (2005), que aproximadamente el 70% de las masas estructurales del
vehiculo estan dedicadas Unicamente a asegurar que la carga util resista las cargas
acusticas del lanzamiento. Es decir, que una reduccién en las fluctuaciones de presién
reducen a su vez los requerimientos de blindaje sonoro, disminuyendo de este modo el
peso y la complejidad del vehiculo. Entonces, una disminucién del ruido en el
lanzamiento se traduce en una mejora sustancial del rendimiento del vehiculo,
reduciendo el riesgo en el entorno de lanzamiento y también reduciendo el riesgo que
implica para la tripulacion a bordo en caso de vehiculos 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 presidn generadas por el cohete como asi también el sonido irradiado
por el mismo. Este método tiene dos efectos principales: primero, se produce un
cambio en el momento causado por la inyeccién de gotas de agua, las cuales son
convertidas en vapor generando una reduccion de la velocidad de los gases de escape;
y segundo, se produce una disminucién de la temperatura de los gases de escape,
introduciendo cambios en la distribucion de la velocidad del sonido, modificando como
consecuencia la radiacidn, refraccion y reflexion del sonido.

En definitiva, las caracteristicas sonoras de un motor cohete pueden ser
resumidas de la siguiente manera: la potencia acustica generada por un motor cohete
supersonico es directamente proporcional al cubo de la velocidad de escape, mientras
que el pico de maximo ruido respecto de la frecuencia es inversamente proporcional al
tamafio del motor. La principal fuente sonora se ubica en el flujo subsdénico, aguas
abajo de la regidén supersodnica, como puede observarse en la figura 2 y posteriormente
con mas detalle en la figura 6.
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Para poder llevar a cabo correctamente la prediccion de cargas acusticas, es
fundamental el conocimiento de las caracteristicas de los gases de escape del motor
cohete, siendo el principal recurso para su obtencién los experimentos y ensayos. Sin
embargo, la teoria expuesta por M. J. Lighthill (1952 y 1954) respecto del sonido
generado aerodindmicamente a bajas velocidades y extendida para flujo transénico y
supersonico por J. E. Ffowcs Williams (1961), ha jugado un papel importante en el
desarrollo y comprensidon del complejo proceso del ruido generado por los gases de
escape del motor cohete a altas velocidades mezclandose con la atmosfera.

METODOLOGIA DE CALCULO

En este trabajo se pretende implementar la metodologia semi-empirica de
calculo desarrollada por K. M. Eldred (1971), la cual estd basada en el supuesto de que
una minima cantidad de informacion acerca de los gases de salida del cohete es
suficiente para determinar una serie de fuentes acusticas puntuales sobre el flujo, las
cuales serdn usadas posteriormente para determinar el ruido generado por los gases
de escape. La contribucién de cada una de las fuentes, con diferentes frecuencias y
anchos de banda, se combinan para predecir los niveles de presién acustica en
determinados puntos de interés. Cabe destacar que este método no incluye la
capacidad de predecir el ruido interno dentro del vehiculo ni tampoco expone de
forma explicita las reflexiones de sonido externas.

En su trabajo, Eldred propone dos alternativas para el calculo del campo
acustico, 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 Unica
ubicacién 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 algln 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
qgue 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 ubicacidon discreta como se suponia en el primer caso.
Esta variante es mas dificil de aplicar que la primera, pero es mas realista al considerar
gue la potencia sonora generada por cada region de flujo es convertida a un nivel de
presion cuadratico medio mediante la aplicacion de la teoria acustica de campo lejano,
lo que implica que la presidon sonora en un punto determinado varia en forma inversa
al cuadrado de la distancia desde la fuente considerada.

En este trabajo se desarrolla en un cddigo 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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parrafos siguientes se explicard la implementacion del método y se indicaran las
diferencias entre ambos autores:

1. Se debe determinar el eje de flujo relativo al vehiculo 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.

EjeY

Normal al vehiculo en el plano del flujo de escape

Eje del flujo
R 4

Ubicacién asumida de las fuentes

Figura 3: Esquema de la distribucion de fuentes y geometria del flujo

2. Determinar la potencia acustica global basada en las propiedades mecénicas
del motor, segln:

Woa = gnFUe
donde Wy, es la potencia acustica global en Watts [W], n es el nimero de toberas, F
es el empuje de cada motor en Newtons [N], U, es la velocidad de salida en la tobera
en metros por segundo [m/s] y 1 es la eficiencia sonora del motor, la cual se obtiene
experimentalmente y representa la relacion entre la potencia acustica global y la
energia cinética de los gases de escape. Generalmente, menos del 1% de la energia
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cinética que contiene el flujo de gases se convierte en potencia acustica a medida que
interactla con la atmédsfera y/o con las estructuras circundantes.

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

Woa l

LW = 10 10g10 IW P
re

donde L, es el nivel de potencia acustica global en decibeles [dB] y W,..r es la potencia
acustica de referencia, la cual corresponde a 10712 [W].

4. En el caso que la configuracién del vehiculo presente mas de una tobera, se
determina un didmetro de salida de una tobera equivalente mediante la siguiente
expresion:

donde d, es el didametro equivalente de la tobera en metros [m] y d,; es el didmetro
de salida de cada una de las toberas.

5. En esta instancia se debe determinar la longitud del nucleo potencial, x;. En

su trabajo, Eldred propone la siguiente expresién para su obtencion:
Xt
— = 3,45(1 + 0,38M,)?
de

la cual surge de una curva generada en funcidon de datos experimentales (figura 4),
basandose ademds en estudios realizados por M. J. Lighthill (1952 y 1954) y A. R.
Anderson (1955) sobre flujo subsénico y supersénico respectivamente. Puede
observarse ademds, que este parametro depende del didmetro equivalente de la
tobera d, y del nimero de Mach en la seccién de salida de la tobera M,. Cabe aclarar
gue Eldred genera cierta confusién en cuanto a los términos utilizados en su trabajo,
ya que al hablar de “nucleo supersénico” estd haciendo referencia al “nucleo
potencial”. Esta diferencia es sustancial, ya que el nucleo potencial corresponde a la
zona de flujo laminar, mientras que el nucleo supersénico corresponde a la regién
completa donde el flujo posee un nimero de Mach mayor a uno. Por su parte, Haynes
en su trabajo enfatiza que la correcta longitud de referencia aerodinamica para esta
metodologia es la longitud del nucleo potencial “x;”, o sea la longitud en que el flujo
permanece laminar dentro de la estela supersénica. Ademds cita una conclusidon
obtenida por Jean Varnier (1998 y 2001), el cual demuestra que la distancia “x;”
obtenida por Eldred es aproximadamente el doble que la calculada con datos
actualizados.
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0.1 0.2 0.3 0.5 0.7 1.0 2.0 3.0 5.0
Ndmero de Mach a la salida de la tobera (Mg)

Figura 4: Longitud del nucleo potencial en funcién del numero de Mach a la salida de la tobera

Mediante una simulaciéon CFD (figura 5), Haynes modela los gases de escape de
un RSRM (Reusable Solid Rocket Motor) subexpandido en condiciones atmosféricas
estandar 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 determinacion de la energia cinética turbulenta. Analizando la imagen
detalladamente, se ve que el nucleo potencial o regién de flujo laminar es
aproximadamente hasta los 24m, mientras que el flujo permanece supersénico por
57m aguas abajo de la tobera. Ademas, se aprecia que la ubicacién de la zona de
generacion de mayor potencia acustica es cercana a los 36m, en contraposicion de lo
gue predice Eldred, ya que segun el autor ésta se ubicaria aproximadamente a los
72m. De esta manera, la expresidon de Varnier es la que predice el nucleo potencial

“"

x,” de forma mas fidedigna. Esta es:

Xt

- =1,75(1+0,38M,)

e
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Varnier

170 dB
165 dB
160 dB
Contorno

155 dB

150 dB

145 dB

Potencia acustica lineal

42 0 12 24 36 48 60 72 B84 96 108 120 132 144 156 168 180

Posicion axial relativa al plano de salida de la tobera (m)

Figura 5: Comparacion entre las distribuciones de potencia acustica propuestas por Eldred y Varnier

A favor de esta ultima expresion, Haynes, basandose en estudios desarrollados
por Shirie (1967), muestra que la discrepancia entre la relacién de Eldred y la mayoria
de las mediciones recientes puede ser atribuida a la apariciéon de patrones de choque
dentro de la estela de escape. La presencia de choques oblicuos, discos de Mach y
ondas de expansion influyen aumentando la intensidad de la turbulencia en el flujo de
escape, acortando efectivamente la longitud del nucleo potencial, asi como también la
longitud del nucleo supersdnico. La investigaciéon de Shirie concluye que solo en el
utdpico caso que se tenga un flujo sin ondas de choque y perfectamente expandido, se
pueden lograr las longitudes de nucleo que predice Eldred. En todas las demas
condiciones, incluyendo algunas que reportaron una expansion perfecta (ideal), las
longitudes del nucleo 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 modificacion sobre el trabajo de Eldred, la cual
consiste en una redistribucion de las fuentes de sonido aguas abajo de la deflexién 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 mas 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 ubicaciéon axial de las fuentes
sonoras, de modo que el recorrido de los gases y de las fuentes sonoras simplemente
experimentan un cambio de direccibn y no se presenta una alternativa de
redistribucidon de la potencia acustica a lo largo de la trayectoria de la estela, aguas
abajo del deflector. Esto implica que la estructura de los gases, incluyendo el nucleo
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potencial, se conserva incluso después de la desviacion que se lleva a cabo. Por su
parte, Haynes propone utilizar un enfoque de “nucleo finalizado", en el que se supone
que el nucleo potencial debe ser destruido tras el impacto con el deflector. El
acortamiento de este nucleo potencial produce un incremento en los niveles de
presion acustica sobre todo el vehiculo. El objetivo de esta modificacion es tratar la
deflexién del flujo de una manera fisicamente mas realista y ajustar correctamente la
distribucién de las fuentes sonoras.

== == Contorno de flujo laminar (baja turbulencia, «")

Contorno de flujo supersénico (M=1)

Plataforma de
lanzamiento

Niicleo potencial, x,

A\
J_
Niicleo laminar finalizado por el deflector
M Maxima potencia acustica generada a 1.5 x;

| El flujo permanece supersénico, pero muy turbulento I

Plataforma de

lanzamiento { X,

Deflector
de gases

e

- .L,

i Superficie terrestre (72 '

Figura 6: Caracteristicas del flujo de gases de escape deflectado

En la figura 6 se muestra la simulacidon CFD realizada por Haynes, en donde se
puede apreciar que el nucleo potencial (flujo supersénico laminar) permanece hasta
que el flujo impacta con el deflector, a diferencia de lo que proponia Eldred, diciendo
gue el flujo mantenia sus propiedades aun luego de ser desviado. También se puede
ver que luego de la deflexién existe una zona de alta turbulencia correspondiente a la
fuente generadora de maximo ruido, la cual esta ubicada mas cerca de la salida de los
gases respecto de lo determinado por Eldred. A continuacidn, en la figura 7, puede
observarse en forma esquematica la comparacién entre las propuestas de ambos
autores, teniendo en cuenta los conceptos de nucleo potencial y nucleo finalizado, y la
localizacion de las fuentes sonoras mas influyentes segin cada caso.
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Figura 7: Comparacion esquemadtica entre las propuestas de Eldred y Haynes

6. En este paso se debe dividir el flujo de gases en un determinado nimero 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 ubicacidn de cada una de las fuentes sonoras. Entonces, en
la simulacién se tendrd el aporte de tantas fuentes sonoras como divisiones se le
hayan practicado al flujo de gases.

7. Obtener la potencia acustica normalizada por unidad de longitud del nucleo
X W(x)

—] segun el siguiente grafico:
Woa

potencial, 10 log [

20 J | | i

0.1 0.2 0.5 10 2.0 5.0
Posicion axial (x/x,)

Figura 8: Distribucion de las fuentes de potencia acustica para motores cohete estdandar
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En el grafico de la figura 8, x es la distancia entre la tobera y el punto medio de la
seccidon analizada del flujo de escape, medida sobre el eje del flujo, tal como se
muestra en la figura 3, siendo x = x; + x,.

8. Calcular el nivel de potencia acustica global de cada seccién del flujo de
escape, L, s, mediante:

l+LW—F10bg(é£)[dB]

X¢

xe W (x)

Lys=10 logl
04

siendo Ax la longitud de las secciones o tajadas y tomando una potencia acustica de
referenciade 10712 W/,

9. Convertir el espectro normalizado de la figura 9 en un ancho de banda
acustico convencional (por ejemplo en octavas, 1/3 de octavas, etc.) para cada
segmento, utilizando:

Ueay
xa,

W(f: X) UeaO

L =101
w.sb 0log W(x) xa,

l +Lys— 10log( ) + log Afy, [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], a, es la
velocidad del sonido a nivel del mar [m/s], a, es la velocidad del sonido en el flujo de
escape a la salida de la tobera [m/s] y Af,, es el ancho de banda de la frecuencia b en
Hertz [Hz].

©

° .
— -10 ]
_—

O a

| ® [ I
o= -~

Y -~

— - °
2z 2

==

[ ]
Cohetes
®

[10Iog (
A
=)
|

A Turborreactor J-57
O Reactor de nitrogeno de M=2.5

Espectro del nivel de potencia acustica relativo normalizado

| ] J | | | | ] |

-40
0.05 0.1 0.2 0.5 1.0 20 5.0 100 20.0 50.0 100.0
Tx a,
Numero de Strouhal modificado \ 77~
e%o

Figura 9: Nivel de potencia acustica relativo normalizado a lo largo del flujo de gases
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En el grafico de la figura 9 se observa que para poder determinar el espectro
normalizado de potencia acustica es necesario ingresar con el nimero de Strouhal
modificado, el cual es funcién de la frecuencia considerada, de la posicién axial sobre
el flujo de gases, de las propiedades ambientales y de las caracteristicas del flujo a la
salida de la tobera. Es por esto que se tendran una gran cantidad de combinaciones
posibles entre las distintas variables de cdlculo, complicando la metodologia si no se
cuenta con un software para su resolucion.

10. Calcular el nivel de presién acustica en cada banda de frecuencia, para cada
punto en consideracion, con la contribucién de cada uno de los segmentos de flujo,
segun:

SPLS,b,p = LW,S,b —10 lOgTZ - 11+ Dl(b, 0)

donde r es la distancia entre la posicién de cada fuente sonora y cada uno de los
puntos de interés y DI es el indice de direccionalidad (por su nombre en inglés
Directivity Index) el cual permite determinar las caracteristicas de direccionalidad de
las fuentes sonoras. Este indice es funcion de la banda de frecuencia que se esté
considerando y de la posicién relativa de las fuentes sonoras dentro del flujo de escape
respecto de los puntos de interés, lo cual estd contemplado con el angulo 6
comprendido entre el eje del flujo y la direccién de r, como puede apreciarse en la
figura 3. Cabe destacar que la informacién de direccionalidad presentada por Eldred
estd basada en datos empiricos, generando curvas que aplican para motores de
diversos tamaiios.

Por su parte, Haynes desarrolla una expresién basada en datos experimentales,
aplicable especificamente al motor de la primera etapa del vehiculo Ares |. Otros
autores también han desarrollado diversas expresiones para reproducir y simular
numéricamente el indice 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
basandose en los datos experimentales de Eldred, aplicable con ciertas condiciones
respecto de los dngulos relativos entre el flujo y los puntos a evaluar, pero muy
convenientes a la hora de implementarlos en un cédigo o programa computacional.
Otra opcion mas general puede ser la de K. J. Plotkin y L. C. Sutherland (2007), ya que
presentan una expresidn con cinco constantes positivas, que se pueden ajustar
convenientemente en funcién de los resultados buscados. La eleccién de alguna de
estas formulas para obtener el indice de direccionalidad se presenta mas adelante,
evaluando el ajuste que proporciona cada una de ellas como también la aplicabilidad.
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11. Calcular el nivel de presidn acustica en cada banda de frecuencia, para cada
punto de interés, sumando logaritmicamente las contribuciones de cada uno de los
segmentos de flujo, de la siguiente manera:

m
SPLy, = 101log Z 10SPLsbp/10

s=1

donde m es el numero total de segmentos en los que se dividié la estela de escape y
SPLyy es el nivel de presion acustica, debido a la contribucion 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 presién de referencia de 2x107° N/m?2.

12. El nivel de presion acustica global, en cualquier punto p, es calculada
mediante la suma logaritmica de todas las contribuciones del SPLy, , correspondientes
a todas las bandas de frecuencia j que se consideraron en el cdlculo, como lo muestra
la siguiente expresion:

y)
SPLos, = 10log Z 105PLop/10

b=1

Hay que tener en cuenta que sobre la superficie del vehiculo, en aquellas zonas
que estan directamente expuestas a los efectos de los gases de escape, la presion sera
mayor a lo predicho por este método debido a la reflexién del sonido sobre la
superficie. Esto causara un incremento local en los niveles de presidn acustica de 6 dB
como maximo, dependiendo del angulo de incidencia. Por otro lado, el efecto de las
estructuras reflectantes que rodean al vehiculo tampoco es tenido en cuenta en la
prediccidn, pero se puede lograr un buen ajuste aumentando de 3 a 6 dB los niveles de
presién acustica sobre el vehiculo.
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IMPLEMENTACION DEL METODO

Como se dijo anteriormente, el método de cédlculo propuesto por Eldred contiene
férmulas y curvas semi-empiricas las cuales permiten obtener la informacion necesaria
para iniciar y desarrollar los subsiguientes pasos. De esta manera, al tener que ingresar
manualmente a los graficos y expresiones, sumado a la complejidad de matrices con
las que se puede llegar a trabajar, el procedimiento de calculo se hace lento, poco
practico y complejo, ademds de aumentar las posibilidades de cometer errores debido
a la manipulacién numérica que ello conlleva. Por lo tanto en este trabajo se desarrolla
un programa computacional en el cual se ingresa la configuracion de lanzamiento, los
pardmetros ambientales y algunas condiciones propias del calculo, permitiendo
obtener en forma rapida una aproximacion acerca del entorno acustico en el que se
encuentra el vehiculo, pudiendo predecir los niveles de presion acustica en diversos
puntos de interés que elige el usuario. Como aplicacién del cddigo se realizaron
simulaciones teniendo en cuenta las propiedades y caracteristicas de dos vehiculos
existentes y de los cuales se tienen registros de ensayos y lanzamientos para luego
poder comparar la efectividad del método. Se trata del Ares | y del Saturno V, pero
existe la posibilidad de cargar en el programa las caracteristicas de otros vehiculos
para realizar la simulacion para predecir el campo acustico. En las figuras 10 y 11 se
presentan imagenes reales del lanzamiento del Ares | y del Saturno V respectivamente.
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Figura 10: Lanzamiento del vehiculo espacial Ares |

Figura 11: Lanzamiento del vehiculo espacial Saturno V
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A continuacion se explica paso a paso la implementacion del método, partiendo
desde la digitalizacion de las curvas hasta los cdlculos que permiten obtener la
simulaciéon completa.

DIGITALIZACION DE GRAFICOS

Inicialmente se obtuvieron del trabajo de Eldred (en forma de imagen) las
diversas curvas que son necesarias para el desarrollo del método. Segln lo que se
mencioné en el desarrollo tedrico anterior, las curvas a las cuales se les debia
encontrar una expresion matematica para poder automatizar el calculo son las de las
figuras 8 y 9. Para realizar esto, se empled 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 asignandole 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.

Engauge Digltlzer4.l[Qi]f[FlguraSJ- - - - - -
[ File Edit View Digitize Settings Window Help
S E Wik L = k2 Lo e | |
0

0.1 0.2 05 1.0 2.0 6.0
Posicién axial (x/xt}

Ready. The three axis points are correctly defined.

Figura 12: Discretizacion mediante el software Engauge Digitalizer de la curva de la figura 8
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Engauge Digitizer 4.1 [Q1] - [Figura 9]- —-— W Wl
[LZ] File Edit View Digitize Settings Window Help
Fe@B kL =2 Lo =1\ || et FcWezmuer =] [[60% =]
0
o

2
|—-'—1'10
—
o @
o e
:X
ERt
:..5 20
-

Cohetes

[10 log (
8
|

& Turborreactor J-57
0O Reactor de nitrégeno de M=2.5

Espectro del nivel de potencia acustica relativo normalizado

20 1 [ | |
0.05 0.1 0.2 0.5 1.0 2.0 5.0 100 20,0 50.0 1000

Txay
Numero de Strouhal modificado [———
Ut

Ready. The three axis points are correctly defined.

Figura 13: Discretizacion 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 mdas conveniente uno
compatible con las planillas de cdlculo para poder graficar y observar sus
caracteristicas. En las figuras 14 y 15 se muestran los datos tabulados de las curvas en
una planilla de calculo 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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A B c D E F G H I J K
1 |x -Curvel T

2 0101464 -18,5824

3 004405 -18,4276 Curvel

a | 0107433 182727

5| 0110154 -18,1179 0 ' '
6 0113348 -17,9631 o2 : 10
7 0116634 -17,3083

g | 0119589 -17,6535

9 | 0,123056| -17,4986

10| o0126173] -17,3181

11| 0129832 17,1632

12| 013312] 17,0082

13| 013698 -16,8536

14| 0,4045| -16,6988

15| o01a522|  -16544

16| 0148713| -16,3634

17| o0415248|  -16,2086

18| 0156901 -16,0537

19| 0,161451] -15,8731

20| 0166132| -15,7183

21| 017024 -15,5635

22|  0,174655| -15,4087

22| 0179719] -15,2539

24| 018493 15,0733 e

25| 0,190293| -14,9184

H4vn| curvel 8307 M4
Listo |

Figura 14: Datos de la curva de la figura 12 exportados desde Engauge a la planilla de cdlculo

A B c D E F G H 1 J K
1 x .Curvez

2 0,0541603 -19,573

3 0,0569142|  -19,3357 Curve2

4 0,0608056|  -19,0035

5 0,0638962|  -18,8136 o T T T
6 00671438 -18,6238 0.p5 0.5 s 50
7 0,0737375|  -18,1966 =

8 00774863 -17,9594

9 0,0814254| -17,7695| | -10

10 0,0004124|  -17,2949 ,B/B/

11 0,0950097| -17,0576 | ;<

12 0,0998387|  -16,3677

13 0103766 -16,6773 | ﬂ/a/ \

14 0,112707| -16,2982

15 0,118438 -16,061 \

16 0,124458|  -15,8711 25

17 0,130786|  -15,6338 \\

18 0,150102| -15,0168 | 30

19 0,158601|  -14,3269

20 0,166666| -14,5896| | 35

21 0,192336| -13,9726

22 0,201003| -13,7828) | -a0

23 0,211224|  -13,5455

24 0,223128| -13,3082| | s

25 0,237131] -13,0709

< W[ Ccurve2 Fa7 M4
Listo |

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

Como es de apreciar, los graficos 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
matematicas que describan las curvas anteriores con el mejor ajuste posible. Para esto
se dividieron en tramos, y mediante la funcién de Linea de Tendencia de la planilla de
calculo se probaron distintos tipos de funciones hasta lograr un buen ajuste, tratando
de cuidar que los empalmes sean suaves y continuos. En las siguientes imagenes se
muestran los graficos generados a partir de los datos relevados por Engauge, divididos
en tramos, y por encima de éstos, las funciones que permiten generar la aproximacién
y que seran utilizadas en la simulacion.

0,1 1 10

-10 \

Potencia acustica relativa [dB]
~

-25

Posicion axial sobre el flujo de gases (x/x,)

e Tramo1l e Tramo?2 Tramo3

Polinémica (Tramo1)  ----- Polinédmica (Tramo2) —-—- = Polinémica (Tramo3)

Figura 16: Potencia acustica normalizada por unidad de longitud del nucleo potencial

La figura 16 muestra la potencia acustica normalizada por unidad de longitud del
nucleo potencial, donde las funciones de ajuste son:

Tramo 1:
y, = —88,059x° + 372,74x5 — 639,69x* + 576,3x> — 298,82x% + 98,657x — 26,122
vVx<1,13
Tramo 2:
y, = —0,197x* 4+ 2,6695x3 — 14,596x2 + 29,442x — 22,386

V113 <x <262
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Tramo 3:

y; = —0,168x3 + 2,7357x% — 19,559x + 28,808
Vx>262

En la siguiente figura se muestra la curva para obtener el espectro normalizado
de potencia acustica, el cual también fue dividido en tres tramos para lograr un mejor
ajuste:

0,05 0,5 5 50

-10

-15 N

-20 A \\_

-25 N

-30 g
-35 N\

-40

Nivel de potencia acustica normalizada [dB]
/7

-45

Numero de Strouhal modificado

e Tramol e Tramo2 Tramo3

Logaritmica (Tramol)  ----- Polinémica (Tramo2) — - —-— Logaritmica (Tramo3)

Figura 17: Nivel relativo normalizado de potencia acustica en funcion de la posicion a lo largo del flujo

Las funciones de aproximacion presentadas en la figura 17 son:
Tramo 1:
vi =43429Inx -7
vV0,05<x<077
Tramo 2:
y, = 0,0598x> — 0,7693x* + 4,1149x3 — 11,85x2 + 16,652x — 15,563

V0,77 < x < 3,57
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Tramo 3:

y3 =-9989Inx + 2,5

Vx> 357

APLICACION DEL METODO DE CALCULO

Una vez lograda la digitalizacion de las curvas se procede a implementar el
método, generando un cddigo computacional mediante un software de programacién
comercial. El programa permite realizar la simulacién con diversas configuraciones de
lanzamiento e inicialmente con dos tipos de vehiculos espaciales, siendo el usuario el
que puede seleccionar entre las distintas opciones. De todos modos, es posible
incorporar las caracteristicas y propiedades de otros vehiculos espaciales para poder
realizar la simulacién. En los proximos parrafos se describen los pasos realizados segun
lo explicado en el marco tedrico, aplicado a los dos vehiculos 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 Ia
configuracion de lanzamiento como los puntos de evaluacion para cada vehiculo en la
simulacidon son distintos, ya que los datos reales fueron obtenidos en diferentes
circunstancias segun cada caso, y por ende se deben recrear las mismas condiciones
para realizar una correcta comparacion. Para el desarrollo mostrado a continuacidn se
emplearan ambos vehiculos, haciendo la distincién oportuna segun se trate del Ares | o
bien del Saturno V. Las condiciones ambientales con las que se realizaron las
simulaciones son comunes a ambos casos, no asi las caracteristicas de los gases de
escape, las cuales son particulares de cada vehiculo. Ademas, para los cédlculos se tomd
un sistema de referencia de coordenadas cartesianas, con origen sobre el deflector de
los gases de escape, donde la direccion “Y” es coincidente con la direccion del flujo de
gases proveniente de la tobera del vehiculo, es decir, en direccién vertical con sentido
positivo hacia arriba (en sentido contrario al movimiento de los gases). La direccién “X”
es ortogonal a la direccién “Y”, con sentido positivo hacia la derecha, es decir, rotando
90° en sentido horario el eje “Y” positivo. La figura 18 muestra la disposicidon de ejes
establecida.

Los valores de las propiedades y caracteristicas utilizadas son:
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Y(+)

0
7777777777777 K(+)

-

Figura 18: Ejes de referencia utilizados

Propiedades ambientales:
y =14

R =2869]/Kg-K =8.3145]/Kg - mol
T =293,15K

Propiedades y caracteristicas del vehiculo Ares I:
n=1

F = 14634649,1 N
n = 0,01

U, = 2529,84 m/s

d, =4401m
T, =3477K
h=94m

Ye = 1,25
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M =26 Kg/Kmol
R, =R/M = 8,3145/26-1073 = 319,787 J/Kg - K

Propiedades y caracteristicas del vehiculo Saturno V:

n=>5

F = 6672333 N
n =10,01

U, =2585m/s
d, =353m

T, =3572K

h =110,6 m

Ye = 1,22

M =21,5Kg/Kmol
R, = R/M = 8,3145/21,5-1073 = 386,721 J/Kg - K

De la misma manera que se presenté en el marco tedrico, a continuacion se
desarrolla en forma préctica cada uno de los pasos para la aplicacion del método de
Eldred:

1. Inicialmente se debe determinar la direccidn del flujo de escape, por lo que es
necesario conocer la configuracién de lanzamiento. El programa solicita al usuario la
distancia entre la seccidn de salida de la tobera y el deflector de flujo, como también el
angulo en que el deflector desvia los gases respecto de la horizontal, para poder
simular cualquier situacién diferente a las aqui desarrolladas. De esta manera queda
definida la direccién del flujo de escape, pero a modo de ejemplificar los calculos en
este trabajo se toman las siguientes consideraciones:

Ares |:

x; =9,296m
a = 22°
Saturno V:

x1 = 24‘ m

a = 22°
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2. Se debe determinar la potencia acustica global basada en las propiedades del
motor, segun la siguiente expresion:

WOA = ngFUe

Ares I:

)

1
> 14634649,1 - 2529,84 = 185116603,395 W

Woa =

Saturno V:

0,01
Woa = 76672333 52585 =431199520,125 W

3. El nivel de potencia acustica global, en decibeles, se calcula segun:

Woa
L, =10log4g IWrefl
Ares I:
185116603,395
L, = 10logqg [ 1012 ] = 202,674 dB
Saturno V:

431199520,125
10-12

L, =101logy, [ ] = 206,346 dB

4. Se debe determinar el diametro de salida de una tobera equivalente para el
caso de multiples toberas, con la siguiente expresién:

de = Vnd,;
Ares I:
d, =V1-4,401 = 4,401 m
Saturno V:
d, =V5-3,53 =7,893m

Se procede a determinar la longitud del nucleo potencial, segln la expresion que
propone Varnier:
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t

x
— =1,75(1 + 0,38M,,)*?

de
Ares I
ae = \[YeRsT. =+/1,24-319,787 - 3477 = 1178,930 m/s
U, 252984
¢ =% =T178930 - 2,146
Z—Z =1,75- (1 + 0,38 2,146)? = 5,768 m
x, = 1,754,401 - (1 + 0,38 2,195)% = 25,383 m

Saturno V:

ae = \/YeRsT, =+/1,22- 386,721 - 3572 = 1298,179 m/s

2585
M,=——— =1,991

X
d—t =1,75-(1+0,38-1,991)2 = 5,400 m

e
x; =1,75-7,893- (1 +0,38-1,991)% = 42,627 m

Aqui se debe realizar una salvedad para ambos casos. Como se menciond con
anterioridad en el desarrollo tedrico, se aplicara el concepto de “nucleo finalizado”
propuesto por Haynes (2009), por representar con mayor realismo lo que sucede con
los gases de escape. Esto significa que el flujo laminar supersénico 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 practicos, esta condicion se implementa comparando la longitud del
nucleo potencial que predice segun la expresiéon de Varnier contra la distancia que hay
entre la seccion de salida de la tobera y el deflector de flujo, representado por la
distancia x; en la figura 3. De esta manera, si la longitud del nucleo potencial x; es
mayor que la distancia x;, se debe reasignar la longitud del nucleo potencial, de
acuerdo a la siguiente expresion:

xt, == 1,19x1
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Debido a esto, en ambos casos planteados se da que la distancia x; es mayor que
la longitud del nucleo potencial x;, por lo que se recalcula dicha longitud segun la
expresion anterior:

Ares I:
x; =1,19-9,296 = 11,062 m
Saturno V:
x; =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 segun
la cantidad de divisiones que se desee realizar y segun la longitud de la columna de
gases que se considere significativa, es decir, la longitud para la cual la distribucidn de
fuentes sonoras siguen realizando un aporte considerable. Este valor es posible
determinarlo mediante la primera aproximacién del nucleo potencial propuesta por
Varnier multiplicada por un coeficiente, el cual en nuestro caso es 2,5. Los valores
mencionados son:

Ares |:
Xr = 2,5x;
Xp = 2,525,383 = 63,459 m
X
Ax = 7
ns
22 =822 _ 3173
X=7%0 M

Saturno V:

Xr = 2,542,627 = 106,567 m

106567
Y= T et

6. Se procede a obtener la potencia acustica normalizada por unidad de longitud
del nucleo potencial, 10log [%(x)], para cada una de las 20 secciones del flujo de
0OA

escape, segun las curvas de aproximacién halladas anteriormente:
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Tramo 1:
IOIog ( ) =
Tramo 2:

0 () _
Tramo 3:

X
V1,13<—<2,62
X¢

X
v —<1,13
Xt
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6 5 4 3
x X x
88,059 (=) +372,74(>=) —639,69(~) +5763(~
Xt Xt Xt Xt
2
X x
—) + 98,657 (—) — 26,122
X x{

t

4 x\3 X \2 X
_o, 197 ) 42,6695 (—) 14,59 (—) 29,442 (—)
Xt Xt Xt

x: W (x) x\3 X \?
10 log =-0,168(— ) +2,7357(—| —19,559(— )+ 28,808
Xt Xt x;'

WOA

X
V — > 2,62
Xt

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

secciones en que fue dividido el flujo de escape:

Ares I:
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
0,14 0,43 0,72 1,00 1,29 1,58 1,86 2,15 2,44 2,72
-16,67 | -10,07 -6,97 -4,97 -3,51 -3,00 -3,31 -4,24 -5,64 -7,57
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11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

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

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

Saturno V:

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

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

11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

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

-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 acustica global de cada
seccion del flujo de escape, L, 5, mediante la siguiente expresion:

x:W(x) Ax
Ly,s=10log W—()A +L, + 10log (X_t) [dB]

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

Ares |:

180,58 | 187,18 | 190,28 | 192,28 | 193,74 | 194,25 | 193,94 | 193,01 | 191,61 | 189,68

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:
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

179,96 | 186,44 | 189,46 | 191,52 | 193,00 | 194,23 | 195,24 | 195,85 | 196,05 | 195,92

11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

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 acustico convencional, el cual es seleccionado por el usuario al
comenzar el programa, teniendo dos opciones; en octavas o un tercio de octavas. La
expresion que permite obtener el nivel de potencia acustica, en cada banda de
frecuencia “b”, en cada una de las secciones del flujo de escape “s”, es la siguiente:

W(f' X) UeaO
W(x) xa,

Ueay
Lysp = 10log +L,s—10log ( o ) + log Af, [dB]

e

Para obtener el primer término de la expresién es necesario utilizar las curvas
presentadas anteriormente, las cuales tienen como dato de entrada el nimero de
Strouhal modificado, que queda definido de la siguiente manera:

,_f-x-ae

st
Ue - aO

donde f es la banda de frecuencia en cuestién, x es la posicidn, en la direccién del
flujo, de las fuentes sonoras, medido desde la tobera del vehiculo, a, es la velocidad
del sonido en el flujo de escape a la salida de la tobera, a, es la velocidad del sonido en
condiciones ambientales estandar y U, es la velocidad de los gases de escape a la
salida de la tobera.

Tramo 1:

W(f' x) UeaO

101
°9 W(x) xa,

l =4,3429 Inst' — 7

Vst <0,77
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Tramo 2:
W(f,x)U,a
10 log WU x) Ueto| _ 0,0598st'5 — 0,7693st’* + 4,1149st"> — 11,85st' + 16,652st' — 1
W(x) xa,
v 0,77 < st' < 3,57
Tramo 3:

W(f: x) UeaO
W(x) xa,

10 log =-9989 [nst’' + 2,5

Vv st' > 3,57

Para ambos casos, el calculo se realizd en tercios de octava, ya que los datos

reales con que contrastar estdn expresados de esta manera. Las tablas siguientes
W(f,x) Ugag
W(x) xae
simulacién, aplicando las curvas de aproximacién antes mencionada:

muestran los valores del término 10log ] en decibeles, obtenidos de la

Ares I:

5,563

N 21,63 | 2066 | -19,69 | -18,68 | -17,65 | -16,68 | -15,67 | -14,64 | -13,67 | -12,70 | -11,63
2N 1685 | -15,88 | -1492 | 13,91 | -12,87 | -11,91 | -10,90 | -9,86 | 890 | -7,98 | -7,27
3N 1464 | 1367 | -12,70 | 11,69 | -1066 | 969 | -868 | -7,78 | 7,18 | 6,84 | -688
AN 1317 | 1221 | -11,24 | 1023 | 9,19 | 823 | 7,49 | -697 | 68 | 701 | -7,75
B8N 1208 | 11,11 | 1014 | 914 | 812 | -7,44 | 695 | 680 | 7,06 | -7,77 | -9,17
W8N 1121 -1024 | 927 | 827 | 750 | -700 | 680 | -7,02 | -768 | -885 | -10,81
W7 1049 | 952 | 855 | -770 | 700 | 682 | 690 | -7,47 | -851 | -10,05 | -12,48
W8N o8 | 890 | 798 | 731 | 68 | 682 | -718 | 807 | -946 | -11,45 | -13,91
W 932 | 835 | 759 | -705 | 68 | 696 | -7,58 | -878 | -1047 | -12,70 | -15,16
Wi0N 884 | 794 | 730 | -68 | 683 | 719 | 806 | -955 | -11,58 | -13,81 | -16,27
Wi 840 | 763 | 7,08 | -681 | 694 | 7,50 | -861 | -1035 | -12,58 | -14,81 | -17,27
B2 804 | 738 | 693 | 681 | 711 | 7,87 | 921 | -11,26 | -1349 | -1572 | -1818
B3N 778 | 7,18 | 684 | 68 | 734 | -828 | 9,82 | -12,09 | -14,32 | -1655 | -19,01
B8 755 | 703 | 680 | 69 | 761 | 874 | -1047 | -12,86 | -1509 | -17,32 | -19,78
B8N 736 692 | 681 | 710 | 791 | -921 | -11,19 | -13,57 | -1580 | -18,03 | -20,50
B8N 720 685 | 684 | 727 | 824 | 970 | -11,85 | -14,24 | -1647 | -18,70 | -21,16
Wi 707 | 681 | 691 | 747 | 860 | 10,17 | -12,48 | -14,86 | -17,09 | -1932 | -21,79
B8N 697 680 | 701 | 769 | -897 | 10,76 | -13,07 | -1545 | -17,68 | -1991 | -22,38
B8N 69 | 681 | 713 | 793 | 936 | -11,31 | -13,62 | -16,01 | -18,24 | -20,47 | -22,93

685 | -68 | -7,26 @ -819 | 9,75 | -11,84 | -14,15 | -16,53 | -18,76 | -20,99 | -23,46

Proyecto Integrador Ingenieria Aeronautica — Francisco Sahade pag. 35




Universidad
Nacional
de Coérdoba

Implementacion del método

I 1066 | 969 | -868 | 7,78 | 7,18 | 684 | 68 | 734 | 828 | 994 | -12,09
20 683 | 682 | -7,18 | -807 | -946 | -11,53 | -13,91 | -16,14 | -1837 | -20,84 | -23,07
B3N 7334 | 828 | -982 | 12,09 | -14,32 | -16,63 | -19,01 | 21,24 | 2347 | -2594 | -28,17
48 897 | -1076 | -13,07 | -1545 | -17,68 | -19,99 | -22,38 | -24,60 | -26,83 | -29,30 | -31,53
B8N 11,04 | 1327 | -1558 | -17,96 | 20,19 | -22,50 | -24,89 | -27,12 | -29,34 | -31,81 | -34,04
6N 13,04 | -1527 | -17,58 | -19,97 | 22,20 | -24,50 | 26,89 | 29,12 | -31,35 | -33,81 | -36,04
7 1471 | -1694 | 19,25 | -21,64 | -23,86 | 26,17 | 2856 | -30,79 | -33,02 | -3548 | -37,71
8 16,14 | -1837 | 20,68 | -23,07 | -25,29 | -27,60 | 29,99 | 32,22 | -34,45 | -3691 | -39,14
B8N 1739 | 1962 | -21,93 | 24,32 | 26,54 | -28,85 | -31,24 | -33,47 | -35,70 | -38,16 | -40,39
B0 -1850 | 20,73 | -23,04 | 25,43 | -27,66 | -29,96 | -32,35 | -34,58 | -36,81 | -39,27 | -41,50
BN 1950 | 21,73 | -24,04 | 26,43 | 28,66 | -30,96 | -33,35 | -3558 | -37,81 | -40,27 | -42,50
B3N 2041 | 2264 | -2495 | 27,33 | 2956 | -31,87 | -34,26 | -36,49 | -38,72 | -41,18 | -43,41
B8N 21,24 | 2347 | -2578 | 28,17 | -30,40 | -32,71 | -35,09 | -37,32 | -39,55 | -42,02 | -44,24
DAY 22,01 | 2424 | -2655 | 2894 | -31,17 | -3347 | -35,86 | -38,09 | -40,32 | -42,78 | -45,01
B8N 22,73 | 24,96 | -27,26 | 29,65 | -31,88 | -34,19 | -36,57 | -38,80 | -41,03 | -43,50 | -45,73
B8N 2339 | 2562 | -27,93 | 30,32 | -32,55 | -34,85 | -37,24 | -39,47 | -41,70 | -44,16 | -46,39
W7 24,02 | 2625 | -2855 | 30,94 | -33,17 | -3548 | -37,86 | -40,09 | -42,32 | -44,79 | -47,02
W8N 2460 | 26,83 | -29,14 | 31,53 | -33,76 | -36,07 | -38,45 | -40,68 | -42,91 | -4538 | -47,61
B8N 25,16 | 27,39 | -29,70 | 32,08 | -34,31 | -36,62 | -39,01 | -41,24 | -43,47 | -45,93 | -48,16

-2569 | 27,91 | -30,22 | -32,61 | -34,84 | -37,15 | 39,53 | -41,76 | -43,99 | -46,46 | -48,69

I 1432 | -16,63 | -19,01 | -21,24 | -23,55 | -25,94 | 28,17 | 30,40 | -32,86 | -35,09
- -25,29 | -27,60 | -29,99 | -32,22 | -34,53 | -36,91 | -39,14 | -41,37 | -43,84 | -46,07
- -30,40 | -32,71 | -35,09 | -37,32 | -39,63 | 42,02 | -44,24 | -46,47 | -48,94 | -51,17
- -33,76 | -36,07 | -38,45 | -40,68 | -42,99 | -45,38 | -47,61 | -49,83 | -52,30 | -54,53
- -36,27 | -38,58 | -40,96 | -43,19 | -45,50 | 47,89 | -50,12 | -52,34 | -54,81 | -57,04
- -38,27 | -40,58 | -42,97 | -45,20 | -47,51 | 49,89 | -52,12 | -54,35 | -56,82 | -59,04
- -39,94 | -42,25 | -44,64 | -46,87 | -49,17 | -51,56 | -53,79 | -56,02 | -58,48 | -60,71
- -41,37 | -43,68 | -46,07 | -48,29 | -50,60 | -52,99 | -55,22 | -57,45 | -59,91 | -62,14
- -42,62 | -44,93 | -47,32 | -49,54 | -51,85 | -54,24 | -56,47 | -58,70 | -61,16 | -63,39
- -43,73 | -46,04 | -48,43 | -50,66 | -52,96 | -55,35 | -57,58 | -59,81 | -62,27 | -64,50
- -44,73 | -47,04 | -49,43 | -51,66 | -53,96 | -56,35 | -58,58 | -60,81 | -63,27 | -65,50
- -45,64 | -47,95 | -50,34 | -52,56 | -54,87 | -57,26 | -59,49 | -61,72 | -64,18 | -66,41
- -46,47 | -48,78 | -51,17 | -53,40 | -55,71 | -58,09 | -60,32 | -62,55 | -65,02 | -67,24
- -47,24 | -49,55 | -51,94 | -54,17 | -56,47 | -58,86 | -61,09 | -63,32 | -65,78 | -68,01
- -47,96 | -50,26 | -52,65 | -54,88 | -57,19 | -59,57 | -61,80 | -64,03 | -66,50 | -68,73
- -48,62 | -50,93 | -53,32 | -55,55 | -57,85 | -60,24 | -62,47 | -64,70 | -67,16 | -69,39
- -49,25 | -51,56 | -53,94 | -56,17 | -58,48 | -60,87 | -63,09 | -65,32 | -67,79 | -70,02
- -49,83 | -52,14 | -54,53 | -56,76 | -59,07 | -61,45 | -63,68 | -65,91 | -68,38 | -70,61
- -50,39 | -52,70 | -55,08 | -57,31 | -59,62 | -62,01 | -64,24 | -66,47 | -68,93 | -71,16
-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:

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

-14,28 | -13,31 | -12,34 | -11,34 | -10,30 | -9,33 -8,33 -7,53 -7,02 -6,80 -7,00
-12,06 | -11,09 | -10,12 | -9,12 -8,10 -7,42 -6,95 -6,81 -7,08 -7,80 -9,20
-10,60 | -9,63 -8,66 -7,78 -7,15 -6,83 -6,87 -7,38 -8,36 -9,86 | -12,22
-9,51 -8,54 -7,72 -7,13 -6,82 -6,90 -7,42 -8,52 | -10,07 | -12,27 | -14,73
-8,64 -7,79 -7,19 -6,84 -6,87 -7,33 -8,30 -9,90 | -12,04 | -14,27 | -16,74
-7,97 -7,32 -6,91 -6,81 -7,17 -7,98 -9,37 | -11,48 | -13,71 | -15,94 | -18,41
-7,53 -7,02 -6,80 -6,97 -7,63 -8,77 | -10,53 | -12,91 | -15,14 | -17,37 | -19,84
-7,22 -6,86 -6,84 -7,25 -8,20 -9,64 | -11,78 | -14,16 | -16,39 | -18,62 | -21,09
-7,00 -6,80 -6,98 -7,62 -8,86 | -10,58 | -12,89 | -15,27 | -17,50 | -19,73 | -22,20
-6,87 -6,83 -7,19 -8,06 -9,55 | -11,58 | -13,89 | -16,27 | -18,50 | -20,73 | -23,20
-6,81 -6,93 -7,47 -8,56 | -10,26 | -12,49 | -14,80 | -17,18 | -19,41 | -21,64 | -24,11
-6,81 -7,08 -7,80 -9,09 | -11,09 | -13,32 | -15,63 | -18,02 | -20,25 | -22,47 | -24,94
-6,85 -7,27 -8,16 -9,65 | -11,86 | -14,09 | -16,40 | -18,79 | -21,01 | -23,24 | -25,71
-6,94 -7,50 -8,56 | -10,18 | -12,57 | -14,80 | -17,11 | -19,50 | -21,73 | -23,96 | -26,42
-7,06 -7,76 -8,98 | -10,85 | -13,24 | -15,47 | -17,78 | -20,16 | -22,39 | -24,62 | -27,09
-7,21 -8,05 942 | -11,48 | -13,87 | -16,09 | -18,40 | -20,79 | -23,02 | -25,25 | -27,71
-7,38 -8,36 -9,86 | -12,07 | -14,45 | -16,68 | -18,99 | -21,38 | -23,61 | -25,84 | -28,30
-7,58 -8,69 | -10,31 | -12,62 | -15,01 | -17,24 | -19,55 | -21,93 | -24,16 | -26,39 | -28,86

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

-7,63 -8,77 | -10,53 | -12,91 | -15,14 | -17,45 | -19,84 | -22,07 | -24,30 | -26,76 | -28,99
-11,09 | -13,32 | -15,63 | -18,02 | -20,25 | -22,55 | -24,94 | -27,17 | -29,40 | -31,86 | -34,09
-14,45 | -16,68 | -18,99 | -21,38 | -23,61 | -25,91 | -28,30 | -30,53 | -32,76 | -35,22 | -37,45
-16,96 | -19,19 | -21,50 | -23,89 | -26,12 | -28,43 | -30,81 | -33,04 | -35,27 | -37,74 | -39,96
-18,97 | -21,20 | -23,51 | -25,89 | -28,12 | -30,43 | -32,82 | -35,04 | -37,27 | -39,74 | -41,97
-20,64 | -22,87 | -25,17 | -27,56 | -29,79 | -32,10 | -34,48 | -36,71 | -38,94 | -41,41 | -43,64
-22,07 | -24,30 | -26,60 | -28,99 | -31,22 | -33,53 | -35,91 | -38,14 | -40,37 | -42,84 | -45,07
-23,32 | -25,55 | -27,85 | -30,24 | -32,47 | -34,78 | -37,16 | -39,39 | -41,62 | -44,09 | -46,32
-24,43 | -26,66 | -28,97 | -31,35 | -33,58 | -35,89 | -38,28 | -40,50 | -42,73 | -45,20 | -47,43
-25,43 | -27,66 | -29,97 | -32,35 | -34,58 | -36,89 | -39,28 | -41,50 | -43,73 | -46,20 | -48,43
-26,34 | -28,57 | -30,87 | -33,26 | -35,49 | -37,80 | -40,18 | -42,41 | -44,64 | -47,11 | -49,34
-27,17 | -29,40 | -31,71 | -34,09 | -36,32 | -38,63 | -41,02 | -43,25 | -45,47 | -47,94 | -50,17
-27,94 | -30,17 | -32,48 | -34,86 | -37,09 | -39,40 | -41,79 | -44,01 | -46,24 | -48,71 | -50,94
-28,65 | -30,88 | -33,19 | -35,58 | -37,80 | -40,11 | -42,50 | -44,73 | -46,96 | -49,42 | -51,65
-29,32 | -31,55 | -33,86 | -36,24 | -38,47 | -40,78 | -43,17 | -45,39 | -47,62 | -50,09 | -52,32
-29,94 | -32,17 | -34,48 | -36,87 | -39,10 | -41,40 | -43,79 | -46,02 | -48,25 | -50,71 | -52,94
-30,53 | -32,76 | -35,07 | -37,45 | -39,68 | -41,99 | -44,38 | -46,61 | -48,84 | -51,30 | -53,53
-31,09 | -33,31 | -35,62 | -38,01 | -40,24 | -42,55 | -44,93 | -47,16 | -49,39 | -51,86 | -54,09
-31,61 | -33,84 | -36,15 | -38,53 | -40,76 | -43,07 | -45,46 | -47,69 | -49,92 | -52,38 | -54,61

.
2
3
EN
s
6
7]
8
9
0
u
S
D
L
15
16
A
18
19
- -7,79 -9,03 | -10,84 | -13,15 | -15,53 | -17,76 | -20,07 | -22,46 | -24,69 | -26,92 | -29,38
S
2
3
[
s
6
7
8
9
0
u
2
R
Rl
15
16
R
18
k-
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BN 2025 | 22,55 | 24,94 | 27,17 | 29,48 | -31,86 | -34,09 | 3632 | -38,79 | -41,02
20 3122 | 3353 | 35,91 | -38,14 | -40,45 | -42,84 | -45,07 | -47,30 | -49,76 | -51,99
30 3632 | 3863 | -41,02 | -43,25 | -45,55 | -47,94 | 50,17 | -52,40 | -54,86 | -57,09
AN 3968 | -41,99 | -44,38 | -46,61 | -48,92 | 51,30 | 53,53 | 55,76 | -58,23 | -60,45
BB 42,19 | -4450 | -46,89 | -49,12 | -51,43 | -53,81 | -56,04 | 58,27 | -60,74 | -62,96
BB 4420 | -a6,51 | -4889 | -51,12 | -53,43 | -5582 | -58,05 | -60,27 | -62,74 | -64,97
W7 4587 | -48,18 | 50,56 | -52,79 | -550 | -57,49 | -59,71 | 61,94 | -64,41 | -66,64
W8N 47,30 | -49,60 | 51,99 | -54,22 | -56,553 | -5891 | -61,14 | -63,37 | -6584 @ -68,07
W8 4855 | 50,85 | 53,24 | -5547 | -57,78 | -60,16 | -62,39 | -64,62 | -67,09 | -69,32
WEON 4966 | -51,97 | 54,35 | -56,58 | -58,89 | -61,28 | -63,50 | -65,73 | -68,20 | -70,43
BN -so66 | 52,97 | 55,35 | -57,58 | -59,89 | -62,28 | -64,50 | -66,73 | -69,20 | -71,43
B3N 5157 | 53,87 | 56,26 | -58,49 | -60,80 | -63,18 | -6541 | 67,64 | -70,11 | -72,34
W8N 5240 | 5471 | 57,09 | -59,32 | -61,63 | -64,02 | -66,25 | 68,48 | -70,94 | -73,17
WA 53,17 | 5548 | 57,86 | -60,09 | -62,40 | -64,79 | -67,02 | 69,24 | -71,71 | -73,94
BB 5388 | -56,19 | 58,58 | -60,80 | -63,11 | -6550 | -67,73 | -69,96 | -72,42 | -74,65
BB 5455 | 56,86 | 59,24 | -61,47 | -63,78 | -66,17 | -68,40 | 70,62 | -73,09 | -7532
W70 55,17 | 57,48 | -59,87 | 62,10 | -64,40 | 66,79 | -69,02 | -71,25 | -73,71 | -75,94
W8N 55,76 | 58,07 | -6045 | 62,68 | -64,99 | -67,38 | 69,61 | -71,84 | -74,30 | -76,53
B8N 631 | 5862 | -61,01 | 63,24 | -6555 | -67,93 | -70,16 | -72,39 | -74,86 | -77,09
B20W 56,84 | -59,15 | -61,54 | -63,76 | -66,07 | 68,46 | 70,69 | 72,92 | -7538 | -77,61

A continuacién se muestran los valores obtenidos del nivel de potencia acustica,
Ly, sp en decibeles, en cada una de las secciones “s” del flujo de escape, debido a cada

banda de frecuencia “b”:

Ares |:

142,68 | 143,86

158,76 | 159,58

165,22 | 165,29

168,52 | 167,88

170,31 | 169,02

170,60 | 168,75

169,82 | 167,50

168,12 | 165,76

166,02 | 163,66

163,45 | 161,09

160,59 | 158,23

157,98 | 155,62

155,58 | 153,22
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162,26 | 162,87 | 163,19 | 163,14 | 162,59 | 161,56 | 159,93 | 157,64 | 155,51 | 153,38 | 151,02
161,12 | 161,64 | 161,86 | 161,67 | 160,96 | 159,75 | 157,88 | 155,59 | 153,46 | 151,34 | 148,98
160,03 | 160,47 | 160,58 | 160,25 | 159,38 | 158,02 | 155,97 | 153,68 | 151,55 | 149,42 | 147,06
158,97 | 159,33 | 159,33 | 158,87 | 157,84 | 156,37 | 154,16 | 151,88 | 149,74 | 147,62 | 145,26
157,93 | 158,20 | 158,09 | 157,51 | 156,33 | 154,64 | 152,44 | 150,15 | 148,02 | 145,89 | 143,53
156,89 | 157,07 | 156,85 | 156,15 | 154,82 | 152,96 | 150,76 | 148,47 | 146,34 | 144,21 | 141,85
155,82 | 155,91 | 155,59 | 154,76 | 153,31 | 151,32 | 149,11 | 146,82 | 144,69 | 142,56 | 140,20

144,92 | 145,99 | 147,10 | 148,10 | 148,80 | 149,24 | 149,30 | 148,94 | 148,10 | 146,54 | 144,49
160,06 | 160,22 | 159,96 | 159,17 | 157,88 | 155,92 | 153,63 | 151,50 | 149,37 | 147,01 | 144,88
164,92 | 164,08 | 162,64 | 160,47 | 158,34 | 156,14 | 153,85 | 151,72 | 149,59 | 147,22 | 145,10
166,76 | 165,07 | 162,86 | 160,58 | 158,45 | 156,24 | 153,95 | 151,83 | 149,70 | 147,33 | 145,20
167,24 | 165,11 | 162,91 | 160,62 | 158,49 | 156,28 | 154,00 | 151,87 | 149,74 | 147,37 | 145,24
166,61 | 164,49 | 162,28 | 159,99 | 157,86 | 155,65 | 153,37 | 151,24 | 149,11 | 146,74 | 144,61
165,36 | 163,24 | 161,03 | 158,74 | 156,61 | 154,40 | 152,12 | 149,99 | 147,86 | 145,49 | 143,36
163,63 | 161,50 | 159,29 | 157,00 | 154,87 | 152,67 | 150,38 | 148,25 | 146,12 | 143,75 | 141,63
161,52 | 159,39 | 157,18 | 154,90 | 152,77 | 150,56 | 148,27 | 146,15 | 144,02 | 141,65 | 139,52
158,96 | 156,83 | 154,62 | 152,33 | 150,20 | 148,00 | 145,71 | 143,58 | 141,45 | 139,09 | 136,96
156,09 | 153,97 | 151,76 | 149,47 | 147,34 | 145,13 | 142,85 | 140,72 | 138,59 | 136,22 | 134,09
153,48 | 151,35 | 149,14 | 146,86 | 144,73 | 142,52 | 140,23 | 138,11 | 135,98 | 133,61 | 131,48
151,09 | 148,96 | 146,75 | 144,47 | 142,33 | 140,13 | 137,84 | 135,71 | 133,58 | 131,22 | 129,09
148,88 | 146,76 | 144,55 | 142,26 | 140,13 | 137,92 | 135,64 | 133,51 | 131,38 | 129,01 | 126,89
146,84 | 144,71 | 142,50 | 140,22 | 138,09 | 135,88 | 133,59 | 131,47 | 129,34 | 126,97 | 124,84
144,93 | 142,80 | 140,59 | 138,31 | 136,17 | 133,97 | 131,68 | 129,55 | 127,42 | 125,06 | 122,93
143,12 | 140,99 | 138,79 | 136,50 | 134,37 | 132,16 | 129,87 | 127,75 | 125,62 | 123,25 | 121,12
141,39 | 139,27 | 137,06 | 134,77 | 132,64 | 130,44 | 128,15 | 126,02 | 123,89 | 121,52 | 119,40
139,72 | 137,59 | 135,38 | 133,10 | 130,96 | 128,76 | 126,47 | 124,34 | 122,21 | 119,85 | 117,72
138,07 | 135,94 | 133,73 | 131,45 | 129,32 | 127,11 | 124,82 | 122,69 | 120,57 | 118,20 | 116,07
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126,96 | 124,75 | 122,46 | 120,34 | 118,13 | 115,84 | 113,71 | 111,58 | 109,22 | 107,09
124,76 | 122,55 | 120,26 | 118,13 | 115,92 | 113,64 | 111,51 | 109,38 | 107,01 | 104,88
122,71 | 120,50 | 118,22 | 116,09 | 113,88 | 111,59 | 109,46 | 107,34 | 104,97 | 102,84
120,80 | 118,59 | 116,31 | 114,18 | 111,97 | 109,68 | 107,55 | 105,42 | 103,06 | 100,93
118,99 | 116,79 | 114,50 | 112,37 | 110,16 | 107,88 | 105,75 | 103,62 | 101,25 | 99,12
117,27 | 115,06 | 112,77 | 110,64 | 108,43 | 106,15 | 104,02 | 101,89 | 99,52 97,39
115,59 | 113,38 | 111,10 | 108,97 | 106,76 | 104,47 | 102,34 | 100,21 | 97,85 95,72
113,94 | 111,73 | 109,45 | 107,32 | 105,11 | 102,82 | 100,69 | 98,56 96,20 94,07
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161,85 | 159,72 | 157,51 | 155,23 | 153,10 | 150,89 | 148,60 | 146,48 | 144,35 | 141,98 | 139,85
160,87 | 158,74 | 156,53 | 154,24 | 152,11 | 149,91 | 147,62 | 145,49 | 143,36 | 140,99 | 138,87
159,69 | 157,56 | 155,36 | 153,07 | 150,94 | 148,73 | 146,44 | 144,32 | 142,19 | 139,82 | 137,69
158,36 | 156,23 | 154,03 | 151,74 | 149,61 | 147,40 | 145,11 | 142,99 | 140,86 | 138,49 | 136,36
156,90 | 154,78 | 152,57 | 150,28 | 148,15 | 145,94 | 143,66 | 141,53 | 139,40 | 137,03 | 134,90
155,19 | 153,06 | 150,85 | 148,57 | 146,44 | 144,23 | 141,94 | 139,82 | 137,69 | 135,32 | 133,19
153,29 | 151,16 | 148,95 | 146,66 | 144,53 | 142,33 | 140,04 | 137,91 | 135,78 | 133,41 | 131,29
151,49 | 149,36 | 147,16 | 144,87 | 142,74 | 140,53 | 138,24 | 136,12 | 133,99 | 131,62 | 129,49
149,80 | 147,67 | 145,47 | 143,18 | 141,05 | 138,84 | 136,55 | 134,43 | 132,30 | 129,93 | 127,80
148,21 | 146,08 | 143,87 | 141,58 | 139,45 | 137,25 | 134,96 | 132,83 | 130,70 | 128,33 | 126,21
146,70 | 144,57 | 142,36 | 140,07 | 137,94 | 135,74 | 133,45 | 131,32 | 129,19 | 126,83 | 124,70

138,38 | 136,18 | 133,89 | 131,76 | 129,55 | 127,27 | 125,14 | 123,01 | 120,64 | 118,51
138,67 | 136,46 | 134,17 | 132,05 | 129,84 | 127,55 | 125,42 | 123,29 | 120,93 | 118,80
138,80 | 136,60 | 134,31 | 132,18 | 129,97 | 127,69 | 125,56 | 123,43 | 121,06 | 118,93
138,96 | 136,75 | 134,47 | 132,34 | 130,13 | 127,84 | 125,71 | 123,59 | 121,22 | 119,09
139,02 | 136,81 | 134,52 | 132,39 | 130,19 | 127,90 | 125,77 | 123,64 | 121,27 | 119,15
139,12 | 136,91 | 134,62 | 132,49 | 130,29 | 128,00 | 125,87 | 123,74 | 121,38 | 119,25
139,19 | 136,98 | 134,69 | 132,56 | 130,36 | 128,07 | 125,94 | 123,81 | 121,44 | 119,32
138,98 | 136,78 | 134,49 | 132,36 | 130,15 | 127,87 | 125,74 | 123,61 | 121,24 | 119,11
138,48 | 136,28 | 133,99 | 131,86 | 129,65 | 127,37 | 125,24 | 123,11 | 120,74 | 118,61
137,72 | 135,51 | 133,23 | 131,10 | 128,89 | 126,60 | 124,47 | 122,35 | 119,98 | 117,85
136,74 | 134,53 | 132,24 | 130,11 | 127,90 | 125,62 | 123,49 | 121,36 | 118,99 | 116,87
135,56 | 133,35 | 131,07 | 128,94 | 126,73 | 124,44 | 122,32 | 120,19 | 117,82 | 115,69
134,23 | 132,02 | 129,74 | 127,61 | 125,40 | 123,11 | 120,99 | 118,86 | 116,49 | 114,36
132,77 | 130,57 | 128,28 | 126,15 | 123,94 | 121,66 | 119,53 | 117,40 | 115,03 | 112,90
131,06 | 128,85 | 126,57 | 124,44 | 122,23 | 119,94 | 117,81 | 115,69 | 113,32 | 111,19
129,16 | 126,95 | 124,66 | 122,53 | 120,32 | 118,04 | 115,91 | 113,78 | 111,41 | 109,29
127,36 | 125,15 | 122,87 | 120,74 | 118,53 | 116,24 | 114,12 | 111,99 | 109,62 | 107,49
125,67 | 123,46 | 121,18 | 119,05 | 116,84 | 114,55 | 112,43 | 110,30 | 107,93 | 105,80
124,08 | 121,87 | 119,58 | 117,45 | 115,25 | 112,96 | 110,83 | 108,70 | 106,33 | 104,21
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 presion acustica en cada banda de frecuencia, para cada
punto en consideracion, con la contribucién de cada uno de los segmentos de flujo,

segun:

SPLgpp = Lysp —10logr? — 11+ DI(b, 6)

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

acustica son diferentes segun se trate de uno u otro vehiculo, por lo que las distancias

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

casos, al igual que los valores de 6. Por otro lado, el indice de direccionalidad “DI”,
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gue se utilizard en este trabajo corresponde a lo presentado por J. Wilby (2005), que
como se dijo anteriormente, elabord tres ecuaciones para dicho indice,
proporcionando buenos resultados en el campo de aplicacién que aqui abarcamos. En
este caso, se utiliza la tercera ecuacién de Wilby, ya que proporciona un buen ajuste
respecto de los datos reales de ruido en flujos deflectados. Asi, la expresion del indice
de direccionalidad aqui empleado es la siguiente:

Tercera ecuacién de Wilby:

o VO <170°

DI(st,0) = 0,088828 + 7,411814 log st + 1.607279(log st)?
e V170° <6 < 180° & st > 0,04345

DI(st,0) = 0,088828 + 7,411814 log st + 1,607279(log st)?
e V170° <6 <180°&0,01 < st <0,04345

DI(st,0) = 0,088828 + 7,411814 log st + 1,607279(log st)? + 61,7691 +
45,3515 log st

e V170° <6 <180°&st<0,01
DI(st,0) = 0,088828 + 7,411814 log st + 1,607279(log st)? — 28,9339

donde st es el nUmero de Strouhal, el cual estd definido de la siguente manera:

o= ()

siendo f la frecuencia considerada, d, el diametro equivalente de la seccion de salida
de la toberay U, la velocidad de salida de la tobera.

A continuacién se muestran los valores obtenidos del nivel de presidén acustica,
SPLg}pp en decibeles, en cada banda de frecuencia analizada, para cada seccion del
flujo y sobre cada punto de evaluacién; para cada uno de los vehiculos analizados.

Ares I:
Punto de evaluacion:

x=28m
y=564m
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2 3 4 5 6 7 8 9 10
61,22 64,39 65,03 63,86 62,82 61,93 61,20 60,62 60,20
177,38 | 177,51 67,01 69,63 72,35 75,14 78,02 80,95 83,94
12 13 14 15 16 17 18 19 20
59,86 59,95 60,20 60,61 61,19 61,93 62,81 63,85 65,02
89,99 93,02 96,04 99,02 101,96 | 104,83 | 107,63 | 110,34 | 112,97

BN 7026 | 7597 | 81,69 | 8312 | 8462 | 8606 | 8758 | 89,19 | 90,72 | 92,29 | 94,05
B2 8593 | 9164 | 97,37 | 9879 | 100,29 | 101,73 | 103,26 | 104,86 | 106,39 | 107,91 | 109,30
80 9303 | 9874 | 10447 | 10589 | 107,39 | 108,83 | 110,36 | 111,83 | 112,99 | 113,92 | 114,58
B4 111,47 | 113,78 | 116,11 | 11854 | 121,08 | 123,48 | 12571 | 127,79 | 129,43 | 130,71 | 131,60
I8N 11360 | 11588 | 118,18 | 120,59 | 123,08 | 12516 | 127,12 | 128,81 | 130,01 | 130,78 | 131,02
6N 11430 | 116,54 | 118,81 | 121,19 | 123,40 | 12527 | 12692 | 128,22 | 128,99 | 129,28 | 128,94
70 11385 | 116,07 | 11831 | 120,50 | 122,51 | 124,13 | 12547 | 126,39 | 126,76 | 126,65 | 125,83
8N 112,56 | 114,74 | 116,90 | 118,88 | 120,68 | 122,05 | 123,08 | 12364 | 12364 | 123,06 | 122,17
8N 11061 | 112,77 | 114,74 | 11656 | 118,15 | 119,28 | 120,01 | 120,22 | 119,89 | 119,04 | 118,12
P20 108,01 | 110,06 | 111,88 | 11354 | 11491 | 11579 | 11624 | 11613 | 11543 | 114,55 | 113,59
P33 104,95 | 106,84 | 108,54 | 110,02 | 111,17 | 111,82 | 112,00 | 111,61 | 110,67 | 109,75 | 108,76
P22 101,99 | 103,74 | 10530 | 106,60 | 107,53 | 107,96 | 107,88 | 107,14 | 106,17 | 10522 | 104,20
P28 10936 | 110,29 | 111,01 | 111,42 | 111,40 | 110,93 | 109,91 | 10821 | 106,54 | 104,91 | 103,14
P34 108,11 | 108,97 | 109,58 | 109,85 | 109,66 | 109,00 | 107,79 | 10597 | 104,30 | 102,67 | 100,90
B#8N 106,91 | 107,69 | 108,19 | 108,32 | 107,97 | 107,14 | 10568 | 103,86 | 102,20 | 100,57 | 98,79
P28 105,74 | 106,44 | 106,82 | 106,82 | 106,31 | 10532 | 103,69 | 101,87 | 100,20 | 9857 | 96,80
270 104,59 | 105,19 | 10547 | 10533 | 104,67 | 10357 | 101,78 | 9996 | 9829 | 96,66 | 94,89
P8 10342 | 103,94 | 104,11 | 103,85 | 103,03 | 101,72 | 99,93 | 98,11 | 9644 | 94,81 | 93,04
P28 102,23 | 102,66 | 102,73 | 102,34 | 101,38 | 99,90 | 98,11 | 9629 | 9462 | 92,99 | 91,22

101,00 | 101,34 | 101,31 | 100,80 | 99,71 | 9809 | 9630 | 94,48 | 92,82 | 91,19 | 89,41
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101,56 | 100,02 | 98,46 96,87 95,42 93,96 92,47 91,12 89,80 88,36 87,11
99,32 97,78 96,22 94,63 93,18 91,72 90,23 88,88 87,56 86,12 84,87
97,22 95,68 94,12 92,53 91,08 89,62 88,13 86,78 85,46 84,02 82,76
95,22 93,69 92,12 90,53 89,09 87,62 86,13 84,78 83,46 82,03 80,77
93,31 91,78 90,21 88,62 87,18 85,71 84,22 82,87 81,55 80,12 78,86
91,46 89,92 88,36 86,77 85,32 83,86 82,37 81,02 79,70 78,26 77,01
89,64 88,11 86,54 84,96 83,51 82,04 80,55 79,20 77,88 76,45 75,19
87,84 86,30 84,73 83,15 81,70 80,24 78,75 77,40 76,08 74,64 73,38

Punto de evaluacion:

x=28m
y =838m
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
85,43 | 88,60 | 91,78 | 92,43 | 91,25 | 90,17 | 89,19 | 88,31 | 87,54 | 86,87
178,12 | 178,19 | 178,25 | 67,30 | 69,14 | 71,03 | 72,95 | 74,92 | 76,93 | 78,97
11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
86,32 | 8589 | 8556 | 8536 | 8527 | 8530 | 8545 | 85,72 | 86,10 | 86,60
81,04 | 83,13 | 85,24 | 87,36 | 89,49 | 91,62 | 93,75 | 9587 | 97,97 | 100,05
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AN 9820 | 9696 | 9571 | 9457 | 9343 | 9227 | 91,23 | 90,23 | 89,13 | 88,19
B2 9828 | 97,03 | 9578 | 9465 | 9350 | 9235 | 91,31 | 90,30 | 8921 | 88,26
B8 9819 | 9695 | 9569 | 9456 | 9341 | 9226 | 91,22 | 90,21 | 89,12 | 88,17
B 9823 | 9699 | 9574 | 9460 | 9346 | 9230 | 91,26 | 90,26 | 89,16 | 88,22
SN 9838 | 97,14 | 9589 | 9476 | 9361 | 9246 | 91,42 | 9041 | 8932 | 8837
6N 97386 | 9662 | 9536 | 9423 | 9308 | 91,93 | 90,89 | 89,88 | 8879 | 87,85
B2 9670 | 9546 | 9421 | 9308 | 91,93 | 90,78 | 89,74 | 8873 | 8764 | 86,69
8N o505 | 9381 | 92,56 | 91,42 | 9028 | 89,13 | 88,09 | 87,08 | 8598 | 85,04
8 9302 | 91,78 | 90,53 | 89,39 | 8825 | 87,10 | 86,06 | 8505 | 83,95 | 83,01
P08 o053 | 8928 | 8303 | 8,90 | 8575 | 8460 | 8356 | 82,55 | 81,46 | 80,51
PN 8772 | 8648 | 8522 | 84,09 | 8294 | 81,79 | 80,75 | 79,74 | 7865 | 77,70
PA2N 515 | 8391 | 8265 | 8152 | 8037 | 7922 | 7818 | 77,17 | 76,08 | 7514
P3N 32,79 | 8155 | 8029 | 79,16 | 7801 | 7686 | 7582 | 7481 | 73,72 | 72,78
P4 2061 | 7936 | 7811 | 7698 | 7583 | 7468 | 7364 | 72,63 | 71,54 | 70,59
Ba8N 7857 | 7733 | 7608 | 7494 | 73,80 | 7264 | 71,60 | 70,60 | 69,50 | 68,56
BE6N 7666 | 7541 | 7416 | 7303 | 71,88 | 70,73 | 6969 | 6868 | 67,59 | 66,64
B2 7483 | 7359 | 7234 | 71,21 | 7006 | 6891 | 6787 | 6686 | 6577 | 64,82
PE8Y 7308 | 7184 | 7058 | 69,45 | 6831 | 67,15 | 6611 | 6510 | 6401 | 63,07
B8N 7137 | 7012 | 6887 | 67,74 | 6659 | 6544 | 6440 | 63,39 | 6230 | 6135

69,67 | 6842 | 67,17 | 6604 | 6489 | 63,74 | 62,70 | 6169 | 60,60 | 59,65

Saturno V:

Punto de evaluacioén:

x=5m

y=452m

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
48,12 | 53,43 | 5873 | 64,04 | 69,36 | 67,21 | 6540 | 6398 | 6297 | 62,41
174,04 | 174,63 | 175,12 | 175,52 | 175,87 | 67,93 | 72,26 | 76,81 | 81,54 | 86,38
11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
62,30 | 62,65 | 63,44 | 64,67 | 66,30 | 6830 | 70,66 | 73,32 | 7627 | 79,46
91,28 | 96,15 | 100,94 | 105,59 | 110,03 | 114,23 | 118,17 | 121,84 | 12525 | 128,39
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120,71 | 121,78 | 122,65 | 123,24 | 123,44 | 123,18 | 122,38 | 120,91 | 119,32 | 117,77 | 116,08
122,57 | 123,50 | 124,17 | 124,51 | 124,39 | 123,80 | 122,64 | 120,90 | 119,31 | 117,76 | 116,07
123,77 | 124,55 | 125,02 | 125,11 | 124,71 | 123,81 | 122,28 | 120,54 | 118,95 | 117,39 | 115,70
124,41 | 125,03 | 125,31 | 125,17 | 124,48 | 123,30 | 121,59 | 119,85 | 118,26 | 116,71 | 115,02
124,57 | 125,03 | 125,13 | 124,76 | 123,81 | 122,33 | 120,62 | 118,88 | 117,29 | 115,74 | 114,05
124,32 | 124,62 | 124,53 | 123,95 | 122,79 | 121,11 | 119,40 | 117,66 | 116,07 | 114,52 | 112,83
123,72 | 123,87 | 123,60 | 122,80 | 121,35 | 119,67 | 117,96 | 116,22 | 114,63 | 113,08 | 111,39
122,82 | 122,82 | 122,38 | 121,40 | 119,73 | 118,05 | 116,34 | 114,60 | 113,01 | 111,45 | 109,76
121,51 | 121,37 | 120,77 | 119,64 | 117,80 | 116,12 | 114,41 | 112,67 | 111,08 | 109,53 | 107,83
119,89 | 119,61 | 118,84 | 117,47 | 115,64 | 113,95 | 112,24 | 110,50 | 108,91 | 107,36 | 105,67
118,28 | 117,86 | 116,94 | 115,39 | 113,55 | 111,86 | 110,16 | 108,42 | 106,83 | 105,27 | 103,58
116,69 | 116,13 | 115,08 | 113,37 | 111,54 | 109,85 | 108,14 | 106,40 | 104,82 | 103,26 | 101,57
115,11 | 114,42 | 113,25 | 111,44 | 109,60 | 107,92 | 106,21 | 104,47 | 102,88 | 101,32 99,63
113,55 | 112,74 | 111,38 | 109,57 | 107,73 | 106,05 | 104,34 | 102,60 | 101,01 99,46 97,77
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99,45 98,29 97,12 96,06 94,99 93,92 92,96 92,03 91,02 90,15
99,76 98,60 97,43 96,37 95,30 94,23 93,27 92,33 91,33 90,46
99,75 98,58 97,41 96,35 95,29 94,22 93,25 92,32 91,31 90,44
99,38 98,22 97,05 95,99 94,93 93,85 92,89 91,96 90,95 90,08
98,70 97,54 96,37 95,31 94,24 93,17 92,21 91,27 90,27 89,40
97,73 96,57 95,40 94,34 93,27 92,20 91,24 90,30 89,30 88,43
96,51 95,35 94,17 93,12 92,05 90,98 90,01 89,08 88,07 87,21
95,07 93,91 92,73 91,68 90,61 89,54 88,58 87,64 86,63 85,77
93,45 92,28 91,11 90,05 88,99 87,91 86,95 86,02 85,01 84,14
91,52 90,35 89,18 88,12 87,06 85,99 85,02 84,09 83,08 82,21
89,35 88,19 87,02 85,96 84,89 83,82 82,86 81,92 80,92 80,05
87,26 86,10 84,93 83,87 82,80 81,73 80,77 79,84 78,83 77,96
85,25 84,09 82,92 81,86 80,79 79,72 78,76 77,83 76,82 75,95
83,31 82,15 80,98 79,92 78,86 77,78 76,82 75,89 74,88 74,01
81,45 80,29 79,11 78,06 76,99 75,92 74,95 74,02 73,01 72,14

Punto de evaluacion:
x =3m
y = 85,3m

88,02 93,34 98,67 | 103,99 | 109,32 | 107,33 | 105,54 | 103,99 | 102,70 | 101,67
178,05 | 178,16 | 178,26 | 178,35 | 178,43 | 69,02 71,73 74,52 77,38 80,31

11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
100,91 | 100,42 | 100,22 | 100,31 | 100,67 | 101,31 | 102,23 | 103,42 | 104,86 | 106,55
83,30 86,32 89,36 92,40 95,43 98,44 | 101,39 | 104,29 | 107,11 | 109,85
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116,47 | 116,19 | 115,42 | 114,05 | 112,21 | 110,53 | 108,82 | 107,08 | 105,49 | 103,94 | 102,25
115,07 | 114,65 | 113,74 | 112,18 | 110,34 | 108,66 | 106,95 | 105,21 | 103,62 | 102,06 | 100,37
113,70 | 113,14 | 112,10 | 110,39 | 108,55 | 106,87 | 105,16 | 103,42 | 101,83 | 100,27 | 98,58
112,34 | 111,65 | 110,48 | 108,67 | 106,83 | 105,15 | 103,44 | 101,70 | 100,11 | 98,56 96,87
111,01 | 110,19 | 108,83 | 107,02 | 105,19 | 103,50 | 101,79 | 100,05 | 98,46 96,91 95,22

98,11 99,56 | 100,86 | 101,88 | 102,47 | 102,63 | 102,24 | 101,31 | 100,06 | 98,71 97,53
109,33 | 108,96 | 108,02 | 106,52 | 105,15 | 103,76 | 102,35 | 101,08 | 99,84 98,48 97,30
110,63 | 109,16 | 107,68 | 106,17 | 104,80 | 103,42 | 102,01 | 100,73 | 99,49 98,14 96,96
110,33 | 108,86 | 107,38 | 105,87 | 104,50 | 103,12 | 101,71 | 100,44 | 99,19 97,84 96,66
109,95 | 108,49 | 107,00 | 105,49 | 104,12 | 102,74 | 101,33 | 100,06 | 98,81 97,46 96,28
110,21 | 108,75 | 107,26 | 105,76 | 104,38 | 103,00 | 101,59 | 100,32 | 99,07 97,72 96,54
110,42 | 108,96 | 107,48 | 105,97 | 104,60 | 103,21 | 101,81 | 100,53 | 99,29 97,94 96,76
110,35 | 108,89 | 107,40 | 105,90 | 104,52 | 103,14 | 101,73 | 100,46 | 99,21 97,86 96,68
109,96 | 108,50 | 107,01 | 105,50 | 104,13 | 102,75 | 101,34 | 100,07 | 98,82 97,47 96,29
109,28 | 107,82 | 106,34 | 104,83 | 103,46 | 102,07 | 100,67 | 99,39 98,15 96,79 95,61
108,36 | 106,90 | 105,42 | 103,91 | 102,54 | 101,15 | 99,75 98,47 97,23 95,87 94,69
107,23 | 105,77 | 104,28 | 102,78 | 101,41 | 100,02 | 98,61 97,34 96,10 94,74 93,56
105,92 | 104,46 | 102,97 | 101,46 | 100,09 | 98,71 97,30 96,03 94,78 93,43 92,25
104,45 | 102,99 | 101,50 | 100,00 | 98,63 97,24 95,84 94,56 93,32 91,96 90,78
102,71 | 101,25 | 99,76 98,25 96,88 95,50 94,09 92,82 91,57 90,22 89,04
100,75 | 99,29 97,80 96,29 94,92 93,54 92,13 90,86 89,61 88,26 87,08
98,88 97,41 95,93 94,42 93,05 91,67 90,26 88,98 87,74 86,39 85,21
97,09 95,62 94,14 92,63 91,26 89,88 88,47 87,19 85,95 84,60 83,42
95,37 93,91 92,42 90,92 89,55 88,16 86,75 85,48 84,23 82,88 81,70
93,72 92,26 90,77 89,27 87,90 86,51 85,10 83,83 82,59 81,23 80,05
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86,72 85,55 84,49 83,43 82,36 81,39 80,46 79,45 78,58
84,76 83,59 82,53 81,47 80,40 79,43 78,50 77,49 76,62
82,89 81,72 80,66 79,60 78,52 77,56 76,63 75,62 74,75
81,10 79,93 78,87 77,81 76,73 75,77 74,84 73,83 72,96
79,39 78,21 77,16 76,09 75,02 74,06 73,12 72,11 71,25
77,74 76,57 75,51 74,44 73,37 72,41 71,47 70,47 69,60

10. Aqui, se deben sumar logaritmicamente las contribuciones de cada una de

las secciones de flujo, logrando determinar el nivel de presidén acustica en cada banda

de frecuencia, para cada punto de interés, segun la siguiente expresion:

20

SPLb,p = 10 log Z 1OSPLS,b,p/1O

s=1

Los valores obtenidos de la simulacion del nivel de presion acustica en decibeles,

para cada vehiculo se muestran en las tablas siguientes:

Ares |:
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Saturno V:

11. Finalmente, el nivel de presién acustica global se determina sumando

logaritmicamente todas las contribuciones del SPLy, correspondientes a todas las
bandas de frecuencia que se consideraron en el calculo, tal como lo muestra la
siguiente expresion:

32

SPLosp = 10log( » 105PLep/10
b=1

Ares I:

150,73

147,59
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Saturno V:

155,89

151,82

Para finalizar, en el Anexo de este trabajo se presenta el cédigo realizado con el
software comercial, tal como fue desarrollado y ejecutado para la obtencién de los
resultados aqui presentados.
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RESULTADOS DE LA SIMULACION

Luego de haber obtenido los valores mostrados en las tablas de la seccién
anterior, el software devuelve varias graficas que permiten comparar los resultados de
la simulaciéon respecto de los valores reales.

Cabe destacar, que los resultados estan expresados en decibeles mediante el
nivel de presién acustica (SPL), pero es conveniente expresarlos de otra manera para
poder cuantificar el efecto que genera este fendmeno en las estructuras circundantes
y equipamiento del vehiculo. Es por esto que se transformé el nivel de presién acustica
en decibeles en presion acustica expresada en pascales, obteniendo asi una lectura
mas directa y representativa de la carga acustica. La forma para realizar la conversién
de decibeles a pascales es la siguiente:

SP = Do " 105PL/20

donde SP es la presidn acustica expresada en pascales y p, es la presidn de referencia,
correspondiente a 2-107° Pa. A continuacién se muestran graficas comparando el
nivel de presidn acustica (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 presidon acustica expresada en pascales, luego de haber
aplicado la conversion de unidades:

Ares I:
Punto de evaluacion:

x=28m
y=564m

Proyecto Integrador Ingenieria Aerondutica — Francisco Sahade pag. 53



Universidad
Nacional
de Coérdoba

Resultados de la simulacion

145 T . T

140

135+

130 -

125+

SPL [dB//20pPa]

120

M5

Prediccign SPL
4 Datos reales SPL

11[] 1 M | 1 a1l 1 Ll 1 L1111

H 3 4 5
10 10 10 10 10
1/3 Octavas [Hz]

Figura 19: Nivel de presion acustica evaluado a 56,4 m para el Ares |
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Figura 20: Presion acustica evaluada a 56,4 m para el Ares |

Punto de evaluacion:
x=28m
y =838m
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Figura 21: Nivel de presion acustica evaluado a 83,8 m para el Ares |
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Figura 22: Presion acustica evaluada a 83,8 m para el Ares |
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Figura 23: Distribucion de las fuentes sonoras a lo largo del flujo de gases
Saturno V:
Punto de evaluacion:

x=5m
y=452m
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Figura 24: Nivel de presion acustica evaluado a 45,2 m para el Saturno V
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Figura 25: Presidn acustica evaluada a 45,2 m para el Saturno V

Punto de evaluacion:

x =3m
y = 85,3m
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Figura 26: Nivel de presion acustica evaluado a 85,3 m para el Saturno V
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Figura 27: Presidn acustica evaluada a 85,3 m para el Saturno V
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Figura 28: Distribucion 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
grafico mostrando la ubicacién de las fuentes sonoras que influyeron en la simulacidn,
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destacando, para mayor claridad, la posicidon del deflector de flujo y de la seccién de
salida de la tobera.

Vale aclarar que en los cdlculos que permiten obtener el nivel de presion acustica
se ha afiadido un margen de 13 dB para contemplar los efectos de la reflexion del
sonido sobre la superficie del vehiculo, el efecto de las estructuras reflectantes que
rodean al mismo y los posibles errores debidos a la incertidumbre de los datos y
caracteristicas de los vehiculos espaciales, ya que, como se menciond anteriormente,
el método no tiene en cuenta estas consideraciones (K. M. Eldred, 1971). De esta
manera, los resultados obtenidos estarian representando las condiciones mas
desfavorables, es decir que la simulacidon arroja valores conservativos, como puede
apreciarse en las figuras anteriores.

Por otro lado, analizando los resultados obtenidos del nivel de presién acustica
global SPLyy4 4, se procede a compararlos con los valores reales:

Ares |:

Saturno V:

Finalmente, se toman los valores reales y los obtenidos de la simulacién del nivel
de presion acustica global en decibeles, SPLy,4 4, Y se realizan las conversiones, segun
la expresion presentada anteriormente, para obtener la presidén acustica global en
cada punto de interés, SPy,,, expresada en Pascales.
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Ares I:

Saturno V:
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Analizando los resultados obtenidos en la simulacidon, es necesario realizar dos
evaluaciones distintas segun se trate de uno u otro vehiculo.

Para el caso del Ares |, podemos observar que las curvas que representan el nivel
de presién acustica 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 menciond con anterioridad, la
simulacion realiza el calculo teniendo en cuenta las condiciones mas desfavorables,
devolviendo resultados algo conservativos, pero que no dejan de ser una importante
fuente de informacion a la hora de ser utilizados, por ejemplo en la etapa de pre-
disefio y disefio. También se puede ver que los valores del nivel de presién acustica
global, SPL¢,,, obtenidos de la simulacion 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 maximo nivel de presidon acustica, tanto en los resultados de la simulacién
como en los datos veridicos, son similares, lo que termina por redondear una buena
prediccidn segun las condiciones aqui propuestas.

Por otro lado, segun lo obtenido para el Saturno V, se puede apreciar que las
curvas del nivel de presidn acustica no generan un buen ajuste respecto de los datos
reales, en el sentido de que no hay correspondencia entre los valores maximos de los
niveles de presion acustica, como tampoco la hay respecto de las frecuencias en que
estos picos maximos se alcanzan. Mas alla 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 aproximacién de las cargas acuUsticas generadas.
Ademas, los valores del nivel de presion acustica global, SPLy, ,, son mayores que los
obtenidos en ensayos y lanzamientos pero dentro de lo aceptable, siendo el caso mas
critico el obtenido en el punto a 45,2 m desde la tobera, que estad 10 dB por encima de
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lo real. Los valores de la presion acustica global, SPy, ,, pueden apreciarse bastante
disimiles debido a que la escala de conversidon posee un crecimiento exponencial, es
decir, que pequefias variaciones del nivel de presion acustica en decibeles pueden
generar grandes variaciones de la presidn acustica en Pascales, sobre todo cuando los
valores son cada vez mas grandes.

Teniendo en cuenta lo desarrollado hasta aqui, es necesario aclarar que tanto la
configuracion como el sistema propulsivo de ambos vehiculos son diferentes. El
Saturno V utiliza, en su primera etapa, una disposicion de cinco motores de
combustible liquido, mientras que la primera etapa del Ares | posee un solo motor
cohete de propulsion sélida 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 vehiculo, afiadiendo ademas
la poca informacidn 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 simulacién predice muy bien el campo
acustico cuando se trata del Ares I, o bien cualquier otro vehiculo que posea
caracteristicas similares en cuanto al sistema propulsivo, configuracion y propiedades
del flujo de gases de escape. Por otro lado, la prediccidn realizada sobre el Saturno V
arroja resultados algo conservativos, sin tener la certeza sobre los valores maximos del
nivel de presién acustica, ni las frecuencias a las cuales se obtienen estos valores
maximos. Aun asi, los resultados conforman informacién valiosa para cuando es
necesario obtener una primera aproximacién o nocidn acerca de las cargas acusticas
en el lanzamiento. De mads esta 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 disefio y que
deberd 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 dilatacién adiabéatica del aire
R=286.9; % Constante universal de los gases [J/Kg*K]

T=293.15; % Temperatura ambiente considerada [K]

[oc, bwoc, thoc, bwto, reald45 2x, reald5 2y, real85 3x, real85 3y,
real56 4x, real56 4y, real83 8x, real83 8y] = calc cond ( );

disp('Seleccione un vehiculo espacial para comenzar la simulacidén')
disp('Ares I 1) ;

disp('Saturno V 2" ;

vehiculo=input ('"');

if vehiculo==
[eta, F, n, Ue, dei, h, Te, gammae, Rs] = ares properties( ); %
Funcidén que contiene informacién del vehiculo
ypc=[56.4 83.8]; % Designacidén de puntos a evaluar
xpc=[2.8 2.8];
elseif vehiculo==
[eta, F, n, Ue, dei, h, Te, gammae, Rs] = saturn properties( );%
Funcidén que contiene informacidén del vehiculo
ypc=[45.2 85.3]; % Designacidén de puntos a evaluar
xpc=[5 3];
else
disp('Valor incorrecto, ejecute nuevamente el programa');
end

disp('Introduzca la distancia entre la seccidédn de salida de la tobera
y el deflector del flujo de escape [m]');
x1=input ('"');

disp ('En que rango de frecuencias desea realizar los calculos?');
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disp('Octavas 1
disp('1l/3 octavas 2"y ;
g=input (' ");
if g==1 % Determinacién de la banda de frecuencias a utilizar en el
calculo

lengthoc=length (oc) ;

frec=oc;

delta=bwoc;
elseif g==

lengthoc=length (thoc) ;

frec=thoc;

delta=bwto;
else

disp('Valor incorrecto, ejecute nuevamente el programa');
end

disp('Introduzca el angulo de desviacién 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 acustica global [W]

Lw=10*10gl0 (Woa/10"-12); % Nivel de potencia acustica global [dB]
de=sqgrt (n) *dei; % Didmetro de la seccidédn de salida de la tobera [m]
a0=(sgrt (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 seccidn de salida de la tobera [m/s]

Me=Ue/ae; % Numero de Mach en la seccidédn 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 nucleo potencial [m]
xf=xt*2.5; % Longitud del flujo de gases de escape considerado [m]

— —~

if xt>x1 %$Determinacidén del nucleo potencial/finalizado
xt=x1*1.19;

else

end

Dx=xf/ns; % Longitud de cada seccién de flujo
x1=Dx/2;

ly=length (ypc) ;

1x=length (xpc) ;

i=1;

’

’

k=1
J=1
m=1;
s=1

’
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Q

for i=l:ns % Bucle que itera para cada seccidén del flujo de gases

x=x1+Dx* (1-1); % Posicidén de las fuentes sonoras sobre el eje del
flujo

x2 (1)=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 actstica normalizada por unidad
de longitud del nucleo 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

Q

Napc (i) =Nap; % Vector acumulador de los valores de "Nap" obtenidos

Dx_xt=Dx/xt;

Lws=Nap+Lw+10*1ogl0 (Dx/xt); % Nivel de potencia actstica global de
cada seccidén "s" del flujo de escape

[}

Lwsc (i1)=Lws; % Vector acumulador de los valores de "Lws" obtenidos

if x<x1 % Determinacidén de las coordenas de cada fuente sonora
xs=0;
ys=x1l-x;
else
xs=(x-x1) *cosd(alpha); % Posicidén en abcisas del centro de la
seccién de flujo
ys=(x-x1) *sind (alpha); % Posicidén en ordenadas del centro de
la seccidén de flujo
end

xsc (1) =xs;
ysc (1)=ys;

Vector agrupador de las posiciones en abcisas

o° o

Vector agrupador de las posiciones en ordenadas

for k=1:1y % Bucle para calcular las distancias y angulos entre
los puntos sobre el cohete y las fuentes sonoras sobre el flujo de
escape
ypr=xl+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 acustica 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 angulos
comprendido entre el eje del flujo y la direccidén de "zx"
end

thetavector=thetac (i, :);

[}

for j=l:lengthoc % Bucle que permite evaluar las frecuencias sobre

cada seccidén del flujo de escape

f=frec(3):;

Deltafb=delta(j);

st=(f*de/Ue); %

stc(j)=st; % Vector agrupador de los valores del Numero de
Strouhal

mst=(f*x*ae)/ (Ue*al); % Numero de Strouhal modificado

Numero de Strouhal

[}

mstc (i,Jj)=mst; % Matriz agrupadora de los valores del Numero
de Strouhal modificado

if (mst<=0.77) % Nrsl=espectro normalizado de potencia
acustica
Nrsl=4.3429*1log (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*1log (mst)+2.5;
end

Q

Nrslc (i, j)=Nrsl; % Matriz acumuladora de los valores de "Nrsl"
obtenidos

Lwsb=Nrsl+Lws-10*10gl0 ( (Ue*a0)/ (x*ae))+1logl0 (Deltafb); % Nivel
de potencia acustica global de en cada seccidén "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=l:1y % Bucle que determina el DI para cada seccidédn sobre
cada punto a evaluar
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thetaDI=thetavector (m) ;
thetacounter (m)=thetaDI;

if (thetaDI<170)% Determinacidén del DI por la tercera
ecuacién de Wilby

DI Wilby3=0.088828+7.411814*10gl0(st)+1.607279* (1loglO(st))"2;
elseif (thetaDI>=170) && (thetaDI<=180) && (st>0.04345)

DI Wilby3=0.088828+7.411814*10gl0(st)+1.607279* (1loglO(st))"2;
elseif (thetaDI>=170) && (thetaDI<=180) && (st<=0.04345)
&& (st>=0.01)

DI Wilby3=0.088828+7.411814*10gl0(st)+1.607279* (1loglO(st))"2+61.7691+4
5.3515*10gl0 (st) ;
elseif (thetaDI>=170) && (thetaDI<=180) && (st<0.01)

DI Wilby3=0.088828+7.411814*10gl0(st)+1.607279* (1logl0(st))"2-28.9339;
end

DI Wilby3 C(i,Jj,m)=DI Wilby3;
end

end

end

for s=1l:ns % Bucle que itera segln el nUmero de secciones y toma en
cada iteracidén una fila de las matrices Lwsbc y rc
FilaLWSB=Lwsbc (s, :);
FilaRC=rc (s, :);
for ss=1l:lengthoc % Bucle que itera segun el numero de frecuencias
ElementoLWSB=FilaLWSB(ss) ;

for sss=1:1y % Bucle que itera segun la cantidad de puntos a
evaluar y arma una matriz cubica correspondiente al SPLsbp, cuyas
dimensiones son el numero de secciones de flujo, el nUmero de
fecuencias y la cantidad de puntos a evaluar.

ElementoRC=FilaRC (sss) ;
SPLsbp DI (s, ss,sss)=ElementoLWSB-10*10gl0 (ElementoRC"2) -
11; % Matriz cubica correspondiente al SPLsbp sin tener en cuenta el
DI
end

end

end
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SPLsbp=SPLsbp DI+DI Wilby3 C; % Matriz cubica correspondiente al
SPLsbp contemplando el DI

o)

for v=1:1y % Bucle que permite obtener el SPLbp, el SPbp y los
graficos

SPLsbpPLANO Wilby3=SPLsbp(:,:,v);

EXP_Wilby3=10." (SPLsbpPLANO Wilby3/10);

SPLbp Wilby3=10*1oglO (sum(EXP_Wilby3))+13; % Vector que contiene
los valores SPLbp, considerando cada frecuencia y cada punto a evaluar

SPbp Wilby3=(2*(107-5))*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 g==
semilogx (oc, SPLbp Wilby3, 'b');
xlabel ('Octavas [Hz]"'");
ylabel ('SPL [dB//20uPal');
title(yrocket);
hold on

if yrocket==56.4

plot (real56 4x,realb6 4y, 'm*');
elseif yrocket==83.8

plot (real83 8x,real83 8y, 'm*');
elseif yrocket==45.2

plot (reald5 2x,reald5 2y, 'm*');
elseif yrocket==85.3

plot (real85 3x,real85 3y, 'm*');
end

legend ('Prediccidédn SPL', 'Datos reales
SPL', 'Location', 'southwest');

figure
semilogx (oc, SPbp Wilby3, 'r');
xlabel ('Octavas [Hz]"'");

ylabel ('Presidén Acustica [Pal');

title(yrocket);
hold on
legend ('Prediccidén Presidn Acustica');
figure
elseif g==
semilogx (thoc, SPLbp Wilby3, 'b'");
xlabel ('1/3 Octavas [Hz]'"):
ylabel ('SPL [dB//20uPal’');
title (yrocket);
hold on

if yrocket==56.4
plot (real56 4x,realb56 4y, 'm*');
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elseif yrocket==83.8

plot (real83 8x,real83 8y, 'm*');
elseif yrocket==45.2

plot (reald45 2x,reald5 2y, 'm*');
elseif yrocket==85.3

plot (real85 3x,real85 3y, 'm*');
end

legend ('Prediccidén SPL', 'Datos reales SPL',
'Location', '"southwest');

figure

semilogx (thoc, SPbp Wilby3, 'r');

xlabel ('1/3 Octavas [Hz]'");

ylabel ('Presidén Acustica [Pal');
title (yrocket);
hold on
legend ('Prediccidn Presidén Acustica');
figure
end

EXP2 Wilby3=10." (SPLbp Wilby3/10);

SPLoap Wilby3 (v)=10*1ogl0O (sum(EXP2 Wilby3)); % Vector gque contiene
el valor de SPLoap en cada punto evaluado

SPoap Wilby3=(2* (107-5))*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 47, [x1 x1 x11,'r=-");
hold on

plot([-2 0 21,[2 0 =2],'m");
hold on

xlabel ('Direccidn x');
ylabel ('Direccidn y');
axis ([-10 80 -10 50]);

title (

legend ('Fuentes sonoras', 'Seccién de salida de la tobera', 'Deflector

'Distribuciédn de fuentes sonoras');

del flujo de gases');

calc_cond.m

function [octave, bandwidthoc, thirdoctave, bandwidththoc, reald5 2x,
reald5 2y, real85 3x, real85 3y, realb56 4x, real56 4y, real83 8x,
real83 8y] = calc _cond ( );

octave=[16 31.5 63 125 250 500 1000 2000 4000 8000 16000]; % Octavas
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bandwidthoc=[11 22 44 89
banda de cada frecuencia en octavas

178 355 710 1420 2840 5680 113601; %

Anexo

Ancho de

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
16000 20000]1; % 1/3 de octavas

bandwidththoc=[3.7 4.6 5.8 7.3 9.2 11.5 14.6 18
92 115 146 183 231 291 365 461 579 730 919 1156

3650 4610]; % Ancho de banda de cada frecuencia

SATURNO V $%%%%%%

% Datos reales a 45.2m

6300 8000 10000 12500

.3 22.9 29 37 46 58 73
1456 1834 2307 2910
en 1/3 de octavas

reald5 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];

reald5 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
216.61 321.83 420.24 519.70 622.060 728.32 815.60 913.37
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 2522.611];

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
132.228 131.077 129.471 128.546 126.712 125.333 122.5911];

% 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
127.306 126.157 125.241 123.167 121.0947;
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ares_properties.m

function [ efficiency, thrust, nozzles, exitvelocity, exitdiameter,
height, Te, gammae, Rs] = ares properties( )

Q

% Propiedades Ares I

efficiency=0.01; % Eficiencia acustica del motor cohete
thrust=14634649.1; % Empuje de cada motor [N]

nozzles=1l; % Cantidad de toberas

exitvelocity= 2529.84; % Velocidad de salidad de una tobera
completamente expandida [m/s]

exitdiameter=4.401; % Didmetro de salida de cada tobera [m]
height=94; % Altura del vehiculo [m]

Te=3477; %
tobera [K]

gammae=1.25; % Coeficiente de dilatacién adiabatica de los gases de

Temperatura de los gases en la seccidén de salida de la

escape en la seccidn 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; % Diametro de salida de cada tobera [m]
height=110.6; % Altura del vehiculo [m]

Te=3572; % Temperatura de los gases en la seccidén de salida de la
tobera [K]

gammae=1.22; % Coeficiente de dilatacidén adiabética de los gases de
escape en la seccidén de salida de la tobera

Rs=8.314472/(21.5/1000); % Constante de los gases de escape [J/Kg*K]
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