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RESUMEN

La investigacion en aerodinamica hipersénica es fundamental para el avance de tecnologias
aeroespaciales. No obstante, caracterizar flujos hipersonicos involucra desafios notables por su alta
velocidad y complejidad. En este escenario, la Velocimetria de Iméagenes de Particulas (P1V) se
destaca como una técnica esencial para adquirir mediciones precisas de velocidad en estos
ambientes extremos. Este trabajo de grado, realizado en el tanel de viento hipersonico de la

Universidad de Texas en San Antonio (UTSA), explora esta técnica.

Se ejecutaron pruebas de PIV para examinar flujos hipersonicos de chorro, enfocandose en
comprender la interaccion de estos flujos con la capa limite en condiciones hipersonicas. El estudio
es vital por su impacto en la estabilidad, control y manejo térmico de vehiculos aeroespaciales,
ejemplificado por los retos que enfrentd el avidén-cohete hipersonico X-15 de la NASA. Los campos
vectoriales de velocidad y vorticidad que se obtuvieron son cruciales para visualizar y analizar la
dindmica de los flujos hipersonicos, aportando datos indispensables para optimizar el disefio y la

eficiencia de los sistemas de control térmico en vehiculos de alta velocidad.

Los hallazgos indicaron velocidades de hasta 520 m/s, proporcionando avances significativos en la
comprension de la aerodindmica hipersonica y su aplicacion en la ingenieria aeroespacial. Este
estudio demuestra la eficacia de la técnica PIV en entornos extremos y resalta su capacidad para

mejorar el disefio aerodinamico y la seguridad de futuras misiones aeroespaciales.

Palabras clave — Velocimetria de Imagenes de Particulas, Tunel de Viento Hipersonico,

Flujos Hipersénicos, Capa Limite, Interaccion Onda de Choque.
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ABSTRACT

Hypersonic aerodynamics research is fundamental for advancing aerospace technologies.
However, characterizing hypersonic flows involves significant challenges due to their high speed
and complexity. In this scenario, Particle Image Velocimetry (PIV) stands out as an essential
technique for acquiring precise velocity measurements in these extreme environments. This thesis
work, conducted in the hypersonic wind tunnel at the University of Texas at San Antonio (UTSA),

explores this technique.

PIV tests were carried out to examine hypersonic jet flows, focusing on understanding the
interaction of these flows with the boundary layer under hypersonic conditions. The study is crucial
due to its impact on the stability, control, and thermal management of aerospace vehicles,
exemplified by the challenges faced by NASA's X-15 hypersonic rocket plane. The velocity and
vorticity vector fields obtained are crucial for visualizing and analyzing the dynamics of hypersonic
flows, providing essential data to optimize the design and efficiency of thermal control systems in

high-speed vehicles.

The findings indicated speeds of up to 520 m/s, providing significant advancements in
understanding hypersonic aerodynamics and its application in aerospace engineering. This study
demonstrates the effectiveness of the PIV technique in extreme environments and highlights its

ability to enhance aerodynamic design and safety for future aerospace missions.

Keywords — Particle Image Velocimetry, Hypersonic Wind Tunnel, Hypersonic Flows,

Boundary Layer. Shock Wave Interaction.
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I. INTRODUCCION

La investigacion en aerodinamica hipersénica es crucial para el desarrollo de tecnologias
aeroespaciales avanzadas. A medida que las misiones espaciales y los vehiculos de alta velocidad
evolucionan, la necesidad de comprender y controlar los flujos hipersonicos se vuelve cada vez
mas apremiante. Sin embargo, la caracterizacion precisa de estos flujos presenta desafios
significativos debido a la alta velocidad y la complejidad inherente a estos entornos extremos. Los
vehiculos hipersonicos, al desplazarse a velocidades superiores a Mach 5 (M > 5), enfrentan
condiciones extremas que incluyen intensos gradientes de presion y temperatura, asi como
fendmenos de interaccion de ondas de choque y capas limite [1]. Estas condiciones no solo afectan
la estabilidad y el control del vehiculo, sino que también generan un calentamiento aerodindmico

severo que puede comprometer la integridad estructural.

Puesto que los vehiculos hipersénicos enfrentan estos desafios, es esencial desarrollar y
perfeccionar métodos para mejorar la estabilidad, el control y la gestion térmica, asegurando asi su
operatividad y seguridad. Los problemas experimentados con el X-15 de la NASA, Fig. 1, [1], [2],
[3], [4], un avidn cohete experimental disefiado para explorar los limites del vuelo tripulado a
velocidades y altitudes extremas, subrayan la importancia de comprender estos fendmenos. Las
inestabilidades aerodinamicas y el calentamiento extremo enfrentados por el X-15 demostraron la
necesidad critica de disefiar sistemas de control mas efectivos y soluciones innovadoras para la

gestion térmica.

Fig. 1. Avién Cohete hipersonico X-15 NASA.

Nota. Fuente https://www.si.edu
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Los estudios sobre los flujos cruzados de aire y la capa limite en el X-15 resolvieron varios
problemas criticos, evidenciando la complejidad de los fendmenos de interaccion en condiciones
hipersonicas. Estas investigaciones permitieron disefiar sistemas de control mas efectivos,
mejorando la maniobrabilidad y seguridad del X-15 al mitigar las inestabilidades aerodindmicas.
Ademas, abordaron el calentamiento aerodindmico extremo mediante la seleccion de materiales
resistentes al calor [4], y el disefio de sistemas de enfriamiento adecuados. También optimizaron
el rendimiento aerodinamico, reduciendo la resistencia y permitiendo un vuelo mas eficiente, y
mejoraron la seguridad del piloto mediante el disefio de cabinas méas seguras y sistemas de soporte

vital adecuados.

Fig. 2. a) Simulacion desastre transbordador espacial Columbia y b) Restos del transbordador en NASA.

Nota. Fuente https://www.space.com/19436-columbia-disaster.html

En cuanto a otros vehiculos hipersénicos, como el transbordador espacial Columbia, Fig. 2,
[5], [6] la capsula Oridn, Fig. 3, [7], también enfrentaron desafios similares. El transbordador
espacial Columbia experiment6 problemas de calentamiento extremo durante la reentrada, lo que
llevd a la tragica pérdida en el 2003 debido a la falla en la proteccion térmica causada por un
impacto de espuma en su ala izquierda durante el lanzamiento [5], [8], [9]. De igual manera, la
capsula Orién, Fig. 3, hatenido que superar desafios significativos relacionados con la estabilidad
y el control en vuelo hipersonico, asi como con la gestion del calor durante la reentrada atmosférica
[10], [11], [12] .
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Fig. 3. a) Capsula Ori6n y b) Pérdida de carbonizacién del escudo térmico después de la mision Artemis I.

Nota. Fuente https://www.space.com/nasa-investigate-orion-heat-shield-artemis-1-mission

La comprension de estos fendmenos es vital no solo para resolver problemas historicos, sino
también para futuras misiones. La mision Dragonfly de la NASA [13], [14] , que tiene como
objetivo explorar la luna Titan de Saturno, podria beneficiarse enormemente de una comprension
profunda de la aerodindmica de la capsula de entrada y las interacciones del flujo del chorro. El
estado de la capa limite afecta significativamente, y la interaccion del chorro puede mostrar mayor
inestabilidad y transmitir cargas estructurales dindmicas a la nave espacial. Se ha demostrado que
el estado de la capa limite afecta drasticamente las interacciones, provocando en el caso transicional
y turbulento ondas de choque no deseadas que provocan mayor inestabilidad y aumentan las cargas

estructurales dindmicas de la nave aeroespacial [15].

La interaccion entre la capa limite y las ondas de choque es compleja y puede inducir
separaciones del flujo que afectan la estabilidad del vehiculo, Fig. 4. Comprender estas
interacciones es crucial para disefiar sistemas de control aerodindmico que manejen las
perturbaciones y mantengan la estabilidad durante el vuelo. Ademas, estas interacciones pueden
concentrar el calor en areas especificas de la superficie del vehiculo, generando puntos calientes
que pueden causar fallos estructurales. Conocer este comportamiento permite disefiar una
distribucion dptima de materiales resistentes al calor y sistemas de enfriamiento para proteger el

vehiculo.
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Onda de choque

uerte de proa
gt F Capa limite de

/ alta temperatura

M>»1

Region de capa de
choque de alta
temperatura

Fig. 4. Interaccion de las ondas de choque con vehiculo hipersonico.

En este contexto, la PIV se destaca como una técnica poderosa para obtener mediciones
precisas de velocidad en entornos extremos [16], [17]. En el estudio del X-15, el PIV fue crucial
por varias razones: permitié una medicion precisa y no intrusiva de la velocidad y la direccion del
flujo de aire, facilité un analisis detallado del flujo. Esta técnica no solo proporciona una
comprension mas profunda de las interacciones hipersénicas y sus efectos, ayudando a mitigar
problemas similares a los del X-15, sino que también es fundamental para futuras misiones como
Dragonfly y las reentradas de la capsula Orion en las misiones Artemis. En estas misiones, el PIV
permitira analizar las interacciones del flujo del chorro en diferentes estados de la capa limite,
mejorando el disefio y la eficiencia de los sistemas de control aerodindmico y asegurando la

estabilidad y seguridad de los vehiculos en condiciones hipersonicas.

El presente trabajo de grado propone abordar el desafio de la caracterizacion de flujos
hipersonicos mediante la aplicacion de PIV en el tanel de viento hipersonico de UTSA. Se
realizaran pruebas de PIV para estudiar flujos hipersénicos de chorro cruzados, con el objetivo de
comprender la interaccion de estos flujos bajo condiciones hipersénicas. Este estudio es crucial

debido a su impacto en la estabilidad, control y gestion termica de los vehiculos aeroespaciales.

La metodologia incluye la configuracion de un montaje experimental que incorpora
elementos Opticos, un laser con una longitud de onda de 532 nm para visualizar las estructuras de

flujo de aire trazadas con particulas de dioxido de titanio (TiO2), y cdmaras de alta velocidad en un
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tlnel de viento Mach 7. El procesamiento y analisis de los datos obtenidos se realizard mediante el
software DaVis 8.4 de LAVISION y el lenguaje de programacion Python para el calculo y analisis
de variables y resultados. Los resultados esperados incluyen la obtencidn de campos vectoriales de
velocidad precisos, esenciales para comprender la dinamica del flujo hipersonico alrededor de
vehiculos. Esto permitira obtener informacion detallada sobre la distribucion y magnitud de la
velocidad, asi como la identificacion de regiones de alta turbulencia.
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I1. OBJETIVOS

A. Obijetivo general

Realizar mediciones de velocidad en el tunel de viento hipersonico mediante PIV para flujos
hipersénicos de chorro cruzados, con el fin de comprender la dindmica del flujo y sus interacciones

con la capa limite en vehiculos aeroespaciales.

B. Objetivos especificos

1) Disefiar y configurar el montaje experimental para pruebas de PIV
e Desarrollar un sistema de medicion que incluya elementos opticos, un laser con una
longitud de onda de 532 nm, y cdmaras de alta velocidad.
e Establecer las condiciones experimentales adecuadas para el tinel de viento Mach 7,
asegurando la correcta visualizacion de las estructuras de flujo de aire trazadas con

particulas de éxido de titanio (TiO>).

2) Realizar pruebas de P1V en el tanel de viento hipersénico Mach 7
e Llevar a cabo pruebas experimentales para capturar imagenes de alta resolucion del
flujo hipersonico.
e Ajustar el tiempo de sincronizacion de los dispositivos (cAmara de alta velocidad, laser
y alimentador de particulas) previo a realizar las pruebas con el tinel de viento.

3) Procesar datos e imagenes obtenidos durante las pruebas para obtener campos de
velocidad en los flujos hipersénicos
e Utilizar el software DaVis 8.4 de LAVISION para el procesamiento inicial de los datos
y la obtencion de campos vectoriales de velocidad.
e Emplear el lenguaje de programacion Python para realizar célculos adicionales,

incluyendo el anlisis de la vorticidad y otras variables criticas.
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I1l.  MARCO TEORICO
A. Introduccién al flujo hipersonico

La aerodinamica hipersonica es fundamental para el desarrollo de tecnologias aeroespaciales
avanzadas, siendo aplicable en el disefio y operacion de vehiculos espaciales, misiles y aviones de
alta velocidad. Los flujos hipersénicos, caracterizados por nimeros de Mach superiores a 5, Fig. 5,
presentan caracteristicas Unicas y desafios significativos debido a las extremas velocidades y
temperaturas involucradas. En estos regimenes, el aire se vuelve altamente compresible, lo que
genera cambios drasticos en su densidad a lo largo del flujo, afectando directamente la dindmica

de este.

1) Ndmero Mach
El nimero de Mach (M) es un parametro adimensional que define la relacion entre la
velocidad del flujo (v) y la velocidad del sonido en el medio (a), y se expresa mediante la

ecuacion (1):

m=2 (1)
a

La comprensién y el calculo del nimero de Mach son esenciales, ya que este parametro
influye directamente en la formacion de ondas de choque, la distribucion de presion y otros
fendmenos aerodinamicos criticos que afectan la estabilidad, el control y el disefio
estructural de los vehiculos hipersonicos. A medida que el nUmero de Mach aumenta, se
intensifican los gradientes de presion y temperatura, lo que requiere un enfoque preciso y
riguroso en el analisis y disefio aerodindmico para garantizar el rendimiento y la seguridad

en condiciones extremas.
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Fig. 5. Categorizacion de flujos aerodinamicos y vehiculos con nimero de Mach.
Nota. Fuente https://eaglepubs.erau.edu

2) Ecuaciones de Navier-Stokes
Las ecuaciones de Navier-Stokes son fundamentales para describir el movimiento de los
fluidos y representan la conservacion de la masa, la cantidad de movimiento y la energia en

un fluido. La ecuacion de Navier-Stokes (2), para un fluido compresible se expresa como:

0
p(a—?+u-|7u)=—|7p+,u|72u+(u+/1)|7(|7-u)+f @)

Donde:
e pesladensidad del fluido.

u es el vector de velocidad.

e teseltiempo.
e peslapresion.
e u es laviscosidad dinamica.

e Aes laviscosidad volumétrica.

f representa las fuerzas externas aplicadas al fluido.

La capacidad de resolverlas de manera es crucial para el analisis y disefio de vehiculos
hipersonicos, permitiendo un estudio detallado de fendmenos complejos como las

interacciones onda de choque-capa limite, la turbulencia y el calentamiento aerodindmico.
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Estas simulaciones son vitales para anticipar y mitigar problemas relacionados con la
estabilidad, el control y la gestion térmica de los vehiculos bajo condiciones extremas,
complementando asi los datos experimentales obtenidos mediante técnicas como la

Velocimetria de Imagenes de Particulas (PIV).

3) Numero de Reynolds
El nimero de Reynolds (Re) es un parametro adimensional que describe la relacion entre

las fuerzas inerciales y viscosas en un flujo, y se calcula mediante la ecuacion (3):

L
Re = 22 ®3)
u

Donde:
e pesladensidad del fluido.
e [ es una longitud caracteristica.

e es laviscosidad dindmica del fluido.

El nimero de Reynolds es crucial para determinar el régimen de flujo, Fig. 6, diferenciando
entre un flujo laminar y uno turbulento. Un flujo laminar, caracterizado por un movimiento
suave y ordenado de las capas de fluido, presenta menor resistencia aerodinamica y menor
calentamiento debido a la baja friccion interna. Por otro lado, un flujo turbulento, con un
movimiento cadtico y desordenado de las particulas de fluido, genera una mezcla mas
intensa entre las capas, lo que incrementa tanto la friccion como el calentamiento
aerodindmico. Identificar el nimero de Reynolds es esencial en el disefio y analisis de
vehiculos hipersonicos, ya que permite predecir y controlar las condiciones del flujo sobre

la superficie del vehiculo. Esto, a su vez, influye directamente en la eficiencia aerodinamica,
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la estabilidad y la gestion térmica de este, factores criticos para garantizar su operatividad

y seguridad en misiones aeroespaciales [18].
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Fig. 6. Rango de nameros de Reynolds y Mach. Nota. Fuente https://eaglepubs.erau.edu

B. Funcionamiento del tinel de viento Mach 7 de UTSA

El tunel de viento Mach 7 Ludwieg Tube de la Universidad de Texas en San Antonio (UTSA)
es una instalacion avanzada disefiada especificamente para el estudio de flujos hipersénicos. Este
tinel, con sus componentes cuidadosamente disefiados, permite la simulacion precisa de
condiciones de vuelo hipersonico, lo que es crucial para el desarrollo de tecnologias aeroespaciales.
A continuacion, se describen en detalle los principios de funcionamiento y las caracteristicas

técnicas del tunel de viento.

1) Componentes principales del tunel de viento

El tanel de viento Mach 7 Ludwieg Tube, esta compuesto por varios elementos clave:

e Tubo conductor: Es la parte principal del tinel donde se almacena el aire presurizado
antes de ser liberado. Su disefio permite el control preciso de las condiciones iniciales

del flujo.

e Plenum: Actlia como una cdmara de mezcla donde el aire presurizado se estabiliza antes

de entrar en la tobera. Facilita la transicién de una seccion transversal circular a una
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rectangular, lo que es crucial para la formacion de un flujo uniforme en la seccion de

pruebas.

e Tobera: La tobera convergente-divergente es fundamental para la aceleracion del flujo
hasta el numero de Mach deseado. En este caso, la tobera esta disefiada para alcanzar

Mach 7 mediante una expansion isentrdpica.

e Seccion de pruebas: Es el area donde se lleva a cabo la observacion y medicion del
flujo. Tiene un disefio Optico especializado que permite el acceso visual al flujo, esencial
para técnicas de diagndstico como la PIV.

o Difusor: Tras pasar por la seccion de pruebas, el flujo se desacelera en el difusor,

permitiendo que el aire sea evacuado de manera controlada.

e Tanque de vacio: Mantiene las condiciones de baja presion necesarias en la parte

posterior del tunel para asegurar un flujo continuo y controlado.

TANQUE DE VACIO

>

DIFUSOR

74

f
: l /TOBERA
"{ PLENUM
2 I " G/A/DIAFRAGMA

TUBO DE CONDUCCION

Fig. 7. Tanel de viento de UTSA.
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2) Preparacion e inicio de la prueba
Antes de iniciar una prueba, el tinel debe ser preparado meticulosamente para asegurar que
las condiciones de prueba sean las correctas. El proceso comienza con el calentamiento del
tubo conductor, si es necesario, y su presurizacion hasta alcanzar las condiciones de
estancamiento requeridas, tanto en presion como en temperatura. Mientras tanto, en la parte
descendente del sistema (es decir, tobera, seccion de pruebas, difusor y tanque de vacio), se
reduce la presion para crear un vacio adecuado que asegure la aceleracion del flujo una vez

que se inicie la prueba.

Una vez que las condiciones estan establecidas, la prueba comienza con la actuacion de una
valvula réapida o el estallido de un diafragma. Esto permite que el aire presurizado sea
liberado en el plenum, donde la diferencia de presion a través de la tobera acelera el flujo
al nimero de Mach disefiado. Esta fase es crucial, ya que cualquier variacion en las
condiciones iniciales puede afectar la precision y repetibilidad de los experimentos [19].

TABLA |. PARAMETROS PARA PRUEBA

Parametros Valor
Presidn de estancamiento (P,) 1.7-2.2 MPa
Temperatura de estancamiento ( T,) 250-300 K
Numero de Reynolds (Re) 21-28x10°m'1
NUmero Mach (M) 7.24+0.2
Tiempo de prueba de estado estable (t) 70 £ 10 ms

3) Generacion del flujo hipersonico
El flujo hipersonico se genera mediante la rapida expansion del aire en la tobera
convergente-divergente. A medida que el flujo pasa por la garganta de la tobera y entra en
la seccion divergente, se acelera hasta alcanzar Mach 7. Este proceso se basa en una
expansion isentrépica, lo que significa que la expansidn ocurre sin intercambio de calor con
el entorno y sin generacion de entropia, lo cual es ideal para mantener un flujo uniforme y

predecible.
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En casos de flujos con nimeros de Mach superiores a 4, puede surgir el riesgo de
licuefaccion o condensacion de los gases debido a las bajas temperaturas alcanzadas durante
la expansion. Para evitar esto, el sistema incluye elementos de calefaccion en la seccion del
conductor, Fig. 8, lo que asegura que el flujo permanezca en estado gaseoso durante todo

el proceso.

Fig. 8. a) Laboratorio hipersonico de UTSA y b) Tubo conductor con camisa térmica.

4) Onda de expansion y estado estacionario
El tanel de viento Ludwieg se basa en la generacion de una onda de expansion, que se
produce al estallar un diafragma o al abrir una vélvula rapida. Esta onda se propaga a lo
largo del tubo conductor, se refleja en la pared final, y luego regresa hacia la garganta de la
tobera donde se refleja nuevamente. Este ciclo de ida y vuelta permite establecer un flujo
de estado estacionario en la seccion de pruebas, que es el momento 6ptimo para realizar las

mediciones.

Los estados estacionarios generados son de corta duracion, generalmente de varias decenas
de milisegundos, pero son lo suficientemente largos como para capturar datos significativos
mediante equipos de diagnostico de alta velocidad, como las cdmaras utilizadas para PIV.
La naturaleza breve de estos estados estacionarios exige una sincronizacion
extremadamente precisa de los equipos de medicién para garantizar la maxima recoleccion

de datos utiles y la fidelidad de las mediciones realizadas durante estos periodos criticos.
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5) Seccion de pruebas y acceso éptico
La tobera plana del tanel de viento crea un flujo Mach 7 al expandir isentrpicamente los
gases de prueba. Esta tobera estd conectada al tubo conductor a traves de un plenum que
permite la transicion de una seccion transversal circular a una rectangular. La seccion de

pruebas del tinel mide 0.9 m de largo y tiene un &rea de seccion transversal interna de

ESPEJO @ 25.4 MM \ﬂ - j

LENTE CILINDRICA PLANO-CONCAVA \

LENTE PLANO-CONVEXA \
L)
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(0,I 0)

1
1
1
1
1
1
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SECCION DE PRUEBA DE LA TOBERA

369 mm !

Fig. 9. Secciodn de testeo para PIV.
203 mm x 203 mm. Las ventanas en los cuatro lados de la seccion de pruebas
proporcionan acceso Optico, permitiendo la visualizacion y el analisis del flujo. Las
ventanas horizontales tienen un area de acceso éptico de 0.46 m x 0.20 m, mientras que las

otras dos ventanas tienen un area de 0.71 m x 0.10 m.

C. Velocimetria de Iméagenes de Particulas (P1V)

1) Principios basicos del PIV
La Velocimetria de Iméagenes de Particulas (PI1V) es una técnica éptica avanzada utilizada
para medir la velocidad de los flujos mediante el seguimiento de particulas trazadoras que

son iluminadas por un rayo laser, Fig. 10. Este método es especialmente valioso en estudios
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de flujos hipersonicos, ya que permite obtener mediciones detalladas y no intrusivas de la
velocidad y direccion del flujo. La técnica se basa en capturar imagenes de las particulas en

Light sheet optics Mirror

Pulsed ~ i
laser

Laser light sheet

oy

12,

ot

Hluminated
particles

Flow with
tracer particles
* First light pulse at ¢,

e Second light pulse at 7,+Ar Q\
—

,” . . .
% Imaging optics

Flow direction

Image plane

Fig. 10. Configuracion de experimento de PIV.

Nota: https://www.pivbook.org/

movimiento en dos instantes de tiempo sucesivos Yy, posteriormente, analizar el
desplazamiento de las particulas entre estas imagenes. El analisis de correlacion cruzada de
las imégenes permite calcular los vectores de velocidad del flujo, lo cual es esencial para

comprender la dindmica del flujo en condiciones extremas.
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2) Configuracion de PIV
La precision y fiabilidad de las mediciones de flujo obtenidas mediante PIV dependen en

30

gran medida de la configuracion experimental. La correcta seleccion y disposicion de los

componentes opticos y electronicos son cruciales para asegurar resultados precisos.

continuacion, Fig. 11, se describen los principales componentes de la configuracién del

ESPEJO
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LENTE PLANO - CONVEXO

PARTICULAS TRAZA

0'. 4 /

Fig. 11. Esquema de Optica para experimento de PIV.

a) Elementos opticos

e Espejos: Utilizados para redirigir el rayo laser hacia la seccion de prueba, los espejos
deben tener una alta reflectividad para la longitud de onda especifica del laser (532 nm).

Su disposicion en angulos precisos (45°), permite guiar el haz sin alterar su forma o

CAMPO VISUAL DE ESTUDIO

coherencia, manteniendo la integridad del rayo para la formacion de la hoja de luz.

e Lente plano-concavo cilindrico: Esta lente es fundamental para expandir el rayo laser
en una direccion especifica, generando una hoja de luz. La curvatura concava permite

gue el haz se expanda linealmente, transformando el rayo colimado en una delgada hoja

de luz, lo que es esencial para iluminar un plano bidimensional dentro del flujo.

A



Desarrollo de Velocimetria de Iméagenes de Particulas para Aplicaciones de Tuneles de Viento Hipersonicos 31

e Lente plano-convexo: Después de la expansion del haz, una lente plano-convexa se

b)

utiliza para enfocar y ajustar el grosor de la hoja de luz. Esta lente colima el haz
expandido, afinando su grosor para garantizar una hoja de luz uniforme y delgada en el
plano de interés, lo cual es critico para obtener imagenes nitidas y detalladas de las

particulas en movimiento.

Laser Nd: YAG

Este laser con una longitud de onda de 532 nm es el componente central para la
iluminacién de las particulas trazadoras en el flujo. Este tipo de laser es ideal para
aplicaciones de PIV debido a su alta coherencia y potencia, lo que permite la generacion
de pulsos de luz intensos y breves. Estos pulsos son fundamentales para "congelar” el
movimiento de las particulas en las imagenes capturadas, lo que facilita un andlisis

preciso del flujo.

Céamaras de alta velocidad

Para capturar las imagenes de las particulas iluminadas, se emplean cAmaras de alta
velocidad equipadas con sensores CMOS de alta sensibilidad. Estas cAmaras deben estar
perfectamente sincronizadas con el laser para capturar dos iméagenes consecutivas en un
intervalo de tiempo extremadamente corto. La alta resolucion temporal y espacial de
estas camaras es esencial para captar los detalles del flujo hipersénico, permitiendo un
analisis detallado del movimiento de las particulas y la obtencion de datos precisos sobre

la velocidad del flujo.
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Un aspecto clave en la eficiencia de estas camaras es la eficiencia cuantica de sus
sensores. La eficiencia cuéntica se refiere a la capacidad de un sensor para convertir los
fotones incidentes en electrones, es decir, en sefial eléctrica atil. Una alta eficiencia
cuantica es crucial en aplicaciones PIV porque asegura que incluso en condiciones de
iluminacion limitada, como las que se encuentran en experimentos con laser, los sensores
puedan captar una cantidad suficiente de luz para producir iméagenes claras y detalladas.
La Fig. 12 muestra las eficiencias cuanticas de varios sensores CCD y CMOS en funcién
de la longitud de onda del laser (532 nm). Esta informacion es fundamental para
seleccionar la cdmara adecuada y maximizar la calidad de las imagenes obtenidas

durante los experimentos.
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g. 12. Eficiencia cuantica de los sensores CCD y CMOS.

Nota. Fuente https://www.pivbook.org/

Con una alta eficiencia cuantica, la cdmara puede captar mas fotones emitidos por las
particulas trazadoras, lo que mejora la relacion sefial/ruido en las iméagenes y permite
una deteccion mas precisa de las pequefias variaciones de flujo, que son esenciales para

el analisis de dindmicas complejas en flujos hipersonicos.

3) Calculo del didametro de particulas segun el flujo
En el tunel de viento de la UTSA, se utiliz6 TiO. como material de siembra para la técnica

de PIV. La seleccion de este material se debe a sus propiedades dpticas y su capacidad para
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proporcionar un contraste adecuado en las imagenes obtenidas mediante PIV. Las particulas
trazadoras son fundamentales en el experimento, ya que actdan como marcadores que

permiten visualizar y medir la velocidad del flujo de aire dentro del tunel.

Estas particulas se introducen en el tubo conductor antes de la presurizacion, asegurando
una distribucion uniforme cuando el tanel de viento comienza a funcionar. Este proceso es
crucial para evitar aglomeraciones de particulas, que podrian distorsionar las mediciones de
velocidad. Segun [20], el diametro nominal de las particulas seleccionadas es de 0.26 um,
y tienen un tiempo de respuesta de 2.9 ps. Este tiempo de respuesta es un parametro clave
que describe la rapidez con la que las particulas pueden adaptarse a los cambios en la

velocidad del flujo.

El didmetro de las particulas y su capacidad para seguir el flujo se evaltan utilizando el
numero de Stokes (St), ecuacién (4), que es una métrica que relaciona el tiempo de

respuesta de las particulas con el tiempo caracteristico del flujo:

T
St = T—” 4)
f

Donde:

e 1, es el tiempo de respuesta de la particula, que depende de su tamafio, densidad, y las
propiedades del fluido circundante.

e 177 es el tiempo caracteristico del flujo, que se relaciona con la escala temporal de las

estructuras de vorticidad y otras caracteristicas dinamicas del flujo.

El nimero de Stokes es un indicador de la capacidad de las particulas para seguir fielmente
las variaciones en el flujo. Un nimero de Stokes bajo (St < 1) indica que las particulas
responden rapidamente a los cambios en la velocidad del flujo, moviéndose de manera
coherente con el fluido y proporcionando mediciones precisas de la velocidad. Por el
contrario, un namero de Stokes alto sugiere que las particulas son incapaces de seguir

rapidamente las fluctuaciones del flujo, lo que puede conducir a errores en la medicion.



Desarrollo de Velocimetria de Iméagenes de Particulas para Aplicaciones de Tuneles de Viento Hipersonicos 34

Para el flujo a Mach 7.2, el célculo dio un nimero de Stokes de 0.09, lo que indica que las
particulas de TiO: utilizadas proporcionan una representacion precisa de las estructuras del
fluido. Este valor asegura que las particulas siguen de cerca las variaciones en la velocidad
del flujo, lo que es esencial para obtener datos fiables en experimentos de PIV en

condiciones hipersonicas.

Ademas, la eleccion del tamafio de particula y el nimero de Stokes adecuado tiene
implicaciones directas en la resolucion espacial y temporal de las mediciones de PIV. Un
balance cuidadoso entre la capacidad de las particulas para seguir el flujo y la calidad de la
sefial Optica es fundamental para garantizar que los datos obtenidos sean precisos y Utiles
para la caracterizacion de flujos hipersénicos complejos.

4) Procesamiento y analisis de datos
El procesamiento y andlisis de los datos obtenidos en las pruebas de Velocimetria de
Imagenes de Particulas (P1V) es un componente esencial en la caracterizacion de flujos
hipersonicos. Este proceso se lleva a cabo utilizando el software especializado DaVis 8.4
de LaVision [21], en conjunto con herramientas desarrolladas en Python, permitiendo un

andlisis detallado de los fendmenos aerodindmicos observados.

Cross
correlation q Peak search

Fig. 13. Esquema del procesamiento de imagenes para obtencion de los campos de velocidad.

a) Captura de imagenesy preprocesamiento
El primer paso en el procesamiento de PIV consiste en la captura de imagenes de
particulas trazadoras, que han sido iluminadas por pulsos laser dobles a intervalos de

tiempo extremadamente cortos. Estas imagenes son cruciales para registrar el
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desplazamiento de las particulas en el flujo. Para garantizar una alta precision en la
medicién de la velocidad, las imagenes se dividen en &reas de interrogacion o recuadros
de pixeles como se ilustra en el esquema de la Fig. 13. Dentro de estos recuadros, las
posiciones de las particulas se analizan en diferentes momentos temporales,

identificados como ty t + dt.

Ademaés de las imagenes de las particulas, es fundamental capturar una imagen de escala
antes de comenzar el experimento. Esta imagen de escala se utiliza para calibrar el
sistema, permitiendo convertir los desplazamientos de pixeles en unidades fisicas reales
(por ejemplo, milimetros). La medicion precisa de la resolucion espacial del sistema es
clave para obtener resultados exactos, ya que cualquier error en la calibracion podria

traducirse en imprecisiones significativas en los calculos de velocidad.

Live info.

Fig. 14. Ejemplo imagen escala experimento.

b) Correlacion cruzada y analisis de desplazamiento
Una vez que las imagenes han sido segmentadas en areas de interrogacion, se aplica la
técnica de correlacion cruzada. Esta técnica compara las posiciones de las particulas en
las dos imagenes consecutivas para determinar el desplazamiento promedio dentro de
cada recuadro. Como se ilustra en la Fig. 13, la correlacion cruzada produce un pico en
la funcion de correlacion, que representa el desplazamiento de las particulas en el tiempo

transcurrido entre las dos capturas.

Sin embargo, para evitar el fenémeno conocido como "peak locking" - que ocurre
cuando las particulas se alinean consistentemente con los pixeles de la camara,
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d)

introduciendo un sesgo en las mediciones - se realiza un andlisis adicional mediante la
técnica de "peak search”. Este método busca el méximo de la correlacion en un espacio
sub-pixel, lo que asegura que las mediciones de desplazamiento sean lo mas precisas y

continuas posible, evitando artefactos en los datos.

Obtencion de campos de velocidad

Después de calcular los desplazamientos de las particulas, se procede a la construccion
de campos de velocidad. Estos campos son representaciones detalladas de la distribucion
y variacion de la velocidad en el flujo hipersénico, como se muestra en la parte derecha
de la Fig. 13. El software DaVis 8.4 facilita este proceso utilizando métodos adaptativos
y de multiples pasadas que mejoran la precision de las mediciones al ajustar
dindmicamente las areas de interrogacion. Esto permite obtener una alta resolucién en

los resultados, capturando con precision los detalles finos de la dindmica del flujo.

Analisis de vorticidad y postprocesamiento

Finalmente, se realiza un analisis de la vorticidad utilizando el lenguaje de programaciéon
Python. La vorticidad, que mide la rotacion local del fluido, es un pardmetro crucial para
identificar fendmenos de inestabilidad y separacién en el flujo. Estos aspectos son de
gran importancia en el disefio y analisis de vehiculos aeroespaciales, ya que afectan
directamente la estabilidad y el control del vehiculo. La combinacién de las capacidades
de procesamiento de DaVis 8.4 con el andlisis detallado en Python proporciona una
herramienta poderosa para explorar y comprender los mecanismos subyacentes en los

flujos hipersénicos.

Importancia del Procesamiento Avanzado en P1V

Este conjunto de técnicas y herramientas asegura que el analisis de los flujos
hipersonicos sea tanto preciso como exhaustivo, proporcionando datos fundamentales
para la validacion de modelos computacionales y la mejora de nuestra comprension de
los complejos fendmenos que ocurren en estos entornos extremos. La aplicacion de PIV,

con el apoyo de tecnologias avanzadas como DaVis 8.4 y Python, es esencial para



Desarrollo de Velocimetria de Iméagenes de Particulas para Aplicaciones de Tuneles de Viento Hipersonicos 37

avanzar en el conocimiento de la aerodinamica hipersénica y su aplicacion en la

ingenieria aeroespacial.
D. Fenomenos de interaccion en flujos hipersonicos

1) Interaccion onda de choque - capa limite
En flujos hipersénicos, la interaccion entre las ondas de choque y la capa limite es un
fenomeno de alta complejidad que tiene efectos significativos en la estabilidad y el
rendimiento de los vehiculos aeroespaciales. Esta interaccion puede inducir separaciones
del flujo, alterando la aerodinamica y la distribucion de cargas en la superficie del vehiculo.
La comprension detallada de esta interaccion es crucial para disefiar sistemas de control

aerodinamico efectivos y garantizar la estabilidad durante el vuelo.
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Fig. 15. Interacciones canonicas de onda de choque y capa limite: a) rampa de compresion, b)
choque reflejado y c) aleta roma.

Las ondas de choque se forman cuando un vehiculo se desplaza a velocidades hipersénicas,
generando discontinuidades en el flujo debido a los gradientes extremos de presion y
temperatura. Estos gradientes surgen por la compresion subita del aire, lo que provoca un
aumento abrupto en la presion y temperatura del flujo. La interaccion de estas ondas de
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choque con la capa limite del vehiculo puede llevar a una separacion del flujo y a la
formacion de regiones de recirculacion, areas donde el flujo se invierte y puede causar
fluctuaciones en la presion y temperatura en la superficie del vehiculo. Esto puede causar
inestabilidades aerodinamicas y concentrar el calor en areas especificas de la superficie del
vehiculo, generando puntos calientes que pueden llevar a fallos estructurales. A
continuacion, Fig. 15, se ilustra diferentes interacciones candnicas de onda de choque y

capa limite de acuerdo con diversas estructuras geométricas de generacion de choque [1].
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Fig. 16. Efectos fisicos caracteristicos del flujo hipersénico.
En la siguiente imagen, , Fig. 16 , y segun [15], se pueden evidenciar los efectos fisicos

caracteristicos del flujo hipersonico:

e Interaccion de la vorticidad y la capa limite: La separacion de la capa limite puede
inducir vorticidad en el flujo, afectando la estabilidad del vehiculo. Ademas, la capa de
entropia que se forma detrés de la onda de choque tiene un impacto significativo en la
distribucion del calor y las propiedades del flujo.

¢ Interaccion viscosa: La interaccion, ecuacion (5), describe cémo la onda de choque
interactda con la viscosidad del fluido. Esta interaccion es critica para entender la

formacion de ondas de choque v la distribucion de presién en el vehiculo.
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e Efectos de alta temperatura: A velocidades hipersonicas, el flujo puede experimentar

excitacion vibracional, reacciones quimicas y flujos en desequilibrio. Estos efectos de alta
temperatura pueden alterar significativamente las propiedades del flujo y deben ser

considerados en el disefo de vehiculos.

Efectos de baja densidad a altas altitudes: A altas altitudes, la baja densidad del aire
puede causar un engrosamiento de las ondas de choque y deslizamientos de velocidad y
temperatura. Estos efectos son importantes para misiones espaciales y deben ser tenidos

en cuenta en el disefio aerodindmico.

Interacciones de flujo de chorro cruzado

El flujo de chorro cruzado es otro fendmeno critico en la aerodinamica hipersénica. Se
refiere a la interaccion entre un chorro de fluido que emerge de un vehiculo (como los gases
de escape de un motor) y el flujo libre circundante, Fig. 17 . En condiciones hipersénicas,
esta interaccion se vuelve extremadamente compleja debido a los altos gradientes de
velocidad y temperatura. Los jets o chorros pueden afectar significativamente la
distribucion del flujo alrededor del vehiculo, alterando la presion y la temperatura en la

superficie, lo que puede resultar en inestabilidades y fallos estructurales[7], [22], [23], [24].
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a) Formacién del chorro e impacto en la aerodinamica y estructura del vehiculo

hipersénico

En un entorno hipersénico, un chorro o jet se forma cuando un fluido es expulsado a alta
velocidad a través de una boquilla, cominmente en sistemas de propulsion o control de
reaccion (RCS) en vehiculos hipersénicos. Al atravesar una boquilla convergente-
divergente, el fluido es acelerado, alcanzando velocidades supersénicas al salir de la
boquilla. Dependiendo de la relacion de presion entre el chorro y el flujo circundante, se
pueden formar diferentes tipos de chorro: subexpandido, sobreexpandido o

perfectamente expandido.
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Fig. 17. a) Vista lateral instantanea en el eje de la linea central del chorro y b) esquema de flujo transversal supersénico.

En un chorro subexpandido, la presion del chorro es mayor que la presion ambiente, lo
que causa una expansion al salir de la boquilla'y genera ondas de choque de barril dentro
del chorro. En contraste, en un chorro sobreexpandido, la presién del chorro es menor
que la del ambiente, lo que provoca una contraccion del chorro y la formacion de ondas
de choque de compresion. Un chorro perfectamente expandido ocurre cuando la presion
del chorro coincide con la presién ambiente, minimizando la formacion de ondas de

choque y produciendo un flujo méas uniforme.

Cuando el chorro interactta con el flujo hipersénico circundante, se generan estructuras
de flujo complejas que impactan significativamente la aerodindmica del vehiculo. La
onda de choque de proa, que se forma frente al chorro debido a la compresion del aire,

puede causar una separacion del flujo en la superficie del vehiculo y crear una onda de
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choque de separacion. Ademas, en la capa de cizalladura entre el chorro y el flujo libre,
se forman vértices contrarrotantes que promueven la mezcla turbulenta. También se
desarrollan vortices en forma de herradura en la base del chorro, como resultado de la
interaccion del flujo con la superficie del vehiculo, extendiéndose hacia el flujo

circundante y afectando la estabilidad.

Estas interacciones del chorro con el flujo circundante generan fluctuaciones en la
presion y temperatura, lo que resulta en un calentamiento aerodindmico severo y posibles
compromisos en la integridad estructural del vehiculo. La complejidad de estas
interacciones es crucial para el disefio de sistemas de control y propulsion eficientes en
condiciones hipersonicas, ya que afectan directamente la maniobrabilidad y estabilidad

del vehiculo durante su vuelo.

La comprension detallada de estos fendmenos es fundamental para optimizar el
rendimiento aerodinamico y la seguridad de los vehiculos hipersénicos en misiones

espaciales y vuelos a alta velocidad.

3) Importancia del tipo de flujo en la capa limite
El tipo de flujo en la capa limite es un factor determinante en la dindmica de los flujos
hipersonicos y tiene implicaciones significativas en la estabilidad y el rendimiento de los
vehiculos aeroespaciales. La capa limite puede encontrarse en uno de los tres estados:
laminar, transicional o turbulento, Fig. 18, y cada estado presenta caracteristicas Unicas que
afectan el comportamiento del flujo y su interaccion con la superficie del vehiculo.
Region de

Transicion

< - T

Laminar /
Turbulento

Fig. 18. Esquema de transicion.
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a)

b)

Flujo laminar

El flujo laminar se caracteriza por un movimiento suave y ordenado de las particulas de
fluido, con lineas de corriente paralelas que fluyen sin interrupciones. Este régimen es
predominante a bajos nimeros de Reynolds y se describe matematicamente por una
menor resistencia aerodinamica, ya que las fuerzas viscosas dominan sobre las inerciales
[25], [26]. En el flujo laminar, el perfil de velocidad dentro de la capa limite aumenta

gradualmente desde la superficie del vehiculo hasta la velocidad del flujo libre.

¢ Resistencia aerodinamica: La resistencia aerodindmica es menor en el flujo laminar

debido a la reduccidn de la friccidn superficial.

e Calentamiento aerodinamico: El calentamiento aerodinamico es méas uniforme y

predecible en comparacion con otros regimenes de flujo.

Flujo transicional

El flujo transicional representa una fase intermedia entre el flujo laminar y el turbulento.
En este régimen, pequefias perturbaciones en el flujo laminar comienzan a crecer,
eventualmente provocando la transicion a un flujo turbulento [25]. Este estado es
complejo y dificil de predecir, ya que depende de multiples factores como la velocidad

del flujo, la rugosidad de la superficie y las condiciones de presion y temperatura

e Inestabilidad: Las pequefias perturbaciones pueden amplificarse, llevando a la

formacion de estructuras coherentes que marcan el inicio de la turbulencia.

e Efectos de calentamiento y resistencia: En el régimen transicional, tanto la
resistencia aerodindmica como el calentamiento aerodindmico aumentan debido a la

mezcla de caracteristicas laminares y turbulentas.

Flujo turbulento
El flujo turbulento se caracteriza por un movimiento cadtico y desordenado de las

particulas de fluido. Este régimen es predominante a altos nimeros de Reynolds, donde



Desarrollo de Velocimetria de Iméagenes de Particulas para Aplicaciones de Tuneles de Viento Hipersonicos 43

b)

las fuerzas inerciales superan las viscosas. En el flujo turbulento, la mezcla intensa de
las capas de fluido genera fluctuaciones rapidas de velocidad y presion, creando

estructuras como vortices y remolinos [26].

e Resistencia aerodinamica: La resistencia aerodindmica es significativamente

mayor en el flujo turbulento debido al incremento en la friccion superficial.

e Calentamiento aerodinamico: El calentamiento aerodindmico es mas severo y

menos uniforme, lo que puede generar puntos calientes en la superficie del vehiculo.

Impacto en las interacciones del flujo de chorro

El estado de la capa limite afecta significativamente las interacciones del flujo de chorro.
En un flujo laminar, una perturbacion puede inducir turbulencia, aumentando el
calentamiento aerodindmico. En el régimen transicional, la interaccion del chorro puede
mostrar mayor inestabilidad, transmitiendo cargas estructurales dindmicas a la nave
espacial. En un flujo turbulento, la interaccion del chorro es aiun mas compleja debido a
la naturaleza caética del flujo, lo que puede llevar a fluctuaciones rapidas en la presion
y temperatura, afectando la estabilidad y la integridad estructural del vehiculo [15].

E. Gradientes de presion y temperatura

En flujos hipersonicos, los gradientes de presion y temperatura son notablemente pronunciados

debido a la alta velocidad del flujo y la compresibilidad significativa del aire. Estos gradientes se

generan cuando el fluido es comprimido drasticamente por las ondas de choque, lo que provoca un

aumento subito en su presion y temperatura[15]. A medida que el vehiculo hipersoénico se desplaza,

la onda de choque que se forma frente a €l comprime el flujo de aire, causando un incremento casi

instantaneo en la temperaturay presion del fluido. La alta velocidad del flujo y la rapida compresién

a través de la onda de choque impiden que el calor se disipe eficientemente, resultando en la

formacion de regiones con temperaturas extremadamente elevadas.
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La interaccion entre la onda de choque y la capa limite en la superficie del vehiculo es
particularmente critica [1]. La capa limite, donde la velocidad del fluido varia desde cero en la
superficie del vehiculo hasta la velocidad del flujo libre, puede volverse inestable y separarse al
interactuar con la onda de choque, creando regiones de recirculacion, Fig. 19.a. En estas zonas, el
fluido atrapado se mezcla y recircula, generando areas donde el calor se acumula y la presion
aumenta debido a la repetida compresion y expansion del fluido. Este comportamiento no solo
eleva la temperatura en la superficie del vehiculo, sino que también aumenta la presion,
concentrando el calor en puntos especificos conocidos como “puntos calientes.” Estas
concentraciones de calor pueden llevar a un sobrecalentamiento localizado, comprometiendo la
integridad estructural del material y aumentando el riesgo de fallos criticos si no se gestionan
adecuadamente. Por tanto, la correcta comprension y gestion de estos gradientes de presion y
temperatura es esencial para el disefio de vehiculos hipersonicos, ya que permite prever y mitigar
los efectos adversos de la interaccién onda de choque-capa limite, garantizando la estabilidad

térmica y estructural durante el vuelo.

La visualizacion de estos gradientes se logra mediante técnicas no intrusivas avanzadas como
Pressure Sensitive Paint (PSP) y Temperature Sensitive Paint (TSP). PSP permite medir la
distribucién de presion en la superficie de un modelo, mientras que TSP se utiliza para medir la
temperatura superficial. Estas técnicas proporcionan imagenes detalladas que revelan como las
ondas de choque inducen regiones de alta presion y calor en la superficie del modelo. En la Fig.
19.b, se presenta una imagen obtenida mediante PSP que muestra una distribucion instantanea de
presion en la superficie del modelo dentro del tanel de viento. Esta imagen destaca las areas donde
las ondas de choque generan picos de presion, evidenciando los desafios que estos fendbmenos

presentan para el disefio de vehiculos hipersénicos[27].

Las inestabilidades aerodindmicas generadas por la interaccion onda de choque-capa limite
tienen un impacto significativo en la maniobrabilidad y la seguridad del vehiculo. Estas
interacciones pueden concentrar calor en areas especificas de la superficie, creando puntos
calientes que pueden llevar a fallos estructurales criticos. La comprensién de estos gradientes de

presion y temperatura es esencial para disefiar sistemas de control aerodindmico eficaces y
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seleccionar materiales que resistan el calor extremo, garantizando asi la integridad estructural y la
operatividad del vehiculo en condiciones severas.

Para contextualizar la magnitud de las presiones medidas, Fig. 19.b, se consideran que las
mediciones realizadas con PSP detectaron presiones maximas de hasta 4 kPa en la superficie del
modelo. Para ofrecer una comparacion mas impactante, esta presion es aproximadamente
equivalente a la presion que se ejerceria al sostener un auto compacto de 1 tonelada sobre un solo
dedo, distribuyendo esa fuerza en una pequefia area. Este ejemplo destaca el nivel extremo de estrés
al que se someten las superficies de los vehiculos hipersonicos, lo que subraya la importancia de
un disefio estructural robusto y de materiales avanzados que puedan soportar tales condiciones sin

comprometer la seguridad y la integridad del vehiculo en vuelo.
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Fig. 19. a) Schlieren de la interaccion onda de choque/capa limite en modelo de placa plana y b) distribucién de presién en
placa plana.
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F. Impacto en misiones aeroespaciales

La comprension detallada de estos fendmenos es vital para resolver problemas histéricos y
optimizar futuras misiones espaciales. Por ejemplo, la mision Dragonfly de la NASA [28], que
tiene como objetivo explorar la luna Titan de Saturno, se beneficiard de una comprension profunda
de la aerodindmica de la cdpsula de entrada y las interacciones del flujo del chorro. De manera
similar, la capsula de reentrada Orion, parte del programa Artemis, enfrenta desafios significativos
relacionados con la interaccion del flujo durante la reentrada a la atmosfera terrestre. Estas

interacciones pueden causar dafios estructurales y afectar la estabilidad del vehiculo, Fig. 20.
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Bow Shock
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Separacion de Flujo
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Fig. 20. a) Schlieren de la interaccién onda de choque/capa limite en modelo de capsula
génesis y b) esquema de la capsula de reentrada de la misién Dragonfly.

Durante la entrada atmosférica, los vehiculos enfrentan un entorno extremo
aerotermodindmico, que es una de las principales restricciones en el disefio de un vehiculo de
entrada, descenso y aterrizaje (EDL). Por ejemplo, los vehiculos de entrada tipo cépsula tienen
velocidades de entrada tipicas del orden de 10 km/s, lo que los sitia bien dentro del régimen
hipersonico. Ademas, en la mision Dragonfly, la capsula de reentrada debe lidiar con las estructuras
de ondas de choque y jets que se forman en el campo de flujo de reentrada. Estas interacciones
pueden inducir fluctuaciones rapidas en la presion y la temperatura, afectando la estabilidad y la
integridad estructural del vehiculo. La Fig. 20.b, presenta un esquema de la capsula de reentrada
para cuerpos romos, en especifico de la mision Dragonfly, destacando la estructura de las ondas de
choque de arco frente al vehiculo y los jets que se forman, evidenciando los desafios que enfrentan

estos vehiculos durante la reentrada atmosférica.
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En este entorno hostil, se imponen varios tipos de control de flujo. Los futuros sistemas de
aterrizaje de Marte utilizaran una combinacion de superficies de control, sistemas de control de
reaccion (RCS) y retropropulsion supersonica (SRP). La conexion entre estas tecnologias es que
cada una actGa como una obstruccion al flujo libre con el objetivo de generar fuerzas y momentos
de reaccion. La Fig. 20.a, muestra una imagen Schlieren de un modelo de la cApsula NASA Genesis
en el tunel de viento Mach 7 de UTSA, ilustrando claramente las estructuras de ondas de choque y

las interacciones complejas en el campo de flujo de entrada.

G. Importancia de las mediciones de alta velocidad

La realizacion de mediciones de flujos en ambientes extremos durante los periodos de estado
estacionario es crucial para obtener datos precisos sobre el flujo hipersénico. Técnicas de
diagndstico de alta velocidad, como la PIV, son esenciales para capturar las caracteristicas del flujo
durante estos periodos breves pero estables. Estas mediciones proporcionan informacion detallada
sobre la distribucion de velocidades y la dindmica del flujo, lo cual es fundamental para el disefio

y desarrollo de vehiculos aeroespaciales avanzados.

1) Campos de velocidad de flujos y vorticidad en flujos hipersonicos
A velocidades hipersonicas, los gradientes de presion y temperatura son extremadamente
pronunciados, lo que conduce a fendmenos complejos como la interaccion onda de choque
- capa limite y el calentamiento aerodindmico [15]. Estas interacciones pueden inducir
inestabilidades aerodinamicas y un aumento significativo del calentamiento en areas

especificas del vehiculo, afectando su maniobrabilidad y seguridad.

2) Importancia de los campos de velocidad
La visualizacion y el analisis de los campos de velocidad son fundamentales para
comprender la dinamica de los flujos hipersénicos. A partir de los campos vectoriales de
velocidad obtenidos mediante PIV, es posible calcular varias propiedades y factores del

flujo que son cruciales para el disefio y operacion de vehiculos hipersonicos.
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3) Andlisis de las propiedades calculables a partir de campos vectoriales de velocidad

obtenidos mediante P1V

A continuacion, se detallan algunas de las propiedades clave que se pueden determinar a

partir de los campos de velocidad obtenidos mediante PIV, asi como la relacion entre ellas:

a)

b)

d)

Vorticidad
La vorticidad es una medida de la rotacion del fluido y se puede calcular directamente a
partir del gradiente de los campos de velocidad. Esto es crucial para entender las

estructuras vorticales y la dindmica de los flujos turbulentos [29].

Tension y deformacion del flujo

A partir de los campos de velocidad, se pueden calcular las tensiones de corte y las tasas
de deformacion. Estas propiedades son importantes para entender la dindmica del flujo
y la interaccion con superficies sélidas, asi como para disefiar estructuras resistentes a

estas tensiones [17].

Campo de presion

Aunque el PIV mide la velocidad, es posible calcular el campo de presion utilizando la
ecuacion de Navier-Stokes en su forma no estacionaria. Esto implica la integracion de
los gradientes de presion obtenidos a partir de los cambios en la aceleracion del flujo
[17].

Campo de temperatura

Indirectamente, el campo de temperatura puede deducirse si se dispone de informacion
adicional sobre las condiciones de contorno y las propiedades del fluido. En flujos
compresibles, la temperatura y la presion estan relacionadas a través de la ecuacion de

estado del gas ideal y la energia interna [15].

Cinemaética del flujo
La cinematica del flujo, incluyendo la aceleracion y la expansién/comprension del

fluido, se puede analizar a partir de los campos de velocidad. Esto permite una
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comprension detallada del comportamiento dindmico del flujo en condiciones

hipersénicas [29].

4) Relacion entre presion y temperatura
En flujos compresibles, como los que se encuentran en entornos hipersonicos, la presion, la

temperatura y la densidad estan relacionadas a través de la ecuacion de estado del gas ideal:

P = pRT (6)

Donde:

e pes lapresion.

e p es ladensidad.

¢ R es la constante de los gases ideales.

e T eslatemperatura.
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IV. METODOLOGIA

La metodologia empleada en este experimento se desarroll6 con un enfoque integral que
abarcd desde una revision bibliografica hasta el procesamiento y analisis de datos, asegurando la
precision y fiabilidad de los resultados obtenidos. A continuacion, se detalla el procedimiento

sequido:

A. Revision bibliografica

El primer paso de la metodologia fue realizar una revision exhaustiva de la literatura existente
sobre estudios previos de PIV en flujos hipersonicos. Esta revision fue fundamental para identificar
las mejores practicas, condiciones de prueba, instrumentos y técnicas empleadas en investigaciones
anteriores, lo que proporcion6 una base solida y bien documentada para el disefio y configuracion
del experimento. Los estudios revisados abarcaron diversas investigaciones relevantes que
exploraron el uso de P1V en diferentes contextos de flujos hipersonicos, permitiendo extraer datos

cruciales y adaptarlos a las necesidades especificas de este trabajo [1], [30], [31], [32], [33].

Este proceso de revision no solo proporciond una comprension profunda de los desafios y
soluciones asociados con la aplicacion de PIV en flujos hipersonicos, sino que también permitio
identificar las lagunas en el conocimiento actual y las oportunidades para innovar en la metodologia
experimental. Al basar el disefio experimental en una revisién bibliografica sélida, se garantiz6 que
las técnicas y condiciones seleccionadas estuvieran bien fundamentadas y fueran apropiadas para

lograr resultados precisos y fiables.

B. Célculos preliminares y seleccion de particulas trazadoras

Asi pues, considerando la revision bibliografica y siguiendo la metodologia descrita en la tesis
de Hou [20], se llevaron a cabo célculos detallados para seleccionar las particulas trazadoras
adecuadas para el experimento. Se eligieron particulas TiO. debido a su capacidad para rastrear
con precision las estructuras de flujo en condiciones hipersénicas. La seleccion de particulas se

fundamento en el calculo del nUmero de Stokes como se describe en la seccion del marco teérico,
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ecuacion (4), que es una medida de la capacidad de las particulas para seguir las fluctuaciones de
velocidad en el flujo.

En este estudio, se seleccionaron particulas con un diametro nominal de 0.26 pm y un tiempo
de respuesta de 2.9 us. Estos valores aseguraron un numero de Stokes suficientemente bajo,
garantizando que las particulas pudieran seguir fielmente las estructuras del fluido, incluso en las
condiciones extremas de un flujo hipersonico. Esta seleccion precisa de particulas es crucial para
la obtencidn de datos fiables y precisos en la PIV, proporcionando una representacion exacta de

los fendmenos dinamicos presentes en el flujo.

TABLA Il. PARAMETROS EXPERIMENTO

Parametros Valor

Energia laser (E) 42 m]

Grosor de la hoja l&ser ( T}) 1 mm
Longitud de Onda (L) 532 nm
Frecuencia de Operacion (Fy,) 10 kHz

Duracion de pulso (Py) 10 ns

Magnificacion (M,) 42 uym/px
Campo de vision (FOV) 43 mm x 43 mm

Longitud focal (L) 100 mm

Namero f (E,) 22
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C. Configuracion experimental
1) Montaje del sistema PIV

52

/ ESPEJO @25.4 mm

LENTE CILINDRICA PLANO-CONCAVA

LENTE PLANO-CONVEXA

<« PHOTRON FAST CAMSA Z
<

PARTICULAS DE TiOp

LAMINA LASER

Fig. 21. Montaje experimental en CAD para PIV en el tinel de viento.

El sistema de Velocimetria de Imagenes de Particulas (PIV) fue configurado con alta
precision para medir el comportamiento del flujo hipersénico dentro del tanel de viento
Ludwieg de la Universidad de Texas en San Antonio (UTSA). Este sistema permitio
capturar datos detallados de las particulas trazadoras en movimiento, esenciales para

comprender la dindmica del flujo en condiciones de alta velocidad.

El sistema PIV utiliz6 un laser Quasimodo Nd, con una longitud de onda de 532 nm,
operando en modo de doble pulso. La energia de cada pulso fue de 42 mJ, con una
frecuencia de 10 kHz y una duracién de pulso de 10 ns. El espesor de la hoja laser fue de
1 mm, lo que aseguré que el haz se mantuviera suficientemente delgado para iluminar una
seccion precisa del flujo. La configuraciéon de doble pulso fue fundamental para capturar
iméagenes consecutivas del flujo en intervalos de tiempo extremadamente cortos, lo que
permitio medir con precision el desplazamiento de las particulas trazadoras y calcular los

vectores de velocidad correspondientes.
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Para guiar y dar forma al haz laser, se emplearon varios elementos dpticos meticulosamente

seleccionados, cuya funcion era esencial para iluminar de manera uniforme las particulas

trazadoras en el flujo.

a) Elementos 6pticos

L. PLANO-
CONCAVA

L. PLANO-
CONVEXA

B

Espejos inclinados a 45°: Tres espejos inclinados se utilizaron para redirigir el rayo
laser desde su fuente hasta la seccion de pruebas del tinel de viento. Estos espejos
garantizaron que la trayectoria del haz laser se modificara sin distorsionar la
coherencia espacial del rayo, manteniendo su forma colimada y garantizando que la

hoja de luz proyectada fuera uniforme a lo largo del flujo.

Lente cilindrica plano-concava de 100 mm: Esta lente transformé el rayo laser
en una hoja de luz fina y bidimensional. La expansion controlada del haz en un solo
plano es esencial para iluminar una region definida del flujo, proporcionando una
superficie adecuada para observar el desplazamiento de las particulas trazadoras.
Este proceso es clave para garantizar que todas las particulas a lo largo del campo de

vision estén expuestas de manera uniforme a la iluminacion laser.
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b)

Lente convexa: Posterior a la expansion del haz, la lente convexa de 500 mm se
encargo de enfocar el rayo, asegurando que la hoja de luz fuera delgada y homogénea
en toda la seccion de interés. La precision en el enfoque es fundamental para evitar
areas de iluminaciéon desigual que puedan afectar la calidad de las iméagenes

capturadas.

Céamara de alta velocidad

La captura de las particulas trazadoras iluminadas se realizé utilizando una cadmara
de alta velocidad Photron Fastcam SA-Z, equipada con una lente Nikon de 105 mm
configurada en f/16. Esta configuracion fue seleccionada cuidadosamente por
varias razones técnicas que optimizan la captura de imagenes en el entorno de flujo

hipersonico:

Longitud focal de 105 mm: Esta longitud focal proporciond una magnificacion
adecuada para capturar detalles finos del movimiento de las particulas sin sacrificar

el campo de vision necesario para observar la dindmica general del flujo.

Apertura f/16: La eleccion de /16 se realizd para maximizar la profundidad de
campo, asegurando que todas las particulas trazadoras dentro de la hoja de luz
estuvieran enfocadas. En entornos de alta velocidad, como los flujos hipersénicos,
es crucial tener una profundidad de campo amplia para que las particulas a diferentes
distancias del plano focal permanezcan nitidas en las imagenes capturadas. Ademas,

una apertura mas pequefia ayuda a minimizar las aberraciones opticas.

Control de exposicion y reduccion de ruido: La apertura /16 también permitio
controlar la cantidad de luz que ingresaba a la cAmara, evitando la sobreexposicién

y asegurando que solo se capturaran las particulas iluminadas por el laser.
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c) Configuracion del campo de vision
La camara oper6 con tiempos de exposicion de 2.4 us y 50 ps, alcanzando una resolucién
espacial de 0.0454 mm /pixel, lo que permitié capturar imagenes nitidas de las particulas
trazadoras en movimiento sin desenfoque. EI campo de vision fue de 43 mm x 43 mm,
abarcando una region significativa del flujo hipersonico, lo cual es critico para observar los
fendmenos aerodinamicos clave. El centro de la hoja de luz se ubicé a 369 mm de la interfaz
entre la tobera y la seccidn de pruebas, y a 101 mm de las ventanas laterales del tanel de

viento, lo que permitio una visualizacion optima de las zonas de mayor interés en el flujo.

SECCION
DE PRUEBA

Fig. 23. Montaje experimental real, a) montaje al lado derecho, y b) montaje laso izquierdo.

2) Configuracion del tanel de viento
Para llevar a cabo los experimentos, se utiliz6 un tunel de viento tipo Ludwieg, disefiado
especificamente para estudios de flujos hipersénicos. Este tinel de viento operd con una
presion de estancamiento tipica de 250 kPa y una temperatura de estancamiento de 298 K.
Sin embargo, durante las pruebas, la temperatura de estancamiento medida fue de 300 K,

lo cual es un dato importante para tener en cuenta para la precision de los resultados.

El tiempo de funcionamiento del tinel de viento fue de aproximadamente 0.25 segundos,

proporcionando un tiempo efectivo de prueba de 10 ms. Este breve pero significativo
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periodo de tiempo permitié capturar datos precisos del comportamiento del flujo bajo

condiciones controladas.

El nimero de Reynolds, un parametro crucial que describe la relacion entre las fuerzas
inerciales y viscosas en el flujo, se calculd en 8.31 x 10°. Este valor refleja las condiciones
de flujo turbulento que son tipicas en experimentos hipersonicos. La velocidad maxima del
flujo en el tunel de viento fue de 520 m/s, una velocidad considerable que garantiza la
relevancia y aplicabilidad de los resultados obtenidos para estudios aeroespaciales y de

vehiculos de alta velocidad.

La configuracion y operacién del tdnel de viento tipo Ludwieg fueron fundamentales para
la validez de los experimentos realizados. La capacidad del tanel para mantener condiciones
de estancamiento constantes y proporcionar un tiempo efectivo de prueba adecuado
permitié la obtencion de datos fiables y repetibles, esenciales para el anélisis detallado de

los flujos hipersonicos y la validacién de modelos tedricos y computacionales.

3) Sincronizacién y conexiones
La sincronizacion de los equipos fue esencial para asegurar la precision de las mediciones
durante los experimentos de PIV. La correcta integracion y coordinacion entre la cAmara y
el laser fueron cruciales para capturar imagenes en los momentos exactos, permitiendo el
analisis preciso del flujo de particulas. A continuacion, se detallan las conexiones realizadas

y la importancia de cada una en el proceso de sincronizacion:
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OSCILOSCOPIO
Fig. 24. Diagrama de conexiones utilizado en el experimento de PIV.

D. Conexiones del sistema

a) Camara Photron Fastcam SA-Z

e Entrada TRIG TTL IN conectada a la salida 1 del médulo de disparo: Esta

57

configuracién permite sincronizar la cdmara con el laser, asegurando que las

grabaciones se realicen en el momento exacto en que las particulas son iluminadas

por el pulso laser.

e Salida SYNC IN conectada al CANAL G del laser: Esta conexién asegura una

sincronizacién perfecta entre los pulsos del laser y la captura de imagenes por la

camara, garantizando que cada cuadro de la imagen corresponde al pulso adecuado

del laser.

e Salida GENERAL OUT 1 (GEN OUT 1) conectada al canal 1 del osciloscopio:

Permite monitorear y ajustar la sincronizacion entre los dispositivos en tiempo real,

proporcionando una herramienta para verificar y corregir cualquier desajuste en la

sincronizacion.
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b) Osciloscopio

e Canal 2 conectado al fotodiodo encargado de medir la sefial luminosa del laser:

Proporciona una verificacion adicional de la sincronizacion, asegurando que los

pulsos del laser esten alineados con la captura de imagenes.

c) Laser

e Conectado al pulso externo de la segunda salida del modulo de disparo:

Completa el circuito de sincronizacién, garantizando que los pulsos del laser estén

coordinados con las exposiciones de la camara.

E. Proceso de sincronizacion

Event trigger

Inherent delay

Exposure of Frame #1
Laser pulse #1

Charge transfer (~200ns)
Exposure of Frame #2
Laser pulse #2

Camera readout

Laser, Flash lamp #1
Laser, Q-Switch #1
Laser, Flash lamp #2

Laser, Q-Switch #2

Pulse delay! T ;
A

[ P I —

| Frame #1 || Frame #2
ice—typ.>10ms —s i <i—typ.>10ms —>
: [
H i
typ. 200ps I i
1

Fig. 25. Diagrama de sincronizacion.

e Disparo de evento (Event Trigger): El proceso inicia con un disparo de evento, una sefial que

sincroniza la cdmaray el sistema laser.
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Retraso inherente (Inherent Delay): Después del disparo del evento, hay un breve retraso

antes de que comience la exposicion del primer cuadro.

Exposicion del cuadro #1 (Exposure of Frame #1): El primer cuadro de la imagen comienza
a exponerse. Durante esta fase, el primer pulso del laser se dispara para iluminar las particulas

en el flujo.

Transferencia de carga (~200ns) (Charge Transfer (~200ns)): Despues de la exposicion del
primer cuadro, la carga acumulada en el sensor de la cAmara se transfiere rapidamente para

preparar el sensor para la siguiente exposicion.

Exposicion del cuadro #2 (Exposure of Frame #2): El segundo cuadro comienza su
exposicion. Durante esta fase, el segundo pulso del laser se dispara para capturar la segunda

imagen de las particulas.

Lectura de la camara (Camera Readout Frame #1 Frame #2): Finalmente, se realiza la
lectura de los cuadros de la camara, incluyendo la transferencia de datos de las dos exposiciones

a la memoria de la cdmara.

La sincronizacion precisa entre la camara y el laser es fundamental para obtener datos validos y

precisos en los experimentos de PIV. Esta sincronizacion asegura que las imagenes capturadas

correspondan exactamente a los pulsos del laser que iluminan las particulas, permitiendo un analisis

preciso del flujo.

Las conexiones cuidadosamente planificadas y ejecutadas garantizan que la cdmara capture

iméagenes en el momento adecuado, proporcionando resultados consistentes y fiables. La atencion

a la sincronizacion y conexiones precisas es crucial para el éxito del experimento y la obtencion de

datos de alta calidad en el estudio de flujos hipersénicos.
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Fig. 26. Diagrama de sincronizacion real del experimento.

F. Procesamiento y andlisis de datos
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Una vez completadas las pruebas experimentales, se llevé a cabo un riguroso procesamiento y

analisis de los datos obtenidos. Este proceso fue fundamental para transformar las imagenes

capturadas en informacion util sobre el flujo de particulas. Para ello, se utilizaron herramientas

avanzadas como el software DaVis 8.4 de LaVision y el lenguaje de programacién Python. A

continuacidn, se detallan los pasos y técnicas empleadas en este proceso:

1) Correccion de iméagenes

Correccion de distorsiones: Las imagenes capturadas fueron corregidas para eliminar

cualquier distorsion oOptica utilizando algoritmos de correccion geométrica. Esto

garantizd que las imagenes representaran con precision las posiciones rea

particulas en el flujo.

Eliminacion de ruido: Se aplicaron técnicas de filtrado para reducir el ru

les de las

ido en las

imagenes, mejorando la claridad y precision de las mediciones subsecuentes. Esto

incluyd el uso de filtros de paso bajo y técnicas de promedio temporal.
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2) Célculo de desplazamientos de particulas

e Interrogacién por ventanas: Se utilizaron ventanas de interrogacion superpuestas
para calcular los desplazamientos de las particulas entre imagenes consecutivas.
Esto permitio obtener vectores de desplazamiento precisos en diferentes regiones

del campo de flujo.

e Algoritmos de correlacion cruzada: Los desplazamientos de particulas se
determinaron mediante algoritmos de correlacion cruzada, que compararon patrones
de particulas en ventanas de interrogacion sucesivas. Este método es altamente

efectivo para detectar pequefios desplazamientos con alta precision.

3) Obtencion de campos de velocidad

Vectorizacion del flujo: Los desplazamientos de particulas calculados se convirtieron
en campos de velocidad mediante la vectorizacion del flujo. Este paso involucro la
asignacion de vectores de velocidad a cada ventana de interrogacion, representando la

magnitud y direccion del flujo en cada punto.

Interpolacion y suavizado: Se aplicaron técnicas de interpolacion para suavizar los
campos de velocidad y rellenar cualquier area con datos faltantes. Esto asegur6 que los
campos de velocidad fueran continuos y representativos del flujo real.

4) Analisis avanzado de datos

Andlisis de vorticidad y estructuras de flujo: Utilizando Python, se realizaron analisis
avanzados para identificar estructuras de flujo como vortices y zonas de cizalladura.
Estos analisis proporcionaron una comprension mas profunda de las caracteristicas del

flujo.

Validacion y verificacion: Los resultados obtenidos fueron validados mediante

comparaciones con datos experimentales y numéricos previos. Ademas, se realizaron
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verificaciones cruzadas utilizando diferentes técnicas de procesamiento para asegurar

la consistencia y precision de los datos.

El uso combinado de DaVis 8.4 y Python permitio un procesamiento eficiente y detallado de
los datos de PIV, facilitando la extraccion de informacion precisa sobre el comportamiento del
flujo. Este enfoque integral y meticuloso fue clave para el éxito del experimento y la obtencion de

resultados de alta calidad en el estudio de flujos hipersonicos.
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V. RESULTADOS Y DISCUSION

La exactitud de cualquier estudio de Velocimetria por Imagen de Particulas (PIV) depende
crucialmente de la calibracion inicial del sistema de captura de imagenes. En este experimento, se
utiliz6 una escala graduada para calibrar la cdmara de alta velocidad, asegurando que las
mediciones de desplazamiento de particulas se convirtieran correctamente a escalas fisicas reales.
La Fig. 27 muestra la imagen de calibracion utilizada para determinar la relacion entre pixeles y
milimetros. Esta imagen se analizo con el software DaVis [34], obteniendo un factor de conversion
de 141 pixeles por milimetro (vital para traducir las mediciones de desplazamiento en pixeles a
velocidades fisicas en el flujo hipersénico). Este proceso de calibracion no solo valida la exactitud
dimensional de las imagenes capturadas, sino que también establece una base solida para la
comparacion y analisis cuantitativo de los datos recogidos durante los experimentos de PIV.

Memory info.
Camera_1

509, 9%
: Distance 141 (pixel)

Fig. 27. Imagen calibracion.

Una vez calibrada la camara y establecida la relacion entre pixeles y milimetros, se procedié a
realizar cuatro pruebas para determinar la presion en el alimentador de particulas, asegurando
condiciones 6ptimas para el experimento. La Fig. 28 muestra el analisis realizado de las mediciones
de presion obtenidas en cada prueba. A partir de cada conjunto de datos, se seleccionaron cinco
valores representativos para realizar una interpolacion ctbica y una regresion polinémica de quinto
grado. Esta metodologia estadistica permitio suavizar las fluctuaciones observadas y determinar

una presién promedio fiable de 94.62 kPa (13.72 psi).
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Fig. 28. Valor promedio del alimentador de particulas.

Después de verificar los valores de presion en el alimentador de particulas, se confirmo la adecuada
sincronizacion entre la cdmara y el laser, procediendo a capturar las primeras imagenes del jet en
el tanel de viento utilizando la técnica de PIV. Como se observa en la Fig. 29, las particulas de
TiO2, resaltadas en blanco, revelan detalladamente la estructura del jet dentro del entorno
hipersonico. Este detalle se logra gracias al arreglo éptico meticulosamente configurado, descrito
en la metodologia, que facilita la interaccion y excitacion de las particulas con la hoja de luz laser
de 532 nm. La imagen en bruto captura de manera eficaz la dindmica compleja y las formaciones
turbulentas del flujo, proporcionando una base visual crucial para el anélisis posterior de los
patrones de flujo
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Fig. 29. Imagen en bruto del jet de particulas de TiO2.

Luego de completar las pruebas y utilizando el software LabVIEW para registrar los datos del
controlador del tunel de viento, se observa en la Fig. 30, que los pardmetros obtenidos durante la
prueba son criticos para entender el comportamiento del flujo. La presion de estallido del diafragma
alcanzd 1272.4 kPa (185 psi), indicando la condicion inicial de alta presion antes del flujo
hipersonico en la seccion de pruebas. Asimismo, se registré un nimero de Reynolds de 8.31x10°,
reflejando un flujo altamente turbulento, propicio para estudios detallados en dindmica de fluidos

a velocidades supersoénicas.

La temperatura en el plenum fue de 306 K, ligeramente superior a la temperatura estandar de
operacion, lo que puede influir en la densidad del aire y la viscosidad, factores cruciales en el
analisis de PIV. Ademas, la presién en la seccion de prueba se mantuvo en un bajo vacio de
0.369 kPa (0.0535 psi), esencial para simular condiciones de alta altitud y permitir el flujo
hipersénico sin restricciones externas. La grafica muestra una estabilizacion y luego un incremento
gradual en la presion de la seccion de pruebas, lo que puede indicar las variaciones en el

comportamiento del flujo o ajustes en la configuracion del tanel.
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Fig. 30. Datos LabVIEW duracion total de la prueba.

Utilizando el software DaVis 8.4 para procesar las imagenes obtenidas en el experimento de PIV,
se llevo a cabo un andlisis minucioso de los desplazamientos de particulas. La imagen de
calibracion, junto con técnicas avanzadas de correlacién cruzada, permitio determinar el
desplazamiento de los pixeles por milimetro, que se calculd en un promedio total de
3367.1 px/mm. Este factor de conversion es fundamental para traducir los datos visuales en

mediciones cuantitativas precisas de velocidad y trayectoria dentro del flujo hipersénico.

La Fig. 31 muestra una instantanea de los desplazamientos de pixeles, capturados durante un punto
especifico en el tiempo. Los diferentes colores en el mapa representan variaciones en la magnitud
del desplazamiento de las particulas, con tonos mas calidos indicando mayores desplazamientos.
Esta diversidad en los colores refleja las diferencias en la velocidad y direccién del flujo a través
del campo de prueba, evidenciando areas de alta turbulencia y zonas donde el flujo es mas uniforme
y estable. La captura precisa de estos desplazamientos y su analisis nos permite entender mejor la
dindmica del flujo a alta velocidad, subrayando la capacidad del arreglo experimental para capturar

interacciones fluidas detalladas.
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Fig. 31. Imagen instantdnea desplazamiento de pixeles.

Una vez realizado el procesamiento inicial utilizando la imagen de calibracién, se procedi6 a
determinar los campos de velocidad, como muestra la Fig. 32. Se registraron velocidades maximas
de hasta 520 m/s, equivalentes a aproximadamente Mach 1.51, utilizando los datos de
desplazamiento ajustados por la escala de pixeles por milimetro. Este mapa de velocidades
vectoriales no solo refleja la magnitud sino también la direccién del flujo a lo largo del campo de
prueba, revelando areas de alta turbulencia y regiones con patrones de flujo mas estables. La
variabilidad de colores desde azules frios hasta rojos calidos destaca diferencias significativas en

la velocidad, ilustrando visualmente la dinamica compleja del flujo hipersoénico.
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Fig. 32. Campos de velocidades vectoriales.

El anélisis de la vorticidad, como se ilustra en la Figura 1, proporciona un entendimiento profundo
sobre las zonas de intensa rotacion y turbulencia dentro del flujo. Este campo de vorticidad
normalizada muestra variaciones significativas en la magnitud de la rotacién a través del flujo, con
areas marcadas en rojo y azul indicando regiones de alta vorticidad positiva y negativa,
respectivamente. Estas regiones son criticas para estudiar la mezcla de fluidos y la formacion de
estructuras coherentes, que son aspectos fundamentales en la dinamica de flujos hipersénicos. La
visualizacion de estos patrones de vorticidad no solo ayuda a identificar areas de interés, sino que
también valida y mejora las predicciones y los modelos tedricos, asegurando un mayor

entendimiento del comportamiento complejo y a menudo impredecible de estos flujos.
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Fig. 33. Campo de vorticidad normalizada.

Este trabajo de grado explora la aerodindmica hipersénica a través de la Velocimetria de Imagenes
de Particulas (P1V) en el tunel de viento de la Universidad de Texas en San Antonio (UTSA). Las
mediciones detalladas de velocidad y vorticidad proporcionadas por PIV son cruciales para
entender la interaccion entre los flujos hipersonicos y la capa limite, aspectos fundamentales para
la estabilidad aerodindmica y la eficiencia térmica en vehiculos aeroespaciales. Estos resultados no
solo validan modelos computacionales avanzados, sino que también mejoran la capacidad de
predecir el comportamiento del flujo en condiciones extremas, crucial para el disefio y la

optimizacion de vehiculos aeroespaciales.

La precision de las mediciones obtenidas destaca la importancia de una calibracion meticulosa y
una sincronizacién exacta, esenciales para la calidad de los datos experimentales. Este enfoque
integrado entre experimentos y simulaciones computacionales promueve avances significativos en
la investigacion y desarrollo en aerodinamica hipersénica, apoyando el disefio de tecnologias de
reduccion de friccion y gestion térmica avanzadas. Este estudio no solo enriquece la base tedrica
en ingenieria aeroespacial, sino que también prepara el terreno para futuras innovaciones en el

disefio de misiones aeroespaciales mas seguras y eficientes.
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VI. CONCLUSIONES

Las conclusiones de este estudio, basadas en la aplicacion rigurosa de la VVelocimetria por Imagenes
de Particulas (PIV) en el tnel de viento hipersénico de la Universidad de Texas en San Antonio
(UTSA), ofrecen valiosos conocimientos sobre la dinamica de los flujos hipersénicos y su
influencia en el disefio y operacion de vehiculos aeroespaciales. Los resultados experimentales,
centrados en mediciones de velocidad y vorticidad, constituyen una base cuantitativa sélida para
avanzar en la ingenieria de estos sistemas avanzados. A continuacion, se presentan las principales

conclusiones técnicas y aplicadas derivadas del analisis de los datos:

1. Validacion exitosa de la técnica PIV: El estudio ha demostrado la viabilidad de la PIV en
entornos hipersonicos, logrando capturar velocidades que alcanzan hasta 520 m/s,
aproximadamente Mach 1.51. Aunque este valor estd por debajo del régimen hipersénico
esperado, los resultados validan la precision de la PIV para caracterizar el flujo en el tanel
de viento. Los datos obtenidos muestran un potencial significativo para futuras aplicaciones
en condiciones de mayor velocidad, lo que reafirma la utilidad de esta técnica en entornos

extremos.

2. Caracterizacion avanzada de la vorticidad: El andlisis de los campos de vorticidad
proporciono informacion clave sobre las zonas de alta turbulencia y rotacion en los flujos
hipersonicos. Este hallazgo es critico para entender la formacion de estructuras coherentes
y los mecanismos de mezcla en la capa limite, lo que influye directamente en la estabilidad
y control del vehiculo. Estos datos seran Utiles para el desarrollo de nuevas estrategias

aerodinamicas que busquen optimizar el control del flujo en vehiculos de alta velocidad.

3. Aplicaciones en el disefio aerodinamico y térmico: Los resultados experimentales tienen
importantes implicaciones para el disefio de vehiculos aeroespaciales. La precision en la
medicion de los campos de velocidad y las regiones de alta vorticidad contribuye al ajuste
del disefio aerodinamico para minimizar el arrastre y mejorar la eficiencia del vuelo.

Ademas, estos datos permiten refinar los sistemas de gestion térmica, al proporcionar
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informacion critica sobre la distribucion del calor en superficies sometidas a cargas térmicas

intensas, como en la reentrada atmosférica.

4. Fundamentos para investigaciones futuras: Este estudio sienta una base solida para
futuras investigaciones en el campo de la aerodinamica hipersénica. Las metodologias
desarrolladas, que incluyen la integracion de PIV con herramientas Opticas avanzadas y el
procesamiento de datos mediante software especializado, pueden ser extendidas a otras
configuraciones experimentales y flujos mas complejos. Ademas, estos resultados podran
mejorar la precision de las simulaciones numéricas, proporcionando datos experimentales

para su validacion.

5. Contribucion a la seguridad y eficiencia operativa: La comprensién profunda de la
dinamica de flujos hipersénicos y la interaccion de la capa limite con las ondas de choque
tiene un impacto directo en la seguridad operativa de los vehiculos aeroespaciales. Este
estudio proporciona datos criticos que pueden ser utilizados para predecir mejor el
comportamiento del flujo y evitar inestabilidades que puedan comprometer la integridad
estructural de los vehiculos durante el vuelo a alta velocidad. Esto es esencial para el éxito
de misiones aeroespaciales futuras, incluidas aquellas que involucren reentradas

atmosféricas a velocidades extremas.
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