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RESUMEN

En este trabajo se ofrecera una revisién de la memoria de calculo aerodindmico del cohete de
artilleria SLAM PAMPERQO calibre 105 mm., de caracteristicas balisticas conocidas, y provisto y en
servicio activo en el Ejército Argentino desde hace mas de 30 afios.

Habida cuenta que en décadas pasadas, para poder aproximar los resultados se contaban con
herramientas muy limitadas, hoy es factible disponer de un herramental mas moderno. Para poder
precisar la trayectoria, es necesario conocer la balistica interior del motor y resolver la balistica
exterior y la aerodinamica del cohete completo. La primera se caracteriza a partir de célculos
analiticos, empiricos y de ensayos en banco estatico, mientras que para la balistica exterior y la
aerodinamica son imprescindibles los procesamientos analiticos y numéricos, mas los ensayos en
tunel de viento y las trayectografias, lo que desemboca en la tabla de tiro.

En este estudio, para determinar los coeficientes aerodinamicos empleamos distintas metodologias
de célculo, a fin de poder apreciar su nivel de aproximacion y su utilidad en las diferentes fases de
un proyecto. En primer lugar se utilizd6 el programa semiempirico MISSILE DATCOM, para
continuar los mismo célculos con el método de paneles PAN AIR. Finalmente se estudié el cohete
a través de metodologias de CFD por volumenes finitos.

A partir de estas herramientas, se pudo delimitar la variacién del coeficiente de resistencia (Cp) en
funcion del nimero de Mach. De esa manera, se comprobé la trayectoria con diversas técnicas,
validandose los resultados al compararlos con los definidos en la tabla de tiro de cohete, ya
existente. Este procedimiento dio lugar a trazar la curva de resistencia que se corresponde con la
trayectoria real, y se valido el nivel de aproximacion/complejidad de cada método de calculo.

Palabras Claves: Aerodinamica, cohetes, Missile DATCOM, PAN AIR, CFD.
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1. Introduccion

Recientemente se han “liberado” programas que sélo eran accesibles para sus creadores, tal es el
caso del Missile DATCOM [1], creado en el afio 1978 por la U.S. Air Force y el PAN AIR [2] creado
por la NASA, en colaboracién con Boeing, en el afio 1982. Sumado a esto, la posibilidad de acceso
a programas comerciales de CFD (Computational Fluid Dynamics) hace que sea de interés
explorar dichas herramientas de manera de actualizar las metodologias en el disefio y calculo
aerodindmico de un cohete. En conclusion, el objeto de este trabajo es el de explorar las

caracteristicas y alcances de cada método aplicado a un cohete de artilleria.

Se realizara el analisis correspondiente sobre el cohete de artilleria perteneciente al Sistema de
Lanzacohetes Multiple (S.L.A.M.) PAMPERO calibre 105 mm., de caracteristicas balisticas
conocidas, provisto y en servicio activo en el Ejército Argentino desde hace méas de 30 afios. Al
conocer perfectamente los datos experimentales de la balistica interior y exterior del cohete se
podran utilizar estos datos para validar todo el procedimiento de calculo. La balistica interior es
caracterizada a través de la curva de presion-tiempo obtenida en ensayos en banco de motores
cohete. La balistica exterior es caracterizada por un documento que releva los alcances obtenidos
para cada angulo de disparo y condiciones atmosféricas, siendo este documento denominado tabla
de tiro [3].

A través del proceso de validacion de resultados, utilizando la tabla de tiro del cohete, se determiné
que metodologia otorga las mejores predicciones de los pardmetros aerodindmicos ademas de
analizar los limitantes de cada método surgidos al pretender determinar los coeficientes

aerodinamicos.

2. Materiales y Métodos

En esta seccion describiremos brevemente el cohete a analizar y presentaremos los diferentes
meétodos de célculo usados, tales como el programa semiempirico Missile DATCOM, el programa

de método de paneles PAN AIR y el programa de volimenes finitos ANSYS-CFX.

2.1. Descripcion del cohete

El estudio correspondera al cohete de artilleria S-S calibre 105 mm perteneciente al S.L.A.M.
PAMPERO. Dicho cohete cuenta con un motor de combustible sélido con un propulsante del tipo

homogéneo que le provee un alcance maximo de aproximadamente 10.500 metros.
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Posee una ojiva del tipo tangente que en su interior contiene una carga explosiva de TNT y en su
extremo se halla una espoleta mecanica de percusion FM K13. Para su estabilizacién, el cohete

cuenta con aletas desplegables del tipo WAF (Wrap Around Fins) (Ver Figura 1y 2).

-

Figura 1. Organizacion del cohete en corte

Tabla 1 Dimensiones del cohete

Cuerpo Valor Unidad Aletas Valor Unidad
Longitud ojiva 310,5 mm Cuerda raiz 116 mm
Radio de ojiva 1000 mm Cuerda de punta 47 mm
Longitud total 1479 mm Semi- envergadura 142 mm
Longitud del chaflan de culote 22 mm Espesor de aletas 25 mm
Diametro de base 74 mm

Un componente fundamental del cohete son las aletas estabilizadoras desplegables. Este tipo
de aletas permiten una organizacion de las mismas sobre un alojamiento circular de manera

de poder utilizar el cohete en tubos lanzadores.

S\

Figura 2. Disposicion de aletas WAF. Replegadas y desplegadas

Cumplen la funcién de aletas estabilizadoras de cola al llevar el centro de presion hacia la
parte trasera y ademds, por su forma curva, inducen un rolido que tiene la funcién de
homogeneizar el posible descentraje del centro de gravedad o alineamiento del vector empuje.
El momento de rolido inducido por estas aletas tiene la particularidad que cambia de sentido
segun el réegimen de velocidad, girando hacia el lado del centro de la curvatura en el régimen
subsonico y en el sentido contrario en el supersoénico. El valor del numero de Mach en donde
el momento de rolido cambia de sentido, se encuentra en las cercanias del régimen sonico.

Esto fue demostrado en estudios empiricos a lo largo de humerosos ensayos [4]. También se
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puede corroborar el fendmeno al observarse la distribucion de presiones en cada régimen de
velocidad como muestra la figura 3. En ella se observa que en el régimen subsoénico se crea
una zona de baja presion en el lado interior de cada aleta produciendo un giro hacia el centro
de la curvatura. En cambio en supersonico se crea una zona de alta presion sobre la punta de
la cara interna lo que ocasiona el giro hacia el sentido contrario.
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Figura 3. Distribucion de presiones en régimen subsonico y supersénico

2.2. Conceptos basicos y ecuaciones fundamentales

La determinacion de la resistencia al avance, caracterizada a través del coeficiente de resistencia,

es uno de los objetos de este trabajo. Dicha resistencia se resume a la siguiente expresion:
1 2
D=§'P'V'Aref'CD (1)

Donde C;, es el coeficiente de resistencia, A €l area de referencia, V la velocidad de vuelo y p la

densidad del aire.

La resistencia total estara compuesta de dos fuerzas, las que actdan en forma tangencial a la
superficie, ocasionadas por los efectos de la viscosidad, y las que actGan en forma normal,

provocadas por la distribucién de presiones.

CD Total= CFriccién + CD Presion (1)

Dado que el cohete de artilleria a analizar es de corto alcance, para determinar la trayectoria se
emplea un modelo de punto masa con dos grados de libertad (2-DOF), donde se considera la

fuerza axial, el empuje y el peso aplicados sobre el centro de gravedad.

> X

Figura 4. Fuerzas actuantes durante la trayectoria

El calculo de la trayectoria consiste en resolver el siguiente sistema de ecuaciones diferenciales:
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mX = —Rcos9 + Ecos?d

®3)

mY = —Rsin9 + Esin9 —mg

Donde X e Y son las aceleraciones horizontal y vertical y los demas parametros estan indicados en
la figura 4. Este sistema de ecuaciones surge al plantear las fuerzas actuantes en cada
componente del sistema cartesiano, y se asume que la trayectoria se encuentra sobre el plano de

tiro, es decir sin considerar la desviacion lateral producida durante el vuelo del cohete.

Por otro lado, para determinar el efecto del rolido inducido por las aletas estabilizadoras se

introduce al sistema de ecuaciones la siguiente ecuacion:

5 — Zp-y2. . 2o U Tref
p= Iaxial 2 P |4 Aref dref (Cl + 2V (4)

Siendo d, el didmetro de referencia, p la velocidad angular, |, €l momento de inercia axial, Cl el

coeficiente de rolido y Clp el coeficiente de amortiguacion del rolido.

2.3. Métodos analiticos

Para el célculo en forma analitica se emplearan dos metodologias distintas tomadas de dos libros
de referencia en el tema, la primera (Método 1) [5] y la segunda (Método Il) [6], teniendo estos

métodos diferente nivel de aproximacion y complejidad de aplicacion.

2.4. Missile DATCOM

El Missile DATCOM, se asienta en la determinaciéon de los coeficientes aerodinamicos a través de
expresiones analiticas programadas y fundamentalmente de valores empiricos definidos para

diversas configuraciones conocidas.

Para introducir la geometria del cohete, éste se divide en partes conocidas: ojiva, cuerpo, culote y
alas. Al definirse las medidas y caracteristicas de cada parte, el programa conforma la
configuracién total. Dada la limitacion del programa, al igual que en los métodos analiticos, no se
considerard el rebaje en el alojamiento de las aletas estabilizadoras, la curvatura de las mismas ni
tampoco los aros de centraje delantero y trasero. Ademas se obviara el perfil de la espoleta, y se
limita la zona como la continuacidon de la ojiva tangente. Las aletas se calcularan como las
correspondientes a una envergadura igual a la del area proyectada por las aletas curvas, es decir
como aletas planas. Esta simplificacién es valida para realizar el calculo de la resistencia y

sustentacion de las aletas curvas [7].
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2.5. Método de paneles

El programa de método de paneles PAN AIR permite determinar la distribucion de presiones sobre
un cuerpo y en consecuencia sus coeficientes aerodindmicos. Este programa se basa en la teoria
potencial sobre flujo no viscoso, a través de la resolucion de la ecuacion de Prandl-Glauert para el

caso de pequefias variaciones de velocidad.

La solucién derivada del PAN AIR es valida para flujos subsonicos y supersonicos, no asi para
transonico ni tampoco en configuraciones donde sean predominantes los efectos viscosos y las
separaciones de la capa limite. Dado que el cédigo no considera los fendbmenos viscosos, para
realizar un célculo preciso de los coeficientes, el cohete modelado en el PAN AIR es realizado en

una configuracion sin chaflan de culote ni rebaje de alojamiento de aletas.

Figura 5. Configuraciones simplificadas para Missile DATCOM y PAN AIR

Para introducir la geometria del cohete, se lo hara a través de las coordenadas de cada nodo de

los elementos del mallado cuadrangular (paneles) que representan la geometria del cohete.

Figura 6. Mallado del cohete para ingresar al PAN AIR

La divisién de paneles utilizada tiene la forma visualizada debido a que se busca tener paneles de
tamafio reducido sobre las partes en donde se encuentra el mayor gradiente de presiones, es decir
las superficies mas comprometidas. Ademas, cada aleta como también el culote del cuerpo debera
tener su ‘wake’, es decir un panel que represente la estela. En total el cohete cuenta con 5044

paneles que dividen su superficie.

2.6. Computational Fluid Dynamics (CFD)

El método ma&s comin de resolucion de las ecuaciones que representan un fluido es el de
volimenes finitos. La regién o dominio de interés se divide en pequefias subregiones llamadas

volimenes de control. Las ecuaciones que resuelve el programa son las de conservacion de
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masa, de energia y las de cantidad de movimiento para un fluido compresible, estas Ultimas

conocidas como ecuaciones de Navier - Stokes.
Para simular el flujo por el método de volimenes finitos se empleara el software ANSYS-CFX [8].

La configuracién a analizar en este caso es la completa, sin simplificaciones. Para simular el
comportamiento del cohete se introdujo un volumen de control cilindrico con entrada semiesférica
de una longitud de 120 calibres y un didametro de 86 calibres. Se realiz6 un mallado no
estructurado utilizando elementos tetraédricos. Ademas sobre las cercanias del cohete, se realiz
un refinamiento de la malla de manera de captar los efectos de la capa limite. En conclusion se
utiliz6 un mallado aproximadamente 1.600.000 elementos tetraédricos, valor tal que fue
determinado al realizar un andlisis de sensibilidad de malla. En todos los casos se utilizé el modelo
de turbulencia Shear Stress Transport (SST) dado que fue el que demostr6 tener mejores

resultados y es recomendado para simulaciones de este tipo [9].

Figura 7. Condiciones de contorno sobre el dominio y mallado del mismo

3. Resultados

3.1. Métodos Analiticos y Missile DATCOM

Con el Missile DATCOM se determiné el valor del nimero de Mach critico, Mcrit= 0,77, lo que

indica que a partir de ese valor el régimen pasa a ser transoénico.

0,80 Missile DATCOM N

et M ét0OdO |

0,60 - Método II

S
040 1 ' ,M__
0,20 + T T T T T T

0,30 0,55 0,80 1,05 1,30 1,55 1,80
N° Mach

Figura 8. Comparacién de Cp totales
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3.2. PAN AIR

Cabe destacar que el programa solo determina el coeficiente de presion sobre el cuerpo. Por lo
tanto, siendo que la denominada resistencia de base es un fenémeno de caracter viscoso
generado en las cercanias del cuerpo, el PAN AIR no es valido para ese caso. En consecuencia,
para obtener los valores de resistencia total del cohete, a los valores obtenidos por el PAN AIR se

le debe adicionar el coeficiente de friccién total y la resistencia de base.

Los resultados del Cp, total obtenidos por el PAN AIR comparados con los obtenidos por el Missile

DATCOM usando las mismas configuraciones sin rebaje ni chaflan de culote (Boat Tail), son:

0,80
#— PANAIR sin BT
a ~@— DATCOM SIN BT
o 0,50 :: r
0,20 T T T T
0,50 0,75 1,00 1,25 1,50

N° Mach

Figura 9. Comparacién de resistencias obtenidas por Missile DATCOM y PAN AIR

En la figura 9 se observa una buena correlacion entre los valores obtenidos salvo en la zona del
transonico, régimen sobre el cual ninguno de los dos programas garantiza la validez de resultados.

Para visualizar los datos numéricos provenientes del PAN AIR, se utilizé una serie de funciones en
Matlab de manera de leer los valores calculados del coeficiente de presion (Cp) para cada nodo del
mallado.

r c P—-p_ !
I P = — |
| %Pli""

Figura 10. Distribucion del coeficiente de presion para M=0,7 y M=1,2
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3.3. ANSYS CFX

0,80

0,70

& 0,60 4’/ —
0,50 T <=
0,40 4 : : : : : : )
0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4 1,6
N° Mach

Figura 11. Curva de resistencia obtenida por CFX

Algunos resultados graficos obtenidos son:

Pressure
CUERPO
35000

Pressure
CUERPO
4000

2000

Velocit
Streamline 1
190

B

Figura 13. Lineas de flujo para M=0,5

Por otro lado, se determiné el coeficiente de rolido para diferentes nimeros de Mach y se pudo
observar el cambio de signo en las cercanias del régimen sénico, segun lo predicho por la teoria.
Ademas de ello, simulando el cohete en vuelo con una velocidad de rolido constante, para cada N°
de Mach se determiné el coeficiente de amortiguacion de rolido a través de la siguiente expresion.

o _9G_ oG
Ip = 6_15 = 3 (p-dref) (6)

2V

Siendo p la velocidad de rolido reducida o adimensional.
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Figura 14. Coeficiente de rolido

4. Discusion

Al calcular la trayectoria utilizando los coeficientes obtenidos por cada método, se determina que

ninguno de los métodos otorga una trayectoria que se corresponda con la real.

Tomando como base los resultados obtenidos por el ANSYS-CFX, por ser la configuracion mas
completa, se determin6 que para corresponderse la curva de resistencia con la real se tiene que

reducir la misma un 15%.

Las trayectorias obtenidas por cada método comparadas en forma porcentual con respecto al

maximo alcance definido en la tabla de tiro, a un alza de tiro de 48°.

Tabla 2 Diferencias de alcance maximo de los distintos métodos

Método | Método Il | Missile DATCOM | PAN AIR CFX CFX Modificado
19,0% 15,3% -3,4% 16,5% -9,4% 0,1%

Los resultados de la trayectoria de alcance maximo, utilizando la curva Cp vs Mach definitivos

estan indicados en la figura 15y 16:

Parametro Valor | Unidad
Angulo de ti 48 2000
ngulo de tiro ° 3000 —
. . i 2500 ~ N\
Tiempo de caida 51 s 5000 // \\
Alcance 10431 m 21500 7 AN
<1000 —~ N\
Flecha 3289 m 500 \
0 . . . . .
Velocidad de caida 239 m/s 0 2000 4000 6000 8000 10000
Angulo de caida -61 ° Alcance (m)
Mach maximo 1,56 -

Figura 15. Resultados de la trayectoria
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Figura 16. Variacion del Numero de Mach y revoluciones del cohete en funcion de la distancia recorrida

5. Conclusiones
En relacion a los alcances y limites de las distintas metodologias de calculo se observé que:

Métodos analiticos: Al tener una limitada representacion del cohete son los que dan la mayor

dispersion de resultados.

Missile DATCOM: Es el segundo método que provee los mejores resultados a pesar que el
programa no valida los mismos para angulos de chaflan de culote mayores a 16°, correspondiendo
en este cohete a un angulo de 33°. Por lo tanto, este método es el més indicado como primera
aproximacién dado su relativa facilidad de empleo.

PAN AIR: Al no permitir caracterizar la configuracién del cohete en forma completa y por lo tanto
necesitar valerse de datos provenientes de otros métodos los resultados de resistencia obtenidos

no representan al cohete correctamente.

ANSYS-CFX: Los resultados obtenidos no fueron exactos dado que se sobreestimaron los
coeficientes de resistencia en un 15%. Sin embargo al ser ésta una diferencia sélo cuantitativa, al
reducir un 15%, todos los valores del Cp para cada velocidad determinada, se obtuvo la curva de

resistencia con la cual se verifica la trayectoria de la tabla de tiro.

Por lo tanto, dado esta configuracién de cohete particular, la cual posee un gran angulo de chaflan
de culote y un rebaje del alojamiento de las aletas, ningin método o programa fue capaz de
determinar los coeficientes de resistencia de manera directa. Siendo estas dos partes las que
generan la mayor resistencia, la primera al generar un desprendimiento del flujo y la segunda al
inducir resistencia por la distribucion de presiones en la zona de flujo recirculante, tal como se

observa en la figura 13.
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