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Estudio Experimental de Ia
Separacion de Etapas de un
Cohete en Baja Atmaosfera

Resumen: El presente trabajo trata sobre el estudio experimental de la fase de separacién de un cohete de dos etapas en baja
atmdsfera. Se realizé una campafia de ensayos en tunel de viento para analizar el comportamiento estdtico y dindmico de la
primera etapa durante la separacion, evaluando posibles interferencias con la segunda etapa. Se encontrd que la primera etapa
es estdticamente estable a bajos dngulos de ataque. No obstante, si se consideran las perturbaciones del proceso de separacion,
se obtiene un comportamiento inestable.
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Abstract: This paper deals with the experimental study of a two stage rocket separation phase in the low atmosphere. A
wind tunnel test campaign has been done in order to analyze the static and dynamic behavior of the first stage during the
separation, evaluating possible interferences with the second stage. The first stage was found to be stable while flying at low
angles of attack. However, if the perturbations suffered during the separation are taken into consideration, then the first
stage becomes unstable.

Keywords: rocket separation, experimental aerodynamics, wind tunnel

Miguel Angel Aguirre, Juan Pablo Ruscio, Guillermo Carlos Moreo, Carlos Olmedo.
ILAYF (Laboratorio de Aerodindmica y Fluidos) - Departamento de Ingenieria Aerondutica.
Facultad Regional Haedo - Universidad Tecnolégica Nacional.

Paris 532 - Haedo - CP1706 - Bs. As - Argentina.

Mail: www.frh.utn.edu.ar - aguirre.utn@gmail.com

AGUIRRE, RUSCIO, MOREO, OLMEDO RTyC - Afio 16 - N° 31 « Pagina 47



* Universidad Tecnoldgica Nacional

INTRODUCCION

El proceso de separacién de etapas al que se ve
sujeto un cohete volando en baja atmosfera es real-
mente complejo. Esto se debe a que en esas altitudes
(del orden de los 14Km) aun son significativas las
cargas aerodindmicas, e incluso pueden aparecer inte-
racciones entre las etapas durante su separacion.

Con vistas a profundizar el conocimiento sobre este
fenémeno y recolectar datos para validar simulaciones
numéricas CFD, se decidié realizar una campafia de
ensayos aerodindmicos con un modelo genérico de
cohete bietapa. Los ensayos se realizaron en el tinel de
viento mayor del LAyF y fueron tanto del tipo estatico
(mediciones en balanza y visualizacién de flujo) como
dinamico (estudio de respuesta dindmica en banco de 3

grados de libertad).
ENSAYOS ESTATICOS

Descripcion del ensayo

El objetivo es determinar la estabilidad estatica
de la primera etapa del cohete. Esta caracteristica
es de gran relevancia para el proceso de separacidn.
Si la primera etapa es inestable, va a tender a girar
alrededor de su centro de gravedad. Caso contrario
(cuerpo estable), la primera etapa va a tender a conti-
nuar su trayectoria de vuelo original, siguiendo a la
segunda etapa.

Para conocer la estabilidad del cuerpo se debe
determinar su curva de coeficiente de momento de
cabeceo en funcién del angulo de ataque (Cm vs a).
Esto se obtiene mediante un ensayo en tunel de viento,
midiendo con una balanza la curva de momentos en
una maqueta a escala de la primera etapa del cohete.
A partir de la curva de momentos se puede deter-

minar la estabilidad (dCm/da) de la maqueta.
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Equipamiento

Para el ensayo se utiliz6 una maqueta en escala 1:25
de la primera etapa de un cohete genérico. Esta fue

construida por impresién 3D en plastico ABS segtn se

observa en la Figura 1.

Figura 1 - Maqueta de la primera etapa.

El modelo fue ensayado en el tinel de viento
mayor del LAyF, que tiene una cdmara de ensayos
cuadrada de 1.28m de lado y alcanza una velocidad
maxima de 20m/Seg.

Este tinel de viento fue equipado para el ensayo
con una balanza externa de 3 grados de libertad y un
rack de transductores de presion diferenciales como

se aprecia en la Figura 2.

Figura 2 - tunel de viento, balanza y panel de control
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Condiciones de similaridad

Para este estudio se va a asumir que el proceso de sepa-
raciéon ocurre a una altitud de referencia de 14.000m y a
una velocidad de referencia de 50m/seg. No obstante debe
contemplarse que el ensayo fue realizado con una maqueta
aescala, ensayada al nivel del mar y a unavelocidad de 20m/
seg.Espor ello que se debe saber qué grado de concordancia
hay entre la presién dindmica “q” y nimero de Reynolds
“Re” del ensayo con respecto al modelo real. Esto se muestra
en la Tabla 1, donde la longitud de referencia utilizada fue la

cuerda geométrica media de las aletas estabilizadoras.

(oJ0] ] [e0] ! q [Pa] Re [--]
VUELO 282.8 1.120.000
ENSAYO 296.7 85.000

Tabla 1 - condiciones de similaridad

Se aprecia que la presion dindmica esta en el mismo orden
de magnitud. Esto permite escalar directamente las cargas
medidas en el ensayo de balanza. En cambio se observa que
el ntimero de Reynolds estd muy por debajo del valor corres-
pondiente al vuelo. De hecho, esta en el rango de bajos Re.
Esto significa que no habra una correspondencia exacta entre
ambos ensayos, sin embargo esto no quita que los resultados
sean validos. De hecho son realmente utiles ya que el efecto
de bajos nimero de Reynolds no cambia la naturaleza del
problema. Es decir que si la primera etapa es inestable en el
tinel de viento, también lo sera en el vuelo en condiciones
reales. El efecto de bajos Reynolds (Lee et al, 2004) solo modi-
fica un poco a la pendiente de sustentacién en zona lineal,
al valor de Cl maximo, y al Cd. Esto solo altera levemente la
magnitud de los pardmetros medidos en tinel respecto a

los del vuelo, pero la tendencia sigue siendo la misma y las
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diferencias no tendran impacto significativo en el objeto del

presente estudio.
Ensayo en balanza

El objetivo de este ensayo es determinar las curvas carac-
teristicas de la 12 etapa para el rango de angulos de ataque
de -10%<a<+1802 con intervalos de 2.5%, a una velocidad
de corriente libre de 20m/Seg. Esto se realiz6 mediante la
balanza externa de 3 grados de libertad calibrada segun el
procedimiento estandar (Raey Pope, 1984). Lamisma permite
obtener la sustentacién “L, la resistencia “D” y el momento de
cabeceo “M” para cada condicién de angulo de ataque.

Luego se procede a determinar los coeficientes adimen-
sionales de la maqueta. El coeficiente de sustentacioén se
obtiene con la expresion (1), el coeficiente de resis-
tencia con la expresion (2) y el coeficiente de momento

de cabeceo con la expresion (3)

Cl=L/(1/2 p VA2 S)

(1)
Cd =D/(1/2 pV*2 S) (2)
Cm = M/(1/2 p VA2 SL) (3)

En donde las constantes correspondientes se indican

en la Tabla 2:

PARAMETRO SIiMBOLO VALOR UNIDAD

Superficie S=L*D | 0,02567 mA2
de plata
Largo L 0,435 m
Diametro D 0,059 m
Densidad Kar s"2/
del aire P 012249 m"4

Tabla 2 - constantes de reduccion

RTyC - Afio 16 - N° 31 « Pagina 49



* Universidad Tecnoldgica Nacional

A partir de estos parametros adimensionales
pueden determinarse otros parametros como la esta-
bilidad que viene dado por la expresion (4) y el centro

de presiones dado por la expresion (5):

d Cmcg

dCmeg/da = —— (4)
da
—-Cm Tr
Xcp= +— con 0=Xcp=1
Clcosa + Cdsena L (5)

Donde “Tr” es la posicién del soporte de la maqueta
=75.86% de L (Tr/L=0.7586). Esto se corresponde con
la posicion prevista originalmente para el centro de
gravedad (CG).

Siempre es deseable determinar la estabilidad y
curvas de momentos de cabeceo referidas a diferentes
posiciones del CG con el fin de realizar un analisis de
sensibilidad frente a variaciones de ese pardmetro.
En nuestro caso vamos a asumir que la posicion mas
adelantada sera del 62%. Las nuevas curvas de esta-
bilidad y momentos se obtienen cambiando el centro

de reduccion de fuerzas de acuerdo a la ecuacion (6):

XCGensayo
CMcGnuevo = Cmcgensayo = Cl* ( L -

Xanuevo) % Cos a — Cd * (XCgensayo _ Xcgnueyo) "
L L L

Sena (5)

En la Figura 3 se muestra la curva de sustentacion.
Se aprecia que en el rango de bajos angulos de ataque
el comportamiento es lineal. A partir de los 12.52 se
ingresa en la zona no lineal de la curva la cual persiste
durante el resto del rango de angulos de ataque. En
esta zona el flujo es no estacionario, lo cual se refleja
en las oscilaciones de la curva. No obstante es posible
apreciar con claridad la forma sinusoidal tipica y las

zonas de sustentacion positiva y negativa.
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Figura 3 - curva de sustentacion.

En la Figura 4 se muestra la curva de resistencia, la
cual refleja una fuerte simetria con respecto a ax902.

Se observa que la minima resistencia ocurre con
a=02 sin embargo este valor es muy alto (Cd~0.1).
Esto se debe a la gran resistencia generada en la parte
frontal hueca de la 19 etapa. La resistencia se incre-
menta con o hasta que en ax902 se obtiene la maxima

resistencia y luego vuelve a decaer.
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Figura 4 - curva de resistencia.
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En la Figura 5 se muestran las curvas de momento de
cabeceo. La curva “CG test” es la obtenida durante el ensayo
y corresponde a una posicion del CG de 75.86%. Esta curva
permite apreciar varias caracteristicas de importancia
desde el punto de vista de la separacién de etapas:

¢ Puntos de equilibrio: son los puntos de la curva en
donde Cmcg=0. Se observa que hay un primer punto de
equilibrio en a=02, seguido de otro en ax1502

¢ Sentido del momento: se observa que el momento es
nariz arriba en todo el rango de a>02.

o Estabilidad: viene dada por la pendiente de la curva. Se
aprecia que el punto de equilibrio de a=02 es inestable mien-
tras que el punto de equilibrio en ax1502 es estable. Esto
significa que la primera etapa, luego de separarse, vaa tender a
girary seguir volando invertido (con el morro apuntando hacia
atras). Asimismo se observa que el cambio de pendiente posi-
tiva a negativa (Punto de estabilidad neutra) ocurre en ax752

La magnitud de la estabilidad de este punto de equilibrio
depende de la posicién del CG: es menos estable a medida que
se adelanta el CG. Va a existir entonces una posicién del CG
para la cual la estabilidad es neutra en a=02. Ese resultado se
muestra en la Figura 5 (Curva CG neutro) correspondiente a un
CG ubicado al 72%. Se aprecia que el margen de inestabilidad
es muy bajo: 75.86% (CGtest) - 72% (CGneutro) = 3.86%

—-CG test CGneutro --CGfwd
03 r

0.1

Cm

0,0

25 0 25 50 75 100 125 150 175 200
al’]

Figura 5 - curvas de momento de cabeceo.
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La curva restante (CG fwd) corresponde al CG ubicado
al 62% de L. Esta posiciéon estd muy por delante del
CGneutro y por ello el punto de equilibrio de a=02 es
estable. Asimismo, esta curva muestra que hay otros 3
puntos de equilibrio: ax252 (inestable), ax1252 (estable)
y ax1602 (inestable).

Esto significa que, con el CG al 62%, la 12 etapa NO va
a tender a diverger luego de separarse de la 22 etapa. Al
contrario, va a tender a seguir alineado con la 22 etapa.

No obstante se observa que la zona de estabilidad en
torno al punto de equilibrio a=02 abarca un rango muy
limitado de a. De hecho solo hay estabilidad hasta ax12.52
(punto de estabilidad neutra). Por tal motivo es posible
perturbar a la 12 etapa durante la separacion con el fin
de sacarlo de su punto de equilibrio estable y llevarlo a la
zona inestable. De ocurrir esto, la primer etapa va a seguir
girando hasta alcanzar el préximo punto de equilibrio
estable (ax1252) y seguir volando en esa actitud.

En la Figura 6 se muestra la variacion de la posicién
del centro de presiones en funcién del angulo de ataque.
Se aprecia que su posicioén no es constante sino que varia
entre el 45% y el 80% de L. Para a=0° su posicion es del
80%. Al incrementar el angulo de ataque su posicion
se adelanta hasta alcanzar el 45% en ax65°. Luego, al
seguir incrementando el angulo de ataque, el centro de
presiones se retrasa hasta volver al 80% cuando a=180°.
El corrimiento hacia adelante del CP para bajos dngulos
de ataque se debe a que en ese rango de a predomina la
carga normal generada en la parte delantera del vector,
producto de la separacién brusca del aire en la cavidad
frontal (Burbuja de separacién). A grandes a esta carga
deja de ser predominante en favor de las cargas normales
provocadas por la separacion de capa limite en las aletas
estabilizadoras y por las cargas generadas sobre el fuse-
laje por sus vértices. Esto lo confirmaremos posterior-

mente con las diversas técnicas de visualizacion de flujo.
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Figura 6 - centro de presiones.

Distribucién de presiones

Durante la separacion la primera etapa tendra
expuesta al flujo de aire su parte frontal. La misma no
presenta ninguna forma de baja resistencia sino que al
contrario es en realidad una cavidad grande que suele
contener subsistemas del vector. Resulta entonces
interesante medir la distribucién de presiones en
su interior con el fin de obtener datos adicionales
que ayuden a comprender las curvas caracteristicas
medidas con balanza. Por tal motivo se midié la varia-
cion de la presidn interna en un rango de -20°<a<180°.
Esto se observa en la Figura 7.

La medicion de la presion estatica en cada toma de
presion del mamparo frontal se adimensionaliza por

medio de la expresion (7):

_ Psi—Pse
Pt

Cp; i=1,10
(7)
En donde “Cpi” y “Psi” son el coeficiente de presiéon
y la presion estatica de la i-ésima toma de presion
respectivamente. “Psc0” y “Ptoo” son la presion estatica

y total de corriente libre.
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Si Cp>o0 la presion estatica local es mayor que la
presién de corriente libre (implica una sobrepre-
sion local). En cambio, cuando el Cp<o significa que
la presion estatica local es menor que la presion de

corriente libre (implica una succion local).

Figura 7 - ensayo de medicién de presiones.

Los resultados experimentales de la Figura 8 mues-
tran la existencia de sobrepresiones hasta angulos
de a=62.5° Esto concuerda con la intensidad de los
momentos desestabilizantes encontrados incluso a
grandes angulos de ataque y con el adelantamiento

asociado del centro de presiones.
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Visualizacion de flujo superficial

En esta etapa del ensayo se desea obtener informacién
cualitativa sobre el patron de flujo alrededor de la maqueta.
Esto se logra por medio de la técnica de “oil flow” que pone
en evidencia algunas caracteristicas del patrén de flujo
superficial. Esto permite explicar los resultados encon-
trados hasta el momento y sirve, ademas, para validar los

préximos ensayos que seran mostrados mas adelante.
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Figura 8 - Cp promedio en el mamparo.

La técnica de oil flow consiste en pintar la maqueta
con un liquido viscoso coloreado y dejar que la corriente
de aire lo arrastre hasta que se escurra dejando ciertas
trazas de fluido. Su interpretacién permite saber cémo es
el patrén de flujo superficial. Este ensayo se realizd para
diversos dngulos de ataque de la maqueta.

En la Figura 9 se observa el ensayo correspondiente
a a=0°. Se aprecia que en la parte frontal hay una linea
de acumulacion de fluido paralela al labio. Eso indica la
presencia de una burbuja de separacién de flujo, la cual es
generada por el labio delantero. Justo detras de esa linea
esta el punto de readherencia del flujo y por ello se apre-

cian algunas lineas paralelas al eje de la maqueta.
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Figura 9 - ensayo de oil flow (a=0°).

En la Figura 10 se observa el patrén de flujo corres-
pondiente a a=45°. En este caso se aprecia que la burbuja
de separacién frontal ha reducido su area de influencia,
confindndose en el extradds. Asimismo se observa una
linea de separacion a lo largo del fuselaje. Por encima de
estalinea aparecen unas lineas de corriente bien definidas
que forman un angulo de 452 respecto al eje del vector.
Esta deflexién marcada del flujo se debe a la formacion de
un vortice intenso en la parte lateral-superior del fuselaje
a grandes angulos de ataque (Delery, 1990). Es ese vortice
el que deflecta el flujo desde el extrados hacia la linea de

separacion, donde vuelve a separarse.

Figura 10 - ensayo de oil flow (a=45°).

Enla Figura 11 se observa el patron de flujo correspon-
diente a a=90°. Se observa que la burbuja de separacién
delantera ha desaparecido dando lugar a la formacion de
una zona estanca aguas abajo del labio delantero. Esta
zona de flujo estanco se propaga hasta % de la longitud
de la maqueta, en donde se forma un nudo de adhesién.
Este nudo divide la zona de flujo estanco de la zona
de flujo afectado por el vortice. El vértice asimismo ha

reducido su zona e influencia: ahora se inicia en el nudo
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de readhesion mientras que antes se propagaba hasta la
burbuja de separacién. Por otro lado, la linea de separa-
cién longitudinal ahora es doble en la parte central. Esto
es una burbuja de separacion tipica de los efectos de bajos

numeros de Reynolds.

Figura 11 - ensayo de oil flow (a=90°)

Los resultados del estudio de oil flow se pueden
relacionar con las mediciones en balanza con el fin de
profundizar la comprensién de los fendmenos obser-
vados oportunamente.

Con respecto al estudio de oil flow a 0° se aprecia que
es la burbuja de separacién la responsable del alto valor
del Cd medido en ese angulo de ataque. En a=0° esa
burbuja es axisimétrica y por ello no genera una carga
lateral desestabilizante. Sin embargo en a=45° la burbuja
se desplaza hacia la parte superior del fuselaje originando
una carga lateral desestabilizante. Esta carga sobrepasa
el efecto estabilizante de las aletas traseras (que estan
operando en la zona post pérdida y en consecuencia
tienen poca efectividad) y por ello el fuselaje es ines-
table. En el rango de bajos angulos de ataque las aletas
trabajan con flujo adherido (gran efectividad) mientras
que la burbuja de separacion posee baja asimetria (carga
desestabilizante de baja magnitud). En consecuencia la
maqueta es estable.

A muy altos angulos de ataque (@=90°) la burbuja de
separacion desaparece y en consecuencia también desa-
parece su carga lateral desestabilizante. En cambio sigue
existiendo el efecto estabilizante de las aletas (a pesar
de seguir trabajando con flujo totalmente separado). En

sintesis el fuselaje se torna estable.
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ESTUDIO DINAMICO
Utilaje de simulacion dindmica

Se realiz6 un estudio dindmico mediante el utilaje
observado en la Figura 12, el cual permite simular el
movimiento de la primera etapa luego de su separa-
cion. En el mismo se monta la maqueta de la primera
etapa en un sistema de movimiento de 2 grados
de libertad. El soporte le permite girar libremente
alrededor del eje de rotaciéon que pasa por su CG y
asimismo le permite desplazarse libremente de forma
lateral. La segunda etapa en cambio va montada sobre
un soporte que solo puede desplazarse de forma
longitudinal pero no libremente, sino que este despla-
zamiento es controlado a voluntad durante el ensayo.

El objetivo es dejar fija en el espacio a la segunda
etapa mientras se observa la respuesta dindmica de
la primera etapa. Si la 12 etapa es inestable, va a girar
alrededor del soporte y ademas se va a alejar lateral-
mente de su posicion inicial. De esta forma se puede
simular la trayectoria de separacidn. Si la primera
etapa es estable, entonces las mismas cargas aero-
dinamicas lo van a tender a mantener en su posiciéon

original, es decir, alineado con la segunda etapa.

Figura 12 - utilaje de simulacién dindmica.
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Para analizar la trayectoria se filmo el ensayo con
una camara de alta velocidad montada en el techo del
tunel. En la Figura 12 se observa ademas que hay una
placa negra con un reticulado. Este reticulado permite
determinar la trayectoria del vector con precisiéon por
medio de fotogrametria cuadro a cuadro.

Este estudio requiere que exista un escalado dina-
mico delamaqueta con el fin de que lamasay momento
de inercia esté en concordancia con los valores del
vector modelo (Chambers, 2010). A tal fin se utilizo6 la
ecuacion (8) para el escalado de la masa y la ecuacion
(9) para el escalado del momento de inercia. Estas
expresiones se aplican a modelos dindmicos de vuelo

libre en condiciones de flujo incompresible.

n3

K —
real © (8)

M maqueta

5

n
IZZC.gmaqueta = 1zzCGreqr * .
(9)

Donde “M maqueta” es la masa de la maqueta
completa, “M real” es la masa de la primera etapa
del vector real al momento de la separacion, “lzzcg
maqueta” es el momento de inercia baricéntrico refe-
rido al eje principal perpendicular al eje longitudinal,

w,_n

“Izzcg real” es su homdlogo pero del vector real, “n” es
la escala de lamaquetay “c” es la relacién de densidad
de altitud para 14Km (altura de separacidn de etapas).
Cabe aclarar que “M maqueta “ es en realidad la suma
de la masa de la maqueta mas la masa de su soporte
mas la masa del carro transversal. Lo mismo aplica a
“Izzcg maqueta”.

El ensayo dindmico se realizé para las siguientes

separaciones entre etapas:
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¢ 0.5 diAmetro = 30mm

¢ 1 didmetro = 60mm

¢ 1.5 diametros = gomm

e 2 diametros = 120mm

¢ 3 diAmetros = 18omm

Para cada condicién se coloc6 a la 1° etapa en su
posicion de partida, es decir, alineada con la segunda
etapa y sin angulo de deslizamiento. Luego se aceler6
el flujo de aire del tiinel hasta 20m/Seg y al alcanzar el
régimen se liber¢ la traba del mecanismo de 2 grados
de libertad. La respuesta dinamica de la 1° etapa era

entonces filmada como muestra la Figura 13.

Figura 13 - estados inicial (arriba) y final (abajo).

En todos los casos la respuesta dinamica comen-
zaba con una fuerte divergencia (tendencia a volar con
el morro apuntando hacia atras). Esto movimiento era
seguido por un movimiento de tipo “corto periodo”
(oscilaciones rotacionales de alta frecuencia). Alli se
apreciaba que la maqueta tiende a alcanzar su posi-
cion de equilibrio estable (a=150°) por medio de
oscilaciones en torno a este punto. Estas vibraciones

se amortiguaban rapidamente dando lugar a un
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movimiento del tipo “fugoide”: oscilacion rototrasla-
toria de largo periodo y gran amplitud (siempre con
la maqueta volando invertida a 150°). Finalmente la
respuesta dinamica se estabilizaba en una divergencia
lateral originada por el sideforce remanente a 150°
(Para a=150° hay un cierto Cl de acuerdo a la curva
de balanza). Evidentemente esta divergencia esta limi-
tada por el recorrido transversal del mecanismo, no
obstante se pudo constatar su presencia. De esta forma
la respuesta dinamica observada se correlaciona muy
bien con los resultados experimentales ensayados en

condiciones estaticas.
Tomoscopia laser

Con el fin de profundizar la comprensién del campo
de movimiento alrededor de las maquetas se reali-
zaron diversos estudios de tomoscopia laser. Esta
técnica es particularmente util para visualizar estruc-
turas vorticosas, estelas o flujos separados.

Requiere utilizar un plano laser y un generador
de humo. Cuando las particulas de humo atraviesan
el plano laser generan una dispersién de luz, lo cual
permite ver su posicién y en consecuencia se puede
ver el patrén de flujo.

En primera instancia se realiz6 una tomoscopia
a la estela de la 22 etapa. El objetivo era determinar
el tamario relativo de la estela detras de la maqueta
de la 2° etapa. Esto es de importancia ya que debera
tenerse en cuenta su efecto al interactuar con la 1°
etapa durante la separacion. El ensayo se realizé en a
diversas velocidades. Se encontré que el tamafio rela-
tivo de esta estela no cambiaba con la velocidad. En la
Figura 14 se aprecian 2 zonas de flujo recirculante. Un
estd detrds de la parte trasera del fuselaje y se trata

de un voértice toroidal que rodea a la tobera (En la
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imagen solo se ven los 2 vortices contrarotativos del
corte con el plano laser). Luego, detras de la tobera se
forma otra region de flujo separado (no estacionario
en este caso). La corriente libre que rodea a esta estela

compleja sigue una trayectoria eliptica.

Figura 14 - tomoscopia de la segunda etapa.

Posteriormente se realizé un ensayo para visualizar
el vortice detectado durante los ensayos de oil flow con
el fin de confirmar su existencia y su extension. Esto se
observa en la Figura 15 donde se logra ver con claridad
el punto de separacion de capa limite, seguida de la
lamina libre de corte (“feeding sheet”) que se genera
al separarse la capa limite de la maqueta. Asimismo
puede verse como esa lamina se enrolla sobre si mismo
como consecuencia de la vorticidad libre contenida
dentro de la misma. Este enrollamiento da origen al
vortice (Nielsen, 1960). La imagen permite ademas

identificar el nicleo del vértice y su sentido de giro.

Figura 15 - vortice sobre la 1° etapa.
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En tercera instancia se procedio a visualizar la burbuja
de separacion que se forma en el labio frontal de la
maqueta. En particular al mismo se lo visualizé con un
angulo de ataque de 15° con el fin de analizarlo en una
condicién asimétrica (condiciéon de carga lateral produ-
cida porlaburbuja). Enla Figura 16 se aprecia la extension
de laburbuja de separacién, con sus puntos de separacion
y readhesion claramente visibles. Dentro de esta burbuja
se forma un vortice (que para muy bajos angulos de
ataque se trata de un vortice toroidal que rodea al labio
frontal de la 1° etapa). Asimismo se aprecia claramente la
fuerte desviacion lateral que sufre el flujo de aire aguas

arriba de la burbuja.

Figura 16 - burbuja de separacién.

Finalmente se realiz6 la visualizacién del patrén de
flujo que se forma entre las dos etapas cuando se encuen-
tran a muy pequeila separacién. Esto permite saber si
esa interaccion ayuda o no a la divergencia de la 1° etapa
durante la separacion.

En la Figura 17 se observa que incluso con la maqueta
a 15° sigue existiendo una burbuja de separacién en el
lado aguas arriba de la 1° etapa. Esta burbuja, junto con la
estela de la 2° etapa, hacen que la corriente de aire prin-
cipal sufra una desviaciéon muy fuerte dentro del canal de
aire que se forma entre las mismas. Esto parece no tener
efecto en la estabilidad de la 1° etapa, lo cual se concuerda

con los ensayos dindmicos.
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Figura 17 - interacciéOn entre etapas.

CONCLUSIONES

La campafia de ensayos en tunel de viento llevada
adelante por el LAyF permitié comprender en profun-
didad el proceso de separacion. Todos los ensayos
mostraron muy buena correlacion entre ellos lo cual
garantiza la certeza de las conclusiones extraidas en
este informe.

Desde el punto de vista de la separacién el resul-
tado méas importante es que la 1° etapa con su CG real
muestra un comportamiento estable dentro de un
rango muy bajo de angulos de ataque. Fuera de ese

rango de +12.5° el modelo se vuelve inestable.
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