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Resumen

El presente documento recoge el trabajo realizado por Ignacio Diaz de Argandona Delgado
de Molina como TFG del Grado de Ingenieria Aeroespacial por la Universidad Politécnica
de Valencia. Se ha caracterizado mediante técnicas numéricas de fluidodindmica compu-
tacional el comportamiento de una tobera de limites aerodinamicos aerospike lineal. En
concreto, la presente en el vehiculo espacial suborbital desarrollado por Boeing-Rocketdyne
X — 33. Este tipo de toberas aerospike lineales se estan desarrollando para aplicaciones a
vuelos orbitales de unica fase (SSTO). Las principales ventajas de las toberas aerospike
lineales sobre toberas contorneadas convencionales incluyen compensacion de altitud y
menor peso global del vehiculo al incorporar el sistema propulsivo en su estructura. El
comportamiento de la tobera aerospike lineal en el arranque motor cohete X RS — 2200,
el patrén de flujo al incrementar la altitud de vuelo, las mejoras que provoca la introduc-
cién de un flujo secundario en la base del spike, y los efectos que tiene en la expansion
una geometria variable de la parte divergente son las materias que se tratan el presente
trabajo. Este analisis servira de forma paralela como base de datos de un estudio sobre el
que no existe mucha informacién hasta la fecha. Pasara a formar parte del Departamento
de Méaquinas y Motores Térmicos de la Universidad, donde se realiza este trabajo.
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1.1. Introduccion.

En el presente trabajo se lleva a cabo el estudio y la caracterizacién del flujo en una
tobera aerospike del motor cohete X RS — 2200 del prototipo X — 33 que aparece en la
Figura|1.1

Y

Figura 1.1: Imagen del ala volante X-33 para la investigacion
de vuelo orbitales de una sola fase. [17]

El X — 33 es un prototipo a escala (53 % del real) de tecnologia avanzada utilizado para
mostrar la configuracién y tecnologias que un vehiculo de lanzamiento reutilizable (RLV)
orbital de fase tinica (SSTO) incorpora. Esto incluye tanto el disefio de un cuerpo susten-
tador en ala-delta para la aerodindmica externa como un motor cohete aerospike lineal
para la propulsion.

Se trata por tanto un vehiculo de lanzamiento reutilizable, diseniado para despegar de for-
ma vertical, realizar misiones suborbitales, y aterrizar de forma horizontal convencional.
Todos los subsistemas que incorporan muestran las tecnologias clave en las que se basa
su mejora de rendimiento en comparacién a los vehiculos actuales.

La propulsién principal que se ocupa de proporcionar empuje para el lanzamiento en ver-
tical y el posterior ascenso viene suministrada por dos motores aerospike lineales alimen-
tados por oxigeno e hidrégeno liquido como propelentes. El X RS — 2200 es un generador
de gas con un aerospike lineal ideal y truncado, capaz de proporcionar mas de 888 kN a
nivel del mar.

La principal ventaja de los aerospikes lineales sobre cualquier motor cohete convencional
incluye compensacién de altitud completa (lo que proporciona un mejor rendimiento),
ademas de una reduccion de peso global al incoporar el motor a la propia estructura del
vehiculo (lo que conlleva también un mejor reparto de pesos).

El estudio de nuevos disenos de toberas, como es el caso de las aerospike, conlleva siempre
estudios previos que analicen toda la fenomenologia existente. Esto da pie a la capacidad
de, por una parte, desarrollar un diseno que optimice aquellos efectos beneficiosos para
la misién a la que se va a encomendar, y por otra parte conseguir minimizar las pérdidas
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o desventajas que produzcan el resto de efectos que, inevitablemente, aparecen. Como
se vera a continuacién las inversiones que las companias realizan al desarrollo de nuevos
disenos con prometedoras consecuencias son igualmente prometedores. El problema siem-
pre surge con que al invertir tales cantidades de capital, el fallo de cualquier prototipo
supone un golpe durisimo al desarrollo mismo del proyecto. En este caso, se estudia un
nuevo tipo de motor cohete que permite, por una parte, lanzar un vehiculo desde nivel
del mar y hacerlo ascender hasta mas de 100 km de altura, y por otra, propulsarlo con
un buen rendimiento a lo largo de misiones suborbitales a gran velocidad. Como se puede
pensar, el coste de cualquier experimento para discernir las consecuencias nuevas mejoras
incorporadas es muy alto. Por ello, en el presente trabajo se lleva a cabo una técnica muy
extendida en la actualidad por su relativamente reducido coste, y sus grandes aportacio-
nes al desarrollo en cuanto a resultados: el CFD.

El estudio se ha realizado mediante herramientas de calculo computacional (Computatio-
nal Fluid Dynamics), dado que se considera que la observacién de los fendmenos que se
producen y la experimentaciéon con prototipos reales se escapa a los objetivos de este
trabajo.

El software utilizado ha sido la plataforma comercial de ANSYS® Inc. con los paque-
tes correspondientes al disefio de geometrias (DesignModeler®), discretizacién de dominio
(Mesher®) y el solver (FLUENT®). Todos estos medios han sido proporcionados por el
Instituto CMT - Motores Térmicos de la Universidad Politécnica de Valencia.

El presente escrito incluye toda la metodologia seguida para la simulacién de la tobera
comentada, incluyendo las bases fisico-tedéricas necesarias para su comprension, asi como
lo modelos fisicos que a nivel software se han implementado para poder llevar a cabo la
simulacién.

Antes de comenzar con esto, se expone brevemente a continuacién, los objetivos que
buscan cumplirse con el presente trabajo, asi como el objeto concreto de estudio y sus
posibles antecedentes.

1.2. Objetivos y justificacion.

De forma general, en el desarrollo del presente trabajo se persiguen 2 objetivos esen-
ciales:

1. Este trabajo se realiza para la finalizacién de los estudios de la titulacién de Grado
en Ingenieria Aeroespacial en la Universidad Politécnica de Valencia y la consecuente
obtencion del titulo de Graduado en Ingenieria Aeroespacial, con intensificacién en
aeronaves.

2. Se pretende obtener una solucion mediante técnicas computacionales del patrén de
flujo de una tobera de limites aerodinamicos de tipo aerospike instalada en un motor
cohete en sus condiciones de funcionamiento. Para este segundo objetivo se deberan
cumplir una serie de subobjetivos.
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- Conocer las bases fisicas y tedricas de los motores cohete.

- Conocer la fenomenologia existente en las toberas de este tipo de motores para
los diferentes estudios que se van a llevar a cabo.

- Revisar de la tecnologia disponible para resolver problemas en este ambito,
asi como la mejor manera de implementar la realidad fisica a la realidad virtual.

- Estudiar el modelado de geometrias mediante software informatico.

- Llevar a cabo las diferentes fases que incluye la resolucién de problemas me-
diante técnicas CFD.

- Llevar a cabo diferentes estudios sobre la geometria generada de los cuales se
puedan extraer conclusiones relevantes y tendencias de magnitudes clave en el
estudio de toberas.

- Obtener a partir de los resultados material grafico e intuitivo que ayude a la
comprension de las conclusiones que se van a extraer.

1.3. Objeto del trabajo.

Como se ha dicho, el motor principal del prototipo X — 33 es el motor aerospike lineal
X RS —2200 que aparece en la Figura. Este produce empuje propulsivo quemando una
combinacion de oxigeno e hidrégeno liquido. Los gases de la combustion son generados en
células individuales de propulsores organizados en dos bloques a los dos lados de la tobera
aerospike. La alta presién que genera la combustion hace que los gases se expandan contra
el cuerpo central del aerospike (o simplemente spike). Esto es en tltima instancia lo que
genera el empuje para el vehiculo. Dos de estos motores X RS — 2200 son los encargados
de impulsar al X — 33 y estan distribuidos en la base del vehiculo e integrados con su
estructura. Como detalle, el motor esta situado de forma que se alinee el eje “pitch” del
vehiculo con la direccion principal de generacion de empuje.

La cualidad mas caracteristica de este motor es la tobera aerospike de spike truncado.
El flujo principal proporcionado por estas células de combustion recorre el spike y pro-
porciona el empuje capaz de ser compensado con la altitud: El flujo externo se expande
directamente a la atmédsfera en funcion de la presién exterior a la que esté sometida el
vehiculo, por lo que cambios en la presién exterior afectan directamente a la distribucién
de presiones sobre el spike. Desafortunadamente, existe debido a este flujo primario una
zona de recirculacién en la zona truncada del spike que es mitigada con la inclusién de
un flujo secundario (producido por las turbinas del motor) en la base del cuerpo central
truncado. Esto provoca un incremento de la presién en esta zona aumentando la eficiencia
de la tobera. Cabe comentar que el diseno de este motor en concreto incorpora elementos
de los motores Apollo/Saturn J — 2y J — 25 utilizados en la actualidad.
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Figura 1.2: Imagen real de experimentacion con la tobera del
motor cohete X RS — 2200 por la NASA.

En la Figura se muestra un croquis de la geometria lineal del aerospike, donde se
diferencian claramente las 10 células de empuje que incorpora a cada lado. Se trata por
tanto de 20 moédulos con cdmara de combustién independiente que expulsan los gases a
toberas convergentes divergentes de garganta circular y seccion de salida rectangular.

i Powerpack
Oxidizer thrust Powerpack Dxu_rhm,r thrust f—— isolation
vectoring control _  isclation  _ vacloring Ir_.r‘fwtr_rlrl | valve (LOX)
valve (2 places) valve (LOX) | valve (2 places)

—~ Thrust cell
{10 ea. bank)

Fuel
Oxidizer turbapump
turbopump -
~— Mozzie ramp
(cooled)

Thrust call

(10 ea. bank,
~ Owxidizer
- ~— f ump Eiial
Heat exchanger g = Engirve turbopum Fuel
base turbopump

Thrust, sea levelfvacuum, Ibf 206, 200/266, 000 Mixture ratio Oa/Ha 55

Specific impulse, SU'vac. (sec) 340/429 Dimensions, (in.), aft end 46 W = B8 L

Chamber pressure, psia 854 forward end 133 W < BBL

Height, in. 79H

Figura 1.3: Croquis y dimensiones del aerospike del motor cohe-
te XRS — 2200 desarrollado por la NASA.

Para poder estudiarlo mediante las técnicas CFD de las que se hace uso en este trabajo,
la geometria se aproximara a un modelo en dos dimensiones con areas caracteristicas pro-
porcionadas y dimensionadas de la manera mas coherente posible a la forma real.

Los datos en los cuales se basa este estudio son los reales ofrecidos por un estudio de
la NASA @ y que se listan a continuacién en la Tabla
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Tipo Ciclo de generacién de gas con aerospike lineal
Garganta circular
Propulsores Salida rectangular
Ratio de 4reas de 5,8 : 1
10 en cada lado

Propelente Oxigeno liquido / Hidrégeno liquido
Empuje A nivel del mar 909,305kN

Al vacio 1184k N
Impulso especifico A nivel del mar 339s

Al vacio 436,5s
Presion en camara 59,08807bar
Palanca de gases 50 — 100 %
Ratio Oxigeno-Fuel maximo 6
Ratio de areas global 57,7:1

Tabla 1.1: Especificaciones técnicas del motor cohete X RS —

2200.

En forma de recopilacion, los estudios que se van a llevar a cabo sobre la tobera del motor

cohete X RS — 2200 se muestran a continuacion.

Proceso de arranque del motor cohete en condiciones de banco de pruebas (nivel
del mar) hasta la presién en cdmara de diseno. Estudio de los patrones de flujo
resultantes y comparacion con la teoria de aerospikes existente.

Comprobacion de la compensacién de altura caracteristica de este tipo de toberas.
Se utilizara un modelo de atmésfera estandar (ISA) con tal de llevar a cabo la
correlacion presion-temperatura correspondiente. De nuevo se analizara el patréon
de flujo en comparacion al estudio a nivel del mar.

Estudio de la mejora en el rendimiento del aerospike al introducir un flujo secundario
por la base del cuerpo central truncado. Se introducirdn flujos iguales al 1 — 5%
del flujo mésico total trasegado por la tobera para realizar un pequeno estudio
paramétrico de valores clave.

Efectos en el patréon de flujo y rendimiento de una variacion geométrica en la parte
divergente de la célula de expansién de gases. Se aumentara el ratio de areas entre
salida de la célula y garganta en un 20 — 30 % ademads de extender de forma longi-
tudinal la parte divergente un 20 %. Con esto se buscard minimizar la subexpansién
que sufre la tobera y aumentar su rendimiento.

1.4. Antecedentes.

El Lockheed X-33 que aparece en la Figura[l.1] fue un vehiculo espacial suborbital no
tripulado desarrollado en 1990 bajo la Iniciativa de Lanzamiento Espacial llevada a cabo
por el Gobierno de los Estados Unidos de América. El X-33 era el prototipo que incor-
poraba la tecnologia en desarrollo del futuro vehiculo orbital VentureStar. Este vehiculo
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serfa el primer vehiculo de lanzamiento espacial reutilizable de nueva generacion.

La NASA instal6 en este prototipo un gran nimero de nuevas tecnologias que se creian
necesarias para cumplir con éxito la mision de un “single-stage-to-orbit reusable launch
vehicle, SSTO-RLV” o “vehiculo de lanzamiento reutilizable para vuelos orbitales de fase
unica”. Entre ellas destacaban protecciones térmicas metélicas, depdsitos de combustible
criogénico fabricadas con composites, sistemas avanzados de control no tripulado, nuevos
perfiles aerodinamicos, y motores cohete con toberas aerospike.

El primer modelo a escala real de 21m de envergadura falld estrepitosamente y obligd a
cerrar el programa con caracter federal en 2001.

La inversion en el proyecto fue de $922mill. por parte de la NASA y de $357mill. por
parte de Lockheed Martin.

Lockheed Martin continué testando un modelo a escala de 2m de envergadura, y consi-
guié llevar a cabo ciertas pruebas con éxito en 2009. Basado en el X —33, intenté desarrollar
un SSTO-RLV denominado VentureStar con misiones suborbitales de tipo comercial. Por
esto, el X —33 no sélo sirvié como vehiculo para testar nuevas tecnologias aeroespaciales,
sino que también demostré qué tecnologia era necesaria para hacer posibles los vuelos or-
bitales comerciales. La idea se basaba en un lanzamiento de tipo cohete pero con ascenso
vertical hasta altitudes de unos 75,8km, para luego volver a tierra con una trayectoria
convencional. Sin embargo, este proyecto jamés fue lanzado, y la compania decidié que
no era rentable continuar invirtiendo en este vehiculo.

Como es de suponer, el desarrollo de este tipo de vehiculos totalmente novedosos de los
cuales no se tenia ninguna experiencia en la vida real, conllevaron numerosos estudios pre-
vios de cada una de las tecnologias que se incorporaban. Previamente a experimentaciones
con prototipos fabricados, dada la potencia computacional existente en la actualidad, el
método clasico de investigacion pasa por simulaciones por ordenador de los componentes
pertinentes.

El presente trabajo versa sobre una de estas posibles investigaciones previas acerca del
motor aerospike que incorporaba el X — 33. Como es logico a nivel Universitario no se
cuenta con los medios de una compania privada que invierte las cantidades mencionadas
en un proyecto de este estilo. Por ello, a la fecha de realizacion de este trabajo no se
cuenta con base de datos ni estudios similares realizados sobre toberas aerospike en la
Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Diseno, o en el Departamento de Maquinas
y Motores Térmicos. Por esta razén este trabajo se desarrolla como primerizo en este
ambito, y servira para futuros trabajos como un posible punto de partida.
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2.1. Introduccion.

En este capitulo se van a abordar los principios fisicos y las bases tedricas sobre las
que se fundamenta la propulsiéon de motores cohete asi como las toberas convergentes-
divergentes, presentes en la gran mayoria de los motores de este tipo. Dentro de este
marco, se situaran las toberas aerospike, presentando descripcion, caracteristicas, venta-
jas, inconvenientes, etc.

2.2. Propulsion cohete.

2.2.1. Concepto de propulsion.

De forma general, la propulsion es el acto de cambiar el movimiento de un cuerpo. Los
mecanismos de propulsién generan fuerzas capaces de mover un cuerpo que inicialmente
se encontraba en reposo, cambiar la velocidad que llevaba en un instante, o superar las
fuerzas que se oponen al movimiento cuando viaja a través de un medio (como puede ser,
por ejemplo, el rozamiento con el aire).

El fundamento fisico 1ultimo en el cual se basa la propulsién es la archiconocida terce-
ra Ley de Newton o Principio de accion-reaccion, segun la cual, “cuando se genera una
fuerza de una magnitud y sentido dadas sobre un cuerpo, éste produce una fuerza de igual
magnitud y sentido contrario a la primera”. Es decir, los sistemas de propulsiéon generan
una fuerza sobre un gas en sentido opuesto al movimiento del cuerpo impulsando dicho
fluido al exterior. Este fluido genera la misma fuerza en magnitud pero esta vez en el
sentido del movimiento, impulsando el cuerpo en el sentido que se desea y consiguiendo
el movimiento.

2.2.2. Propulsion cohete. Clasificacion.

Existen diversos modos de conseguir propulsion. Si se habla de propulsion cohete, la
propulsién es generada mediante la eyeccién de cantidad de movimiento a la masa alma-
cenada a bordo. Es por tanto necesario cargar con esta fuente de energia en el interior del
cohete.

Los sistemas de propulsion cohete estan compuestos principalmente por motores de com-
bustion interna que se pueden clasificar en torno a diversas caracteristicas, de las que se
podrian destacar las siguientes.

- Tipo de energia utilizada: Quimica, nuclear, solar.

- Tipo de misién espacial.

- Tipo de vehiculo: Aeronave, misil, vehiculo espacial, etc.
- Tamano.

- Tipo de combustible.
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- Tipo de construccién.

Como norma general, los motores cohete obtienen el empuje mediante la expansion ter-
modinamica de un gas y la conversiéon de la energia interna en energia cinética de los
gases de la salida en una tobera. Esto, como se ha dicho, es el principio mas extendido
dentro de los motores cohete, y es el caso de los motores quimicos, objeto de estudio de
este trabajo.

2.2.2.1. Motores cohete quimicos.

La Figura 2.1 muestra la estructura tipica de un motor cohete con combustible liquido.
Como se observa, en lineas generales se compone de los depdsitos de combustible y oxi-
dador (esto permite el funcionamiento en condiciones atmosféricas donde la combustién
libre no es posible), una camara de combustién, un inyector y una tobera de expansién
de gases.

Injector

g

Combustion
Fuel Tank Oxidizer Tank Ch ar; bé[

Valve
Gas Generator for Starting

Figura 2.1: Esquema de un motor cohete quimico de combsu-
tible liquido. [1§]

Dentro de los motores cohete quimicos es posible diferenciar algunos grupos segun la
manera en la que estan almacenados y reaccionan el combustible y el oxidante:

- Bipropelente liquido: Oxidante y combustible en estado liquido

- Monopropelente: Un tnico liquido con especies de combustible y oxidante que es
descompuesto en gases calientes cuando es correctamente catalizado.

En la camara de combustién tiene lugar la oxidacién del combustible a una alta presion y
temperatura (del orden de los 2500 — 4100°C'), donde se combina el combustible (liquido
en el caso de la Figura y el oxidante. La camara debe ser por tanto muy resistente
para soportar las altas presiones y temperaturas que resultaran en el proceso. El gas re-
sultante es consecuentemente expandido en una tobera y acelerado a las altas velocidades
que proporcionaran empuje al vehiculo. Las temperaturas que se alcanzan son en orden de
magnitud el doble del punto de fusion del acero, por lo que en algunas zonas es necesaria
la refrigeracion de los materiales expuestos a los gases calientes.
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De todas las piezas que componen un motor cohete convencional, lo que se focaliza en
este trabajo es la tobera, herramienta fundamental para la generacion de empuje y sobre
las cuales existen muy diversas variantes.

2.2.3. Aplicaciones de la propulsion cohete.

La propulsion cohete, como se ha podido intuir en lo escrito hasta ahora, tiene unas
caracteristicas que la hacen unica bajo ciertas condiciones, haciendo que su uso sea practi-
camente exclusivo y sin competidores en algunos campos de aplicacion:

- Vehiculos de lanzamiento: Cada misién espacial lanzada hasta la fecha (més
de 150) tiene un objetivo de vuelo espacial concreto, como puede ser una 6rbita
alrededor de la tierra o incluso el aterrizaje en la Luna y posterior regreso a la
Tierra. Debido a la gran variedad, los vehiculos espaciales requieren de entre dos
y cinco fases propulsivas para completar con éxito dicha misién, cada una con un
sistema propulsivo completo. El nimero de fases necesarias varia en funcion de
la trayectoria especifica de la misién, el nimero y tipo de maniobras, la energia
por unidad de masa necesaria y demas factores. Tras la primera fase de ascenso
o de lanzamiento del vehiculo, el sistema propulsivo consumido es eyectado y la
propulsién cohete instalada en la siguiente fase entra en ignicién. Como se ha dicho,
a partir de aqui se instalaran sistemas de propulsion cohete complementarios en
funcion de los factores y variables de la misién. Dentro de esta familia se localizaria
el vehiculo X — 33 objeto de este estudio.

- Naves espaciales: Se pueden clasificar como satélites terrestres o lunares, inter-
planetarios, trans-solares y tripuladas o no tripuladas. En este tipo de vehiculos o
naves, la propulsién cohete es fundamental puesto que la mayor parte de su misién
o la totalidad de la misma es en ambientes extra-atomosféricos donde otros sistemas
de propulsion con totalmente inutilizados.

- Misiles y otras aplicaciones: Para los misiles modernos la propulsién cohete de
combustible sélido es practicamente la norma. Por otra parte, la propulsién cohete
también es utilizada en términos de investigacién, como asistentes para el despegue
de otras aeronaves, eyeccién de sistemas de emergencia, etc.

2.2.4. Definiciones y fundamentos de la propulsion cohete.

La propulsién cohete es una materia exacta pero no fundamental, por lo que no exis-
te una base cientifica de leyes derivadas inicamente de su naturaleza para definirla. Sin
embargo, la propulsién cohete se introduce dentro del marco definido por los principios
de la mecanica, la termodindmica y la quimica.

La propulsion se consigue aplicando una fuerza sobre un vehiculo para acelerarlo o para

mantener su velocidad ante fuerzas resistentes. Esta propulsion es debida a la eyeccién de
gases a altas velocidades a través de la tobera del motor.

ETSID - UPV



Pégina 16 de[170] CAPITULO 2. PROPULSION COHETE Y FLUJOS EN TOBERA.

En esta seccion se tratan las definiciones y las relaciones basicas entre la fuerza pro-
pulsiva, la velocidad de los gases de escape y las eficiencias de la conversion de energia
del combustible.

Impulso
El impulso total producido se define como la fuerza de empuje integrada a lo largo del
tiempo de ignicién, tal y como muestra la Ecuacién [2.1]

t
I, = / Ft 2.1)
0

De alguna forma, el impulso es proporcional a la energia total que es liberada por la
totalidad de propelente del sistema propulsivo.

El impulso especifico I se define como el impulso total producido por unidad de peso
del propelente. Es una magnitud de relevante imporancia en la propulsion cohete y se
considera figura de mérito del rendimiento de un sistema propulsivo. Cuanto mas grande
sea este valor, mayor rendimiento ofrecera el sistema. Su definicién se muestra en la Ecua-
cién (donde gq es la gravedad a SL), y valores comunes de esta magnitud se pueden
encontrar en [3].

. [y Fat

Esta magnitud juega un papel fundamental en la definicién de la velocidad efectiva de
escape. Puesto que la velocidad del escape de un sistema propulsivo no es uniforme a
lo largo de la seccién de salida, no es posible representar la magnitud total del empuje
a partir de esta velocidad. Por convenio, se suele aproximar el problema a un problema
unidimensional donde la velocidad axial ¢ es uniforme. Por lo tanto, esta velocidad efectica
c es la velocidad media equivalente a la cual el propelente es eyectado del vehiculo y su
definicién se muestra en la Ecuacién 2.3

F
c=1,90=— (2.3)
m

Puesto que c e I, difieren tan sélo en una constante, ambos dos pueden considerarse una
medicion del rendimiento del sistema propulsivo.

Empuje

El empuje es la fuerza producida por un sistema de propulsion cohete en un vehiculo
que lo incorpora. De una forma simplificada, se define como la reaccién que experimenta
un cuerpo del cual se esta expulsando una masa a alta velocidad.

El momento lineal es una magnitud vectorial y es definida como el producto de la masa
por la velocidad de cualquier particula. En propulsién cohete, estas particulas de ma-
sa pequena serian expulsadas a gran velocidad. El empuje es definible a partir de este
momento lineal a partir de la Ecuacién donde se considera que el gasto masico es
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constante y la velocidad vy es uniforme y axial, como se ha comentado en la simplificacion

de la velocidad c. p )
m , w
F= %/U2 = Mvy = %UQ (24)

donde w es el flujo de peso efectivo del propelente, y vy es la velocidad de los gases de
escape relativa al vehiculo (Figura

La Figura muestra el esquema del fenémeno fisico de la propulsion en un cohete.
Como se puede observar la fuerza es la resultante de la diferencia de presiones ejercidas
por los gases de la combustion sobre las paredes internas p; y de la presion atmosférica
sobre las paredes externas del cohete p3. Esta fuerza es opuesta a la direccién de eyeccion
de los gases y por lo tanto proporciona movimiento al vehiculo en el que esta instalado.

Atmasphere @ Corverging nozzhe section
Pa )
| Diverging nozzie section

Chamber — —— L *

PLA], T] P2 AE, TE

Figura 2.2: Esquema del origen del empuje a partir de las pre-
siones que se aplican en las paredes internas y externas del
sistema de propulsién cohete. [3]

Para condiciones de operacion estacionarias de un motor cohete en un medio atmosférico
homogéneo, este esquema puede ser traducido mateméaticamente tal y como se expresa en
la Ecuacion [2.5] que calcula la fuerza de empuje 7T'.

T = mUQ + (p2 — pg)AQ (25)

donde el primer término representa el empuje derivado del momento lineal producto del
gasto masico y la velocidad de escape de los gases relativa al vehiculo y el segundo término
representa el empuje derivado de la diferencia de presiones exterior y de salida multipli-
cada por el area de salida As.

Como se observa, el primer término ofrece la posibilidad de aumentar el empuje gene-
rado mediante el aumento de la velocidad de los gases de escape en la seccion de salida
de la tobera. Sin embargo, para alcanzar esto, ademés de una alta presion y temperatura
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en la camara de combustion del motor, es necesario reducir la presion a lo largo de la
tobera lo maximo posible. Esto se consigue con un ratio entre area de salida A, y area de
garganta A; alto. Es por esto que adquiere una importancia relevante en el rendimiento
de una tobera de un motor cohete el parametro e definido en la Ecuacién 2.6 a partir de
la relacion entre estas dos dreas. A

e

o (2.6)

€

Del segundo término de la Ecuacion [2.5 se puede deducir que siempre se busca que la
diferencia de presiones sea positiva y por la tanto se proporcione empuje efectivo positivo al
vehiculo. Cuando esta diferencia es nula, se habla de ratio de expansion mdximo, concepto
que se tratara mas adelante. Cabe comentar en este punto, que en este término juega un
papel interesante la altura ya que, como es sabido, la presién ps disminuye con la altura,
lo que varia el rendimiento de un motor cohete, factor a tener en cuenta.

Velocidad de escape.

La velocidad efectiva de escape definida en la Ecuacién se aplica a cualquier cohete
que expande termodinamicamente gases calientes en una tobera y, por extension, a todos
los sistemas que expulsen masa. Esta definicién puede ser adaptada para sistemas en los
que el flujo mésico de propelante sea constante resultando en la Ecuacién

¢ = v+ (po = p) 2 (27)
m

De esta expresion se deduce que la velocidad efectiva equivalente coincide con la velocidad

de escape de los gases en la seccién de salida cuando la presiéon ambiente coincide con la

presién en esta seccion. Normalmente el segundo término del lado derecho de la ecuacion

es pequeno en comparacion al primero, por lo que en ocasiones se asume directamente que

la velocidad efectiva de escape es la velocidad de escape de los gases en la seccién de salida.
Otra definicién interesante es la velocidad caracteristica ¢* que es frecuentemente uti-
lizada. Se define en la Ecuacién 2.8

* plAt
CcC =

(2.8)

m

Esta magnitud se utiliza para comparar el rendimiento relativo entre diferentes disenos
y propelentes de sistemas de propulsion cohete quimicos. Es relativa a la eficiencia en la
combustion y es independiente de las caracteristicas de la tobera en si.

Energia y eficiencia.

Dentro de un motor cohete, dos tipos de conversion energética tienen lugar. Por una
parte la extraccion de energia interna del combustible en energia térmica; por otra, la
conversion de ésta en energia cinética. De esta ultima conversién se obtiene la reaccion
denominada empuje. La Ecuacion [2.9 muestra la expresion del ratio de eyeccion de energia
para un gas a velocidad constante v.
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1. 1. 1 1
Py = §mv2 = §wgofs2 = §Fgols = éFUQ (2.9)

A partir de esta expresion se puede calcular la llamada potencia especifica dividiéndola
entre la masa del sistema propulsivo my.

Por otra parte, en un sistema de propulsién quimico, la potencia almacenada en el com-
bustible es, para un calor de la reaccion en la combustion Q) g, la expresada en la Ecuacion

2.100
P = mQr (2.10)

De toda esta potencia, es conocido que el 94—99 % se dispone realmente para crear energia
b
propulsiva. Esta proporcion se conoce como rendimiento de la combustién o eomep-

Por otra parte, para conocer la potencia transmitida al vehiculo se aplica la Ecuacion
donde F' es el empuje del sistema propulsivo, y u es la velocidad del vehiculo que lo

incorpora.
Pvehicle = FU (211)

La Figura muestra de manera grafica el progreso que tiene la energia disponible en el
motor cohete desde la combustién hasta producir la propulsién que se desea.

Heat loss to walls

Combustion loss
(poor mixing,
incomplete buming)

Unavailable thermal
energy of exhaust jet

I,

Residual kinetic energy
] ! of exhaust gases
s 11009 9% l97% | — 00 50%
— 0t070% 1 |
. :

LUsefuI energy for
vehicle propuision

—Kinetic energy of exhaust jet
L . —Total energy of exhaust jet

—Available energy in combustion chamber
Heating value of propellants

Figura 2.3: Balance energético tipico de un motor cohete quimi-
co. [3]

Como se observa de toda la energia acumulada en el combustible finalmente tan sélo el
40 — 70 % de la misma es utilizada para la propulsién del vehiculo.
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La eficiencia interna de un sistema propulsivo es un indice de la eficacia con la que se
convierte la energia disponible entrante al sistema propulsivo en energia cinética de la
materia eyectada. Su definicién se expresa en la Ecuaciéon a partir de la Ecuacién
2.9

Potencia cinética del vehiculo %va

int = - . - ; = 2.12
Thimt Potencia quimica disponible NeombPehem ( )

Por otra parte, se conoce como eficiencia propulsiva al siguiente paso, es decir, qué parte
de esa energia cinética expulsada se utiliza para propulsar el vehiculo y cudl se pierde. Su
expresion es la de la Ecuacion [2.13]

Potencia transmitida al vehiculo

77 70! . o), ’ . . P .
prop Potencia transmitida al vehiculo + Potencia cinética residual
%mzﬂ Fu

ncombpchem B Fu+ %g%(c — u)2

(2.13)

A partir de este parametro surge la problematica de cémo obtener grandes eficiencias
globales del motor minimizando la cantidad de masa que se expulsa y que no produce
propulsién.

2.3. Cohete ideal.

Las relaciones termodinamicas dentro de una tobera y una camara de combustion son
la herramienta matematica necesaria para conocer el rendimiento y determinar multiples
parametros clave de diseno de un sistema de propulsion cohete. Muchas veces se busca
simplificar estas herramientas al méaximo para obtener expresiones intuitivas, y para ello
se hace uso de un concepto denominado cohete ideal. Se trata de una forma de conseguir
que las relaciones termodinamicas que tienen lugar en toberas reales se simplifiquen bajo
una serie de hipotesis que se especifican a continuacion, y se transformen por tanto en
relaciones matematicas sencillas. La base de esta teoria es una tobera con flujo interior
quasi-unidimensional. Se conoce que para el caso de sistemas de propulsién cohete quimi-
cos, los resultados reales difieren entre un 1 — 6 % de la solucién ideal planteada, y son
corregibles a partir de ciertos factores cuya definicién se conoce. Por todo ello, es intere-
sante conocer esta teoria para eludir la problematica del flujo a través de una tobera de
una manera sencilla pero no demasiado alejada de la realidad.

Las hipdtesis en las que se basa esta teoria del cohete ideal son las siguientes:
1. Los productos de la reaccién quimica obtenidos tras la combustion son homogéneos.
2. Todos los productos son gaseosos.
3. Los productos siguen la ley de los gases ideales.

4. No hay transferencia de calor a través de las paredes del cohete: El flujo es adiabatico.
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5. No existe friccion y los efectos de la capa limite son despreciables.
6. No hay ondas de choque ni discontinuidades en el flujo de la tobera.

7. El flujo es estacionario. La expansiéon es uniforme y estacionaria. Los efectos transi-
torios (arranque y parada del motor) tienen una duracién muy corta y pueden ser
despreciados.

8. Los gases de escape de la tobera tienen una direccién axial.

9. La velocidad, presiéon, temperatura y densidad del gas son uniformes para cualquier
seccion normal al eje de la tobera.

10. El equilibrio quimico se establece en el interior de la caAmara de combustién y la
composicion del gas no cambia a lo largo de la tobera.

11. Los propelentes almacenados estan a temperatura ambiente.

Para motores cohete de propelente liquido o sélido, combustible y oxidante se mezclan de
forma préacticamente homogénea, o ya estan mezclados antes de la combustion. Puesto que
en la cdmara de combustion las temperaturas son muy altas (2500 —3600K), los gases que
se generan estan muy por encima de sus condiciones de saturacion y se puede asumir que
siguen las leyes de gas perfecto. En cuanto a las hipotesis 4, 5 y 6, se basan en relaciones de
expansion isentépicas en la tobera del cohete, suponiendo por tanto que la conversiéon de
energia interna en cinética es maxima. Esto implica que la tobera es termodinamicamente
reversible. En cuanto a las pérdidas por friccion de la pared, son dificiles de estimar pero
son comunmente pequenas. Las pérdidas por transmisién de calor a las paredes de las
camaras de combustién no suele superar el 1% de la energia total. Si el motor esta bien
disenado, la conversién energética se produce sin discontinuidades y sin choques y las
pérdidas por expansion de gases son normalmente pequenas.

2.4. Estudio de la tobera.

La funcién de la tobera, como ya se ha comentado, es la transformacién de la energia
térmica que se ha obtenido de la energia quimica del combustible en la cAmara de com-
bustion en energia cinética de gases a altas velocidades. En otras palabras, la tobera es la
encargada de transformar altas presiones y temperaturas al inicio del convergente en un
gas a alta velocidad a costa de disminuir presion y temperatura a la salida del divergente.

Las toberas tienen diferentes areas o secciones caracteristicas a lo largo de su longitud en
la direccién del flujo interior. La Figura muestra claramente como tras la camara de
combustién se localiza la parte convergente que culmina en el drea més pequena por la
que pasa el flujo denominada “garganta” o throat en inglés. Posteriormente se localiza la
zona divergente donde el flujo es acelerado en régimen supersénico hasta el area de salida.
Esta parte de la tobera adquiere diferentes geometrias que dan nombre al tipo de tobera
que se utiliza y que se comentaran mas adelante. La forma ideal de la tobera es aquella
cuya area de salida consigue una expansion de los gases tal que en este punto la presion
de salida y la presién atmosférica coinciden.
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Figure 1. Corvering Divering Nozzie Corficuration

Figura 2.4: Esquema de las zonas y areas caracteristicas pre-
sentes en una tobera convergente divergente como la que se
analiza en el presente trabajo. [19]

2.4.1. Flujo isentropico a través de una tobera.

El principio de conservaciéon de la energia puede ser aplicado a estas condiciones, pues-
to que el proceso en el interior de la tobera es adiabatico. Ademas, sin choques o pérdidas
por friccién, la entropia no cambia a lo largo de la tobera.

El concepto de entalpia es t1til en sistemas basados en flujos de masa. Se define como
la energia térmica interna sumada al trabajo que produce el flujo a una velocidad v. Para
un gas ideal, la entalpia se puede escribir como el calor especifico a presién constante
¢, multiplicado por la temperatura total del gas T". Con todo, la entalpia de parada por
unidad de masa puede ser escrita como aparece en la Ecuacién [2.14]

02
ho=h+ — (2.14)
2
En una tobera convergente-divergente, como la que atane al presente trabajo, una gran
cantidad de la energnia térmica de los gases de la camara de combustion se transforma, de
acuerdo con las hipdtesis enumeradas previamente, en energia cinética. Esto en definitiva
es un flujo reversible e isentrépico. A partir de estas consideraciones es interesante ver
qué expresion tiene la velocidad del flujo en la seccion de salida de la tobera. Variable que,
de acuerdo a la Ecuacién 2.5 determina en cierto modo la cantidad de empuje suministrado
por el sistema.

Velocidad.
A partir de la Ecuacién [2.14] se puede encontrar una expresién para la velocidad de los
gases de escape que tiene la forma de la Ecuacién [2.15]

va = /21— ho) + 0} (2.15)
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donde el subindice 1 expresa el inlet de la tobera, y el subindice 2 expresa el outlet de la
tobera.

Para una ~ constante, la Ecuaciéon puede reescribirse en la forma de la Ecuacién

‘l.
< )
Fl

De esta expresiéon se deriva que una mayor velocidad de los gases de escape es obtenible
a partir de una mayor temperatura y presion en la camara de combustion. Esto es pre-
cisamente lo que se realizard en el presente trabajo para llevar a cabo el arranque de la
tobera hasta las condiciones de 6ptimo funcionamiento a nivel del mar.

2y

Vg = ﬁRTI + U% (216)

Coeficiente de empuje.

A partir de la Ecuacién [2.5(se puede obtener un parametro clave en el diseno de toberas,
conociendo la naturaleza y la manera de calcular el drea de la garganta de una tobera
isentrépica, como se vera en el apartado siguiente. El denominado coeficiente de empuje
Cr se define como el empuje dividido por la presién en camara y por el area de la garganta
Ay, Su expresion final se muestra en la Ecuacién 2.17]

a+1 =1
22 ( 2 )”’_1 (Zh)v P2 — p3 Ay
Cr = — 1— (= + — 2.17
" v—1\rv+1 D1 p A (2.17)

El coeficiente de presién puede ser entendido como una representacién de la amplificacion
del empuje debida a la expansién supersonica de los gases en la tobera comparada con
el empuje que se produciria si la presién en camara actuara tan solo sobre el area de la
garganta. Cuando p; = p3 tanto el empuje como el coeficiente de empuje tiene un pico
denominado coeficiente de empuje optimo. Tiene valores entre 0,8 y 1,9. Utilizando esta
definicion, la Ecuacion podria escribirse como la Ecuacion [2.18|

F = CpAp (2.18)

2.4.2. Condicion de bloqueo en la garganta.

El tipo de toberas que incluyen la mayoria de sistemas de propulsion cohete se denominan
De Laval debido a su inventor, y consisten en una parte convergente seguida de una parte
divergente.

La seccién en la que se encuentran ambas partes es la de minimo area transversal y

se denomina garganta. Como se ha especificado en la Ecuacién [2.6], existe un parametro
denominado € que relaciona el area de salida de la tobera A con el area de la garganta A;.
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El maximo flujo de gas por unidad de area ocurre precisamente en la garganta donde
existe un ratio de presiones tnico funciéon exclusivamente de la constante del gas v tal y
como expresa la Ecuacién [2.19,

2.19
v+1 ( )

v [ 9 }7/ (v=1)
P
Cuando esta expresion se cumple, la presion en la garganta p; para la cual el flujo masico

isentrépico es maximo se denomina presion critica. Valores tipicos de estas magnitudes
son 0,53 o 0,57.

En el punto de presién critica el nimero de Mach del flujo es exactamente 1, tal y como
se muestra en el siguiente desarrollo.

Cuando se considera que el flujo dentro de una tobera es isentrépico y estacionario, debido
a que se pueden despreciar también las fuerzas mésicas del gas, la entalpia de remanso hg
y la entropia son constantes a lo lardo de una linea de corriente.

2

v
5 + h = hy = constante a lo largo de una linea de corriente

s = sg = constante a lo largo de una linea de corriente

Cuando todas las lineas de corriente provienen de una secciéon uniforme, hy y sg serdn
idénticas para todas las lineas de corriente y las condiciones de remanso de cada una de
ellas serd igual, para todo el campo fluido.

Con estas consideraciones, y teniendo siempre en cuenta la ecuacién de la conservacién
de la masa, se puede definir el gasto masico a través de la tobera (Ecuacién [2.20)), que es
constante e independiente de la posicion en el eje longitudinal de la tobera [.

m = p(1)v(l)A(l) = constante e independiente de [ (2.20)

Diferenciando la Ecuacién [2.20] también denominada ecuacién de la conservacién de la
masa, y dividiendo cada término entre pAv se llega a la siguiente expresion:

ldp 1dv 1dA
ldp  ldv  1dA 221
ol Toar taa = (2:21)

Aplicando sobre esta expresion alguna otra simplificacién derivada de las hipdtesis termo-
dindmicas de flujo isentrépico, y sabiendo que el nimero de Mach se define como M = v/a,
se obtiene la Ecuacién 2.22]

1dA_ 1dv

Adl —(- 2)vdz (2.22)
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donde ya aparece el nimero de Mach del que se pretende discutir representado con la
letra M.

Se pueden diferenciar tres posibles casos en los que la Ecuacion ofrece diferentes
resultados.

- Movimiento subsénico M < 1.
Al aumentar el drea A (42 > 0) debe disminuir la velocidad v ($¥ < 0) y viceversa.
El flujo va por tanto més deprisa en las partes con reducida area que en las partes
de areas grandes.

- Movimiento supersénico M > 1.
Al aumentar el drea A (92 > 0) debe aumentar la velocidad v (&Y > 0) y viceversa.
El comportamiento es por tanto contrario al caso subsénico. El flujo va mas deprisa
en las secciones grandes que en las pequenas. Ahora la compresibilidad del fluido
que aumenta con la velocidad no es un efecto despreciable.

- Movimiento sénico M = 1.
Se consigue cuando el drea A se mantiene constante con el eje longitudinal / (92 = 0).
Esto matematicamente se corresponde con secciones de drea maxima o minima. En
el caso de una tobera convergente-divergente, esto se produce en la garganta, donde
el drea es minima.

En el dltimo caso se dice que la tobera se halla bloqueada (bloqueo sénico de la tobera).
A partir de este momento, aunque se disminuya la presion en la seccion de salida, en la
garganta siempre se produciran numeros de Mach unitarios, ya que la informacion del
fluido aguas abajo de la garganta es incapaz de atravesarla.

La Figura muestra un resumen del tipo de toberas que existen en funcién de las
condiciones de velocidad del flujo que son capaces de conseguir. Como se observa, la tni-
ca manera de alcanzar un Mach superior a la unidad en la seccion de salida de la tobera
es incorporando una parte divergente en la tobera.
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Figura 2.5: Tipos de toberas y expresiones de magnitudes re-
levantes segtin la velocidad a la salida. [3]

Para poder conocer el area de la garganta A*, parametro clave en el diseno de cualquier
tobera, se pueden obtener relaciones o bien con otras areas a lo largo de la tobera conocido
el nimero de Mach en ese punto (Ecuacién , o bien con otras areas a lo largo de la
tobera conocida la presién en ese punto (Ecuacion [2.24]).

y+1
A 2 v—1 20-0 ]
= |/ (1+L— M7 — 2.23
)] 229

A* v+1 T D g v+1 P E
| = RENE 2.24
A ( 2 ) (p*) v -1 (p* (2:24)

2.4.3. Toberas sub- y sobre-expandidas.

Una tobera sub-expandida descarga el fluido en la seccién de salida a una presion mas
alta que la presion exterior o ambiente debido a que su area de salida es demasiado pe-
quena para un ratio de areas éptimo. La expansién del fluido es por tanto incompleta a
lo largo de la tobera y debe tener lugar en el exterior.

Una tobera sobre-expandida en cambio consigue una presion en la seccion de salida menor
que la presién exterior o ambiente. Es decir, en este caso la seccion de salida es demasiado
grande para un ratio de areas 6ptimo.

El movimiento de un fluido a lo largo de una tobera convergente-divergente se establece
precisamente por la diferencia de presiones existente entre el inlet y el outlet de la misma.
A partir de esta diferencia se establece el gasto masico que atraviesa la tobera a partir
de la Ecuacién [2.20] evaluada en cualquier punto donde se conozcan densidad, velocidad
y area. La Figura [2.6| muestra la evolucién de la presién a lo largo de la tobera bajo
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condiciones de presiéon ambiente o exterior cambiantes. Como se observa, existen varios
puntos caracteristicos que representan fenémenos destacables.

Divergence

Pressure

f Supersonic flow

E : downstream of throat;

! jet separation and internal
i obligue shocks inside
diverging section

Optimum expansion

Distance along nozzle axis
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Figura 2.6: Distribucion de presiones en una tobera
convergente-divergente para diferentes condiciones de flujo.
Presién en cdmara constante. Presion exterior decreciente. |3]

La curva AB muestra la variacién de presién a lo largo de la tobera para una presién de
salida éptima coherente con el ratio de areas de la tobera. Las curvas AC' y AD muestran
la variacion de presion para presiones esteriores crecientes. La expansion de los gases se
lleva a cabo de forma suave y normal en la primera parte de la tobera. En el punto I de
la curva AD, la presion es mas baja que la presion de salida a la que el flujo deberd adap-
tarse, por lo que un repentino incremento de la presién se debe producir en este punto, lo
que conlleva separaciones del flujo en las paredes, entre otros fenémenos. Este repentino
incremento de la presion a lo largo de la tobera no es otra cosa que una onda de choque
normal a la direccion del flujo que influye en el comportamiento no-ideal del fluido. Estas
ondas de choque aparecen tinicamente en flujos supersénicos, por lo que siempre tienen
lugar en la parte divergente de la tobera. Como se ha comentado, su mision principal es
adaptar las condiciones de presién del flujo en un punto dado de la tobera a las que se va
a encontrar en la seccién de salida.
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Dentro de los posibles patrones de flujo que se dan en una tobera para el caso supersénico,
se pueden destacar cuatro.

1. Cuando la presién exterior p3 es inferior a la de salida de la tobera py, no habra se-
paraciones en el interior de la tobera, pero en la tltima seccion de la misma existiran
ondas de expansién. La expansiéon del gas en el interior de la tobera, como ya se ha
comentado, es incompleta y los valores de C'r y I, seran mas bajos que para una
expansion optima.

2. Para presiones externas p3 ligeramente superiores a las de salida ps, la tobera conti-
nuard sin separaciones en el interior de la misma. Esto ocurre hasta que p, alcanza
un valor del orden de 25 — 40 % del valor de p3;. En este momento la expansién es
de alguna forma ineficiente y los valores de Cr y I, seran inferiores a los 6ptimos.
De nuevo en la seccién de salida apareceran ondas de choque.

3. Para presiones exteriores mas altas, el interior de la parte divergente comenzara a
experimentar separacion del flujo en la pared como muestra el esquema de la Figura
2.7] El punto en el que el flujo se separa tiende a viajar aguas abajo de la tobera bajo
presiones externas decrecientes. En la seccion de salida, los fendmenos de separacién
generan un flujo supersénico en el eje de la tobera rodeado por un aro de flujo
subsénico. Comparada con una tobera que hubiese sido cortada en el punto de la
separacién el empuje sufre un decremento a tener en cuenta. De nuevo aparecen
ondas de choque en la seccién de salida.
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Figura 2.7: Esquema del patrén de flujo de una tobera con
separacion del flujo en su interior. [3]

4. Para toberas en las cuales la presién de salida es inferior a la presién de entrada, el
ratio de presiones es inferior al critico (Ecuacién y se produce flujo subsonico
a lo largo de toda la tobera. Este suele ser el patron clasico en arranques y paradas
de toberas.

Para la mayoria de sistemas de propulsiéon cohete, las toberas deben operar en un rango
variable de altitudes, lo que implica que para una presién en camara constante el ratio
de presiones que experimenta es también variable. La condiciéon de expansién éptima
(p2 = ps3) tan sélo ocurrird para una determinada altitud, por lo que una tobera de €
constante operard en la mayor parte de su misién en condiciones de sobre-expansion o
sub-expansion. La Figura muestra una comparacion de la condicién de expansion de
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tres toberas de ratio de areas diferentes volando a dos altitudes diferentes. Se observa
claramente la influencia del ratio de presiones y el ratio de areas en el comportamiento
de las toberas.
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Figura 2.8: Ejemplo de expansion de gases de toberas con e
diferente a diferentes altitudes. [3]

2.4.4. Configuraciones de toberas.

Diferentes configuraciones de toberas se encuentran actualmente en uso. Como norma
general, y como se ha visto en lo que se ha expuesto hasta ahora, se componen de una par-
te convergente y otra divergente unidas por la secciéon mas estrecha denominada garganta.

La porcién convergente de la tobera no se caracteriza por ser critica al buscar altas presta-
ciones ya que, como se ha comentado en apartados anteriores, en su interior existe siempre
flujo subsoénico facilmente manejable, y “acepta” sin problemas los contornos abruptos de
las paredes de la tobera, los desperfectos de la unién entre la camara de combustion y el
inlet de la tobera, y demas caracteristicas geométricas.

La seccién de garganta tampoco se caracteriza por ofrecer demasiados problemas ante
altos rendimientos de la tobera. Suele de nuevo comportarse de forma satisfactoria con

un gran rango de radios y formas de la tobera.

En estas dos zonas de la tobera, los gradientes de presién que se experimentan son altos
y esto ayuda a que el flujo se mantenga adherido a las paredes de la misma.

La principal diferencia geométrica entre las diferentes configuraciones de tobera exis-
tentes en la actualidad reside en la parte divergente. En este tramo, puesto que el flujo
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que contiene puede ser supersonico, se deben evitar los desperfectos de la pared y se debe
minimizar la fricciéon con la pared.

La Figura muestra hasta un total de seis configuraciones posibles de toberas en las
que principalmente varia la seccion divergente.
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Figura 2.9: Ejemplo de expansion de gases de toberas con e
diferente a diferentes altitudes. [3]

En las tres primeras columnas aparecen toberas de tramo divergente conico o con forma
contorneada. Los tres siguientes casos muestran toberas con cuerpo central en su interior
y se caracterizan principalmente con contar con una gran capacidad de adaptacion a la
altitud. Dentro de estas toberas con cuerpo central se localiza el aerospike del X — 33
objeto de estudio del presente trabajo y, pese a sus interesantes caracteristicas, hasta la
fecha no existe ninguna mision oficial de un vehiculo de lanzamiento espacial que cuente
con este sistema.

De la “gran” variedad de toberas disponibles, los criterios clasicos en cuanto al cum-
plimiento de sus objetivos pasan por maximizar el impulso especifico I, minimizar la
masa de la tobera, y no aumentar demasiado la longitud global del vehiculo en el que van
incorporadas.

2.4.4.1.

Toberas cénicas y con forma contorneada.

Tobera cénica.
La Figura [2.10] muestra una secciéon de una tobera cénica cldsica con magnitudes
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geométricas estandar. Por su simplicidad de fabricaciéon y de concepto, la tobera céni-
ca es la que antes se utilizé con éxito. Actualmente ain se utiliza para usos menores y
primordialmente para toberas de reducido tamano.

'S
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Figura 2.10: Seccién de una tobera conica. |20]

El parametro mas importante quizas de este tipo de toberas es el factor de correccién del
momento lineal (o cantidad de movimiento) del flujo en el interior de la tobera debido al
semiangulo de la parte divergente. El significado de este parametro es simplemente una
reduccion de la velocidad de escape de los gases en comparacién con la velocidad que
tendrian esos mismos gases fluyendo en direccién tnicamente axial en una tobera ideal.
La Ecuacién muestra la expresion de esta correccion.

1
A= 5(1 + cos a) (2.25)

De este factor de correccion se deducen ciertos disenios de una tobera cénica destacables.
Una tobera con un angulo de divergencia reducido genera una cantidad de movimiento del
flujo que principalmente es axial y por lo tanto un alto I, pero la fabricacién de una tobera
larga que proporcione una seccion de salida 6ptima aumenta la masa global del sistema y
por lo tanto la masa del vehiculo, ademas de mayor complejidad del sistema en general, lo
cual no es deseable. En el otro extremo, una tobera con un angulo del divergente grande
proporciona toberas de poca longitud, con poca masa y disenos simples. En contraposicion
el rendimiento del sistema decrece. El término medio ofrece las condiciones de masa,
complejidad y rendimiento 6ptimos con un semiangulo del divergente de unos 12 — 18°.

Tobera contorneada o de forma parabdlica.

La Figura|2.11jmuestra una seccién de una tobera contorneada con magnitudes geométri-
cas estandar. Esta es posible la eleccién mas extendida en la actualidad. Se caracteriza
por un gran dngulo de divergencia en las proximidades de la garganta (semidngulo 6; del
orden de 20 —50°), seguido de un descenso gradual hasta la seccién de salida (6, del orden
de 10°). La diferencia entre estos dos dngulos se denomina turn-back angle.
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Figura 2.11: Seccién de una tobera contorneada. [20]

Justo detras de la garganta, la presion relativa del flujo es alta. Ademas, los gradientes
de presion en esta zona también son altos y el flujo se expande rapidamente. Todo esto
imposibilita la separaciéon del flujo aun con dngulos de divergencia altos. Aprovechando
este fenémeno se reduce la longitud de la tobera en esta zona con respecto a su equivalente
cénico.

La manera que tiene el flujo supersénico posterior a la garganta de cambiar su direc-
cion y mantenerse adherido a las paredes de la tobera es mediante las denominadas ondas
de expansién. Se producen en superficies oblicuas a la direccién del flujo de bajo espesor
donde la velocidad del flujo aumenta mientras varia la direccion, y se produce una caida
de la presiéon y la temperatura.

Pasado este primer tramo, el contorno de la tobera se suaviza y la secciéon transversal
que atraviesa el flujo por unidad de longitud no es tan elevada. Esta evolucion busca
que al llegar a la seccién de salida las pérdidas energéticas debidas a la divergencia de
la tobera se minimicen. Como se observa en la Figura [2.11} ahora la direccion del vector
velocidad de las particulas fluidas cercanas a la pared debe cambiar su direccién en sen-
tido opuesto a como lo tuvo que hacer justo tras la garganta. Este nuevo cambio, busca
redirigir las particulas fluidas al seno del campo fluido interior a la tobera. Este cambio
de direccion se produce ahora con lo que se denomina ondas de compresion. El principio
de funcionamiento es basicamente el mismo, pero en este caso ademas de girar el vector
velocidad del flujo, su magnitud decrece ligeramente. El problema que ofrece este tipo de
ondas de choque es que la energia del flujo tras la onda es ligeramente inferior a la que
tenia antes. Todo esto desemboca en la bisqueda de un diseno geométrico de la tobera
que busque minimizar estas pérdidas energéticas.

Cabe indicar en este punto, como se ve en la Figura [2.11) que la longitud de este ti-

po de toberas se da cominmente en referencia a una tobera cénica de referencia con un
semiangulo de divergencia de 15°.
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2.4.4.2. Toberas de doble escalon.

A partir de las toberas contorneadas se han llevado a cabo miiltiples modificaciones
buscando mejoras especificas para suplir con éxito diferentes misiones de los vehiculos que
las incorporan. Entre ellas la més destacable, como ya se ha introducido en alguna ocasion
en el presente texto, es la adaptacién a la altura, es decir, que sean capaces de operar en
condiciones 6ptimas para diferentes alturas de vuelo, con diferentes ratios de presion. De
las propuestas existentes se destacan tres principales basadas en un escalonamiento de la
geometria de la tobera, que varie en funcion de las condiciones de vuelo para aproximarse
lo maximo posible a las condiciones de éptimo funcionamiento de la misma.

Tobera extensible.

Como su propio nombre indica, se trata de toberas que incorporan un cuerpo movil y
desplegable mediante actuadores que posibilita la variacion del area de la seccién de salida
de la tobera en funcién de las condiciones de vuelo. La principal problematica con este
tipo de toberas es que es necesario un mecanismo que despliegue y repliegue la parte mévil
de la tobera. Esto, como es légico, conlleva complicaciones en el diseno y un aumento del
peso global de la tobera, lo cual no es satisfactorio para el rendimiento global del vehiculo.
La Figura muestra un ejemplo de tobera extensible con tres escalones desplegables.

Figura 2.12: Tobera extensible perteneciente al motor re-
inflamable Vinci de Snecma, que propulsara al vehiculo de
lanzamiento Ariane 5 ME en 2017.

Concepto de desplegable interno.

En este caso la pieza movil se sitia en el interior de la tobera, lo que conlleva graves
problemas térmicos en los puntos de remanso que generara la pieza interior. Actualmente
cuenta con muy poca experimentacion.

Doble tobera contorneada.

En este caso se combinan dos toberas contorneadas o de forma parabdlica unidas por
un punto de inflexion. En las primeras fases de vuelo, con alta presién exterior, la tobera
trabaja con el ratio de areas menor, experimentando separacion de flujo en el punto de
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inflexién. A medida que la altitud crece, el flujo tiene mayor capacidad de expansion y
es capaz de adherirse mas alla del punto de inflexion, consiguiendo llenar toda la seccion
transversal de la tobera con fluido y operando con el ratio de areas més grande. La Figura
2.13| ilustra el esquema de este tipo de toberas.

Protrusion or hump in contour

Figura 2.13: Ejemplo de tobera de doble campana. [3]

2.4.4.3. Toberas anulares. Toberas con limites aerodinamicos.

Las dos columnas siguientes de la derecha de la Figura muestran toberas donde la
limitacion exterior del flujo no viene impuesta por un cuerpo de forma determinada, si no
que simplemente la tltima parte de la expansion tiene lugar en la atmésfera exterior. Esto
se conoce como tobera de limite aerodindmico, y tiene una compensacién de altura total.
Este grupo se suele denominar simplemente aerospikes, y se estudian con detenimiento a
continuacion por ser el objeto principal de el presente trabajo.

Aerospikes.

Este tipo de toberas tienen un cuerpo en forma anular o lineal que alberga la camara
de combustién y que expulsa los gases a una tobera de igual forma. Versiones alternativas
del mismo concepto incorporan alrededor del denominado spike central un nimero deter-
minado de pequenas camaras de combustién que expulsan los gases calientes a toberas
cortas de bajo ratio de drea, garganta circular y seccién de salida rectangular. Como se
ha comentado, el limite aerodinamico exterior del flujo de gas en la parte divergente de
la tobera no es ni mas ni menos que la superficie limitrofe entre el aire de la atmésfera
ambiente y el gas caliente proveniente de la combustién. Debido a que la presion de este
limite aerodindmico disminuye con la altura, se generan ciertos cambios en la zona de
expansion del flujo que, en 1ltima instancia, ayudan a compensar la diferencia de altitud
como se vera a continuacion.

El cuerpo central del aerospike suele tener una forma ideal para la expansién isentrépica
del flujo que lo recorre. Estas formas suelen resultar en spikes realmente largos y pesados
para el sistema. Por ello, es comin encontrar disenos con el cuerpo central truncado a
una determinada longitud que maquillen el incremento de peso y longitud que se anade a
la tobera.

En lo que respecta a la principal ventaja de este tipo de toberas, se conoce que por
encima de su presion de diseno o presion éptima, el aerospike no sufre tantas pérdidas
por sobre-expansién como lo hacen las toberas contorneadas. Por encima de su altitud
de diseno (por debajo del ratio de presién 6ptimo), el comportamiento de este tipo de
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toberas es similar al de las toberas contorneadas.

La Figura[2.14] muestra un esquema detallado de cémo es el patrén de flujo y qué fenéme-
nos aparecen en toberas aerospike truncadas y completas a diferentes altitudes.
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Figura 2.14: Esquema de los patrones de flujo y fenémenos
presentes en los gases de escape de toberas aerospike truncadas
y completas a diferentes altitudes. [11]

Como se observa, existen numerosas ondas de choque y de expansion en el patron de flujo
a la salida de un aerospike. El conjunto de todas estas ondas conlleva, entre otras cosas,
pérdidas energéticas.

A la altitud de diseno, se puede determinar el ratio de expansion del flujo (y conse-
cuentemente el rendimiento de la tobera) a partir de datos puramente geométricos de
la misma. Tal y como puede verse en la Figura el flujo de salida de la camara de
combustion a la atmoésfera tendra un contorno paralelo al eje de la tobera. Por esta razon,
el ratio de expansién del flujo en estas condiciones no es sino el area de la seccion desde el
labio de la tobera hasta el eje de simetria de la misma dividida entre el area de la garganta
de la tobera, tal y como se expresa en la Ecuacion .

Area proyectada desde el labio de la tobera A, — A,

(2.26)

€annular =

Area de la garganta Ay

donde A. se denomina &area del plano de salida de la tobera, y A, se denomina area
proyectada del cuerpo central.
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A medida que la presiéon ambiente decrece, el limite entre el gas caliente y el aire exterior
se expande hacia el exterior cambiando la distribucién de presion en el cuerpo central. El
resultado de este fendmeno es un incremento del ratio de expansién de la tobera.

Por otra parte, si la presiéon exterior aumenta (baja altitud) lo que ocurre es que el
limite entre el gas caliente y el aire exterior se comprime hacia el interior de la tobera,
lo que provoca una disminucién del ratio de expansion de la misma. Es conocido que en
estas condiciones las toberas truncadas experimentan menor separacion de flujo que las
completas [3].

Por encima de la altitud de diseno del aerospike, la distribucion de presién a lo largo
de la pared del cuerpo central es constante. En este caso el flujo de escape de la camara
de combustion esta gobernado por las ondas de Prandtl-Meyer en la garganta de la tobera.

Por esta razén, para contar con las ventajas de este tipo de toberas, es recomendable
realizar el diseno para ratios de expansion y de presion (pehamper/Pambient) tan altos como
sea posible.

Comparando los dos tipo de toberas que aparecen en la Figura [2.14] se observa que
cuando el cuerpo central es truncado, aparece en las zonas colindantes aguas abajo del
truncamiento una zona de recirculacién de flujo subsénico. La interactuacion de esta zona
de recirculacién subsénica con el flujo primario subsonico que llega desde la camara de
combustion forma un “spike aerodinamico” con una forma parecida a la ideal para la
expansion isentrépica, por lo que se mimetiza e imita en cierta forma al spike completo.

La Figura [2.15| muestra un esquema mas focalizado las zonas de flujo de un aerospike
truncado.
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Figura 2.15: Esquema de las zonas de flujo que aparecen en un
aerospike truncado. [11]

Como se observa, el truncamiento del spike genera en primera instancia un nimero consi-
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derable de ondas de caracter supersonico que, como ya se ha comentado, provocan pérdidas
pequenas pero a tener en cuenta [3] en comparacién a un aerospike con el cuerpo central
completo.

La presién en la zona de recirculacién subsénica en la base del cuerpo central también
ejerce algo de empuje. Algunos autores [3] aseguran que las pérdidas producidas por el
truncamiento del spike se pueden compensar en gran medida inyectando cierto flujo de
gas (del orden del 1% del flujo total) a través de dicha base. Sobre esto se han realizado
diversas experimentaciones. Destaca la investigacién de Ito y Fujii en 2001 basada en es-
tudio de Manski. Se estipulaba que se podia aumentar la eficiencia del aerospike y reducir
su drag si se introducian los gases de escape del generador a través de la base del spike.
Ito y Fujii demostraron en 2002 que el rendimiento de la tobera con flujo secundario era
mayor que sin él, gracias a la interactuacion de los dos flujos.

Es conveniente nombrar los otros dos tipos de toberas con limites aerodinamicos conocidas
hasta la fecha.

Aerospike lineal.

En primer lugar, se trata de una variante del aerospike “clasico” en forma lineal. La
tobera que se estudia en el presente trabajo es un aerospike lineal. Teniendo en cuenta
que no existe demasiada investigacién y experimentacion al respecto, se comentaran las
caracteristicas de la tobera del motor X RS — 2200 del X — 33.

Cuenta con 20 packs cdmara de combustién-tobera, con una reducida area de gargan-
ta circular seguida de una seccion de salida rectangular de reducido ratio de areas. Todas
estas toberas expulsan los gases expandidos sobre una rampa refrigerada con combustible
con forma éptima para la expansion final de los gases con limites aerodindmicos. Ademas,
en coherencia con las mejoras de los aerospikes truncados que se han comentado con an-
terioridad, la base del cuerpo central del aerospike cuenta con una superficie porosa por
la que se hace fluir gas de la combustién a baja presién (del 1 —2 % del flujo total de gas
en la tobera). Esto genera una presién adversa en la base del cuerpo central, como ya se
ha comentado. En la Figura [1.3|se puede ver un esquema de toda la configuracién que se
ha expuesto.

En cuanto a las caracteristicas de este tipo de aerosipkes es interesante visualizar la
forma que toma la Ecuacién para este tipo de toberas, y mas en concreto para el
caso del aerospike lineal estudiado en el presente trabajo. La Ecuacion [2.27| muestra dicha
expresion.

F - [mUQ COS Q + (p2 - p3)A2 COS 6] + 2/ pcenterbodydA + (pbase - p3)Abase (227)

Acenterbody

donde el dngulo # es el angulo entre el eje de las toberas y el eje central del spike, m
es el flujo total de propelente, v, es la velocidad de escape de los gases, As es el area
de salida total de todos los moédulos, ps es la presion de salida del médulo, y p3 es la
presiéon ambiente a la salida de la tobera. Cabe comentar que en esta expresion se han
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omitido diversos efectos que restan empuje al sistema para conseguir una expresion mas
simplificada e ilustrativa.

A partir de la Ecuacion [2.27] se deduce que para cada aplicacién o misién existe un
conjunto [f,longitud del spike, ratio de area de la rampa proyectada versus area de la

base, presién en la base|] éptimos.

La Figura [2.16| muestra la distribucién de presiones tipica de este aerospike en concreto.
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with air
/.F

recirculation region

Conditions at high altitude

Figura 2.16: Distribucion de presiéon a lo largo de la tobera
aerospike lineal del motor X RS — 2200.

Se observa como la distribucién de presion del gas saliente de las toberas es influido por
ondas de choque y ademas éstas varian con la altitud.

A baja altitud el giro de las lineas de corriente genera ondas de choque de compresion
(lineas continuas) en la pared del cuerpo central, lo que aumenta localmente la presion.
Pero es interesante observar cémo estas ondas de compresién son reflejadas en el limite
entre el gas y la atmdsfera (lineas discontinuas) generando ondas de expansién que giran
las lineas de corriente progresivamente hasta dirigirlas de forma préacticamente axial a la
tobera. Estas ondas de expansién reducen la presion del gas.
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A gran altitud, no existen ondas de compresién en la pared del cuerpo central. El flu-
jo se comporta de forma muy similar al comportamiento en la parte divergente de una
tobera contorneada. El flujo en expansiéon diverge reduciendo su presion.

El patron de las ondas que se producen en el flujo de este tipo de toberas, asi como
la distribucién de presion en el cuerpo central puede ser predicho mediante herramien-
tas computacionales o mediante el método de las caracteristicas, como se comentard mas
adelante.

Otras toberas anulares.

El resto de toberas que aparecen en la Figura [2.9] se caracterizan por no tener un flujo
paralelo al eje de la tobera al salir de la camara de combustién. En una expansién ideal
en tobera, el empuje generado tan sélo depende de las condiciones de flujo masico pre-
sente en la seccién de salida de la misma. Por ello, este tipo de disenios consiguen que las
condiciones en la seccion de salida sean parecidas a las que tiene una tobera contorneada
o coOnica, por lo que los resultados en cuanto a empuje son parecidos.

Se denominan E — D o Expansion-deflection, R— F o Reverse-Flow y H—F o Horizontal-
flow.

Este tipo de toberas también son capaces de evadir ciertas pérdidas en empuje debi-
das a sub- o sobre- expansion del flujo en relacién a la presion atmosférica. En este caso,
tal y como muestra la Figura [2.17] la presién que se ejerce en la cara posterior del cuerpo
central juega un papel importante para regular el flujo a través de la tobera. El valor de
esta P, es funcion precisamente de la presiéon ambiente. Aguas-abajo del cuerpo central
C, la expansion de los gases se verd inalterada hasta alcanzar la presion de la base. Tras
la expansion inicial a través de la linea de nimero de Mach constante C'D, el flujo aguas
abajo estard contenido entre dos condiciones de contorno diferentes:

1. El contorno de la propia tobera DFE, que facilita el redireccionamiento axial de los
gases en la seccion de salida.

2. La presiéon base P, que influye al flujo libre en el interior de la tobera.

Debido al contorno curvo de la pared de la tobera (como ocurre en las toberas contor-
neadas), la deflexién del gas provoca ciertas ondas de compresién cerca de la pared. La
distribucién de presiones a lo largo de la tobera es representada también en la Figura
para altitudes altas y bajas. La nombrada compresion a lo largo de la pared mejora
las caracteristicas de la tobera a baja altitud. Puesto que la capa limite en el interior del
chorro de la tobera no esta confinado, se auto-ajusta a las condiciones de vuelo, por lo
que en esta parte no existe separacion del flujo en el interior de la tobera

En operaciones a gran altitud, la presién base P, es tan baja que el flujo tiende a conver-
ger tras el cuerpo central. Puesto que el flujo en el eje de simetria de la tobera debe ser
axial, se produce una onda de choque que lo redirecciona dependiendo de las condiciones.
Aun asi, el resto de la expansién se ve inalterado. La distribuciéon de presiones también
se muestra en la Figura [2.17]
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Figura 2.17: Comportamiento de una tobera anular £ — D. [4]

Ventajas y desventajas.
Como resumen de las principales ventajas de las toberas anulares y aerospike se tiene
lo siguiente:

- Las toberas anulares tiene una longitud mas baja par el mismo rendimiento, o bien
mayor rendimiento (mayor ratio de area de expansion) para una longitud dada.

- Compensacién total de altitud (una misma tobera anular puede ser utilizada desde
nivel del mar hasta una misién al vacio).

- Comparado con la geometria de una tobera aerospike axisimétrica, la configuracién
lineal se adapta mejor al espacio que debe ocupar en alas volantes o en vehiculos de
lanzamiento, ademas de que suele contar con una menor masa estructural.

- El aerospike truncado requiere menor volimen y estructura de acoplamiento.

- La regién de remanso relativo en el centro de la tobera, puede ser utilizada par
generadores de gas, equipos auxiliares, etc.

Las principales desventajas de este tipo de toberas son las siguientes:

Requieren gran capacidad de refrigeracion del cuerpo central.

Dificultad de diseno y fabricacion.

Falta de experiencia y base de datos de ensayos en vuelo al respecto.

Una mayor superficie expuesta a la transferencia de calor con el gas caliente ema-
nante de la camara de combustion.
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2.4.5. Tobera real.

Las simplificaciones listadas en el Apartado son aproximaciones que, como se dijo,
permiten simplificar las soluciones matematicas par el andlisis de los fenémenos reales en
los motores cohete. como es obvio, las simplificaciones para la totalidad del motor cohete
repercuten sobre las condiciones del flujo sobre la tobera.

Para subsanar la mayoria de las simplificaciones comentadas, muchas veces basta con
emplear correcciones empiricas o desarrollar algoritmos més precisos y complicados. Todo
esto pasa sin duda por entender y modelar las pérdidas energéticas que se obvian en el
caso ideal, modelar los fenémenos fisicos y quimicos que tienen lugar, y por supuesto el
empleo de herramientas matematicas mas complejas.

En comparacién con el caso ideal, la tobera real genera energia en la combustion que
finalmente no es posible transformar a energia cinética de los gases de expansion. Las
principales pérdidas energéticas causantes se listan a continuaciéon [3].

1. La divergencia del flujo en la secciéon de salida de la tobera causa pérdidas que varian
en funcién del cosé para toberas cénicas (como muestra la Ecuacion [2.25). Como
ya se ha visto, la manera de solucionar esta problematica es con el uso de toberas
contorneadas.

2. Reducidos ratios entre el area de la camara de combustion en relacion al area de
la garganta de la tobera A;/A; causan pérdidas de presién en la cdmara y reducen
ligeramente la velocidad de escape de los gases, lo que se traduce en una consecuente
pero ligera pérdida de empuje.

3. La adherencia del flujo interno de la tobera a las paredes de la misma, y la friccion
que esto genera son fendomenos que reducen la velocidad efectiva de escape en un
orden de 0,5 — 1,5 %.

4. Las particulas sélidas o liquidas provenientes de una combustién incompleta pueden
producir pérdidas de hasta el 5 %.

5. Reacciones quimicas producidas a lo largo de la tobera debidas a una combustion
incompleta en la camara de combustién varian las propiedades y la temperatura del
gas caliente, produciendo pérdidas del 0,5 %.

6. En procesos transitorios como arranques y paradas, el rendimiento de la tobera es
menor que el ideal.

7. Para materiales no refrigerados durante la operacién (como materiales plasticos o
compuestos), la gradual erosién en la zona de la garganta aumenta su didmetro
en un orden del 1 — 6 %. Esto conlleva una pérdida de presion en la cdmara y una
reduccién del empuje de 1 —6 % en las fases finales de la operacién. Todo esto reduce
el impulso especifico alrededor del 0,7 %.

8. Composicién del gas producto de la combustién no uniforma puede reducir el ren-
dimiento global de la tobera.
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9. La operacién a altitudes a las que el ratio de areas éptimo no es el que incorpora la
tobera pueden reducir tanto empuje como impulso especifico. No existe pérdida si el
vehiculo vuela a la altitud donde la expansion es completa (py = p3). Sin embargo,
si se vuela con un ratio de areas constante a altitudes mayores o menores de las
de diseno, entonces se producen pérdidas de hasta el 15% en cuanto a empuje en
comparacion a una tobera con compensacion de altitud. Globalmente el rendimiento
cacun 1 — 5 %.

2.5. Fenomenologia de ondas de choque en una tobe-
ra.

En este apartado se trata uno de los fenémenos més relevantes en el flujo a través de
toberas convergentes divergentes, que contribuyen en alto grado al rendimiento global de
la misma, y determinan el patréon de flujo que se desarrolla en su interior.

2.5.1. Consideraciones generales sobre las ondas de choque.

Tal y como se ha visto en el Apartado [2.4.3] cuando las toberas expanden el flujo de
forma que en su interior se alcanzan presiones més bajas que las de la salida de la misma,
aparecen regiones donde la viscosidad y la conductividad térmica y las teorias de cohete
ideal dejan de ser validas. Este fendmeno es consecuencia directa de lo que se denomina
onda de choque, que no son otra cosa que discontinuidades de las propiedades del fluido
a lo largo de las lineas de corriente.

Pese a que existe la nombrada discontinuidad de las propiedades al pasar por una onda de
choque, a partir de los principios de conservacion de la masa, la cantidad de movimiento
y la energia se pueden establecer ciertas relaciones entre lo que ocurre antes y después de
la misma.

2.5.2. Tipos de onda de choque.

La Figura muestra un esquema claro de la fenomenologia que existe cuando un
flujo atraviesa una onda de choque normal (fenémeno que aparecia en la Figura vy que
se caracteriza porque la discontinuidad del flujo (la onda en si) y el propio flujo forman
un angulo de 90°.
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S=58,

Figura 2.18: Esquema de propiedades a través de una onda de
choque normal. [@"

Con este esquema los principios nombrados ofrecen los siguientes resultados, teniendo
en cuenta suposiciones como que se trata de un flujo estacionario unidimensional, sin
transferencia de calor o trabajo y sin cambios en la energia potencial.

- Ecuacién de la continuidad:

prAuy = pyAuy — P1UL = P2lUz

- Ecuacion de la conservaciéon de la cantidad de movimiento:
A(pr +p2) = m(ug —wp) — p1+ Pluf =p2+ qug

- Ecuacién de la conservacién de la energia:

u? u2
ho1r = hoz — hl-l-El:hg-i-EQ

A partir de estas ecuaciones se deducen las expresiones para calcular todas las propiedades
del fluido a ambos lados de la discontinuidad. Como se observa se trata de un proceso no
isentropico donde la presion de parada cae a causa de la reduccion en el nimero de mach
del flujo.

En el caso de que la onda de choque y el fluido no formen un dngulo de 90°, entonces
se habla de onda de choque oblicua. La Figura [2.19| muestra la descomposicion de las
velocidades del flujo al pasar por una onda de choque oblicua a la direccién del mismo.
Estas dos velocidades son una velocidad tangencial w y una velocidad normal w.
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Figura 2.19: Descomposicién de velocidades relativas a una on-
da de choque oblicua en el seno de un flujo. @ﬂ

Lo que se cumple al atravesar la discontinuidad es que la velocidad tangencial a la misma
es idéntica a los dos lados, de forma que w; = w,. La componente normal a la onda de
choque seguird los mismos principios que los expuestos para la onda de choque normal al
flujo. Es decir, en el caso de una onda de choque oblicua, los principios de conservacion
se aplican sobre una componente normal M; , = M sen 3.

Tal y como muestra la Figura[2.20, una onda de choque oblicua conlleva una deflexion de
la corriente hacia la onda como consecuencia de la conservacion de la velocidad tangencial
ya comentada, y la disminucién de la componente normal.

P My < M,

M; > 1 5 / P> P
. - Tf_) > Tl

f2 > Mm

Figura 2.20: Deflexion de la corriente ante una onda de choque
oblicua. [9]

Ademas, tal y como ocurria con las ondas de choque normales, las propiedades del fluido
cambian al atravesar la discontinuidad.

Por tltimo, cabe comentar que mientras que en una onda de choque normal el flujo tras
la onda es siempre subsoénico, cuando la discontinuidad es oblicua pueden aparecer ondas
de choque débiles si el flujo aguas abajo es supersénico, u ondas de choque fuertes si,
como las ondas de choque normales, frenan el flujo dejando aguas abajo una corriente
subsoénica.

Por otra parte, tal y como aparece en la Figura [2.15] y como se ha comentado en el
apartado correspondiente, en el flujo a través de la tobera que se analiza en el presente
trabajo también aparecen ondas de expansion o de Prandtl-Meyer. La Figura[2.21| muestra
un esquema claro de lo que ocurre cuando el flujo atraviesa este tipo de ondas.
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M,>M,
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Figura 2.21: Esquema de una onda de expansion o de Prandtl-
Meyer. ﬂgﬂ

En contraposicion a lo que ocurria con las ondas de compresion, en este caso el niimero
de Mach a la salida es méas grande que a la entrada My > M; y la presion, la temperatura
y la densidad disminuyen (py < p1, p2 < p1, To < T}). Sin embargo, las magnitudes de
remanso si que se conservan.

En este caso, puesto que se trata de una sucesion infinitesimal de ondas de expansion
débiles, se lleva a cabo un estudio diferencial del fenémeno para obtener las velocidades
del fluido antes y después de la onda de expansion. Ademads, puesto que se trata de un
proceso de expansiéon isentropico, las relaciones clasicas son aplicables para obtener las
propiedades del fluido.

2.6. Tecnologia disponible para el estudio de motores
cohete.

Una vez planteada la problemética que subyace a la caracterizacion del flujo de una
tobera, el siguiente paso es decidir la manera de resolverla, atendiendo a las necesidades
especificas del estudio, asi como a la tecnologia existente para llevarlo a cabo.

En el Departamento de Maquinas y Motores Térmicos existe una amplia experiencia
el ambito de la fluidodindamica computacional para la simulaciéon y resolucién de proble-
mas, pero también es reconocida su experiencia en la realizaciéon de experimentos para la
comprobacion de las simulaciones con datos reales. En este apartado se intentard evaluar
ambas opciones de cara a la resolucion del problema que atane al presente trabajo.

2.6.1. Técnicas experimentales.

Una de las formas mediante las cuales se puede abordar el problema es mediante la
realizacion de un experimento sobre un prototipo a escala de la tobera de estudio, de
forma que se puedan simular sobre ella las condiciones reales de operacién, y sobre la que
se puedan extraer datos de los resultados mediante la instrumentacién pertinente.
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Para ello se requiere, como se ha mencionado, de la geometria real del problema de forma
que, si en las sucesivas fases del proceso de experimentacion se desea realizar un rediseno
del prototipo para testar o evaluar mejoras en el rendimiento, sea necesaria la fabricacion
en cada una de ellas de uno nuevo.

En definitiva, esta es una técnica fiable en cuanto a resultados se refiere, ya que se trata
de una simulacion fisica y real del problema, pero por el contrario tiene la desventaja
de requerir mucho mayor tiempo en la preparacion del experimento y requiere una gran
dependencia de la geometria que se evalia, ya que al ser redisenada, probablemente el
experimento entero también deba serlo.

2.6.2. Simulacion mediante técnicas CFD.

La otra opcién es en analisis de este problema mediante técnicas basadas en la fluido-
dinamica computacional.

Esta sera la opciéon elegida, ya que ofrece el correcto equilibrio entre versatilidad de
uso (permite el cambio de cualquiera de las variables en un tiempo reducido y de for-
ma altamente automatizada) y precision de resultados (que dependeran de la precisién
establecida y el tiempo de cdlculo consecuente).

Por lo tanto esta técnica retine todos los requisitos para ser seleccionada como la ade-
cuada para la realizacién del presente trabajo, y se desarrollara y expondra de forma

detallada en el Capitulo

Cabe decir en este punto que, aun habiendo sido seleccionada como metodologia para
resolver el problema, seria necesaria una validacién experimental si se deseara llevar la
conclusién o la solucién obtenida a usos reales.
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3.1. Introduccion.

En el presente capitulo se aborda una pequena descripcion de aspectos tedricos en los
que se apoyan las simulaciones computacionales de la dinamica de fluidos, realizadas en
este trabajo.

Para encontrar los primeros analisis de la dindmica de los fluidos hay que remontarse hasta
el siglo XV 111, momento en el cual nombres como Laplace, Bernouilli o Euler comenzaron
a plantear y desarrollar las primeras y bésicas ecuaciones de esta ciencia, que todavia en
la actualidad se aplican ampliamente. No obstante, en aquella época no se contaba con el
apoyo tecnologico y computacional suficiente como para poder resolver dichas ecuaciones
para casos practicos (y por lo tanto complejos). Es por esto que su introduccién en la
ingenieria fue practicamente nula.

Mas tarde, en el siglo X1 .X, Claude Louis Marie Henri Navier y Sir George Gabriel Stokes
realizaron uno de los avances mas importantes en el estudio de la mecanica de fluidos al
establecer las ecuaciones fundamentales que describen el movimiento real de un fluido
cualquiera bajo unas condiciones dadas.

Pese a estos avances, la tecnologia para la resolucion de estas ecuaciones seguia estando
rezagada, por lo que de nuevo fue imposible resolver problemas de utilidad ingenieril en
los que venia implicita una gran dificultad técnica.

En los primeros compases del siglo X X, Prandt]l comenzé con la resolucion de las ecuacio-
nes en la zona conocida como capa limite, simplificando para esto la soluciéon de Reynolds
de las susodichas ecuaciones de Navier-Stokes. Gracias a este avance se consiguieron por
primera vez resolver casos de interés practico en la resolucién de flujos, siempre limitados
por la tecnologia existente, de la misma manera que ocurre en la actualidad. Aun asi,
se trataba tan sélo de estudios simplificados de la capa limite donde cualquier fenémeno
de separacién o de turbulencia escapaba a la precision del método. Para incluir todos
los efectos era necesario dejar de asumir ciertas hipdtesis, que suponian incrementar la
dificultad de manera inadmisible para la época.

El salto tecnologico que se estaba esperando no llega hasta los iltimos 40 anos del siglo
X X, donde el desarrollo de ordenadores con gran potencia de célculo propicié la creacion
de numerosos algoritmos de calculo capaces de resolver las ecuaciones de la mecanica de
fluidos para casos hasta ese momento impensables.

El fin de todo este avance tecnoldgico es la resolucion de problemas de la mecéanica de
fluido a partir de métodos numéricos de resolucion, empleados en este trabajo. Se em-
plean variedad de técnicas y formas de discretizacién del dominio de calculo, tales como
las diferencias finitas, voliimenes finitos o elementos finitos.

El ultimo paso tecnolégico y resolutivo que se ha dado en lo relativo a la mecanica de
fluidos es el denominado CFD, o Computational Fluid Dynamics en inglés. Método basi-
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co empleado hoy en dia para la resolucion de cualquier problema fluido, con resultados
considerablemente fieles a la realidad fisica del problema.

Aun asi, y como es de esperar, todas las técnicas empleadas hoy en dia siguen en constante
evolucion, por lo que en un futuro los tiempos de resolucién, la precision de los métodos
y en definitiva los resultados mejoraran.

3.2. Fases del calculo.

Como en todo tipo de proyecto y célculo, existe cierto orden predeterminado y preferi-
ble para el correcto modus operandi. En el caso de la Mecanica de Fluidos Computacional
se conocen tres fases generales y son las siguientes:

1. Preprocesado
2. Célculo

3. Postprocesado
Es posible que, dependiendo del software en el que se esté confiando el proyecto, se deban
utilizar programas diferentes. En el caso del presente trabajo, el desarrollo completo de

las tres fases anteriormente mencionadas se ha realizado utilizando ANSYS Workbench®
y los diferentes paquetes DesignModeler®, Mesher® y FLUENT®.

A continuacién se detallan las tres fases mencionadas siguiendo el orden légico que se
muestra en la Figura |3.1

Preprocesado
Cdlculo

Postprocesado

I‘_I‘_I

Figura 3.1: Esquema del orden légico de las fases de un analisis
CFD. [7]

3.2.1. Preprocesado.

El preprocesado de un caso es la preparacién del caso. Partiendo de una representa-
cion geométrica lo mas real posible del mismo, se trata de adecuarlo y modelarlo segtin las
condiciones bajo las que se quiere estudiar, y que son requeridas por las fases posteriores.

Para llevar a cabo con éxito esta preparacion, esta fase se subdivide en una serie de pasos
que aseguran el cumplimiento de requisitos. Los pasos son los siguientes.
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1. Geometria
Se trata de definir la geometria del problema, no sélo aquello que se quiere analizar,
si no también de todas las regiones que afecten al problema en cuestion. Todo esto
forma lo que se denomina dominio de calculo, y debe tener en cuenta las condiciones
de contorno que se deberan imponer en ciertos limites de este dominio.

2. Malla
Se trata de discretizar la geometria que se ha generado dividiéndola en un entramado
de celdas atendiendo a diversos factores. En primer lugar a un criterio de fiabilidad
respecto de la geometria original, y en segundo lugar a un criterio de usabilidad de
forma que la malla generada no sea excesivamente minuciosa para el calculo que se
pretende realizar, ni excesivamente gruesa con el fin de obtener resultados fiables.

3. Materiales
Se trata de asignar a cada regién fluida (o sélida, si la hubiere) los materiales de los
que esta compuesta, de forma que se asemejen a aquellas que se encuentran en la
realidad en las mismas zonas. Ademas, si el calculo incluye algin tipo de particula
o elemento adicional también se deberd asignar el material correspondiente.

4. Fisica
Se trata de seleccionar el tipo de simulacién que se desea realizar atendiendo tanto
al tipo de flujo que se va a modelar como a los diferentes modelos adicionales que se
quieran incorporar al mismo (tales como turbulencia, particulas en el fluido, energia,
etc.).

5. Condiciones iniciales
Se trata de definir las condiciones de contorno (ya comentadas), ademds de las
condiciones exactas temporales si se trata de un estudio transitorio. Esto tltimo
se realiza en este trabajo a través de los denominados Profiles, comentados mas
adelante.

Todos estos pasos tienen que, por supuesto, ser lo mas simplificados posibles asegurando
un buen resultado en base a la experiencia con este tipo de estudios, o a recomendaciones
clasicas para analisis particulares.

3.2.2. Calculo.

Tras la adaptacion y la preparacion de todo lo necesario para el caso que se pretende
analizar, se termina con una geometria subdividida en tantas celdas como se haya estable-
cido que sea correcto, limitada por unas condiciones fluidas en las condiciones de contorno
impuestas por el usuario. Estas condiciones seran extendidas a la totalidad del dominio
resolviendo numéricamente las ecuaciones correspondientes para todas y cada una de las
celdas.

Por lo tanto, si el dominio se ha dividido en un total de N celdas, serd necesario resolver

un conjunto de N ecuaciones con N incégnitas. Esto es lo que se realiza en esta fase
denominada Calculo.
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Cabe comentar que en el caso de que el problema a resolver sea transitorio, lo que ocurre
es que se tiene una sucesion de problemas estacionarios donde las condiciones iniciales y
de contorno de un dominio de idéntica geometria cambian en cada nuevo problema.

Esta fase es fundamental en todo el proceso, pues es donde realmente se resuelve el campo
fluido del caso que se estd estudiando. Ese el momento donde entra en juego la técnica
de discretizacion del dominio asi como el tipo de algoritmo que se ha elegido para la
resolucion del mismo.

Como se ha comentado en apartados anteriores, el software que se ha elegido para la
resolucién del caso ha sido la plataforma ANSYS Workbench®. Dentro de esta plataforma,
el programa que se encarga de realizar la resoluciéon numérica del dominio introducido es
FLUENT®. De los métodos de discretizacién existentes este programa en concreto se basa
en el método de los volimenes finitos. Su algoritmo sigue la siguiente secuencia:

1. Integracion formal de las ecuaciones que gobiernan el flujo para cada uno de los
volimenes del control del dominio (a saber, nimero de celdas en las que se dividié el
dominio).

2. Discretizacién que convierte las ecuaciones diferenciales en un sistema de ecuaciones
algebraicas.

3. Solucion del sistema de ecuaciones algebraicas usando un método iterativo.

3.2.3. Postprocesado.

Una vez se ha planteado el dominio de célculo, atendiendo como objetivo principal a
la similitud del modelo computacional con el modelo real, y una vez se ha solucionado el
modelo computacional mediante la discretizacion de la solucion para cada una de las cel-
das que lo componen, se puede ahora analizar la solucién y obtener de ella todos aquellos
valores que interesen para el objeto del estudio.

Esto quiere decir que habiendo obtenido la solucién, lo que realmente se tiene es el mismo
dominio de calculo planteado en el preprocesado, dividido en N celdas, donde cada una de
ellas contiene la informacion de las variables ficias que se han calculado mediante iteracion.

Lo que ocurre es que en la mayoria de los casos no es de interés el mostrar todas y cada
una de las variables para todas y cada una de las celdas que componen el dominio, si no
que serd méas practico y eficiente plantear sélo la obtencién (grafica o numérica) de las
variables més relevantes en las zonas mas relevantes.

Cabe decir en este punto, que puesto que se discretizé el dominio en su momento, la
solucién tan sélo existe realmente en los nodos o en los elementos (dependiendo del tipo
de discretizacién) del dominio, y no en todo punto del mismo. Por lo tanto, para obtener
un continuo y “suave” a lo largo del dominio, lo que aplican son técnicas de interpolacion
para extender la solucién discreta a todo el dominio. Evidentemente, todo este proceso
conlleva una pérdida de informacién a causa de las aproximaciones que se requieren. Esto
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se puede cuantificar de forma tedrica por medio de cdlculo de errores de aproximacion y
permiten esbozar una idea de la pérdida de informacién que arrastran estas técnicas.

Uno de los grandes intereses que tienen las técnicas CFD es la capacidad de analisis y
de visualizacién de los resultados obtenidos. Para ayudar a ello los cédigos comerciales
de los ultimos anos (en aumento), van incorporado nuevas herramientas que permiten y
facilitan la visualizacion de los dato y resultados, asi como la capacidad de ser exportados
para ser analizados con diversas herramientas informaticas.

Dentro de todas las opciones que se incluyen en el programa que se ha empleado, en
cuanto a postprocesado de datos se tiene lo siguiente:

- Visualizacion de magnitudes escalares: Tanto en 2D como en 3D, se pueden
graficar los resultados en graficos de contornos, para superficies reales del modelo,
para secciones, y para cualquier direccion dentro del dominio.

- Visualizacién de magnitudes vectoriales: Con las mismas condiciones de aplica-
cién que en el caso anterior, pero con la diferencia de incorporar también la direccion
y el sentido de la magnitud que se visualiza.

- Linea de corriente: Tanto para el caso de lineas de corriente clasicas a lo largo del
modelo como para la visualizacién de integrales de convolucién, permiten hacerse
una idea de como es el comportamiento general del fluido alrededor de un cuerpo,
en una tobera, en un codo o esquina, etc.

- Trayectoria de particulas: Guardando cierta similitud con el caso de las lineas
de corriente, pero en este caso afectadas también por la masa de las particulas o
las condiciones de interaccién con las paredes del modelo, se pueden visualizar sus
trayectorias y dibujar sobre ellas en escala de colores diferentes variables.

- Visualizacién de graficos: Informacion numérica real sobre variables que ya han
sido calculadas a lo largo de lineas de corriente, lineas creadas a proposito, o en una
malla de puntos.

- Visualizacion de la malla: Especialmente 1til en el caso de realizar refinamientos
o movimientos de la malla en estudios transitorios. Se puede observar de diferentes
formas segiin lo que se quiera visualizar.

- Eleccion de umbral: En el caso de querer conocer la parte del campo fluido que se
encuentra bajo unas condiciones de una magnitud determinada, se puede emplear
esta herramienta que selecciona y visualiza tan sélo las celdas en las que se cumple la
condicion establecida (por ejemplo, temperatura por debajo de un minimo, velocidad
en cierto rango, etc.).

Todo esto permite un sin fin de posibilidades para visualizar los resultados obtenidos.

Todos los gréficos y resultados que se muestran en el presente texto no han usado sino
éstas herramientas.
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3.3. Tareas a realizar en una resoluciéon CFD.

A continuacion se enumeran y desarrollan las tareas clasicas que aparecen en cualquier
resolucion de problemas utilizando CFD, y que se desarrollan de manera sistematica
dentro de cada fase de calculo para llegar a la solucién final del estudio.

3.3.1. Geometria.

El software utilizado para generar la geometria del problema ha sido el paquete ANSYS
DesignModeler® de la plataforma ya comentada ANSYS Workbench®. Este paquete per-
mite la generacién de geometrias bidimensionales y tridimensionales. La geometria pue-
de ser creada en este programa o ser importada de otros programas CAD (Computer
Aided-Design). Debido a la sencillez de la geometria tratada en este trabajo, el paquete
DesignModeler™ es méas que suficiente para generarla. Una de las ventajas que ofrece este
paquete es el aprovechamiento de su alta integracion en la plataforma Workbench®, lo que
permite parametrizar y nombrar diferentes magnitudes o zonas de la geometria que seran
automaticamente leidas e importadas a otros paquetes como es Mesher® por ejemplo.

Cabe destacar que para el presente trabajo también se utilizé el programaAutoCAD®
de AutoDesk® | tal y como se explicard en la descripcién del caso de estudio, en el Capitu-

lo [l

3.3.2. Dominio.

El dominio es todo lo que rodea a la geometria que se va a analizar y que contiene el
fluido del caso. Se pueden encontrar de formas y tamanos diferentes en funcién del tipo de
problema. Las principales caracteristicas y claves de disenio se enumeran a continuacién.

3.3.2.1. Forma.

Las formas que puede adoptar un dominio de calculo pueden ser tan variadas como
tipo de problemas existen. El principal criterio de forma para un dominio se basa en
que sirva o ayude a la generacion de una malla lo mas homogénea y continua posible,
entendiendo esto como una malla con el menor niimero de deformaciones posible. En el
caso bidimensional como el de este trabajo, las formas circulares o con forma de anfiteatro
(semicircunferencia y rectdngulo) son recomendables y ampliamente utilizadas. La Figura
muestra un ejemplo de este tipo de mallas para el andlisis de un perfil aerodinamico.
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Figura 3.2: Ejemplo de un dominio 2D para el analisis de un
perfil aerodinamico .

3.3.2.2. Tamano.

El tamano debe ser lo suficientemente grande para que el fluido que recorre los limites
del dominio no se vea perturbado por la geometria que se desea analizar. De esta forma,
se asegura que el andlisis se estd realizando en unas condiciones “limpias” donde no se
estd invalidando el andlisis debido a perturbaciones introducidas por el usuario. Esta idea
tiende a generar dominios sobredimensionados para evitar el problema. Debido a que
este sobredimensionamiento también produce un mayor coste computacional al incluir en
s mismo un mayor numero de celdas, el resultado es, como suele ocurrir en este tipo
de problrmatica, un compromiso entre un tamano minimo de dominio que asegure la
independencia del resultado con dicho tamano, es decir, que no se vea perturbado.

3.3.3. Malla.

A continuacién se aborda un poco mas a fondo la problematica y casuistica de la ma-
lla, que es propiamente dicha la discretizacion del dominio en un niimero finito de celdas
(o volimenes finitos) para la resolucién del problema.

Se trata, como se ha indicado con anterioridad, de una tarea comprendida en el pre-
procesado del caso, y como tal es una de las partes de las que sensiblemente dependera el
tiempo que se emplea en el célculo asi como la calidad de los resultados obtenidos. Es por
tanto, una pieza fundamental en la correcta resolucién de un caso.

Concretamente el caso de la malla es critico ya que de una malla correctamente plan-
teada y distribuida se podra obtener una soluciéon rapida y precisa mientras que de una
malla con errores e incorrectamente establecida es probable que no sea posible alcanzar
una solucion, o que la encontrada esté inadmisiblemente lejana de la realidad fisica del
caso, lo que provoca la inmediata invalidez del estudio.
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Para el establecimiento de la malla se parte de la geometria y el dominio de célculo

que se ha generado en tareas anteriores. El software encargado de leer esta geometria es
ahora ANSYS Mesher®.

A continuacion se describe de manera breve y particularizada para lo que se encontrara en
este caso de estudio las tipologias de elementos que se pueden utilizar para discretizar un
dominio. Esto llevara en utlima instancia a una justificacion del método y tipologia utili-
zada para este trabajo.

3.3.3.1. Dimensién de la malla.

Dependiendo de las condiciones fisicas del problema a analizar, en el caso de que exis-
tan unas condiciones de simetria justificables y que por tanto la solucién en una regién
del problema sea la misma que en el resto, se puede optar sin perder generalidad por el
planteamiento de una geometria 2D, que ahorra una cantidad de tiempo de preparacion
y calculo considerable.

Esto ocurre de esta forma, por ejemplo, para analizar el campo de presiones alrededor de
un perfil alar, donde se asume como cierto que al tratarse de tan solo un perfil alar no
estara afectado por las diferentes partes del ala en la que esta situada.

Otro caso de aplicacion de los estudios 2D es el que incluye este trabajo. El flujo en
el interior de una tobera en el que existe una simetria axial o lineal clara es claro candi-
dato a una simplificaciéon 2D. Ademas, es posible también analizar tan solo la mitad de la
seccion central de la tobera, por lo que de nuevo se ahorra tiempo de calculo. En particular
el caso de estudio de este trabajo tiene en cuenta una serie adicional de hipdtesis que se
expondran en apartados sucesivos pero que tienen como punto final el analisis 2D de la
tobera aerospike.

Para el resto de casos, ya sea casos en los que las simetrias existentes no justifican el
uso de un analisis 2D, o casos en los que directamente la ausencia de simetrias obligan
a descartar las simplificaciones 2D, sera necesario abordar el problema a partir de un
estudio con la geometria completa en 3D.

3.3.3.2. Elementos de la malla.

En este punto hay que recordar que la existencia de las mallas y de los elementos que
las componen proviene de la necesidad de discretizar el dominio de calculo de forma que
se pase de un dominio continuo a uno compuesto por una multitud de elementos sobre
los que se resolveran las ecuaciones de la mecéanica de fluidos.

Por este motivo aparece la necesidad de disenar diferentes tipos y formas de los elementos

de discretizacion que tendran mejor o peor funcionamiento dependiendo del problema que
se va a analizar.
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Elementos 2D
Para el caso de una discretizacion en 2 dimensiones, habitualmente se emplean dos tipos
de elementos:

- Triangulares: Elementos universales en la discretizacién de dominios 2D. Se adap-
tan facilmente a cualquier tipo de superficie, permitiendo ademas que el fluido que
los va a atravesar no tenga ninguna direccién preferente. Esto es una ventaja para
problemas con alta vorticidad y presencia de turbulencia. Por otra parte, pueden
requerir de un mayor nimero de elementos debido a que son los elementos mas sim-
ples que existen para discretizar geometrias 2D. La Figura muestra un ejemplo
de utilizacién de estos elementos.

Figura 3.3: Ejemplo de utilizacion de celdas triangulares para
discretizar un dominio. [7]

- Cuadrados:Se trata de los elementos empleados por excelencia en el caso de flujos
en los que se conoce la direcciéon preferente del mismo a lo largo de la geometria, o
se conoce la distribucién a priori de lineas de corriente. Son elementos muy faciles
de manejar en el caso de tener un contorno simple ortogonal, mientras que en el
caso de que el dominio de calculo presente algin tipo de irregularidad o zona an-
gulosa su aplicaciéon no resulta tan sencilla. En todo caso, es posible mannar parte
de la geometria con elementos triangulares, y parte con elementos rectangulares,
combinando las ventajas de ambos métodos. La Figura muestra un ejemplo de
utilizacion de estos elementos.

Figura 3.4: Ejemplo de utilizacién de celdas cuadradas para
discretizar un dominio. [7]

Elementos 3D

El caso de mallado de geometrias 3D lleva asociado un mayor nimero de elementos,
debido a que la adiciéon de una nueva dimensién al dominio de célculo abre de forma con-
siderable los tipos de geometrias que los elementos pueden adoptar con fin de representar
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la geometria original de una forma precisa y fiable. Debido a que este tipo de elementos
no son los utilizados en este trabajo, se limita el comentario a su enunciacion.

Tetraedros

Hexaedros

Prismas de base triangular

Pirdmides

Poliedros

3.3.3.3. Estructura y tipologia.

Una vez elegido el tipo de elemento que se va a utilizar, es posible continuar con el
mallado del dominio y para ello se ha de decidir cuél sera la estrategia que se va a emplear
para ello.

Una de las grandes diferencias en cuanto a continuar con el mallado se basa en la eleccién
de una malla estructurada o una malla no estructurada.

Por lo tanto es necesario analizar a continuacién ambos casos, asi como los diferentes
subtipos que ambos conllevan, para posteriormente justificar y seleccionar el que se mas
conveniente para el objeto de este trabajo.

Malla estructurada.

Se dice que una malla esta estructurada cuando sus elementos se asemejan geométrica-
mente a un dominio topoldgicamente asimilable a un cuadrado, o a un conjunto de ellos.
Esta definicién se puede extender a las tres dimensiones simplemente pasando a hablar
de hexaedros.

Por tanto se trata de mallas en las que la organizacién de la misma es muy elevada y
principalmente compuesta por elementos cuadrados o hexaédricos, con las condiciones
impuestas respecto del flujo que se va a analizar que ya se conocen del apartado anterior.

Resulta légico pensar que si se eligen hexaedros como elemento para la malla ya que
se trata de un flujo con una direccién principal, todos los elementos que compongan la
malla también tendran que estar organizados y estructurados en torno a esa direccion
principal que conocemos de antemano. Esto es precisamente lo que trata de ofrecer la
eleccién de una malla estructurada. La Figura muestra un ejemplo de una geometria
3D con malla estructurada. Se observa claramente la organizacién de celdas en la direccion
principal del flujo.
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Figura 3.5: Ejemplo de utilizacién de una malla estructurada
para discretizar un dominio. [7]

Malla no estructurada.

Se dice que una malla es no estructurada cuando los elementos que la componen sim-
plemente se distribuyen a lo largo y ancho del dominio de calculo para representar de una
forma adecuada la geometria y las diferentes condiciones de contorno, sin atender a una
distribucién concreta de los elementos en torno a una direcciéon principal.

Es por esto légico pensar que en este tipo de mallas se podran simular de forma co-
rrecta flujos en los que no existe una direccion principal definida, y que ademas estaran
compuestas por elementos que siguen el mismo principio de funcionamiento, tales como
los tetraedros o los poliedros. La Figura muestra un ejemplo de discretizacién no
estructurada.
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Figura 3.6: Ejemplo de utilizacién de una malla no estructurada
para discretizar un dominio.

Como se observa en la Figura[3.6] se distinguen dos tipos de malla, formadas por elementos
diferentes. Se ha utilizado una malla estructurada cerca de la pared pues en esta zona
el flujo tiene una direccion paralela al perfil preferente, mientras que lejos de la pared el
flujo puede no tener una direccion preferente, y se pueden producir vorticidades.

3.3.3.4. Calidad y tamano.

Una vez definida la malla, e independientemente de que se trate de una malla estruc-
turada o no, o del tipo de elementos de los que esta se compone, se han de cumplir ciertos
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requisitos de calidad que estan directamente relacionados con la deformacion de las celdas
empleadas.

Al intentar ajustar los elementos a la geometria, suele ocurrir que algunas de las celdas
quedan excesivamente deformadas y la calidad del calculo esté claramente comprometi-
do. Esto es cuantificable a partir de medidas estadisticas que el propio software ANSYS
Mesher® proporciona; tal es el caso del denominado skewness que se calcula para cada
uno de los elementos de la malla.

El skewness mide la deformacién de las celdas a partir de una celda de referencia en
una escala de 0 — 1. Valores cercanos a 0 suponen una deformacién pequena en las cel-
das que han sido analizadas, lo que garantiza un buen comportamiento de la zona al sel
resueltas sobre ellas las ecuaciones de la mecanica de fluidos. Sin embargo, valores cer-
canos a 1 dan a entender que existen celdas deformadas que pueden producir problemas
de convergencia. Cuando esto ocurre es recomendable no proceder con la siguiente fase
de calculo y tratar de reducir este valor. La Figura |3.7| muestra dos celdas con skewness
0 v con skewness cercano a 1. Un primer criterio para establecer los limites de validez a
partir de este parametro seria contener los valores en todo el dominio dentro de un rango

[0—0,8].

Figura 3.7: Celda con skewness 0 (izda.) y celda con skewness
cercano a 1 (dcha.). [16]

3.3.3.5. Tiempo de preparacion del modelo.

Suele ser comun en ingenieria de proyectos CFD que las geometrias que se deben tra-
tar sean complejas y muy poco intuitivas a la hora de conocer las direcciones del flujo,
o si se van a generar zonas de alta vorticidad, por ejemplo. Esta es una de las causas,
si no la razén principal, por la cual se suelen emplear mallas no estructuradas para la
discretizacion del dominio.

Esta decision supone en primer lugar que el tiempo que se emplea en el preproceso del
caso para su preparacion sea mas bajo que si se debe analizar y decidir la estructuracion
de la malla.

Este no es el caso del presente trabajo, que analiza el flujo en una tobera de tipo aeros-
pike. En este caso si se conoce la direcciéon predominante del flujo (ya que principalmente
es impuesta) y se analiza una geometria sin excesiva dificultad donde instalar una ma-
lla estructurada no es excesivamente dificil, ni consume un tiempo excesivo. Ademads, al
tratarse de un caso 2D el método de trabajo para preparar una malla estructurada de
elementos cuadrilateros es mecéanico y eficiente.
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En definitiva, el tiempo de preparacion del modelo es consumido principalmente por la
generacion de una buena malla estructurada que asegure la rapida y buen convergencia
del caso.

3.3.3.6. Gasto computacional.

Ademas de la tipologia y estructura de la malla, es importante conocer o estimar el
gasto computacional que la generacién de la malla elegida va a suponer.

Este tiempo puede a priori parecer despreciable frente al tiempo de calculo que pos-
teriormente se va a consumir, pero realmente es un valor a tener en cuenta en este tipo
de simulaciones.

Principalmente este gasto computacional es fruto del nimero de celdas que se haya ele-
gido para la geometria a discretizar. Para el caso de 2D que se analiza, con un patron
claro en cuanto a direccién de flujo, es conocido que el uso de mallas estructuradas ahorra
celdas y tiempo de calculo, pues al conocer la direccién predominante de las lineas de
corriente que van a atravesar la geometria, se pueden generar elementos con un aspect
ratio é6ptimo en cada caso, pudiendo obtener celdas “grandes” en la direccién del flujo sin
perder precision, y celdas més pequenas en las zonas donde se necesiten. Las mallas no
estructuradas en cambio para este tipo de geometrias suelen contener mayor nimero de
celdas en zonas donde quizas no es tan necesario el refinamiento.

Ademas el propio hecho de la estructuracién de la malla ayuda a la convergencia del
célculo (como ya se ha comentado), y es mas rapido a la hora de construirse en el do-
minio, por lo que queda justificado el uso de una malla estructurada para el caso de
estudio.

3.3.3.7. Tratamiento de la capa limite.

La capa limite es una zona de muy alta importancia en el analisis de flujos interiores
de toberas, ya que juega un papel clave en el comportamiento de las ondas de choque que
aparecen en éstas.

i

Figura 3.8: Ejemplo de mallado de capa limite exterior al cuer-

po. [14]
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La Figura muestra un ejemplo de mallado de la capa limite exterior a un cuerpo. Co-
mo se observa las celdas adyacentes al cuerpo deben ser considerablemente mas refinadas
que las méas alejadas. Esto es asi principalmente debido a que en esta zona se producen
altas interacciones entre flujo medio y turbulento, y para un buen resultado numérico es
importante tener estas zonas correctamente discretizadas.

La escala para conocer si el mallado en las proximidades de la pared es apropiado para
obtener buenos resultados es la escala “y plus” (y+) definida en la Ecuacién

pury
y" = (3.1)
1
donde y es la posicién del centroide de cada celda.

El rango de valores que proporciona fiabilidad a los resultados estd condicionado por
el modelo de turbulencia y por el tratamiento de capa limite escogido. Se resumen estos
valores en la Tabla [B3.11

Modelo de turbulencia Tratamiento de la capa limite Valor
Spallart-Almaras - yt =10yt > 30
Wall Function 30 <yt <300
k—e¢
Enhanced wall treatment yt=1loyt <5
k—w - y+ =1

Tabla 3.1: Tabla resumen de valores aceptables de y™

3.3.3.8. Independencia de malla.

A partir de todo lo que se ha afirmado acerca de la malla, es probable que la mejor idea
es siempre refinar la malla lo maximo posible con tal de obtener los mejores resultados
posibles, ademas de elegir una tipologia apropiada a cada zona de la geometria.

Asi, en zonas en las que se produzca mucha turbulencia, o existan fuertes gradientes
en las variables analizadas y no se conozca la direccién predominante del flujo (en casos
2D) serd recomendable el uso de elementos triangulares de tamano muy reducido, mientras
que en zonas sin altas variaciones con direccién predominante del flujo serd conveniente
utilizar celdas rectangulares de forma estructurada.

Con todo, pueden surgir dos casos extremos una vez discretizado el dominio:

1. Ntimero de celdas insuficiente:

En este caso los resultados obtenidos en la smulacion CFD no seran los reales ya que
existiran zonas del flujo que no hayan podido ser resueltas con la precisién necesaria,
con la consecuente pérdida de informacién asociada.
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Ante este problema los resultados globales obtenidos (fuerzas, presiones, etc.) dife-
riran en buen grado de los que se obtendran en las simulaciones o experimentaciones
reales, invalidando por tanto el proceso de calculo.

2. Niumero de celdas excesivo:

En este caso la problematica no viene debida a que la solucién no se adecie a
la solucion real y por lo tanto quede invalidada. Al haber discretizado el dominio
de forma excesiva para la intensidad de gradientes que se producen en su seno,
lo que se ha hecho es malgastar recursos computacionales y tiempo de simulacion
y preparacion. Por lo tanto, pese a que el resultado es bueno, es recomendable
una economizacién de tiempo y recursos obteniendo un comportamiento del calculo
mucho maés eficiente e igual de eficaz.

Con todo esto, se ha de plantear el denominado estudio de independencia de malla, en
el que se trata de investigar cudl es el tamano de elemento éptimo que nos devuelve los
resultados correctos en el menor tiempo posible.

Para ello se lanza el modelo de simulacién con diferentes tamanos de celda (una bue-
na eleccién es parametrizar de alguna forma inteligente el nimero de celdas de la malla)
y se espera a la convergencia global del calculo para obtener los resultados para cada
numero de celdas.

Graficando ahora cualquiera de estos resultados frente al nimero de elementos de ca-
da una de las mallas analizadas se observa cémo a partir de un cierto tamano de celda (o
lo que es lo mismo, a partir de un nimero de elementos de malla) los resultados tienden
a estabilizarse en torno a un valor concreto, con pocas o nulas variaciones respecto de
numeros de elementos mayores.

Por lo tanto, el minimo nimero de elementos que proporcione un resultado que se re-
pita para nimero de celdas mayores sera el nimero 6ptimo de elementos a emplear en la
simulacion, ya que nos proporciona un resultado valido, y el gasto de recursos y tiempo
es minimo.

Puede parecer en primer lugar un planteamiento que requiere mas tiempo del que se
tendria que invertir en tan sélo simular con una malla sobredimensionada (nimero exce-
sivo de elementos), pero si se tiene en cuenta que la mayoria de los estudios se realizan a
partir de una sola malla y con muchos casos diferentes, se justifica el empleo y fiabilidad
de este tipo de técnicas.

3.4. Modelado fisico con ANSYS Fluent®.

En esta seccion se aborda el procedimiento y las opciones que ofrece el software ANSY.S
Fluent® para modelar fisicamente problemas y casos de fluidodindmica.
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3.4.1. Modelos fisicos fundamentales.

Las ecuaciones que gobiernan el movimiento de un fluido son, como se ha indicado en
la introduccion de este capitulo, las ecuaciones de Navier-Stokes y surgen a partir de la
combinacion de tres principios fisicos fundamentales.

- Principio de conservaciéon de la masa. Ecuacion de la continuidad.
- Principio de conservaciéon de la cantidad de movimiento. Segunda ley de Newton.

- Principio de conservacion de la energia. Primer principio de la termodinamica.

3.4.1.1. Principio de conservacién de la masa.

La Ecuacién [3.2] se conoce como la forma diferencial de la ecuacién de la continuidad,
o ecuacién de conservacion de la masa.

dp L
% + V- (pt) =S, (3.2)

Se trata de su forma mas general, valida para flujo compresible o incompresible, asi como
para flujo estacionario o no estacionario. Si se consideran reacciones quimicas dentro del
volumen de control, el término fuente 5, sera distinto de cero. Este término representa la
masa anadida a una fase continua por el resto de fases presentes en un fluido que consta
de varias de ellas.

3.4.1.2. Principio de conservacién de la cantidad de movimiento.

La segunda ley de Newton establece que la resultante de todas las fuerzas externas que
actuan sobre un volumen de control es igual a la variacién de la cantidad de movimiento
de la masa dentro de dicho volumen de control y del flujo a través de sus fronteras del
dominio. La Ecuacién muestra su forma general diferencial.

5, _,
&(pﬁ)+v~(pl7>< U) = -Vp+V7+pj+ F (3.3)

Siendo 7 el tensor de tensiones, cuya expresién se muestra en la Ecuacién [3.4]

2
= (VU+VUT)—§V-17[ (3.4)

3.4.1.3. Principio de conservacion de la energia.

El primer principio de la termodinamica establece que la variacién del calor anadido
a un volumen de control determinado menos la variacién de trabajo producido es igual
a la variacién de la energia del fluido dentro de dicho volumen de control y del flujo a
través de las fronteras del mismo. Este principio queda representado matematicamente,
en forma diferencial, por la Ecuacién [3.5

8 - .
5, (0) + piVe = =V -G = pVi+7-V T4 pQ (3.5)
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3.4.2. Modelos fisicos de turbulencia.

En términos de la dinamica de fluidos, turbulencia es un régimen de flujo caracterizado
por baja difusién de momento, alta conveccién y cambios espacio-temporales rapidos de
presién y velocidad. En un flujo turbulento aparece una componente aleatoria en todas
las variables que lo caracterizan.

Un flujo se puede caracterizar como laminar o turbulento observando el orden de magnitud
del denominado nimero de Reynolds, expresado en la Ecuacién [3.6]

~ pUxc
i

donde Uy es la velocidad media del flujo libre, ¢ una dimension caracteristica del caso de
estudio y p es la viscosidad dindmica del fluido.

Re

(3.6)

Se puede clasificar a partir de este nimero adimensional lo siguiente:

- Conductos o tuberias:

- si Re < 2000, flujo laminar

- si Re > 4000, flujo turbulento

La turbulencia esta caracterizada por los torbellinos en los que se “basa”. Estos torbellinos
suelen abarcar un rango de tamanos muy amplio. Con el propédsito de darle explicacion
a este movimiento, destaca la aportacion del cientifico Kolmogorov, quien establecié una
teoria sobre la dispersion de los torbellinos, denominada “cascada de torbellinos”. El
mecanismo de dispersién de los torbellinos es un proceso conservativo en el que las in-
teracciones entre vorticidad y gradientes de velocidad crean torbellinos cada vez mas
pequenos a partir de los de mayor tamano. Estos remolinos mas pequenos experimentan
el mismo proceso, dando lugar cada vez a remolinos mas pequenos. De esta manera, la
energia se transmite de las grandes escalas a escalas mas pequenas hasta llegar a una
escala de longitud suficientemente pequena, de forma que la viscosidad del fluido disipa
la energia cinética en energia interna.

Existen varios métodos para resolver los problemas de turbulencia a nivel software. Algu-
nos de los métodos que incorpora ANSYS Fluent® son explicados en el apartado [3.4.2.1]
Dependiendo de la naturaleza del problema, unos seran mas adecuados que otros. El usado
en el presente proyecto es el modelo k — w(SST).

3.4.2.1. Modelos de turbulencia de ANSYS Fluent®. Reynolds Averaged
Navier-Stokes (RANS)

El método RANS se fundamenta en la descomposicién de las variables de las ecuacio-
nes de Nabier-Stokes en una componente media y otra aleatoria, como se observa en la
Ecuacién B.7
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B t+At t

donde ¢ representa la variable media y ¢* la variable aleatoria.

La consecuencia directa es la duplicacién de las incognitas a resolver, siendo necesarias
ecuaciones adicionales, las cuales se basan en el modelado de la componente aleatoria de
las variables, derivada de la turbulencia. A pesar del aumento de ecuaciones, los recursos
requeridos son menores que por los métodos DNS y LES, ya que el modelado de turbu-
lencia reduce las necesidades de discretizaciéon espacial y temporal. Por este motivo este
método es ampliamente utilizado.

Los modelos de turbulencia que se derivan de este método se conocen como modelos
de cierre de primer orden. Su principal limitacién es la suposicién de isotropia de la tur-
bulencia, hipdtesis que puede no ser valida en determinadas situaciones. Esta limitacion
es subsanada utilizando modelos de cierre de segundo orden, que hacen necesaria la reso-
lucion de seis ecuaciones de transporte adicionales para la obtencion de las tensiones de
Reynolds. Como se puede intuir, pese a que es un gran avance por la mayor generalidad
de aplicacion, el coste computacional es considerablemente mayor, y no es una técnica
muy extendida en la industria actual.

A continuacion se exponen los modelos de cierre de primer orden que ofrece el software

ANSYS Fluent®.

Spalart-Allmaras

Es un modelo que incorpora una sola ecuacién de energia cinética turbulenta (k) y
fue formulado inicialmente para aplicaciones aeroespaciales, como el estudio de flujos
transonicos alrededor de perfiles. Se ha demostrado que ofrece buenos resultados en capas
limite expuestas a gradientes adversos de presion, incluso cuando la malla no dispone de
zonas especificamente refinadas para modelas la capa limite.

Standard k — €

Se trata de un modelo semiempirico de dos ecuaciones (energia cinética turbulenta k
y energia turbulenta disipativa €) indicado para flujos de Reynolds elevados. Debido a la
comprobada robustez del modelo y a que implica un coste computacional razonable, es uno
de los mas extendidos en el cédlculo de efectos de turbulencia en aplicaciones industriales.
Aun teniendo en cuenta la limitacién de los modelos de cierre de primer orden, es un
modelo suficientemente vélido para un amplio espectro de aplicaciones.

Renormalization Group (RNG) k — €

Es una variante del modelo Standard, que presenta ciertas mejoras en cuanto a la
precision y a la fiabilidad para un rango mas amplio de flujos. Fundamentalmente destaca
por poseer un término adicional a la ecuacién de disipacién de la energia turbulenta (¢) y
por incluir el efecto swirl (vorticidad) en la turbulencia, aumentando significativamente la
precision en flujos sometidos a tension de forma brusca. Ademads a diferencia del modelo
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Standard, este modelo cuanta con una ecuacion para el calculo del nimero de Prandtl y
una ecuacién para la ecuacion de la viscosidad efectiva, lo que lo hace apto para nimeros
de Reynolds altos y bajos.

Realizable k — €

De nuevo una variante del modelo Standard que se supone adecuado para flujos domi-
nados por swirl. Se diferencia de su modelo origen en las formulaciones de la viscosidad
turbulenta y de la ecuacién de disipacién de energia turbulenta (€). Su principal limita-
cion es que uno de sus términos genera viscosidades turbulentas que carecen de sentido
fisico (parasitas) cuando el problema en cuestion tiene zonas de fluido estacionario y en
movimiento. Puede evitarse sin considerar el susodicho término.

Standard k — w
Cuenta con modificaciones para comprender efectos de Reynolds reducido, compresibi-
lidad y difusién de la corriente cortante.

Shear-Stress Transport (SST) k — w

Combinaciéon del modelo Standard k — w y del modelo k — e reformulado. Se utiliza el
primero para resolver el flujo cerca de la pared por su robustez, y el segundo resuelve el
flujo libre lejos de la pared.

3.4.3. Modelado de transporte de especies.

En el presente trabajo se estudian algunos fenémenos particulares y caracteristicos de
los motores cohete. Entre otros se desea simular de la forma mas real posible lo que ocurre
aguas abajo de la camara de combustion del motor, es decir, en la tobera.

En los usos mas habituales de este tipo de motores cohete, el vehiculo estara volando
o bien en atmosfera terrestre o bien en el espacio exterior, y se impulsara expulsando
gases producto de la combustion de propelente-oxidante por la tobera. Esta diferencia
entre el gas expulsado por la tobera y el gas que ocupa el ambiente donde opera el misil
debe ser simulado. La manera que se ha elegido para el presente trabajo y que se halla
implementada en FLUENT es el Species Transport.

Con esta herramienta el software es capaz de identificar especies procedentes de una
combustion y especies presentes en la atmosfera y modelar su interaccién y las consecuen-
cias que esto genera. A continuacion se exponen los principios fisicos que subyacen a este
modelado y que, como se ha dicho, se aplican en el presente estudio.

ANSYS FLUENT resuelve las ecuaciones de conservacién que describen los procesos de

conveccién, difusién y reacciones fuente de cada componente de las especies para calcular
la mezcla y el transporte de especies quimicas en el dominio de calculo.
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3.4.3.1. Ecuaciones de transporte de especies.

Cuando se elige resolver las ecuaciones de conservacién para especies quimicas, el
software predice la fraccion masica local de cada especie Y; a través de la solucion de
la ecuacién de conveccién-difusion de la especie i—ésima. La Ecuacién muestra su
expresion.

0 =

E(Pyz')‘*‘v‘ (p0Y;) =V - Ji+ R; + S; (3.8)
donde R; es la tasa neta de produccién de especie i—ésima por reaccién quimica y .S; es
la tasa de creacién por la adicion de la fase dispersa sumada a alguna fuente definida por
el usuario.

Esta ecuacion de esta forma es resuelta para un total de N — 1 especies siendo N el
nimero total de especies quimicas de fase fluida presentes en el sistema. Como la suma de
fracciones mésicas de todas las especies debe resultar en la unidad, la especia N—ésima
es calculada como la unidad menos la suma de las N — 1 fracciones masicas resueltas con
la Ecuacién [3.8] Con tal de minimizar el error numérico, es conveniente elegir la especie
N —ésima como aquella que tenga mayor fracciéon masica.

En cuanto al parmametro J; se define como el flujo de difusiéon de la especie i—ésima, que
depende de los gradiente de concentracion de las especies y temperatura. La expresion
que calcula este flujo difusivo varia dependiendo de la condicién de flujo con la que se
opere.

Flujo laminar.

ANSYS FLUENT utiliza por defecto la denominada Ley de Fick para modelar la di-
fusién masica debida a gradientes de concentracion. Bajo esta ley el flujo difusivo puede
escribirse como se expresa en la Ecuacion 3.9

> vT

donde D;,, es el coeficiente de difusién masica de la especie i—ésima de la mezcla y Dy
es el coeficiente de difusion térmica, o coeficiente de Soret.

En algunos flujos laminares la Ley de Fick puede no ser vélida. En estos casos se de-
berd utilizar la difusién multicomponente completa. Las ecuaciones a resolver en estos
casos se denominan de Mazwell-Stefan.

Flujo turbulento.
Si el flujo que se estudia es turbulento, ANSYS FLUENT computa la difusién maésica
como se indica en la Ecuacién B.10l

- ot vT
Ji=—|pDiy+— | VY, — Dp,—— 3.10
<P mt g ct> i (3.10)
donde S¢; es el nimero turbulento de Schmidt que se define en la Ecuacién 3.11] y suele

tener un valor por defecto de 0,7.

e
Sci = — 3.11
D (3.11)
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donde u; es la viscosidad turbulenta, y D; es la difusividad turbulenta.

Transporte de especies en la ecuacién de la energia.
Para una multitud de flujos mezclados, el transporte de entalpia debida a la difusion

de especies (3.12)
V- [Z hifi] (3.12)
i=1

puede tener un efecto significativo en el campo de ental “pias y no debe ser despreciado.
En particular, cuando el nimero de Lewis (3.13)

k
LGZ' =

-t 3.13
P (3.13)

de alguna especie es lejano a la unidad, despreciar este término puede conllevar erro-
res significativos. Por ello ANSYS FLUENT incorpora este término por defecto. En la
Ecuacion [3.13] k es la conductividad térmica de la especie.

3.4.4. Condiciones de contorno.

Se entiende por condiciones de contorno las zonas que delimitan el dominio de calculo
y la geometria. En ellas se imponen los valores que toman determinadas propiedades rele-
vantes del problema, y de esta forma queda definida una solucién tnica de las ecuaciones
de Navier-Stokes. Generalmente, todos los cddigos de calculo permiten establecer condi-
ciones de contorno similares. A continuacion se explican brevemente algunas condiciones
de contorno relevantes que ANSYS Fluent® ofrece y que son utilizadas en la resolucién
del presente trabajo.

Pressure far field
Esta condicién de contorno se aplica en los casos en los que se tienen condiciones at-
mosféricas, o cualquier otro caso en el que se encuentra el flujo en movimiento libre.

Se han de proporcionar los valores de temperatura, presion y a partir de estos se ex-
trapola la velocidad real en cada una de las celdas, segiin cual sea la orientacion de éstas.

Como esta condicién de contorno no diferencia entre flujo saliente o entrante, es el propio
programa el que a nivel computacional calcula el valor de las variables fluidas tomandolo
directamente del valor de las mismas en la condicién de contorno (si es flujo entrante en
el dominio) o extrapoldndolo de su valor en las celdas adyacentes (si es flujo saliente del
dominio).

Velocity Inlet

Se trata de una condicién de contorno en la cual se impone la velocidad de entrada
del fluido en la region que delimita, asi como su direccion. En este caso la presion se re-
construye de la de las celdas adyacentes por medio de un algoritmo de reconstruccion de
gradientes mientras que la temperatura estatica y otras variables de caracter turbulento
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de han de determinar de forma concreta para toda la condiciéon de contorno.

Si en el caso de tener una condiciéon de contorno de este tipo el flujo en lugar de in-
troducirse en el modelo se encuentra saliendo de él, se modelara de la misma manera
teniendo en cuenta las componentes de la velocidad que se encuentren en esta frontera
con respecto a los ejes de coordenadas del modelo.

Este tipo de inlet se utiliza para flujos supersénicos.

Pressure Inlet
En este caso la velocidad se calcula en base a otros pardmetros segin la Ecuacién [3.14]

o] = /2Cy(Tig = 1) (3.14)

donde C), es el calor especifico del material que pasa por esta condiciéon de contorno, T ¢
es la temperatura total del mismo y 7% es la temperatura estatica.

Se deberd indicar la direcciéon del médulo de la velocidad si se desea. Por otra parte,
la presién total se ha de especificar a lo largo de la superficie en cuestion. Este tipo de
inlet se utiliza para flujos subsonicos.

Pressure outlet

Pese a que su denominacion incluye explicitamente la palabra outlet, esta condicién de
contorno se puede imponer a cualquier caso en el que la presién en la frontera es conoci-
da, independientemente de si en ese punto el flujo se encuentra saliendo del dominio de
célculo o entrando en él.

Se trata de una condicién de contorno muy empleada ya que resulta muy sencillo cal-
cular y medir cual es la presiéon en un punto de forma experimental para luego situar este
valor en la simulacién por CFD.

En este tipo de condicion de contorno se ha de tener especial cuidado en que no apa-
rezcan celdas en las cuales el gradiente de presion no sea lo suficientemente fuerte como
para que por ellas el fluido se encuentre saliendo del dominio, situacién en la cual se
dara un aviso de recirculacién en la consola indicando la cantidad de celdas sobre las que
estd ocurriendo este efecto.

Wall

Las paredes son condiciones de contorno impermeables al flujo incidente. Pueden ser
internas o externas. Ademas de las condiciones fisicas con respecto al fluido, se pueden
incorporar también condiciones con respecto al modelado de los flujos de energia, de forma
que se puede asignar una pare de tipo adiabético, imponer un flujo de calor desde la pared
hacia el exterior o una mezcla de las condiciones anteriores. En este caso la presion se
interpola de las celdas adyacentes mientras que la temperatura dependerd de céomo se
haya modelado la pared en términos energéticos.
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Symmetry

Es utilizada en problemas donde el comportamiento del flujo y las propiedades geométri-
cas son iguales a ambos lados de un plano de simetria, que divide el dominio en dos sub-
dominios idénticos. Con esta condicién se reduce el esfuerzo en el modelado y el tiempo
de calculo, ya que los resultados se extrapolan a ambos subdominios.

Axis

Se trata de una particulrizacién bidimensional de la condicién de contorno symmetry.
Se utiliza en cuerpos de revoluciéon que puedan ser analizados como axisimétricos. El
resultado del modelado se extrapola de forma radial desde el axis.

Interface

Cuando se tiene dos regiones fluidas sobre las que existen condiciones muy diferentes,
es conveniente simularlas con respecto a 2 modelos distintos de Fisica, por lo que entre
ellas hay que situar una condicién de contorno que exprese que las variables de una region
pueden ser transportadas a las de la otra y viceversa.

Esta es la funcion que cumplen las interfaces, en las cuales se realiza un proceso de
interpolacién para calcular el valor de las variables en las celdas de uno de los lados a
partir del valor de éstas en el otro, ya que no tienen por qué coincidir de forma exacta las
celdas una a una.

La Figura muestra un ejemplo de una extrusién de un tubo con interface en co-
lor amarillo separando el tubo propiamente dicho con el codo que viene a continuacion.
Como se observa, se trata de zonas malladas de forma diferente.

Figura 3.9: Ejemplo de geometria con interface entre dos zonas
del dominio.

Interior
Contrario al wall, define una condicién de contorno dentro del dominio totalmente
permeable al fluido. Se utiliza para delimitar distintas regiones volumétricas fluidas dentro
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del dominio, Esta capacidad de macrodiscretizacion es ttil para simplificar el manejo del
dominio.

3.4.5. Métodos numéricos de resolucion.

ANSYS Fluent® permite elegir entre dos métodos numeéricos de resolucién, dependien-
do de la variable en la que se basa el calculo: densidad y presién. Tal y como se indicd en
el apartado [3.2.2] el método de discretizacién que utiliza este software estda basado en
volimenes finitos, pero la forma de resolver las ecuaciones de Navier-Stokes discretizadas
es diferente en funcién del método utilizado.

El método de presion se desarrolld icialmente para flujos incompresibles a bajas velo-
cidades, mientras que el de densidad se usaba mayormente para flujos compresibles a
altas velocidades. Sin embargo, ambos se han reformulado de manera que puedan resolver
flujos en un amplio rango de condiciones.

En ambos métodos, el campo de velocidades se obtiene de las ecuaciones de conserva-
cién del momento. En el enfoque de densidad, la ecuacién de continuidad se utiliza para
obtener el campo de densidades, mientras que el campo de presiones se determina a partir
de la ecuacion de estado. Por el contrario, el enfoque de presién permite extraer a solu-
cion del campo de presiones de una ecuacion de correccion de la presion, obtenida de las
ecuaciones de continuidad y del momento.

En cualquier caso, dado que las ecuaciones a resolver estan acopladas y no son lineales,
el bucle de resolucién debe repetirse de forma iterativa hasta alcanzar la convergencia.

3.4.5.1. Meétodos de presion.

Existen dos algoritmos posibles dentro del método de presion: segregado y acoplado.
La Figura |3.10 muestra los dos esquemas para los algoritmos mencionados del método de
presion.
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Pressure—Based Segregated Algorithm Pressure—Based Coupled Algorithm

Update properties Update properties

Solve sequentially:
l":I\cl Y\'I \\{‘-1

Solve simultaneously:

system of momentum
and pressure=based
continuity equations

Solve pressure—correction
(continuity) equation

Update mass flux,
pressure, and velocity

| l

Update mass flux

Solve energy, species, Solve energy, species,
turbulence, and other turbulence, and other
scalar equations scalar equations
N . Yes / N . a5
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Figura 3.10: Esquema de funcionamiento de los algoritmos del
método pressure based de ANSYS Fluent®. Segregado (dere-
cha) y acoplado (izquierda). [1]

Como los nombres indican, el método segregado aborda las ecuaciones de modo secuencial
mientras que el método acoplado resuelve las ecuaciones de un sélo paso. Como es de
esperar, el método acoplado converge més rapidamente a costa de consumir mayor niimero
de recursos.

3.4.5.2. Meétodos de densidad.

En caso de utilizar el método basado en la densidad, se resolvera el algoritmo acoplado.
Sin embargo, cabe distinguir entre la formulacion explicita e implicita en funciéon de como
se linealicen las ecuaciones. El esquema de este algoritmo se muestra ahora en le Figura

B.11
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Update properties

Solve continuity, momentum, cnergy, and

species equations simultaneously

Solve turbulence and other scalar equations
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Converged? — ={ Siop )
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Figura 3.11: Esquema de funcionamiento del algoritmol del
método density based de ANSYS Fluent®. [1]

La diferencia entre la formulacién explicita e implicita es la manera de comenzar a iterar.
La formulacion explicita parte de valores conocidos mientras que la implicita utiliza tanto
valores conocidos como otros por determinad de las celdas adyacentes, apareciendo una
misma incognita en varias ecuaciones que deberdn resolverse de forma iterativa.

3.4.5.3. Discretizacion.

Espacial

ANSYS Fluent® almacena valores discretos de las incégnitas escalares a resolver en el
centro de las celdas. Sin embargo, los valores que toman dichas incognitas en las caras de
las celdas son necesarios para los términos convectivos de las ecuaciones de transporte.
Estos valores de pared se obtienen mediante un esquema de discretizacion upwind, es decir,
a partir de valores centrales de celdas situadas aguas arriba de la actual. ANSYS Fluent®
permite elegir multiples posibilidades en cuanto a orden de discretizacion dependiendo de
la variable, etc.

Temporal

Si los célculos que se llevan a cabo son estacionarios, es decir, las incognitas a resolver
no dependen del tiempo, no se necesita ninguna discretizacion temporal. De esta forma
tan sélo se podran estudiar efectos de manera estacionaria y se pierde la informacion de
todo tipo de fendémeno transitorio. La Figura |3.12] se representa el flujo alrededor de un
cilindro. los resultados mostrados son aquellos que se obtienen en el limite estacionario
del problema, quedando fuera de éste todos aquellos efectos de caracter transitorio, como
podria ser la creacion de torbellinos de Von Karman aguas abajo del cilindro.
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2

Figura 3.12: Solucién estacionaria del flujo alrededor de un
clindro [7].

En el caso de llevar a cabo algin tipo de estudio transitorio, para poder comprender
los fenémenos que tienen lugar durante el desarrollo del flujo en el caso estudiado, se
debera tener una discretizacion temporal del calculo. Se discretiza el tiempo en diferentes
instantes, equiespaciados temporalmente, y en cada uno de ellos se realiza una simulacion
estacionaria, de forma que una vez convergida se pasa al siguiente instante de tiempo
teniendo en cuenta las condiciones fluidas dadas por el instante anterior. La Figura [3.13
muestra el mismo andlisis que el de la Figura[3.12] pero en este caso con una discretizacién
temporal transitoria. Se observa que en este caso si es posible observar, por ejemplo, los
torbellinos de Von Karman.

Figura 3.13: Solucién transitoria del flujo alrededor de un clin-
dro [7].

Gradientes

El gradiente V¢ de una variable ¢ s utiliza para discretizar los términos convectivos y
de difucién en las ecuaciones de conservacién. Este se computa segtin uno de los siguientes
métodos: Green Gauss node-based o Least Squares cell-based. El primero trabaja bien con
mallas no estructuradas al trabajar con los valores de los nodos, mientras que el segundo
trabaja bien con mallas estructuradas al basarse en el valor del centroide del elemento.

3.4.6. Regiones volumétricas.

A la hora de realizar el modelo del problema a estudiar, es tan necesario definir las
condiciones en las fronteras de las regiones como la naturaleza de las propias regiones en si.

Ahora se van a detallar los tipos de volumenes que se pueden definir, y que resultan
utiles a la hora del calculo computacional ya que permiten la macrodiscretizacion de
grandes dominios en los cuales las propiedades no son iguales, simplificando con ello el
proceso global.
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Fluid

Se trata del tipo de volumen més emplead en simulaciones con FLUENT® o, y puede
contener en su interior cualquier tipo de fluido, tanto liquido como gaseoso, del cual se
habran definido anteriormente sus propiedades en el apartado correspondiente. Esta es
una opcion 1til en el caso de mallas dindmicas, ya que el movimiento del fluido puede
repercutir en un movimiento general de la region, o de un objeto, mediante el 6DOF
Solver.

Solid

A diferencia de las zonas consideradas como Wall, en las que se produce una interac-
cion con el fluido a su alrededor, las zonas definidas como solido no estan incluidas en el
calculo, de forma que se considera que sobre ellas no hay variables fluidas a resolver.

Si se situarda una regién sélida entre dos regiones fluidas, a la hora de clacular se con-
siderarian independientes entre si, ya que no hay manera fisica posible de transportar
masa, momento o energia entre ellas a través del fluido. Esto es 1til cuando se quieren
dividir o juntar partes del dominio.

Porous
Para los casos en los que se quiera simular una zona del dominio en la cual se producen
fenémenos de filtracién, osmosis o porosidad, se ha de seleccionar esta opcion.

3.4.7. Convergencia.

Una vez que se ha llevado a cabo el calculo de un determinado problema, esto es, una
vez que se ha pasado por la fase de preprocesado y se esta ultimando la fase de célculo,
se debe comprobar de que la solucion que se ha obtenido es la correcta antes de dar por
finalizada también esta fase y pasar a la posterior fase de postprocesado.

La convergencia de la solucion es la caracteristica que permite conocer como se esta desa-
rrollando el calculo de la misma y como de cerca esta una solucién fiable, siempre y
cuando se haya definido un problema en el que la malla tenga una calidad considerable y
la geometria se encuentra bien definida.

Debido principalmente a la no linealidad del sistema de ecuaciones que el programa CFD
debe resolver, es necesario controlar el cambio del valor que toman las incégnitas ¢ en
cada iteracion. Esto se consigue a través del factor de relajacién o de cada variable, segin
la Ecuacién B.15

¢ = Pora + AP (3.15)

Como se puede intuir, factores de relajacion bajos aumentan la estabilidad del célculo,
haciendo a su vez mas lento el proceso de convergencia.

La evolucion de las variables ¢ en cada iteracion, y por tanto el conocimiento del estado
de convergencia de la solucién global se realiza mediante la representacién de monitores
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a tiempo real mientras se calcula la solucién. A continuacion se exponen brevemente los
monitores utilizados en simulaciones CFD.

3.4.7.1. Monitores.

Residuales.

Los residuales muestran como es la variacién en cada una de las variables que grafican
en funcién de su valor en la iteracién anterior, por lo que si este niimero es muy inferior
a uno se puede considerar que la solucién entre una iteracion y otra apenas ha cambiado
y que por tanto se encuentra convergida. Este criterio suele estar impuesto por el usuario
del programa en un valor clasico de 1072, considerando entonces que las variaciones entre
una iteracién y la siguiente son despreciables.

Por otra parte, también se considera convergida la soluciéon cuando el valor de lo residuales
toma un valor constante con las iteraciones, lo que quiere decir que se ha alcanzado un
balance entre todos los parametros del problema.

La Figura |3.14] muestra un ejemplo de los residuales en uno de los cdlculos lanzados
para el presente trabajo. Como se muestra, al llegar los residuales a cierto valor, se consi-
dera convergida la solucién y se lanza un calculo con diferentes configuraciones. En este
caso en concreto se trataba del arranque de la tobera.

Residuals
continuity 1e+00

—x-velocit
Y 1e-02
y-velocity

—energy 1e-04

k 1e-08

—omega
1e-08
loxdh2

1e-10

18-12

1e-14

18-16
a 250 00 750 1000 1250 1800 1750 2000 2250

Iterations

Scaled Residuals Way 14, 2014
ANSYS Fluent 14.5 (2d, dn, phns, spe, ssthw)

Figura 3.14: Evolucion de los residuales en el arranque de la
tobera del presente trabajo.

Parametros fisicos relevantes.

Cuando los residuales alcanzan valores suficientemente bajos, una de las formas de com-
probar si la convergencia de la solucion es definitiva es monitorizando de forma paralela
algunas de las variables que, dependiendo del caso de estudio, son especialmente relevan-
tes y dan informacién intuitiva acerca de la convergencia del caso. Un ejemplo clasico
de este tipo de monitores es el balance de flujo masico global en todo el dominio que,
considerando las fuentes de masa, debe ser nulo.

ETSID - UPV



Pégina 78 de [170] CAPITULO 3. METODOS NUMERICOS. TECNICA CFD.

Cuando las variaciones de estos monitores no exceden el 5% en las tltimas 100 itera-
ciones, se puede considerar que la solucién estd definitivamente convergida y se ha llegado
al final del calculo. También ocurre que estos monitores oscilan alrededor de un valor de
forma indefinida, para el cual caso también se suele considerar convergida la solucién.

La Figura muestra un ejemplo de la evolucién del monitor del gasto mésico glo-
bal en el dominio de calculo. Como se observa pesse a diversas oscilaciones finalmente se
estabiliza en torno al valor nulo.

mass flow rate ANSYS
0.4000 —

0.3000
0.2000
0.1000

Mass 0.0000
Flow

Rate o000
(kgfs)

-0.2000

-0.3000

-0.4000
2210 2220 2230 2240 2250 2260 2270 2280 2290

Iteration

Convergence histary of Mass Flow Rate on inlet etc May 14, 2014
AMNSYS Fluent 14.5 (2d, dp, pbns, spe, sstkw)

Figura 3.15: Evolucién del gasto maésico global en el dominio
para una de las fases de arranque de la tobera del presente
trabajo.

3.4.7.2. Problematica numérica.

Error numérico.

Cada algoritmo numérico tiene sus propias formas de cuantificar y medir el error que se
comete a medida que se van realizando las iteraciones, por lo tanto no se puede hablar de
forma genérica de este tipo de error si no que se deberia realizar un analisis pormenoriza-
do del caso concreto que se esta tratando. Por otro lado, resulta practicamente imposible
evaluar la validez de los modelos fisicos implementados en el software, asi como la com-
probacién de un cédigo tan complejo como el que se usa a tal efecto, si no se parte de
una simulacién experimental equivalente a la que se esta simulando.

Por ello la validacién de los resultados de CFD pasa de forma obligada por la compa-
racion de los resultados con experimentaciones reales del mismo caso de estudio.

Difusién numérica.

En algunas ocasiones los residuales se hayan tan bajos que se podria considerar que la
solucion se encuentra convergida y sin embargo, un analisis pormenorizado de los mismos
muestra como iteracién tras iteracion sus valores fluctian en torno a un valor medio,
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repitiendo el patrén indefinidamente.

La causa de estas fluctuaciones periddicas esta en el error de difusién numérica, que
es uno de los mas importantes a tener en cuenta en el calculo de CFD.

Esta difusion tiene caracter artificial y excesiva, esto es, tiende a sobrevalorar en cada
celda el valor real de la viscosidad o la conductividad, provocando que las capas de cor-
tante, las fuerzas viscosas asociadas a la turbulencia o a la pared, la evolucion de la presién
a lo largo del dominio de calculo o la conversiéon entre diferentes tipos de energias no se
lleve a cabo correctamente.

Existes 4 causas fundamentales para la presencia de esta fuente de error:

Caracterizacion de los términos conectivos.

Celdas con alta relacién de aspecto (skewness).

- Linealizacién de las ecuaciones.

Truncamiento de términos.

Con todo esto aparece el error de difusién numérica, que es inherente a las simulaciones
por CFD y que se puede minimizar empleando mallas de alta calidad, modelos potentes
de simulacién y tratamiento con doble precision.

En cualquier caso, ser capaces de conocer y caracterizar este error permite tenerlo en

cuenta para la presentacion de los resultados, conocedores de que serdan siempre una apro-
ximacién, aunque realista, de la realidad.
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4.1. Introduccion.

Como ya se ha comentado el objetivo a nivel de calculo de este trabajo es conseguir
caracterizar e identificar el patréon de flujo que se produce en una tobera de limites aero-
dinamicos de tipo aerospike en configuracion lineal.

Cabe comentar que para poder llevar el motor cohete a las condiciones de funciona-
miento para asi poder obtener la solucion del flujo a través de la tobera, debe llevarse
a cabo el proceso de arranque del mismo. Como es légico, este proceso transitorio posee
una dependencia con el tiempo que debe ser implementada. Este tipo de resoluciones
conllevan un alto coste computacional y temporal que puede ser reducido si se simplifica
la metodologia. Lo que se ha realizado en el presente trabajo ha sido generar una serie
de cdlculos estacionarios (invariables en el tiempo) sucesivos que simulan el incremento
de presion en la camara de combustién de manera “discretizada” en el tiempo a modo
de muestreo. Cada una de las soluciones estacionarias para las presiones intermedias se
considera por tanto un lapso de tiempo de la solucién transitoria real.

A lo largo de este capitulo se expondrd por tanto el estudio bidimensional de la tobera.
Se comenzara describiendo la geometria generada, para pasar a la definicion del dominio
en el que se colocara para ser calculada. A continuacién se expondra el método de discre-
tizacion utilizado. Ya se tendra todo lo necesario para poder configurar el problema. Por
ultimo, se realizarda un estudio de independencia tanto del dominio de calculo como del
nimero de elementos de la malla generada para asegurar que la solucién que se obtiene
es valida.

4.2. Descripcion de la geometria de la tobera.

La tobera que se va a estudiar es la del motor cohete X RS — 2200. Se trata de una
tobera de limites aerodinamicos de tipo aerospike en configuracién lineal, compuesta por
20 células con camara de combustién independiente, garganta circular y seccion de salida
rectangular, que expulsan los gases a un cuerpo central comun que se halla truncado
en su extremo. La Figura muestra un esquema transversal de la misma con algunas
magnitudes dimensionales.
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Figura 4.1: Esquema de la geometria de la tobera aerospike del
motor cohete X RS — 2200.

En el software Aerospike® de AeroRocket® se proporcionan ciertas relaciones entre
areas y valores relevantes que ayudan a definir la geometria. La Figura muestra los
datos que proporciona dicho software para la geometria que se estudia. A.; se corresponde
con el drea de salida de la parte divergente de la tobera (drea de la seccién de salida
cuadrada), A; se corresponde con el drea de la garganta de la tobera (drea de la seccién
circular) y A, se corresponde con el area desde el labio de la parte divergente hasta el eje
de simetria del aeroespike.

- Aerospike Nozzle Data

Thruster exit area ratio [Aeiidt] 35 Charber terperature R400.
Aerospike expanzion ratio [Aedét) B3 Charmber pressure 8 R70E+2
R atio of specific heats for exhacst 1.26 Aerospike thrust 2 822E+6
Gaz constant of exhaust [Fgas) 71592921 Famp baze radiuz [Rbaze] 26187
Aerospike pressure ratio [Pe/Pa) 100000, CF - Thrust coefficient 1.821
Thruster internal circular radiuz [F a) 5 CF - acuurm thrust coefficient 1.822
Radiuz to lip of cowl [Fe] 4.7 |zp - Specific [mpulze 454 7
Aerozpike length from angin [Lhozzle] 1.3 lzp - Wacuum specific impulze 454.83

Figura 4.2: Datos de la tobera aerospike del motor cohete
X RS — 2200 (Sistema de unidades Imperial). [12]

Pese a que los datos de areas relativas o longitudes son dadas por el software mencionado,
la parte mas critica de este tipo de aerospikes es la forma que tiene la rampa del cuerpo
central del mismo.

El método que se ha elegido para la implementacién de la geometria en el software ha
sido la superposicién de lineas tipo spline sobre el propio esquema de la geometria de la

Figura mediante AutoCAD®.
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La Figura muestra como a partir de el propio croquis importado y correctamente
escalado se han superpuesto las lineas que delimitan el contorno del cuerpo central o
spike.

Figura 4.3: Superposicién y obtencion de la geometria del cuer-
po central del aerospike.

A continuacién lo que se realiza es obtener las coordenadas de un nimero de puntos sufi-
ciente de los contornos como para poder definir con precisién la curva a la que pertenecen.
Este tipo de operaciones carecen de dificultad con software como AutoCAD®.

En cuanto a la parte de la tobera con el convergente-divergente, se ha realizado la misma
operacion pero en este caso para poder obtener las dimensiones de la misma. Con esto
y siendo coherente con las relaciones de areas dadas en la Figura es posible dibujar
una tobera que se asemeje a la real. Las dimensiones que finalmente se han utilizado es
una garganta de 1,656in de didmetro, y una salida del divergente de 5,194in de lado.
La longitud del tramo desde la garganta hasta el final del divergente mide un total de
3,7lin.. El criterio que se ha seguido es dejar el labio de la parte divergente paralelo a
la direccién principal del flujo, de esta manera, el flujo a partir del bloqueo de la tobera
podra expandirse hasta seguir esta direccion.

La Figura muestra la geometria final que se ha podido obtener a partir del croquis y
los datos proporcionados.
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Figura 4.4: Forma final del aerospike generado.

Como se observa, tan solo ha sido posible construir una geometria que representa la parte
divergente de la tobera asi como el cuerpo central o spike. Pero por otra parte se debia
simular también la parte convergente de la tobera de forma que se dieran las condiciones
de bloqueo en la garganta de forma coherente a lo que ocurre en la realidad. Puesto que
lo que se debe cumplir es una relacion de areas suficientemente grande para conseguir
bloquearla, asi como un flujo uniforme a su llegada a la garganta, lo que se realizé fue
una seccion convergente de forma conica con una relacion de dreas de aproximadamente
147 : 1. La Figura muestra una imagen de la forma que tiene dicho convergente.

0.00 20.00 (in)
[ —

10.00

Figura 4.5: Forma de la parte convergente de la tobera.

Sus dimensiones estan claramente sobredimensionadas, y por tanto entraran en conflicto
con otras partes del dominio a calcular, tal y como muestra la Figura[4.6] Pero esto se ha
realizado porque se tenia el conocimiento de que era posible calcular casos con geometrias
superpuestas siempre que formasen parte de dos partes claramente diferenciadas para
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el software. Posteriormente, cuando el calculo esté convergido, esta zona convergente ya
habra realizado su funcién y podré ser desactivada para mostrar los resultados sin ser
perturbados.

T
4-1%5;:
T

S

= =0
Soemeey
e

s

Figura 4.6: Conflicto entre la parte convergente y el resto del
dominio

Cabe comentar que la unién de ambas partes se realiza completando dos sencillos pasos.
Por una parte, se deben definir los dos contornos de unién como interior de forma que
sean totalmente permeables al flujo que los atraviesa y no generen ninguna perturbacion
al mismo.

4.3. Descripcién del dominio de calculo.

Tal y como se comenté en el Apartado [3.3.2.1] para el tipo de problemas con una
direccién del flujo predominante, trabajan muy bien las formas de dominio con forma de
anfiteatro. En este caso se ha optado por este tipo de formas para instalar la tobera en
su interior.

Como se ha dicho en el apartado anterior, teniendo en cuenta la simetria de la tobe-
ra que se estudia, y con tal de disminuir el coste computacional del caso, se ha generado
tan s6lo media geometria. De la misma manera se generara tan sélo la mitad del domi-
nio para después duplicarlo a modo de espejo y obtener la solucion total. La Figura
muestra la forma real del dominio utilizado.
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0.00 200.00 400.00 (in)
I
100.00 300.00

Figura 4.7: Forma elegida para el dominio de calculo de la
tobera. Escala en Sistema de Unidades Imperiales.

En cuanto a las dimensiones del dominio, se han utilizado unas proporciones similares a las
utilizadas en 5| para asegurar que en los limites del mismo el flujo se haya imperturbado
por la tobera. En consecuencia, si la tobera mide 90 inch. de largo como muestra la Figura
[4.1] el dominio medird en total 14 veces mds, es decir, aproximadamente 1256 in. Por otra
parte, si la mitad de la tobera que se ha dibujado tiene una altura de 67 in, el dominio
generado tendra una altura total 8 veces mayor, es decir, de aproximadamente 540 in.

4.4. Descripcion de la discretizacion del dominio.

Una vez se tiene tanto la geometria de la propia tobera, como el dominio de célculo
donde se haya para poder ser resuelto el problema que se desee, el siguiente paso es discre-
tizar el dominio de forma éptima. Esto, como ya se ha comentado en apartados anteriores
se debe realizar atendiendo al compromiso existente entre precision y exactitud de los
calculos y coste temporal y computacional.

En este problema, con una direccién del flujo predominante e impuesta por la propia
configuracion del mismo, es recomendable hacer uso de lo que se denomina malla estruc-
turada. Se trata por tanto de dividir la totalidad del dominio en bloques que se asemejen lo
maximo posible a cuadrilateros para discretizar cada uno de ellos de forma relativamente
independiente con elementos cuadrilateros. Para el dominio generado, se han podido di-
ferenciar un total de 8 zonas diferentes que seran malladas con caracteristicas diferentes.
En la Figura se puede ver las 8 zonas de mallado, donde S8 se muestra en una figura
a parte por no apreciarse correctamente en la primera.
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(a) 7 primeras zonas de discretizacion.

(b) Ultima zona de discretizacién correspondiente a
la parte divergente de la tobera.

Figura 4.8: Subdivisén del dominio para la discretizacion.

Como se ha dicho, se procedera a discretizar cada una de las zonas diferenciadas haciendo
uso de la herramienta Mapped Face Meshing del paquete Mesher de ANSYS. Mediante
esta herramienta se asegura que todos los elementos de cada cara (que se corresponde con
cada una de las zonas diferenciadas) son cuadrilateros, obteniendo una forma estructura-
da de la malla. Ademas de esto, se hard uso de las herramientas de Edge Sizing y Bias
Factor con tal de determinar por un lado el nimero de elementos de discretizacion en
cada zona, y por otro la organizacion de dichos elementos cerca o lejos de cada contorno.
Con esta ultima herramienta se conseguira refinar por ejemplo aquellas zonas cercanas a
la pared donde la capa limite tiene la maxima influencia, y ahorrar precisién en las zonas
lejanas a la tobera donde las perturbaciones son pequenas y es posible discretizar con una
malla gruesa. La Figura muestra un claro ejemplo de la utilizacién de las herramien-
tas comentadas para la discretizacién de la zona convergente de la tobera, asi como del
aumento de precisién en las zonas cercanas a la pared.
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(a) Ejemplo de una malla estructurada en el (b) Efecto del uso de Bias Factor en la pared.
divergente de la tobera.

Figura 4.9: Utilizacién de las herramientas Mapped Face Mes-
hing y Bias Factor en el mallado de una de las zonas del do-
minio de célculo.

Debido a que los elementos de este tipo de mallas son cuadrilateros, es normal encontrarse
con problemas en algunas zonas del dominio en las cuales este tipo de elementos no se
acoplan bien a las formas. Bajo este tipo de problemas, una de las posibles soluciones es
cambiar de tipo de mallado a un no-estructurado, o bien forzar que elementos de tipo
cuadrilateros se adapten a estas formas mermando en cierto modo la calidad de la malla.
Esto es lo que ha ocurrido en la zona del labio de la tobera (zona S2) donde, como se
muestra en la Figura el labio de la tobera produce cierta deformacién de las celdas
(aunque aceptable). Para poder forzar este tipo de mallado se han utilizado las opciones
de Specified Sides y Specified Ends dentro de la herramienta Mapped Face Meshing. Como
se observa se deben seleccionar los vértices de la zona para forzar la entrada de elementos
cuadrilateros.
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(a) Mallado en el labio de la tobera. Celdas con (b) Seleccién de los vértices de la zona para
cierta deformacion. la malla estructurada.

Figura 4.10: Detalles de mallado en la zona del labio de la
tobera.

Por 1tlimo y como se ha comentado, el nimero de elementos asi como al tamano de los
mismos (controlado por el Bias Factor) aumenta a medida que se discretizan zonas mas
alejadas de la tobera. El aspecto general de la parte divergente de la tobera y el dominio
de célculo es el que se muestra en la Figura

Figura 4.11: Aspecto final de la discretizacion del dominio de
calculo.

En cuanto a la parte convergente de la geometria, que se ha mallado a parte, se ha
tenido especial cuidado con el contorno correspondiente a la garganta de la tobera, ya que
serd en esta linea donde se unira al resto de la malla, y es muy importante que no existan
discontinuidades entre las dos mallas, para asi obtener un mejor resultado. Esto es facil
de conseguir, y basta con utilizar el mismo ntimero de elementos y el mismo Bias Factor
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para que las celdas conicidan. Ademas, serd recomendable activar la opcién Hard para que
obligatoriamente el comportamiento de ambas mallas al llegar a la garganta sea idéntica.
La Figura muestra como queda la malla estructurada en la parte convergente de la
tobera. Por su parte, la Figura |4.13| muestra un detalle de la unién perfecta entre ambas
mallas.

Figura 4.12: Malla de la parte con- Figura 4.13: Detalle de la unién de
vergente de la tobera. las dos partes malladas.

Cabe comentar que la unién de las mallas pertenece a la siguiente fase del problema (se
realiza en FLUENT) y sera comentado entonces.

El resultado es una malla de 73200 elementos con una buena calidad. Los indices es-
tadisticos recogidos en la Tabla lo demuestran. Se apunta que el indice Skewness
toma valores [0, 1] denotando mayor calidad cuanto més cercano al 0, el Aspect Ratio
debe estar por debajo de 40, y la Orthogonal Quality debe tener un minimo mayor a 0,01.

Indice Valor

Minimo 2,666
Skewness Méaximo 0,711

Media 0,188

Minimo 1
Aspect Ratio Miximo 9,022

Media 2,055

Minimo 0,446
Orthogonal Quality  \(4ximo 0.999

Media 0,937

Tabla 4.1: Indices estadisticos de calidad de la discretizacion.

El ultimo paso a realizar al discretizar el dominio es nombrar aquellas zonas que tienen un
papel importante a la hora de resolver el caso en FLUENT, ejemplos de esto son los inlet
del flujo, las paredes de la tobera wall, etc. El nombre que tienen estas denominaciones
es Named Selections, y se realizan en el Mesher.
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Debido a que se han mallado dos zonas diferentes de forma independiente, se tienen
numerosas Named Selections que se resumen en la Figura [4.14]
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. syrmmetry
. far_field
[ inlet_main

(a) Named Selections en los limites del dominio.

[ nozzle_oulet

[BY wall_centerbody
[B) wall_interior_divergent
[BY wall_nozzle_thickness
[BY wall_nozzle_exterior

(b) Named Selections en el divergente de la tobera.

[ inlet

[BY interface_corwergent
&Y wall_comvergent

(c) Named Selections en el convergente de la tobera.

Figura 4.14: Named Selections en la geometria
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Cabe destacar de entre ellas la condicion de interior a las caras que posteriormente se
van a unir para resolver el caso. Este tipo de condicién, como ha sido comentado en el
Capitulo |3 es totalmente permeable al paso del fluido y no causa perturbacion. Como
se vera a continuacién, es una de las condiciones necesarias para poder unir y fusionar
ambas geometrias en una sola.

4.5. Estudio de independencia.

Una vez se tiene el dominio totalmente discretizado con una malla que tiene buenas
caracteristicas estadisticas, es necesario comprobar y verificar su buen funcionamiento con
el caso de estudio del presente trabajo. Al analizar un caso mediante métodos numéricos, la
solucién se calcula en base a la discretizacion realizada. Como es 16gico, una discretizacion
mas fina se acerca mas a una solucion continua, y por lo tanto a una simulaciéon mas
cercana a la realidad. Sin embargo, llega un punto en el refinamiento de las mallas en el
que una malla més fina no supone unos resultados mas precisos (y por tanto diferentes) a
los anteriores. Es admisible trabajar con discretizaciones que consuman menor cantidad
de recursos computacionales ofreciendo iguales resultados. En este apartado se comprueba
precisamente esto con la malla que se ha utilizado.

4.5.1. Independencia de la malla.

Se analiza un caso resuelto y con una solucién convergida de la tobera de estudio. Bajo
esta solucion, se realizaran refinamientos de malla en funcién de los gradientes que se han
producido en cuando a nimero de Mach en la zona fluida. Esto supone sin lugar a dudas
una mejor resolucion del caso en las zonas de refinamiento. Lo que se va a comprobar es
que esta mejor discretizacién en zonas criticas no varia el resultado de diferentes magni-
tudes que aqui se tomaran como indices de independencia.

Los indices que se analizaran seran los siguientes:
- Gasto masico a través de la secciéon de salida del divergente de la tobera.
- Nimero de mach maximo en la seccién de salida del divergente de la tobera.

Se realizaran sobre la malla inicial adaptaciones basados en gradientes del ntimero de
Mach bajo tolerancias de 0,01 tanto para refinamiento como para engrosamiento de celda.
Esto se realizara un total de 4 veces para poder comprobar con claridad la independencia
de la solucion.

4.5.1.1. Caso inicial. Malla original.

La Figura [4.15 muestra la distribuciéon de celdas en las zonas donde a posteriori se
produciran refinamientos relevantes y visibles.
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Figura 4.15: Aspecto original de la malla antes del refinamiento.

Bajo estas condiciones, las magnitudes originales de los indices de independencia se resu-
men en la Tabla [4.2]

Indice de independencia Valor
Mdx. Mach number 2,3726482
Mass flow rate —113,85236
Numero de elementos 89400

Tabla 4.2: Indices de independencia. Caso original

4.5.1.2. Primer refinamiento.

La Figura muestra la distribucién de celdas bajo el primer refinamiento por
gradientes de niimero de Mach.

i

Figura 4.16: Aspecto de la malla tras el primer refinamiento.

Bajo estas condiciones, las magnitudes de los indices de independencia se resumen en la

Tabla (4.3
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Indice de independencia Valor

Mdx. Mach number 2,374315
Mass flow rate —113,77845

Numero de elementos 98559

Tabla 4.3: Indices de independencia. Primer refinamiento

4.5.1.3. Segundo refinamiento.

La Figura muestra la distribucion de celdas bajo el segundo refinamiento por
gradientes de niimero de Mach.

Figura 4.17: Aspecto de la malla tras el segundo refinamiento.

Bajo estas condiciones, las magnitudes de los indices de independencia se resumen en la

Tabla 4.4l

Indice de independencia Valor

Madx. Mach number  2,3743048
Mass flow rate —113,71386

Numero de elementos 110640

Tabla 4.4: Indices de independencia. Segundo refinamiento
4.5.1.4. Tercer refinamiento.

La Figura muestra la distribucién de celdas bajo el tercer refinamiento por gra-
dientes de nimero de Mach.
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Figura 4.18: Aspecto de la malla tras el tercer refinamiento.

Bajo estas condiciones, las magnitudes de los indices de independencia se resumen en la

Tabla [4.5]

Indice de independencia Valor

Madzx. Mach number  2,3745072
Mass flow rate —113,69447

Numero de elementos 102669

Tabla 4.5: Indices de independencia. Tercer refinamiento

4.5.1.5. Cuarto refinamiento.

La Figura muestra la distribucién de celdas bajo el cuarto refinamiento por gra-
dientes de nimero de Mach.

Figura 4.19: Aspecto de la malla tras el cuarto refinamiento.

Bajo estas condiciones, las magnitudes de los indices de independencia se resumen en la

Tabla [4.6
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Indice de independencia Valor

Mdx. Mach number  2,3743529
Mass flow rate —113,73966

Numero de elementos 110550

Tabla 4.6: Indices de independencia. Cuarto refinamiento

4.5.1.6. Conclusiones

La Tabla resume los valores de los indices de los cuatro refinamientos realizados.

Indice de independencia  Original 1° Ref. 2° Ref. 3° Ref. 4° Ref.

Mdx. Mach number  2,3726482 2,374315 2,3743048 2,3745072 2,3743529
Mass flow rate —113,85236 —113,77845 —113,71386 —113,69447 —113,73966

Tabla 4.7: Indices de independencia.

A simple vista se observa que los indices de independencia toman valores muy similares
a pesar del refinamiento llevado a cabo. En concreto, se puede afirmar lo siguiente:

Llevando a cabo un refinamiento la solucién varia aproximadamente un 0,07 %.

Llevando a cabo dos refinamientos la solucién varia aproximadamente un 0,06 %.

Llevando a cabo tres refinamientos la solucién varia aproximadamente un 0,07 %.

Llevando a cabo cuatro refinamientos la solucién varia aproximadamente un 0,07 %
para el nimero de Mach maximo y un 0,03 % para el gasto madsico.

También es conveniente observar como queda el patréon de flujo en la tobera ante los suce-
sivos refinamientos realizados ya que, en tltima instancia, este es el objetivo del presente
trabajo. La Figura [4.20] muestra la evolucién del patron de flujo en cada refinamiento
realizado a la malla.
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(a) Sin refinamiento.

(b) Primer refinamiento. (¢) Segundo refinamiento.

| |

(d) Tercer refinamiento. (e) Cuarto refinamiento.

Figura 4.20: Contornos del nimero de Mach para diferentes
refinamientos de malla.

Pese a que la geometria del patron es el lineas generales similar, se observan diferencias en
la longitud axial de la zona de expansién del aerospike. Por otra parte, el comportamiento
del flujo en la esquina de unién de la rampa y de la base del spike es diferente para los
distintos refinamientos, haciéndose mas recta respecto la direccion del eje del spike.

Ademas, se han extraido dos distribuciones de magnitudes relevantes en zonas clave
del aerospike, para observar su cambio a en las diferentes iteraciones de remallado. La
Figura[4.21] muestra la distribucién del nimero de Mach a la salida de la zona divergente
de la célula de expansién. Asimismo, la Figura muestra la distribucién de la presién
estatica a lo largo del eje de simetria del dominio para los diferentes refinamientos.
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Figura 4.21: Numero de Mach a la salida para diferentes refi-
namientos.
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Figura 4.22: Presion estatica a lo largo del eje de simetria del
dominio.

Se observa como los dos tltimos refinamientos siempre obtienen resultados mas parecidos
a los dos primeros. Sin embargo, puesto que las estructuras del flujo que calcula la malla
original son validas y se ajustan a la precision que se requiere en el presente trabajo, se
considera que la malla original es suficientemente fina como para permitir abordar los
objetivos de este trabajo con éxito.

4.6. Configuracién de los casos.

Una vez se ha completado la definicién de la geometria de estudio, el dominio de calcu-
lo donde se va a calcular, y una vez se ha discretizado de la manera éptima para el tipo de
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problema a resolver, se esta en disposicion de comenzar el estudio exhaustivo de la tobera.

El primer estudio que se ha llevado a cabo es el arranque pseudo-estacionario del mo-
tor cohete que, como se ha dicho anteriormente, es una manera de simular el arranque del
motor con un menor coste computacional.

A continuacién se exponen por tanto todos los pasos a realizar con tal de completar
el arranque del motor con éxito, definiendo cada una de las variables relevantes para
simular las condiciones que se desean.

4.6.1. Preproceso.

En este primer apartado se presentan los pasos comunes a cualquier estudio realizado.
En ellos se importa el dominio de célculo, se definen los materiales que van a fluir por el
mismo, y se desglosan las condiciones de contorno que se van a utilizar.

Se lanza el programa bajo las opciones de Double Precission bidimensional. El nime-
ro de procesadores con el que se trabajara en paralelo depende de la CPU donde se lance
el calculo. De forma general, en el presente trabajo se han usado o bien 2 si se trabaja con
el portatil personal, o bien 8 si se lanza el calculo en el cluster “cmt500” del departamento.

4.6.1.1. Importacién del dominio de calculo.

Antes de comenzar a definir las condiciones bajo las cuales se resolvera la tobera, es
necesario importar al solver FLUENT la malla de todo el dominio que va a calcular.

Como se ha comentado en apartados anteriores, se dispone de dos mallas diferentes co-
rrespondientes a la parte convergente de la tobera y al resto del dominio. El primer paso
es por tanto unirlos.

Esto se realiza bajo la suposicion de que las zonas a unir ya se han definido correctamente
como interior (se recuerda que al importar mallas a FLUENT las Named Selections son
reconocidas y el tipo de contorno es automaticamente configurado). Se utiliza la herra-
mienta Mesh— Zone— Append Case File... y se selecciona la malla de la parte convergente.
Posteriormente se selecciona Mesh— Merge... v se seleccionan las dos interior correspon-
dientes a la garganta de la tobera. Con este proceso se consigue unir ambas geometrias y
que el solver la considere una sola.

4.6.1.2. Configuracién del solver.
Para resolver el presente problema, el siguiente paso a realizar en el software de

FLUENT es definir el tipo de resolucién que se quiere realizar.

Tipo: Pressure-Based.
En primer lugar se debe seleccionar el tipo de solver entre Pressure-Based y Density-
based. Pese a que se estd trabajando con flujos a gran nimero de Mach (transénico y
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supersénico), se selecciona el método de Pressure-Based por ser més rapido y no trabajar
mal tradicionalmente con este tipo de flujos.

Formulacién de la velocidad: Absolute.
Puesto que se esta estudiando un caso donde el fluido en la mayor parte del dominio
carece de rotacion, se elige la formulacion absoluta.

Tiempo: Steady.
Puesto que el arranque que se va a efectuar es pseudo-estacionario, las derivadas tem-
porales de las ecuaciones se anulan.

2D Space: Planar.

Se estudia un aerospike que no es axisimétrico, sino que es simétrico. Por esto el espacio
bidimensional se deja con la opcion Planar. Debido a que ya se ha definido correspondien-
temente el contorno del eje de la tobera con el nombre Symmetry, el programa reconoce
automaticamente que se trata de un problema simétrico.

4.6.1.3. Modelos.

A continuacion FLUENT requiere que se le especifiquen qué modelos y qué ecuaciones
debe resolver en el dominio. Esto, como es légico, depende de qué fenémenos se quieran
estudiar en el problema que se analiza.

En primer se debera activar la Fcuacion de la Energia ya que, como se vera a conti-
nuacion, la definicién de los gases incluye la densidad como gas ideal. Esta condicion
activa automaticamente la Ecuacion de la Energia.

Por otra parte, en cuanto al modelado de la viscosidad del fluido, se activa el modelo
k-w de 2 ecuaciones con la opcion “SST” que se conoce que trabaja bien en problemas
de estudio de toberas por otros proyectos realizados [8]. Se activa la opcién de Compres-
sibility Effects debido a la gran velocidad del flujo que se estudia y se deja el resto de
parametros por defecto.

Por tltimo se debe activar el transporte de especies para modelar la interaccién entre
el aire atmosférico. Para ello, en el modelo Species, se activa la opcion Species Transport.
Al especificar las propiedades de la mezcla, se deben especificar el niimero de especies vo-
lumétricas y el material, que se define a continuacion. A partir de la definicion de especies
volumétricas, serd muy sencillo especificar cuanta fraccién volumétrica de cada especie
atraviesa las condiciones de contorno pertinentes, como se vera mas adelante.

4.6.1.4. Materiales.

En este apartado es muy importante dejar bien definidas las propiedades con las que
va a trabajar el solver en lo referente a materiales involucrados.
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Puesto que en la definicion de la geometria la parte sélida del dominio ha sido elimi-
nada con tal de minimizar el coste computacional (ya que no se desea modelar ningin
tipo de transporte de calor entre fluido y sé6lido), tan sélo se define el fluido que atraviesa
la zona Fluid del dominio.

Como se ha dicho, se va a definir el fluido de trabajo a partir de la fraccién volumétrica
que ocupa en cada lugar una mezcla de especies entre aire atmosférico y gas producto
de la combustién. Es preciso por tanto definir las propiedades del gas producto de la
combustion.

Definicién del producto de la combustién.

Puesto que se esta analizando un motor cohete quimico, los productos de la combustion
no tienen las mismas propiedades que el aire atmosférico exterior. Tal y como se indica
en la Tabla [1.1} el combustible que utiliza el motor cohete X RS — 2200 es una mezcla
de oxigeno e hidrogeno liquido. Se considera para el resto de la resolucién que en las
condiciones de funcionamiento a las que se va a llegar el ratio entre oxigeno e hidrégeno
es el maximo; es decir, 6.

Es necesario por tanto conocer cuales son las propiedades termodinamicas de este produc-
to de la combustion, para que la simulacién sea lo mas aproximada a la realidad posible
(ya que otra opcion seria por ejemplo simular la tobera operando tnicamente con aire).

En la bibliografia del presente trabajo se puede encontrar informacién de modelos tedéricos
que calculan las propiedades del gas producto de la combustion para diferentes tipos de
combustible. Estas correlaciones tedricas se apoyan en desarrollos termoquimicos que tra-
bajan con el calor producido en la reaccién del propelente en combinacién con el aumento
de entlia de los gases producto de la combustion.

La Figura obtenida de [4] muestra las correlaciones de algunas carcteristicas del gas
en funcién del ratio de mezcla entre oxidante y propelente.
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Fig. 4-4 Theoretical O2/H2 combustion data.
Frozen composition; (pcgs = 800 psia.

Figura 4.23: Modelo teérico de combustion O,/ Hs. Valida para
presion en camara de 800 psia. [4]

Como se observa en el pie de la figura, esta correlacién tedrica es valida para presiones
de remanso en camara de 800 psia, si se coteja el valor de la presion de la camara de
combustién (que se considera de remanso por sus dimensiones), se comprueba que el error
producido al utilizar los datos de esta tabla rondan el 6 %.

Apoyandose en los datos derivados de la Figura [4.23| se obtienen las siguientes propieda-
des del producto de la combustién del motor cohete en cuestion, resumidos en la Tabla

E8
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Propelente Hidrégeno liquido / Oxigeno liquido
Ratio de mezcla 6:1
~ 1,21
Densidad aparente 360,421 kg/m3
Temperatura de la cAmara de combustion 3588,7 K
Presion en la camara de combustién 59,088 bar
Peso molecular 13,5 gr/mol
Constante R del gas 615,887 J/kgK
B} Cy 2932,795 J/kgK
Calores especificos c 358,68 J//k:gK
Conductividad térmica k 0,0261 W/mK
Viscosidad 1,34-1075 kg/ms

Tabla 4.8: Propiedades del producto de la combustion del mo-
tor cohete.

Cabe apuntar a los datos de la tabla que, puesto que los productos de la combustion
son una asociacién de hidrégeno y oxigeno, la conductividad térmica y la viscosidad se
corresponden con las del vapor de agua.

Implementacion.
Una vez se tienen las propiedades termodinamicas del fluido de trabajo, se deben in-
troducir en el software.

El primer paso es definir el material que se denomina loxlh2 en referencia al oxidante
y propelente liquido que se utiliza como combustible en el motor cohete. Es necesario es-
pecificar el calor especifico ¢, y el peso molecular, que figuran correctamente en la Tabla

4.8

El aire esta presente en la base de datos de FLUENT por lo que no es necesario es-
pecificar ningiina propiedad del mismo.

Se genera una nueva Mizture en la que se especifican las especies que entran en juego
(loxlh2 y aire). Las propiedades de la misma son calculadas por el software en relacién a
las especies que se han introducido. La Tabla resume dichas propiedades.

Propiedad Valor
Densidad gas ideal
Calor especifico ¢, Ley de mezcla

Conductividad térmica  0,0454 W/mK
Viscosidad 1,72-1075 kg/ms
Difusividad méasica  2,88-107° m?/s

Tabla 4.9: Propiedades de la mezcla aire - producto de la com-
bustion.

Como se observa existen propiedades que no tienen un valor constante dependiendo de la
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mezcla.

Se debe destacar la configuracion que se realizé para la densidad de la mezcla. Pues-
to que se trata de un arranque de un motor cohete, los gases de escape que se van a
modelar van a pasar de ser totalmente subsénicos a supersénicos (pasando obviamente
por condiciones transonicas). Como se verd posteriormente, las fases iniciales del arranque
son criticas en cuanto a convergencia de la soluciéon. Esto es asi principalmente porque
ante magnitudes constantes a lo largo de todo el dominio (producto de la incializacién) se
introducen perturbaciones que inestabilizan el calculo. Puesto que en estas primeras fases
del arranque el flujo sera totalmente subsénico, es posible simplificar el calculo a realizar
suponiendo una densidad totalmente constante y de esta manera eliminar la Ecuacion
de la Energia. De esta forma, se consigue comenzar a calcular de manera simplificada
soluciones totalmente validas para, a partir de un nimero de Mach maximo cercano a
la unidad, cambiar la configuracién del gas a gas ideal. Con esto se conseguira que los
efectos del Mach en la compresibilidad puedan ser modelados. En definitiva, la densidad
tendra un valor constante definido por la opcion Volume-weighted-mizing-law hasta que
la solucion sea compresible, punto en el cual se cambiara a ideal-gas.

4.6.1.5. Condiciones del dominio.

En este apartado no se realiza ninguna accién si todo estd correcto. Aparecen dos
zonas correspondientes al convergente y al resto del dominio configuradas como fluid y
cuyo material es la mezcla definida anteriormente.

4.6.1.6. Condiciones de contorno.

Este es quizas el apartado mas importante dentro del preproceso de un estudio. Aqui se
definen las condiciones bajo las que se va a calcular el caso en cuanto a punto de funcio-
namiento de la tobera, altura a la que se simula la operacién, etc.

Puesto que se han definido anteriormente todas las Named Selections correspondientes,
tan sélo se hace hincapié en aquellas que requieran de manipulacién por parte del usuario.

far-field, inlet-main

Lo que se realiza con ellas es cambiarlas a pressure-outlet con tal de poder definirlas tan
solo por la presion a la que estan sometidas, y no se requiera de magnitudes de velocidad,
ya que se va a simular un analisis de la tobera en banco de pruebas. Se determina por
tanto una presion constante a lo largo del arranque de 101300 Pa o 1 bar simulando
condiciones al nivel del mar. Por otra parte, se deben definir caracteristicas turbulentas
del flujo en estos contornos. La Energia Cinética Turbulenta se fija en 0,0025 m?/s% y el
Ratio especifico de disipacion se fija en 0,32 s 1.

inlet

Este contorno se corresponde con la entrada de la parte convergente de la tobera. Como
se sabe, en este punto se puede considerar que las condiciones son las de la camara de
combustion. Por ello, en los parametros de esta condiciéon de contorno se introduciran
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las magnitudes de presion y temperatura de cada fase del proceso de arranque. Cada
una de las fases se comentan en el apartado siguiente. Por otra parte, tal y como ocurre
con la condicion de contorno del pressure-outlet, es necesario especificar algunas propie-
dades turbulentas. De nuevo se cogen unos valores ya testados en problemas similares
de [8] y quedan como sigue: Energia Cinética Turbulenta = 2,6m?/s?, Ratio especifico de
disipacion = 645

4.6.1.7. Meétodos de solucién.

Acomplamiento presién-velocidad.
El primer parametro a definir es el esquema que seguird el solver para poder acoplar la
velocidad y la presién en el célculo.

Como ya se ha dicho anteriormente, en el proceso de arranque de la tobera, se va a pasar
de tratar un flujo totalmente subsénico y por tanto incompresible hasta flujos supersoni-
cos y por tanto compresibles. Puesto que siempre se estd buscando minimizar el coste
computacional para conseguir resultados validos y suficientemente precisos, en este apar-
tado también se va a variar la configuracién en la transicién incompresible-compresible.

Para la primera fase incompresible del arranque se utilizara el esquema SIMPLEC que
facilita una rapida convergencia para flujos de este tipo.

Cuando los efectos de compresibilidad sean importantes (Mach cercano a 0,3) se cam-
biara al esquema Coupled.

Discretizacion espacial del dominio.
A continuacion se debe definir el orden de los métodos de discretizacién para las dife-
rentes magnitudes que se calculan.

En cuanto al método de discretizacion de gradientes, puesto que se ha discretizado con
una malla estructurada, se elige el método Least Squares Cell Based. Para la presion se
deja la opcién Standard.

Puesto que no se trata de un problema excesivamente complejo en cuanto a fenomenologia
del flujo, se eligen las opciones de First Order Upwind para el resto de magnitudes.

Factores de relajacion.
Este punto de la configuracién del problema difiere dependiendo del esquema de aco-
plamiento que se haya elegido.

En el caso de utilizar un esquema SIMPLEC, se definiran los factores de relajacion por
defecto, ya que se comprueba que la convergencia es buena y suficientemente rapida.

En el caso de utilizar un esquema COUPLED, se define en primera instancia un “nimero

de Courant” entre 3 — 5 dependiendo del caso. Esto es asi porque en soluciones estables
(correspondientes a presiones en camara cercanas a las de disefio) un nimero de Courant
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demasiado bajo imposibilita la total convergencia de la solucién, ademés que retarda en
alto grado el cémputo de los monitores generados como se vera a continuacion. En las
primeras fases del arranque un ntimero de Courant alto hace diverger el calculo. En cuanto
a los factores de relajacién, se fijan todos entre 0,6 — 0,7 para asegurar la convergencia.

Monitores de convergencia.
Tal y como se comenta en el Capitulo [3] es muy recomendable crear monitores de con-
vergencia que apoyen el criterio dado por los residuales.

En este tipo de problemas de flujo a través de toberas, el monitor clasico que mejor
da un orden de magnitud de la cercania de una solucién convergida es el gasto masico
global en el dominio. Se define por tanto un monitor de superficies que calcula el Mass
Flow Rate entre los contornos de inlet, inlet-main, pressure-outlet, es decir, entre la en-
trada de flujo al dominio y las posibles salidas.

Puesto que se trata de un dominio grande, el computo de este indice tarda en ser preciso
con las iteraciones. Teniendo esto en cuenta, cobra sentido la afirmacion realizada acerca
del niimero de Courant. Las particulas fluidas tienen que llegar a los limites del dominio
para poder ser contabilizadas. Cuanto “antes” llegue, antes serd valido el monitor.

Inicializacion.
Tan sélo realizado en la primera fase del arranque, se inicializé la solucién en el dominio
de forma hibrida.

4.6.1.8. Implementacion de las fases de arranque.

Como se observa en la Tabla [4.8] la presién y temperatura en cdmara son, como es
l6gico, mucho mayores que las atmosféricas a nivel del mar. Puesto que se va a simular
la operacion de la tobera en primera instancia a esta altitud, es necesario, como ya se
ha apuntado, generar los lapsos de tiempo en los cuales se resolvera un caso estacionario,
obteniendo en global un arranque pseudo-estacionario del motor cohete.

Una de las decisiones que se debieron tomar para definir el arranque fue en qué ma-
nera se deseaba aumentar las condiciones de presion y temperatura en la camara para
alcanzar las condiciones de funcionamiento. Finalmente, lo que se realizé es una funcién
lineal P.—T, en la cual se fuesen aumentando ambas magnitudes de igual forma desde las
condiciones atmosféricas (1,1 bar, 300 K) a las condiciones reales (59,1 bar, 3588,7 K).
La expresién de la recta que se utilizard para definir las fases del arranque se muestra en
la Ecuacion y en la grafica adjunta.
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donde la presién estd en Pascales y la temperatura esta en Kelvin.

Puesto que en las primeras fases del arranque, la solucién fluida en el dominio varia alta-
mente, es complicado conseguir una convergencia de la soluciéon con altos incrementos de
las condiciones de contorno de entrada al sistema. Por ello, los incrementos iniciales de
presién seran muy reducidos y a medida que la presién en camara se acerque a la presion
de disenio se podra incrementar a mayor ritmo.

En el Apéndice [A] se encuentra el script realizado en MatLAB que calcula los pasos
de presion y temperatura hasta las magnitudes de diseno. Se observa que primero se
llevaron a cabo aumentos manuales para poder visualizar la soluciéon en todo momento
y decidir los parametros que mejor aseguraban la convergencia, para luego aumentar la
presiéon un 5 %, 2 %, 1,5 %. Estos ultimos cdlculos se lanzaron en el cluster emt500, por lo
que fue posible definir pasos pequenos que simularan de forma més cercana a la realidad
un arranque pseudo-estacionario.

4.6.1.9. Implementacion de las fases de ascenso.

De la misma forma que para las fases de arranque del motor cohete se han tenido que
realizar calculos previos para definir los lapsos de tiempo pseudo-estacionarios del proceso.
En el caso de elevar la altitud del cohete ocurre lo mismo. Concretamente lo que se va a
realizar es variar la presion y la temperatura de las condiciones de contorno de inlet_main
y pressure_outlet (los limites del dominio) simulando el ascenso.

Puesto que en este caso la tasa variacién de estas dos magnitudes no es decidida por
el usuario, sino que lleva una cierta correlacion segin el modelo de atmosfera utilizada,
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en este caso se ha optado por utilizar un modelo estandar de atmésfera o 1.5.A.. Este
modelo simula las condiciones atmosféricas desde el nivel del mar hasta una altitud de
20 km, con una discontinuidad a los 11 km o troposfera, punto a partir del cual la tempe-
ratura es constante. Las Ecuaciones [4.2] muestran las expresiones para calcular estas
magnitudes, donde Ty = 288,15 K,Py = 101325 N/m? son las condiciones a nivel del
mar [10].

Py (1—2257-10752)5%¢; 2 < 11 km;
P = 4.2
<Z) { PO . (07223) . 6—0,00015788(z—11000); 11 < z < 20km ( )
To- (1 —2257-107%2); 2z <11 km;
T = 4.3
(2) { Ty - 0,751; 11 < 2 < 20km (4:3)

Esta sera la manera por tanto de ir disminuyendo presién y temperatura de forma cohe-
rente en las condiciones de contorno.

En el Apéndice [A] se encuentra el script realizado en MatLAB que calcula los pasos
de presién y temperatura hasta las magnitudes a 20 km de altitud. Se llevaron a cabo
pasos de presién-temperatura muy reducidos puesto que este calculo, debido a las grandes
dimensiones del dominio, tendian a diverger con facilidad. En total fueron 250 pasos para
hacer ascender la tobera. Con esto, ademas de asegurar la convergencia, se obtiene un
resultado pseudo-estacionario mas realista.

4.6.2. Calculo.

Una vez completada la primera fase que aparece en la Figura[3.1] se estd en disposicién
de proceder al calculo propiamente dicho de la solucién.

En el Apéndice[A]se encuentra el script realizado en MatLAB para automatizar el clculo.
Este script escribe un archivo .txt que sirve como Journal para que el FLUENT realice
sucesivas operaciones de forma automatizada.

A continuaciéon se expone un fragmento del archivo de texto que se utilizé para lan-
zar la mayor parte del cdlculo en el cluster emt500 del departamento. Como se observa se
trata de una recopilacion de los comandos disponibles en el manual “Text Command List”
de FLUENT. Estos comandos se introducen por consola y son equivalente a controles que
se realizan en la interfaz gréfica del programa. La manera de hacer que el software lea
este tipo de instrucciones directamente al iniciarse es activar la opcion Use Journal File
y especificar la ruta donde se encuentra.

Archivo de texto

/file/read-case /data/groupcfd/PFC_2014/PFC_Diaz_de_Argandona/Recalculo/Recalculo_200000_351.cas
/file/read-data /data/groupcfd/PFC_2014/PFC_Diaz_de_Argandona/Recalculo/Recalculo_200000_351.dat
/define/boundary-conditions/pressure-inlet inlet yes no 300000 no 100000 no 408 no yes yes no 2.6 no 64 no no 1
/solve/set/p-v-controls 3 0.5 0.5

/file/write-case /data/groupcfd/PFC_2014/PFC_Diaz_de_Argandona/Recalculo/RECALCULO_300000_408.cas
/solve/iterate 5000
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yes
/file/write-data /data/groupcfd/PFC_2014/PFC_Diaz_de_Argandona/Recalculo/RECALCULO_300000_408.dat
exit

Con tal de comentar lo que se realiza en este fragmento, se leen archivos .dat y .cas de un
caso que ya haya sido resuelto con anterioridad y se tenga la certeza de su buena conver-
gencia. Se varia la condicion de inlet aumentando la presion de la caAmara de combustion
y la temperatura segun la Ecuacion [4.1] Se especifica el valor del nimero de Courant, se
guarda el nuevo fichero .cas, se itera un total de 5000 veces y se guardan los datos. Por
ultimo es conveniente siempre cerrar el programa para evitar fallos.

Se han utilizado numerosos scripts de este tipo para realizar los diferentes cédlculos que se
han llevado a cabo. A continuacién se exponen los diferentes estudios que se han realizado
sobre la tobera.

4.6.3. Postproceso.

Una vez se tengan los resultados de los cdlculos realizados, es clave ser capaz de ex-
presarlos de forma ilustrativa e intuitiva de forma que queden claras las conclusiones, los
efectos, las mejoras u optimizaciones que se quieren analizar. Para ello, el propio software
de FLUENT tiene las herramientas necesarias y suficientes para cubrir los resultados de
los cuatro estudios realizados.

Se hard uso de las representaciones de contornos de variables a lo largo de todo el campo
fluido, asi como de campos de vectores que muestren la direccién y la magnitud de la
velocidad del flujo en toda la zona fluida. Estas herramientas se hallan en el apartado de
Graphics and Animations del programa.

Por otra parte también se hard uso de las representaciones graficas de alguna variable
a lo largo de algiin contorno o pared en concreto, para o bien ver la evolucién a lo largo
del contorno o bien comparar el comportamiento de una variable localmente entre dos
casos diferentes. Para ello se hara uso de la herramienta Plots del programa.

Por ltimo, también se utilizaran reportes de resultados de algunas magnitudes como
bien son el empuje sobre las paredes de la tobera o el gasto masico global en todo el do-
minio. Para este tipo de resultados se hara uso de la herramienta Reports del programa.

4.7. Estudios realizados.

4.7.1. Analisis del proceso de arranque del motor cohete.

El primer estudio que se ha realizado sobre la tobera de estudio ha sido un arranque
pseudo-estacionario del motor cohete del que forma parte. Como se ha dicho anterior-
mente en el presente texto, esta decision se basa en un menor gasto computacional para
llevar a cabo el arranque, obteniendo un resultado final igual a una resolucién transitoria.

2013 - 2014



IGNACIO DiAZ DE ARGANDONA Pégina 113 de[170]

Puesto que el resto de estudios que se van a llevar a cabo tendran como punto de partida
la solucion final del arranque, es un paso clave en el desarrollo del trabajo completo.

Se hace aumentar la presién de la cdmara de combustién (implementada como el in-
let de la parte convergente de la tobera) desde la presiéon ambiente a nivel del mar a la

que se inicializa la solucion total hasta la presién en camara de disenio que figura en la
Tabla [l

Una vez arrancado se estudiara el patrén de flujo que se ha obtenido, comparandolo

con Las Figuras [2.14] y 2.15

4.7.2. Analisis de un ascenso de la tobera SL - 22 km.

Una vez se tiene arrancado el motor cohete, es interesante someter al aerospike a una
de las misiones por las que destacan sus especiales caracteristicas: la compensacion de la
altitud. De nuevo se realiza un estudio pseudo-estacionario para optimizar el coste compu-
tacional. Como se ha comentado, pese que el vehiculo al que pertenece estaba pensado
para realizar misiones a mas de 100 km de altitud, se hara ascender hasta 20 km. Esto
es asi principalmente por el rango de validez del modelo de atmésfera que se ha elegido
(1.5.A.). Esto permitird observar los fenémenos de subexpansién que se producen, y cémo
son gestionados por el sistema aerospike.

Como se observard en el apartado de resultados, el estudio del ascenso de la tobera
aerospike resultara en un fenémeno peculiar al obtener la evolucién del empuje. Con tal
de intentar obtener la causa de este fenémeno, se debera crear una nueva geometria.
Consistira en una rampa del spike prolongada continuando la tendencia de su contorno
hasta que la base del mismo sea un 50 % de la original. La forma final del nuevo spike se

muestra en la Figura [4.24]
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Figura 4.24: Nueva forma del spike para estudio del empuje.

Sobre esta nueva geometria se implementara una malla similar a la de la geometria original,
se anadira la parte convergente de la tobera y se resolvera el ascenso como en el caso
original.

4.7.3. Anadlisis de los efectos de flujo secundario en la base del
spike.

Otro punto interesante acerca del aerospike concreto que se estudia, es la introduccion
de flujo secundario a través de la superficie porosa que cubre la base de cuerpo central.
Como se nombra en [11], existen estudios que afirman que esta introduccién de flujo en la
zona de recirclulacién mejor la eficiencia de la tobera y es capaz entonces de producir un
mayor empuje. Se comprobard este resultado introduciendo un flujo igual al 1%,2 %, 5%
del flujo total trasegado por la tobera.

Ademas se diferenciara la introduccion de aire atmosférico y productos de la combustion
a través de la superficie porosa de la base.

4.7.4. Analisis de la expansiéon ante actuacion de geometria va-
riable.

Como se comprobara en los estudios realizados, la geometria estudiada subexpande el
flujo en la parte divergente a nivel del mar. En este itlimo estudio se aborda la introduc-
cién de una geometria variable que sea capaz de expandir mas el flujo antes de expandir
en la atmosfera, de forma que las condiciones de expansion sean 6ptimas. Se intentard ob-
servar por tanto el ratio de areas optimo para la tobera estudiada, y las variaciones en
rendimiento que esto provoca.
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Se ha aumentado para ello el ratio de areas de salida-garganta de la célula de expansion.
En la geometria inicial, el area de salida del divergente (que se recuerda que es rectan-
gular) era de 26,936 in?, y el drea de la garganta (que se recuerda que es circular) era
de 2,158 in?. En definitiva, el ratio de dreas era de ¢ = 12,483. Este ratio ha sido au-
mentado progresivamente hasta aumentarlo en un 40 % respecto del original. Ademads, en
el se ha aumentado la longitud de la parte divergente de la célula de expansién un 20 %
para obtener incrementos de area transversal no demasiado bruscos. El valor inicial de
esta longitud de la parte divergente era 3,71 ¢n. Con esto se espera observar el cambio de
las condiciones de sub-expansion a las de sobre-expansién, y por tanto deducir el valor
optimo. Todo el estudio se ha simulado a nivel del mar, en banco de pruebas.

La Figura muestra la forma resultante de generar las nuevas geometrias sobre el
aerospike.

0.000 7.000 (in)

3500

(a) Incremento del ratio de dreas un 20 %. (b) Incremento del ratio de dreas un 40 %, y en
longitud un 20 %.

Figura 4.25: Nuevas formas de los divergentes de la tobera.
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5.1. Analisis del proceso de arranque del motor cohe-
te.

Antes de comentar los resultados obtenidos para el arranque del motor cohete, cabe
comentar y justificar la introduccién de la parte convergente que se generd de forma
relativamente arbitraria para conseguir modelar la tobera. Como ya se ha dicho, la funciéon
de esta parte del dominio era tan sélo llevar a cabo una expansién del flujo subsénico hacia
la garganta aumentando su velocidad y consiguiendo bajo cierta magnitud de la presion
en camara el bloqueo de la misma. Es por tanto necesario comprobar que esta funcion
ha sido completada con éxito y que, por una parte, cuando la garganta es bloqueada, la
parte divergente de la tobera entra en accién y el flujo comienza a expandirse hacia la
pared y, por otra, que el nimero de Mach de la garganta no supera la unidad en ningin
caso. Para demostrar esto se han realizado las ilustraciones de la Figura [5.1] En ellas se
muestra incialmente el flujo subsénico que a partir de la garganta continta paralelo al
eje de la parte convergente, y posteriormente el flujo que bloquea la tobera y comienza a
expandirse en el divergente a velocidades supersonicas.

(a) Expansién subsénica de la tobera. p. = 2 bar.

(b) Bloqueo de la tobera. Expansién en el divergente. p. = 6 bar.

Figura 5.1: Expansion en el divergente de la tobera. Bloqueo.

Se observa por inspeccion del cédigo de colores que las flechas que salen de la garganta de
la tobera en ningiin momento superan la unidad, lo que da a entender que el bloqueo
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se estd llevando a cabo correctamente, sin anomalias. en la Figura [5.2] se observa la
estabilizacién del nimero de Mach en la garganta de la tobera ante un incremento de
la presion en camara. Como se observa la solucién estable no rebasa la unidad.

Estabilizacion del niimero de Mach

1.1

Niimero de Mach

57150 5850 5950 6050 6150 6250 6350

[teraciones

Figura 5.2: Estabilizacién del nimero de Mach en la garganta
de la tobera.

En este primer estudio, lo mas caracteristico es el patron de flujo que se va consolidando
alrededor del aerospike y que, en condiciones de diseno, deberia ser el que resulta en
mejor rendimiento de la tobera. La Figura muestra el estado final de las soluciones en
el arranque, correspondiente a una presion final de 59 bar.

Figura 5.3: Contorno de Mach para p. = 59 bar.

Se observa como en la configuracién final con la presién en camara de diseno no existen
ondas de choque a lo largo de la rampa del spike. La tnica onda de choque en la pared
del spike se localiza en el vértice tltimo de la rampa, y se encarga de realizar la ultima
y brusca deflexion del flujo en direccién axial. Se muestra un detalle de este fenémeno
en la Figura [5.4, Por otra parte, existen sucesivas ondas de choque a lo largo del limite
aerodinamico del tubo de corriente, que tienen la misma funcién de deflexion del flujo y
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contencién de la zona supersénica. En la Figura[5.4] también se observa cémo esta onda de
choque en la base también deflecta el flujo que procede de la zona de recirculacion que se
analizard a continuacion. Es por tanto esta zona una zona crucial donde confluyen varios
efectos que tienen su contribucion en el rendimiento total de la tobera.

—~1.50e+05

6.60e+04

3.80e+04

1.00e+04

Figura 5.4: Flechas coloreadas segtn la presion estatica. Onda
de choque del flujo al abandonar la rampa del spike.

Sin embargo, a lo largo del arranque esta onda de choque que se localiza en el vértice
ultimo del spike ha ido recorriendo la rampa tal y como se muestra Figura [5.5 De esta
manera el flujo se ha ido adaptando a la geometria de la rampa, produciendo pérdidas
transitorias en el arranque debido a los desprendimientos y otros fendémenos caracteristicos
de las ondas de choque. Se observa como para presiones anteriores a la de diseno la onda
de choque ya no se localiza en la rampa y se consolida en el vértice comentado.
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(a) p. =2 bar (b) pe =10 bar

(¢) pe = 20 bar (d) pe =29 bar

L N

(e) pe = 38 bar (f) p. =47 bar

Figura 5.5: Contornos de Mach. Avance de la onda de choque
durante el arranque.

Este mismo fenémeno puede también verse en la Figura donde se ha computado la
presion estatica en la rampa referenciada a la presion en camara correspondiente a cada
fase del arranque. En el punto de diseno la onda de choque, como se ha comentado, no se
localiza propiamente en la rampa, si no justo al final de esta. Otro fenémeno que puede
observarse
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Presion estatica en la rampa

0.20
0.16 Pc = 10 bar
Pc = 20 bar
) 0.12
ol \\ Pc = 30 bar
~
A 0.08 ——Pc = 40 bar
Pc = 50 bar
0.04 Pc = 60 bar
A
0.00
0 0.5 1 1.5 2

Longitud de la rampa (in)

Figura 5.6: Presion estéatica a lo largo de la rampa durante el
arranque.

De hecho, precisamente por el hecho de que la onda de choque cuando la presion es la
de diseno ya ha abandonado la rampa, el campo de presiones de la pared de la rampa no
sufrird variaciones ante perturbaciones aguas abajo de la onda de choque. Esto no entra
en contradiccién con una de las caracteristicas clave de este tipo de toberas. En apartados
anteriores se ha afirmado que las aerospike tienen la capacidad de compensar incrementos
de altitud a partir de la variacién de su campo de presiones. Este campo de presiones que
varia no es otro que el del interior del tubo de corriente que expande en la atmosfera, y
se observard su evolucién en el estudio correspondiente.

Es interesante observar los efectos que tienen estas ondas de choque oblicuas en el patron
de flujo de la tobera aerospike. En concreto, la Figura muestra para una presion de
20 bar (que aparece también en la Figura en color gris) la comentada onda de choque
oblicua en la rampa.
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(b) Vectores de Mach. Detalle del desprendimiento del flujo en la zona de la
onda de choque.

Figura 5.7: Efectos del arranque sobre el patréon de flujo en el
spike. p. = 20 bar.

Los efectos de este fendmeno son claramente adversos para el rendimiento de la tobera.
La Figura (b) muestra como la onda de choque produce autométicamente el despren-
dimiento del fluido de la pared del spike. La compresién de la onda frena el flujo y pierde
energia. Puesto que la presion aguas abajo es aun mayor a la local en esta zona, el flujo
desenergizado no tiene la capacidad de hacer frente a un gradiente de presiones adverso,
y remonta la rampa del spike produciendo el desprendimiento.

La Figura[5.§8|ilustra con flechas coloreadas segin el nimero de Mach local la recirculacién
que se genera en la parte central del spike.
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Figura 5.8: Vectores de niimero de Mach en la zona de recircu-
lacién del aerospike.

Esto, como se explica en el Capitulo [2| supone una pérdida en el rendimiento de la tobera
que se intentarda mejorar introduciendo flujo secundario en estudios posteriores. La pérdida
de rendimiento es basicamente debida a una pérdida de presion en la pared de la base del
spike. La Figura compara los valores de la presién estatica en la base con la presion
ambiente, demostrando este fenémeno (cabe comentar que se han computado tan sélo los
valores de la mitad de la base, atendiendo a la simetria del problema).

Presion estatica en la base del spike

Presion en la base
Media en la base

= = = Ambiente

Longitud de la curva (in)
(e}
NS

it 8 9 10 11

Presién estatica (bar)

Figura 5.9: Comparacién de presion estatica en la base del spi-
ke. p. = 59 bar.

Se destaca también que a nivel del mar la configuracién geométrica elegida (con una rela-
ci6én de dreas determinada) ya sufre cierta subexpansién, como se puede ver en la Figura
Es decir, la relacion de areas entre la garganta y la seccion de salida de la parte di-
vergente no consigue expandir el flujo lo suficiente como para alcanzar la presiéon ambiente
exterior. En consecuencia, el flujo al adentrarse en la zona con limites aerodinamicos atin
diverge ligeramente para poder alcanzar la presion exterior a la salida del spike.
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Figura 5.10: Contorno de presién. Subexpansion de la tobera.
Pe = 59 bar.

5.2. Analisis de un ascenso de la tobera SL - 22 km.

En este caso, teniendo el motor cohete arrancado, se busca observar el comportamiento
del patrén de flujo a medida que la presion ambiente en la que esté confinada la expansion
en el spike desciende.

Como se ha comentado anteriormente, a nivel del mar la tobera ya se encuentra subexpan-
diendo el flujo, por lo que es de esperar que al aumentar la altitud, que no es otra cosa que
disminuir la presiéon exterior, este fenémeno sea mas y mas acusado. Esto provocara que
el rendimiento de la tobera descienda.

A continuacién, en la Figura se muestra el patrén de flujo al aumentar la altitud
aproximadamente 18 km. Como se observa, la expansion del flujo en la atmdsfera es mu-
cho més acusada y se alcanzan nimeros de Mach méas grandes que en el caso a nivel del
mar. Es interesante apreciar cémo al intensificarse la expansion en la atmodsfera aparecen
dos contornos divergentes respecto al eje de simetria que se especifican en la Figura [2.15
(denominado choque de fuga), también queda totalmente definido el contorno envolvente
del tubo de corriente del aerospike, que esta delimitado por ondas de choque también.
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(a) Contorno de Mach a 88 m. (b) Contorno de Mach a 1500 m.

(¢) Contorno de Mach a 3000 m. (d) Contorno de Mach a 5000 m.

. N
i

(e) Contorno de Mach a 9000 m. (f) Contorno de Mach a 11600 m.

4=

(g) Contorno de Mach a 14800 m. (h) Contorno de Mach a 17500 m.

Figura 5.11: Contornos del nimero de Mach durante el ascenso.

En la Figura se ha escogido la imagen correspondiente a 14800 m y se ha superpuesto
sobre ella las identificaciones realizadas en la Figura [2.15] Con esto queda demostrada la
buena caracterizacién del flujo mediante el software.
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Outer jet boundary 5
/ Envelope shock

Recirculation zone - . M>1
Stagnation point

Figura 5.12: Contorno de Mach. Identificacién de contornos y
zonas caracteristicas en el patron de flujo del aerospike. Altitud
14800 m.

Ademas, la zona de recirculacion ha sido progresivamente reducida y ahora no tiene tanta
extension. La Figura muestra este fenémeno.

Figura 5.13: Nimero de Mach en la zona de recirculaciéon. z =
18 km.

Tal y como se ha comentado en el apartado anterior, en el estudio del ascenso el campo de
presiones a lo largo de la rampa del spike se ha mostrado invariable, ya que puesto que la
onda de choque se encuentra aguas abajo de esta zona, cambios y perturbaciones del flujo
en la atmésfera exterior no tienen influencia sobre la rampa del spike, la informacién es
incapaz de viajar hasta ella. Sin embargo, es obvio que el tubo de corriente que expande
en la atmosfera es totalmente diferente a 18 km que a nivel del mar.

Es conveniente analizar cémo influyen todos estos fenémenos de expansién y recircula-

cion en el rendimiento resultante de la tobera que se analiza. Es decir, poder computar
si al ascender con geometria invariable el empuje generado por la tobera asciende o des-
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ciende. Un pequeno estudio sobre esto se realiza a continuacién, anadiendo también una
comprobacion de la sensibilidad de esta magnitud ante cambios geométricos en el spike.

5.2.1. Estudio del empuje de la tobera en el ascenso.

Por una parte, seria de esperar que una mayor altitud mejorara el rendimiento de la
tobera por el hecho de minimizar la zona de recirculacién, pero por otra parte la excesiva
subexpansion de la tobera es indice de bajo rendimiento. La mejor manera de corroborar
esto es analizar la evolucion del empuje de la tobera a lo largo del ascenso realizado. La
Figura [5.14] muestra la evolucién del empuje en todo el recorrido. Como se observa, los
fendomenos perjudiciales para el rendimiento de la tobera son en este caso mas acusados,
y el empuje desciende con la altura.

0 Empuje con la altitud del aerospike

80
70
60
50
40
30
20
10

Empuje (kN)

0 5000 10000 15000
Altitud (m)

Figura 5.14: Empuje del aerospike a lo largo del ascenso.

Si se comparan las Figuras y se puede comprobar céomo el sentido que toman
las flechas de velocidad local del fluido en la pared del spike varia. Ya se ha demostrado
que la zona de recirculacién en cualquier caso produce una pérdida de presion local que
se traduce en menor rendimiento. Asumiendo esto, se puede afirmar que las particulas
fluidas en recirculacién que impactan (y por lo tanto se frenan) con la base del spike pro-
porcionan, por el principio de conservacion de la cantidad de movimiento, cierto empuje.
Si se comparan ambas imagenes, se puede observar cémo a 18 km las lineas de corriente
que tienen este comportamiento son mucho menores. Es decir, que en este caso existe una
menor contribucién al empuje, lo que se traduce en atin peor rendimiento. En definitiva,
la reduccién de la zona de recirculacién producida por la interaccién entre los dos tubos
de corriente tiene efectos negativos en el rendimiento de la tobera, haciendo que el empuje
disminuya.

Con tal de demostrar graficamente esta comparacién se muestra la Figura donde se
compara la misma gréafica de la Figura|5.9|con la presién estatica en la base de la tobera a
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18 km. Graficamente ya se observa la mayor diferencia que existe entre la presion ambiente
y la distribucién de presiones sobre la base para el caso a nivel del mar. Esta diferencia,
que en ultima instancia es la que produce el empuje por presion en esta cara demuestra
claramente que el aumento de altitud no beneficia el rendimiento de la tobera en lo que
respecta a la base del aerospike.

Presion estatica en la base del spike

—~
=i : : (0] |
o r— (0]
e (9}
% 0.4 @ 1 (5] 1 0 m
fay] [ ] : 8 |
< :: H Q | 18 km
fav] 0.3 [ 4 : 8 |
— ! b1 | © Media 0 m
O ] 8 |
= 0.2 H 9 | ® Media 18 km
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E 0.1 | 8 : Ambiente 0 m
;C(:D i g T Ambiente 18 km
@] 0 1 1
—
0 2 A 6 8 10

Presién estatica (bar)

Figura 5.15: Comparacién de la presion estatica en la base del
spike con la altitud.

Es caracteristico el hecho de que el empuje sufre una fuerte caida en un punto determina-
do, para luego seguir descendiendo de manera muy leve, en lo que podria ser considerado
un minimo. Es por tanto interesante llevar a cabo un pequeno estudio alrededor de este
punto concreto, ya que puede convertirse en un factor de disefio a tener en cuenta.

Si se analiza la secuencia de imégenes de la Figura [5.11] las dos burbujas o tubos de
corriente de cada célula de expansiéon del spike entran en contacto entre los 3000 m y los
5000 m en la zona del eje de simetria. Automaticamente, la zona de recirculacion colin-
dante a la base del spike se ve altamente reducida (Figura. Esto se produce de forma
realmente rapida y brusca, de forma que es de esperar que el rendimiento de la tobera
sufra el mismo tipo de cambio. Puesto que a partir de este punto el empuje contintia una
tendencia suave e incluso constante, el estudio realizado entre nivel del mar y la altitud
de 18 km es valido en las cercanias de este escalén.

Puesto que a priori no existe ningin fenémeno aerodinamico o atmosférico que pueda ha-
ber causado esta discontinuidad en el empuje, se deduce que la causa puede ser con alta
probabilidad la geometria del spike, ya que dependiendo de lo extensa que sea la base del
mismo los tubos de corriente de ambos lados interaccionaran antes o después. Por ello, se
ha variado esta magnitud de la base del spike a la mitad y se ha relanzado el calculo del
ascenso. A continuacién se comparan los resultados convenientes con el ascenso original.

La Figura [5.16] muestra de nuevo la secuencia de imagenes del ascenso para la nueva
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configuracion geométrica y las mismas altitudes.

) Contorno de Mach a 88 m. ) Contorno de Mach a 1500 m.
E E

) Contorno de Mach a 3000 m. ) Contorno de Mach a 5000 m.
E E

) Contorno de Mach a 9000 m. ) Contorno de Mach a 11600 m.

[ l

~

) Contorno de Mach a 14800 m. ) Contorno de Mach a 17500 m.

Figura 5.16: Contornos del niimero de Mach durante el ascenso.
Nueva geometria.

Pese a que por el reducido nimero de tomas realizadas no se consigue apreciar, el hecho
de que el spike ha sido alargado y la altura de la base es mas reducida, ha facilitado que el
acoplamiento entre los dos tubos de corriente haya sido mas suave y durante un rango de
altitudes mas amplio. Aun asi, la configuracién final es igual y se produce una reduccion
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importante de la zona de recirculacion. La Figura muestra un detalle de la zona de
recirculacion entre dos altitudes donde los tubos de corriente pasan de ser independientes
a interactuar entre si.

(a) Flechas segiin Mach a 3000 m. (b) Flechas segiin Mach a 9000 m.

Figura 5.17: Detalle de la zona de recirculaciéon con la nueva
geometria. Comparacion en diferentes altitudes.

Pese a que se sique produciendo una reducciéon del nimero de lineas de corriente que
impactan en la base (produciendo empuje), de forma proporcional la reduccién es menor.
En definitiva, se podria decir que el flujo sufre una menor variacién entre el estado donde
los tubos de corriente no interactuan y cuando si lo hacen. Por eso es de esperar que el
salto de empuje en este caso sea menos acusado. La Figura muestra un detalle de la
zona donde se produce el salto en el empuje para las dos configuraciones geométricas.

Comparacién de empuje con la altitud

48
46
b4
42
40
38
36
34
32
30
2500 3000 3500 4000 4500
Altitud (m)

Original

Nueva rampa

Empuje (kN)

Figura 5.18: Comparacién de los saltos de empuje con la altitud
para las dos configuraciones geométricas de la rampa.

En efecto, es cierto que el salto que se produce en el empuje generado es considerablemente
mas leve, pero existe. La Tabla muestra el incremento proporcional en porcentaje de
los valores antes y después del escalén para las dos configuraciones geométricas. Se observa
claramente el mejor comportamiento de un truncamiento menos acusado.
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Conf. geométrica  Pérdida de empuje

Original 12,94 %
Truncamiento 50 % 3.07%

Tabla 5.1: Pérdida de empuje en el escalén para las dos confi-
guraciones geométricas.

Queda demostrado por tanto que la configuracién de la rampa del spike, asi como de su
base, es un parametro importante a la hora de disenar aerospikes para misiones determi-
nadas ya que, ademés de que generan una discontinuidad en el empuje a tener en cuenta
en un ascenso, los valores de esta magnitud una vez alcanzado este punto son relativa-
mente constantes. Es decir, que el maximo empuje que desarrollara la tobera a partir de
cierta altura queda determinado, entre otros factores, por la geometria del spike.

Se ha visto por tanto que el empuje que desarrolla la tobera aerospike es afectada en
alta medida por el area efectiva de la base que recibe flujo incidente. De alguna forma,
el acoplamiento entre los tubos de corriente a ambos lados del spike reduce esta seccion
inundando parte de la zona de recirculacién y mermando esta contribucion. Seria por
tanto interesante poder computar el darea efectiva que contribuye al empuje en funcién de
la altitud para diferentes configuraciones geométricas de rampa y base (es decir, diferentes
truncamientos). Puesto que este estudio escapa los objetivos de este texto, se plantea como
un interesante trabajo futuro de profundizacion en el ambito.

5.3. Analisis de los efectos de flujo secundario en la
base del spike.

Como se ha visto en el apartado anterior, el rendimiento de la tobera desciende bajo
ciertas condiciones. Incluso cuando la tobera se configura con una relaciéon de expansion
optima, la eficiencia con la que se estd operando no es la éptima. Tal y como se comenta
en las investigaciones de Ito y Fuji [11], la introduccién de flujo secundario a través de la
base del spike puede mejorar el rendimiento.

Lo primero que se debera verificar es el cambio en el campo fluido de la zona de la
base del spike al introducir el flujo secundario. Seguidamente, habra que comprobar si los
valores del empuje generado han aumentado. Si esto ocurre, se habra conseguido aumen-
tar la presion en la base del spike anadiendo un nuevo término a la ecuacion del empuje,
obteniendo la Ecuacién 2.271

La Figura muestra la configuracion de la zona de recirculacién cuando se introduce

un flujo secundario del 5 % del total. Se han representado flechas en la direccién y sentido
de la velocidad local en cada punto, coloreadas en funcién del niimero de Mach local.
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Figura 5.19: Zona de recirculacién en la base del aerospike.
Flujo secundario del 5% del total.

Como es logico, en las zonas muy cercanas a la pared el flujo que gobierna ahora es el
que es expulsado a través de la base, por lo que la presién local en esta zona, que en
ultima instancia es la que determina el empuje generado en la misma varia, crece, y hace
aumentar el empuje.

La Figura [5.20| compara la magnitud de la presién estatica en la seccion de la base del
spike para el caso original sin flujo secundario y para el caso con el flujo secundario del
5%. En el eje x se representa la magnitud de la presion estatica en Pa, y en el eje y la
longitud de la base medida desde el eje de simetria hasta los extremos.

Presion estatica con flujo secundario
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Figura 5.20: Comparacion de la presién estatica en la base del
spike.

Directamente observando los valores de la presion estatica local en cada punto se demues-
tra que la introduccion de flujo secundario produce un incremento de presion con respecto
a la ambiente (que coincide con la presion 0 %) que se traduce en empuje. De forma més
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visual las medias muestran el mismo efecto.

Se han computado los datos de empuje generado sobre la totalidad del spike en valor
absoluto comprendiendo todas las contribuciones. Para ello se han realizado dos estudios
diferentes en funcion del tipo de fluido que se esta expulsando. El motor cohete funciona
con propelente hidrégeno liquido, pero ademaés viaja a través de aire. Por un lado se ha
supuesto que parte de los gases de la combustion son expulsados a través de la super-
ficie porosa de la base del spike; por otra, se ha supuesto que se expulsa simplemente
aire exterior comprimido por el propio cohete mediante cualquier sistema convencional
de canalizacion. De esta manera se testara la contribucién de las cualidades del fluido al
empuje global.

La Tabla[5.2l muestra los datos de empuje generado sobre la totalidad del spike para flujos
secundarios de 0%, 1%, 2 %, 5%,. Cabe comentar que puesto que la superficie se supone
porosa, pese a que para el calculo se supone como inlet, para computar el reporte de
empuje se ha cambiado la condicion a wall.

Y%aire Empuje Incremento

0% 78,384 kN _

1% 91,045 kN 16,15 %
2% 87,604 kN 11,88%
5% 87,134 kN 11,16 %

Tabla 5.2: Empuje generado al introducir aire a través de la
base del spike.

Como se observa, la introduccién de aire por la base del cuerpo central puede llegar a
aumentar el empuje global generado en un 16,15 % si se introduce el 1% de todo el gas-
to masico trasegado por la tobera. Pese que en efecto es un incremento pequeno, no es
despreciable. Cabe destacar el hecho de que a partir de este porcentaje un sangrado con
mayor gasto masico produce incrementos de empuje menores respecto del original. Se co-
noce que el sangrado suele estar alrededor del 1—2 %, por lo que el resultado es coherente.

A continuacién se analizan los efectos de introducir gases de la combustion. La Tabla [5.3
repite el mismo criterio.

Yocomp. Empuje Incremento

0% 78,384 kN —

1% 89,431 kN 14,09 %
2% 88,940 kN 13,47 %
5% 86,306 kN 10,11%

Tabla 5.3: Empuje generado al introducir gases de la combus-
tion a través de la base del spike.

De nuevo se obtiene un resultado méximo para un sangrado del 1%. Sin embargo en este
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caso el resultado obtenido es menor que en el caso de introducir aire atmosférico. Esto
lleva a pensar que, al menos en vuelos a relativamente baja altitud, es recomendable hacer
fluir aire y no productos de la combustion. Esto, como es légico, es beneficioso para el
rendimiento del proceso de combustion.

5.4. Analisis de la expansién ante actuacién de geo-
metria variable.

El dltimo estudio realizado en la tobera versa sobre los efectos de una geometria
variable en la célula de expansion de gases de la combustion. Se insiste en comentar que
en la Figura se observa cierta subexpansion de la tobera a nivel del mar. Puesto que
este efecto para cualquier misién operada sobre esta altitud (todas) es més acusado, y
peor en términos de rendimiento, es interesante intentar mitigarlo.

5.4.1. Primer aumento del ratio de areas.

En el primer intento se ha aumentado el ratio de areas hasta un e = 14,979, obteniendo
un drea transversal de salida de la célula de expansion de 5,685 in. La Figura [5.21] muestra
el contorno del nimero de Mach que se obtiene al disponer esta tobera a nivel del mar
con la presion en camara de diseno de la tobera original.

Figura 5.21: Contorno del nimero de Mach para un divergente
con un ratio de areas un 20 % mayor que el original.

Si bien comparar esta imagen con la Figura (b) no ofrece ninguna conclusién intere-
sante, no ocurre lo mismo si se analizan algunos datos numéricos. La Tabla muestra
los datos del empuje generado por la tobera en el caso original y en el caso de aumentar
el ratio de dreas un 20 %.
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€e=12,483 €= 14,979
Empuje 78,384 kN 188,284 kN

Tabla 5.4: Comparacion del empuje para las dos configuracio-
nes del divergente.

Se observa un claro aumento del empuje. En concreto, se ha conseguido aumentar la cifra
en un 140,2%, lo cual es un valor muy a tener en cuenta. Se concluye por tanto que
un aumento relativamente leve de la configuracién geométrica de la tobera se traduce en
incrementos muy importantes del rendimiento de la misma. La posible explicacion a este
fenémeno se basa en que al encontrarse originariamente subexpandiendo el flujo, cualquier
variacién que permita acercarse a la configuracion 6ptima tiene efectos muy positivos.

Aun asi, puesto que se sigue observando subexpansion en la tobera, se da un siguiente
paso.

5.4.2. Segundo aumento de la relacién de areas. Alargamiento
del divergente.

En este caso, se vuelve a aumentar el ratio de areas entre salida y garganta (e = 17,975),
pero ademads se extiende la longitud de la parte divergente de la tobera un 20 % (4,453 in).
Con esto lo que se pretende es conseguir que la subexpansion que sufre la tobera generada
sea reducida o, en el mejor de los casos, mitigada.

La Figura muestra de nuevo el contorno del nimero de Mach para esta nueva confi-
guracion.

Figura 5.22: Contorno del nimero de Mach para un divergente
un 20 % més largo y con un ratio de dreas un 40 % mayor que
el original.

De nuevo se pueden extraer pocas conclusiones a partir del contorno del niimero de Mach
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en el dominio. La Tabla muestra los datos del empuje para las tres configuraciones
analizadas.

€=12,483 €= 14,979 €= 17,975
Empuje 78,384 kN 188,284 kN 186,447 kN

Tabla 5.5: Comparaciéon del empuje para las tres configuracio-
nes del divergente.

Se observa que de nuevo respecto de la configuracién inicial el empuje ha aumentado.
Esto es debido a que, como se ha comentado, aumentando estas magnitudes se consigue
que la subexpansién de la tobera sea menos acusada lo que aumenta consecuentemente el
rendimiento de la misma.

Sin embargo es interesante analizar las cifras correspondientes a las dos geometrias nue-
vas. El empuje generado al aumentar inicamente el ratio de areas un 20 % es mayor que el
resultante de aumentarlo un 40 % paralelamente a hacer el divergente un 20 % més largo.
En cierto modo, se ha encontrado un comportamiento que deja entrever 6ptimos de la
relacion de areas y de la longitud del divergente para obtener un rendimiento méximo.
Es posible que al alargar la parte divergente de la tobera se esté excediendo una longitud
optima y por tanto se estén llevando a cabo pérdidas a lo largo del divergente. En cuanto
al ratio de &reas, puesto que las lineas de corriente siguen siendo divergentes una vez
abandonan la tobera, se puede afirmar que ain es demasiado pequeno.

Puesto que encontrar este punto requeriria un estudio detallado y exhaustivo de todas
las combinaciones posibles entre ratios de dreas y longitudes del divergente, y esto escapa
a los objetivos de este texto, este estudio se plantea como posible continuacion de la
investigacion en trabajos futuros.

2013 - 2014



Conclusiones

Contenidos
[6.1. Conclusiones por estudios.| . . . . . . . ... ... ... 141
[6.1.1. Analisis del proceso de arranque del motor cohete.| . . . . . . . 141
6.1.2. Analisis de un ascenso de la tobera SL - 22 km.J. . . . . . . .. 141

16.1.3.  Analisis de los efectos de flujo secundario en la base del spike.|. 142

|6.1.4. Analisis de la expansion ante actuacion de geometria variable.|. 142

[6.2. Conclusiones globales.|. . . . . . ... ... ............ 143

[6.2.1. Consecucion de objetivos.| . . . . . . ... ... .. ... .. .. 143
[6.2.2. Valoracién finall . . . ... .. ... ... ... ... ...... 144







IGNACIO DIAZ DE ARGANDONA Pégina 141 de [170]

6.1. Conclusiones por estudios.

6.1.1. Analisis del proceso de arranque del motor cohete.

En este primer estudio el objetivo principal era caracterizar el flujo a través de una
tobera aerospike y, debido principalmente a la falta de datos al respecto en el departa-
mento, conseguir unos resultados coherentes. Puesto que la geometria habia sido generada
exclusivamente para el presente trabajo, existe un objetivo paralelo en este estudio prime-
rizo. Se ha tenido que definir una geometria correctamente dimensionada y caracterizada,
asi como una malla de discretizacion 6ptima para el tipo de problema a resolver.

Por una parte, el desarrollo geométrico, asi como la discretizacion del dominio, se ha
llevado a cabo correctamente y se ha conseguido afianzar los conocimientos pertinentes.
Ademas, esto ha servido para englobar un trabajo de principio a fin, en el que todos los pa-
sos han sido realizados por el mismo estudiante, lo cual es tan gratificante como completo.

En lo referente a resultados, se ha conseguido muy satisfactoriamente llevar a cabo el
arranque, y conseguir trabajar con el software para obtener resultados coherentes y simi-
lares a los mostrados en el Capitulo[2] A partir de los contornos obtenidos se ha conseguido
identificar estructuras del flujo del aerospike descritos en estudios realizados anteriormente
y presentes en la bibliografia. Por ello, se considera exitoso este primer estudio.

6.1.2. Analisis de un ascenso de la tobera SL - 22 km.

Una vez se ha tenido arrancado el motor, se pretendia visualizar el comportamiento
de esta tobera en una mision tipica que deberia desarrollar en la realidad. El ascenso
ha servido para poder, por una parte, identificar el comportamiento del flujo cuando la
presiéon exterior decrece. Se recuerda que una de las caracteristicas clave de este tipo de
toberas era la compensacién de altitud (en comparacién con toberas convencionales).

Se ha conseguido de nuevo caracterizar un patrén de flujo satisfactorio y coherente con la
informacion que se tiene a la fecha de realizacion de este trabajo.

Debido que se observaba una gran subexpansién, se ha computado el empuje genera-
do por la tobera a lo largo de todo el ascenso. Se ha comprobado que con la geometria
que se ha calculado (aproximada a la real) el empuje decrecia a lo largo del ascenso. Lo
méas interesante de este estudio no ha sido la comentada tendencia, si no el repentino
escalén que sufria esta magnitud al rebasar cierta altitud. Se ha podido obtener una co-
rrelacion entre este escalon y la interaccion entre los tubos de corriente que se desarrollan
a los dos lados del spike. Este fenémeno, en gran parte determinado por la geometria
y amplitud del truncamiento del spike, ha sido sometido a estudio. Se ha comprobado
c6mo una disminucién del truncamiento (en concreto un 50 %), no sélo ha menguado la
magnitud del escalon del empuje, si no que el comportamiento general de la tobera era de
mayor rendimiento que la del caso original. Esto abre la puerta a un estudio exhaustivo
de configuraciones de truncamiento hasta una configuracién “full spike”. Por otra parte,
también seria interesante comprobar que, pese a que el empuje y el rendimiento de la to-
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bera ha decrecido con la altitud, las magnitudes son mayores que una tobera contorneada
de relacién de expansion equivalente.

6.1.3. Analisis de los efectos de flujo secundario en la base del
spike.

En cuanto al flujo secundario se han corroborado las mejoras en rendimiento que
produce la introduccién de flujo secundario por la base del spike truncado. Como se ha
explicado en apartados anteriores, el truncamiento, que se utiliza con tal de minimizar el
peso estructural del equipo de propulsién, tiene efectos aerodinamicos negativos que in-
fluyen en el rendimiento. Estos efectos aerodindmicos son principalmente recirculaciones.
Se ha comprobado satisfactoriamente que los valores dados para porcentajes de sangrado
en las referencias |11] son los que realmente mejoran en mayor grado las especificaciones
de la tobera.

A sido de especial interés por otro lado la comparacion entre influir productos de la
combustion o aire atmosférico a través de la superficie porosa de la base del spike. Ha
resultado ser mas beneficiosa la introduccién de aire atmosférico, obteniendo mayores va-
lores de empuje. Respecto a este resultado, es necesario apuntar cierto matiz. Este estudio
se ha realizado suponiendo un ensayo en banco a nivel del mar. Por ello, es posible que el
aire a nivel del mar, con la temperatura segun una atmésfera ISA, tenga mejores carac-
teristicas para esta misién particular que los gases calientes producto de la combustion.
Ahora bien, puesto que este tipo de vehiculos estan pensados para volar a altitudes muy
grandes y a altas velocidades, es muy probable que bajo estas condiciones el aire no tenga
tan buenas cualidades para un sangrado, y sea mas beneficioso introducir productos de la
combustion. Qué decir tiene que en misiones extra-atmosféricas, la introduccién de aire
no es viable.

6.1.4. Analisis de la expansién ante actuacion de geometria va-
riable.

Este estudio se ha realizado con el fin de mitigar la condiciéon de sub-expansién que
sufre la tobera en el caso original a SL.

En este estudio no se han obtenido los resultados esperados, en el sentido de que en
ninguna de las dos modificaciones realizadas se ha conseguido un funcionamiento de ex-
pansién 6ptima o bien sobre-expandida.

Sin embargo, se ha obtenido un resultado interesante. Se ha obtenido que para un di-
vergente de longitud igual a la original y una relacién de areas un 20 % mayor que el caso
original el empuje obtenido ha sido mayor que en la modificaciéon posterior. Por ello, se
ha encontrado de alguna manera un problema de optimizacién entre relacion de &reas,
longitud del divergente y empuje generado. Pese a que este siguiente estudio escapa a los
objetivos primeros de este texto, seria interesante su continuacién en trabajos futuros del
mismo campo.
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6.2. Conclusiones globales.

6.2.1. Consecucion de objetivos.

El presente trabajo comenzo con el aprendizaje y el primer contacto con las fases y
las bases sobre las que se apoya la resoluciéon de problemas mediante CFD. El objetivo
inicial era por tanto adquirir la soltura necesaria para poder desarrollar todos los estudios
que se han llevado a cabo.

Seguidamente, el paso fue profundizar en los conocimientos especificos acerca de la pro-
pulsion cohete, los tipos de motores existentes, los principios fisicos en los que se apoya
su funcionamiento, y la fenomenologia que se iba a discutir posteriormente en el trabajo.

Una vez asentadas las bases, se prosiguio con el procesado de las geometrias que se iban
a analizar, preparandolas para las diferentes variaciones que iban a sufrir y los diferentes
estudios que sobre ella se iban a resolver. Se prepararon por tanto dos versiones diferen-
tes de spike, tres versiones diferentes de divergente, y el convergente anexo que se debia
acoplar al dominio.

Por otra parte, se debié decidir el método de discretizacion mas adecuado para el mallado
del dominio, con tal de asegurar que el resultado obtenido iba a ser valido. Esto conlleva-
ba por otra parte el estudio de independencia realizado, que aseguraba que los resultados
obtenidos no dependian del niimero de elementos con los que se discretizo.

Una vez realizado todo esto, se estuvo en posicién de comenzar a testar la geometria
ante diferentes estudios.

Lo primero fue llevar a cabo el arranque de la tobera hasta la presion de diseno a partir
de un numero finito de fases pseudo-estacionarias, que harian mas rapido el calculo. Este
estudio facilité la comprension y la identificacién de diversos fenémenos transitorios que
tienen lugar en el aerospike y que son de gran interés a la hora de llevar a cabo un disenio
futuro.

Una vez arrancado, se decidié hacer ascender la tobera para comprobar la evoluciéon de
las especificaciones con la altura. Este estudio sirvié para reconocer la problematica de
caracter aerodindmico que genera el truncamiento del spike. Con ello se tuvo que emplear
una segunda geometria para llevar a cabo un reducido estudio paramétrico y extraer de
¢l ciertas conclusiones.

Paralelamente, se llevé a cabo una comprobacion de las mejoras que producia la introduc-
cién de flujo secundario a través de la superficie porosa de la superficie del spike (que el
modelo real incorpora). Este estudio sirvié para corroborar los valores estimados en otros
estudios ya realizados, que aseguran unos incrementos de empuje altos (o maximos). Por
otra parte el estudio con diferentes tipos de fluido ha abierto las puertas a futuros trabajos
al respecto.
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Por 1ltimo, la resolucion del caso para diferentes configuraciones de la parte divergen-
te confirma que afecta en alto grado al rendimiento tltimo de la tobera, pero que existe
un valor 6ptimo de la relacion de areas a partir del cual el rendimiento cae de nuevo. La
busqueda de este punto ha escapado a los objetivos del trabajo y al periodo temporal
disponible para su resolucion, y de nuevo se propone como punto de partida para futuros
trabajos.

Habiendo postprocesado todos estos estudios, y habiendo extraido informacién ttil y
grafica para concluir como se ha hecho, se ha dado por terminado el alcance temporal
de este trabajo. Como se puede comprobar, se han ido solventando con éxito todos los
problemas encontrados y se ha llegado a soluciones apropiadas para las exigencias del
mismo.

6.2.2. Valoracion final.

De forma global, durante la realizacion de este trabajo se ha conseguido cumplir con
los objetivos que se marcaron, durante el tiempo disponible para ello, consiguiendo resul-
tados fiables y apropiados al nivel de exigencia. Ademas, esto ha servido para afianzar y
asentar una gran parte de los conocimientos adquiridos a lo largo del Grado en Ingenieria
Aeroespacial.

Por lo tanto el que suscribe el trabajo puede expresar su satisfaccion por haber realizado
un proyecto acorde a las necesidades y exigencias del titulo de Graduado en Ingenieria
Aeroespacial. Titulo que obtendra con la defensa del mismo.

Se expresa también el agradecimiento a todos aquellos que han estado en mayor o menor
grado involucrados en este proyecto, y que han ayudado a su finalizacién con éxito.

Cabe decir por ultimo que la totalidad de los elementos informaticos empleados y ge-
nerados durante la realizacion de este trabajo se pondran a disposicién del Departamento
de Maquinas y Motores Térmicos de la Universidad Politécnica de Valencia, para que de
esta forma puedan ser utilizados en futuros trabajos o investigaciones en el ambito.
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I11.1. Introduccion.

A continuacién se resumen las condiciones de trabajo en todos los aspectos que se han
empleado para la realizacién de este proyecto, desde los aspectos informéticos (incluyendo
software y hardware) hasta los aspectos humanos, pasando por las condiciones 6ptimas
de tratamiento de los mismos acordes a la normativa vigente.

II.2. Condiciones del puesto de trabajo.

I1.2.1. Introduccion.

En el transcurso de la creacién del presente trabajo, que ha constituido un espacio
temporal de 8 meses, asi como en la realizacion de cualquier tipo de trabajo relacionado
con el trato de recursos informaticos, el trabajador se vera sometido a una serie de con-
diciones, las cuales serdn capaces de influir en el rendimiento del mismo, tanto de forma
positiva como negativa.

Por este motivo se han de evitar los riesgos laborales que se puedan producir a lo lar-
go del tiempo de trabajo, tanto en el aspecto de la seguridad como en la ergonomia de uso.

Dado el trabajo realizado en el presente proyecto, se ha de tener en cuenta que el traba-
jador va a estar sometido a largos intervalos de tiempo en posiciones invariables, lo que
puede suponer problemas de fatiga o estrés, asi como malestar o cansancio.

Para ajustar el tipo de trabajo se ha de emplear el Real Decreto 488/1997 del 14 de
Abril de dicho ano, que trata sobre disposiciones minimas de seguridad y de salud en lo

relativo al trabajo con equipos que incluyen pantallas de visualizacion, también conocidas
como “PVD”.

La definicién de un equipo informéatico que incluye una PVD es el constituido por un
teclado o dispositivo de entrada de datos, asi como de un programa de interconexiéon en-
tre la persona y la maquina y de accesorios ofimaticos. También se incluye en la definicién
el conjunto mesa-silla en el entorno laboral inmediato.

Se debe prestar atencién a 4 variables para prever cualquier tipo de riesgos en el desarrollo
de actividades relacionadas con este tipo de equipos:

Tiempo de permanencia frente a la pantalla, el cual puede ser o bien de forma
continuada o de forma intermitente.

Tiempo de trabajo con la pantalla.

Exigencia y complejidad de la tarea realizada por el operario frente a la pantalla de
visualizacién.

Necesidad de obtencién de resultados de forma rapida y precisa
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Los tipos de riesgos que se pueden hacer realidad con este tipo de trabajos se pueden
clasificar en 3 tipologias diferentes, que son:

- Seguridad.

Debido a contactos eléctricos, caidas o golpes en el puesto de trabajo.

- Higiene.

Trata los aspectos relacionados con la iluminaciéon y el ruido, asi como las con-
diciones térmicas e higrométricas del entorno. También trata lo relacionado con
aspectos bioldgicos como son la transmision de virus y particulas nocivas a través
de los diferentes elementos de entrada (teclado, ratén, etc.).

- Ergonomia.

Fatiga visual, picores, percepcion borrosa y demads aspectos fisiologicos consecuencia
de una interaccién con los elementos de trabajo que no es la adecuada.

I1.2.2. Condiciones necesarias en el puesto de trabajo

Para cumplir con lo anterior y tratar de evitar riesgos, se han de cumplir las condiciones
referentes a:

- Medidas de emergencia.

El lugar de trabajo debera de contar con las medidas de emergencia necesarias para
asegurar la proteccion del trabajador en casos de riesgo para la salud del mismo,
tales como problemas con la instalacién eléctrica o incendios, contando ademas con
las necesarias alarmas y vias de evacuacion acordes a la normativa vigente. También
debera asegurar la seguridad de los equipos informaticos, ya que son indispensables
para el correcto desarrollo del trabajo de los operarios.

- Instalacién eléctrica.

Debera proporcionar la energia suficiente para el funcionamiento de los equipos
de trabajo, en primer lugar, y después asegurar el correcto funcionamiento del resto
de sistemas, tales como la iluminacién del lugar de trabajo y el acondicionamiento
de aire.

- Condiciones termo-higrométricas.

Los equipos instalados en el puesto de trabajo no deberan producir un calor adi-
cional excesivo que pueda producir molestias. De la misma manera, el sistema de
acondicionamiento de aire del lugar de trabajo debera garantizar unas condiciones
optimas de temperatura y humedad a lo largo del ano, sin que se produzca con ello
molestia al trabajador.
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- Iluminacion.

La iluminacién general y la iluminacién especial (de lamparas de trabajo), cuan-
do su uso sea necesario, debera garantizar unos niveles adecuados de iluminacion
y unas relaciones adecuadas de luminancias entre la pantalla y el entorno, tenien-
do en cuenta las caracteristicas del trabajo y las necesidades visuales del usuario,
asi como el tipo de pantalla que se esta empleando. El acondicionamiento del lugar
de trabajo y del puesto de trabajo, asi como de la situacién y las caracteristicas de
las fuentes de luz que alli se encuentren deberan coordinarse de forma que se eviten
deslumbramientos y reflejos molestos en el desarrollo normal de la actividad laboral.

- Ergonomia.

Los posibles riesgos que se pueden encontrar en el puesto de trabajo, que han sido
expuestos anteriormente, precisan de unas medidas de seguridad y prevencién de
riesgos que se establecieron en el Real Decreto 448/1997 del 17 de Abril del men-
cionado ano. Las diferentes posturas que podemos adoptar en el puesto de trabajo
condicionan las condiciones del mismo y como es afectado el trabajador en el pro-
ceso. Las obligaciones que se van a establecer a continuacién en lo referente a los
distintos elementos que componen los PVD se basan en lo expuesto por el citado
Real Decreto.

e Equipo
La utilizacién del equipo de trabajo no ha de constituir un riesgo para el
trabajador que interactia con él.

e Asiento
El asiento de trabajo debera ser estable, proporcionando al usuario libertad
de movimiento y procurandole una postura confortable. La altura del mismo
debera ser regulable y el respaldo reclinable, y se dispondra de un reposapiés
para aquellos que deseen usarlo.

e Mesa y espacio de trabajo

La mesa de trabajo, o el lugar sobre el que se coloque el PVD deberéd ser
poco reflectante, tener dimensiones suficientes para alojar todos los elemen-
tos que se necesiten para su uso adecuado y permitir una colocacién flexible
de los elementos. El soporte para documentos deberd ser estable y regulable
y estard colocado de tal modo que se reduzcan al minimo los movimientos
incomodos de la cabeza y los ojos. El espacio debera ser suficiente para pro-
porcionar a los trabajadores una posicion comoda.

e Postura de referencia
La funcion conjunta de las posibles posiciones del puesto de trabajo junto
con la versatilidad de angulos de visién de la pantalla y de uso del teclado
debera permitir al usuario la adopcién de una postura de trabajo comoda,
que evite dolores en la espalda y cualquier tipo de molestia a largo plazo.
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e Pantalla

Los caracteres de la pantalla deberan estar bien definidos y configurados de
forma clara, y deberan tener una dimension suficiente para ser visualizados
correctamente. Esto incluye también la existencia de un espacio adecuado entre
los caracteres y los renglones. La imagen de la pantalla debera ser, ademas,
estable, sin fenémenos de destellos, centelleos u otras formas de inestabilidad
grafica. El usuario de terminales con pantalla debera poder ajustar facilmente
el brillo y el contraste de la misma y adaptarlos con ello a las condiciones del
entorno de trabajo. Por ultimo, la pantalla debera ser orientable y reclinable,
y deberd de conservar las propiedades expuestas en cualquiera de los angulos
de vision certificados.

e Teclado

El teclado debera ser reclinable e independiente de la pantalla para permitir
que el trabajador adopte una postura comoda que no provoque cansancio en
los brazos o las manos, asi como debera existir el espacio suficiente delante
del teclado para que el usuario apoye los brazos y las manos. La superficie
del teclado deberd ser mate a fin de evitar los reflejos y la disposicion del las
teclas del mismo deberd facilitar su uso, por lo que los simbolos y las letras
existentes deberan resaltar adecuadamente y ser legibles desde la posicién
normal de trabajo.

e Equipos de proteccién individual

e Ruido
El ruido producido por los equipos informaticos instalados en el puesto de
trabajo debera tenerse en cuenta al disenar la colocacién de los mismos, espe-
cialmente en aquellos casos en los que el ruido sea lo suficientemente elevado
como para perturbar la atencion de los trabajadores.

I1.3. Condiciones de los recursos informaticos.

11.3.1. Introduccidn.

En este apartado se va a describir lo referente a los recursos materiales y humanos
que se necesitaran para la realizacion del presente trabajo, asi como las condiciones que
se han de verificar para un desarrollo correcto del mismo.

Se va a dividir este apartado entre los materiales empleados a nivel de hardware asi como
los programas que se han utilizado, a nivel de software.

El hardware empleado debera ser lo suficientemente potente como para poder trabajar
con los modelos de calculo que precisa el trabajo, asi como también deberd soportar la

larga duracién de los mismos, en la mayoria de los casos.

De la misma manera, el software que se va a emplear es de tipo profesional, capaz de
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resolver con rapidez y precision los casos planteados, mientras que presenta multitud de
opciones a fin de poder configurar todos ellos. Esto repercutira en el presupuesto final, ya
que tanto uno como otro tendran un coste elevado. Este precio relativamente alto, sobre
todo en el caso del software, impide que personas particulares puedan realizar calculos
como los presentes en este proyecto, siendo necesaria la cooperacién con algin organismo
de alto nivel para poder emplearlos, como es el caso del Departamento de Maquinas y
Motores Térmicos en este caso. El programa que se incluye dentro de las condiciones de
uso descritas es, en este caso, el software FLUENT de ANSYS, Inc.®. Ademés, se han
empleado otra serie de programas auxiliares, tanto para el preproceso como el postproceso
de los casos, como son la herramienta ofimatica Excel® o el software de tratamiento de
imagenes Adobe Photoshop® y Acrobat®.

Por ltimo, como se mencionard mas adelante, se ha empleado también un clister de
calculo propiedad del Departamento de Maquinas y Motores Térmicos, que, dada su gran
potencia de célculo, ha sido de especial utilidad en los casos en los que se tenia un pro-
blema de gran tamano de memoria. Dicha maquina es también de un elevado coste y su
uso ha sido posible gracias a la cooperacién antes citada.

11.3.2. Condiciones del Hardware.

- Ordenador Portatil.

Para la realizacion de este trabajo se ha empleado un ordenador portatil, propiedad
de quien suscribe este proyecto, que fue adquirido el 1 de Junio de 2010, y sobre el
que se han realizado la gran mayoria de los calculos y tratamientos de postprocesa-
do que se muestran en el presente proyecto. El portatil es de marca Apple, modelo

MacBook Pro 13.3”7 Mid-2010, y cuenta las caracteristicas técnicas que se muestran
en la Tabla [Tk

Sistema Operativo Windows 8.1 N
Pantalla 13,3” LED
AirPort Extreme (802.11a/b/g/n)
Bluetooth 2.1+EDR
Gigabit Ethernet
Firewire 800
USB 2.0 (x2)
SD Card, mini-DVI
Procesador 2.4 GHz Intel Core 2Duo (P8600)
Cache 3Mb
RAM 4Gb DDR3 1066 MHz
T. Grafica NVIDIA GeForce 320M
M. Grafica 256Mb DDR3 SDRAM
HDD/SSD 250 Gb SATA / 240Gb SATA3
Entrada Teclado - Trackpad

Comunicacion

Tabla II.1: Especificaciones técnicas del ordenador portatil em-
pleado para el desarrollo de este trabajo.
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El precio del ordenador en el momento de la compra fue de 1300€.

- Estacion de Calculo.

Para el calculo de casos de gran tamano, asi como medio de apoyo en el caso de gran
carga de trabajo, se ha empleado también una estacion de calculo, con conexion a
la misma mediante intranet interna, con las caracteristicas técnicas de la Tabla [I1.2]
y un precio, en este caso de 5.500 €:

Sistema Operativo Windows 7
Pantalla 217 Full HD

WiFi
Comunicacion Bluetooth v4.0
Ethernet
Procesador 2x Intel Xeon E5-2640
Cache 15Mb

RAM 8x16Gb, 1333MHz
T. Grafica NVIDIA Quadro 4000
M. Grafica 2 Gb - GDDR5
HDD/SSD 4 Tb SATA / 240Gb
Entrada Teclado

Tabla II.2: Especificaciones técnicas de la estacién de trabajo
de apoyo para el desarrollo de este trabajo.

11.3.3. Condiciones del Software.

A continuacion se describen las condiciones que han de cumplir los programas emplea-
dos en la realizacién de este trabajo a fin de cumplir correctamente su funcion y participar
de la produccion total del mismo.

- Software CAD - simulacion numeérica.

El software encargado para la generacion de la geometria y el posterior traspaso
de esta al software encargado de la simulacién numérica y el célculo de los casos ha
sido el paquete DesignModeler® de ANSYS Inc®,. Destaca principalmente por la
alta intergacion con el resto del software y la facilidad de intercambio de programas
dentro de la plataforma Workbench.

El programa de simulacién numérica ha sido el ya mencionado FLUENT de ANSYS,
Inc.®, cuyo aprendizaje se ha realizado de forma paralela a la realizacién del traba-
jo, y del que se tienen excelentes referencias sobre los resultados obtenidos gracias
a su uso continuado por parte del Departamento de Maquinas y Motores Térmicos,
que es asimismo quien suministra la licencia para este programa. La licencia cuenta
con la capacidad de simulacion en paralelo, haciendo uso de los 2 ntucleos con los
que cuenta el portatil anteriormente mostrado y es de renovacion anual.
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- Postproceso numérico.

El postprocesado numérico se ha empleado en todos los apartados de este traba-
jo, v se han utilizado para ello tanto el propio paquete de ANSYS® encargado de
esta parte de la simulacion como en papel de apoyo el software ofimatico Excel de
Microsoft® o MATLab®.

- Redaccion del trabajo.

Por dltimo, la redaccién del presente trabajo se ha realizado en IYTEX a través
de su cliente de edicion texmaker y el distribuidor MiKTeX.
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II1.1. Introduccion.

En este capitulo se pretende valorar de forma cuantitativa y monetaria el trabajo
invertido en el desarrollo del presente trabajo. Para ello se tendra en consideracion el
numero de horas dedicadas por el personal implicado en el proyecto, asi como los recursos
materiales involucrados. Como unidad para cuantificar el esfuerzo invertido por el personal
implicado se utilizard la hora de trabajo (h). La unidad monetaria serdn los euros por
hora de trabajo (€/h)

II1.2. Relacion de actividades.

En primer lugar se va a llevar a cabo una descomposicion del total del trabajo reali-
zado, donde se detalla cada una de las etapas que se han llevado a cabo.

Dada la naturaleza del trabajo, que engloba en su interior diferentes tipos de subtra-
bajos relacionados con los diferentes aspectos que se han tenido que comprender en la
tobera analizada, todas las actividades que se mencionan a continuacién hacen referencia
en su totalidad a la realizacion de:

Investigacion y obtencién de la geometria y especificaciones técnicas de un aerospike.

Arranque hasta las condiciones éptimas de funcionamiento.

Ascenso de la tobera hasta una altitud de 18 km.

Introduccion de flujo secundario a través de la base del spike.
- Efecto de geometria variable en el divergente de la célula de expansion.

Dados estas subtareas que se han tenido que realizar para la completacion con éxito del
trabajo total, se han llevado a cabo las siguientes actividades:

1. Recopilacion y andlisis de la informacion disponible acerca de toberas
aerospike.

Busqueda de la documentacion necesaria para el correcto desarrollo del trabajo.
Se fundamenta en el estudio del manual de uso del software, libros acerca de las
bases fisicas del problema que se va a analizar, articulos cientificos relativos a los
casos de estudio, recopilacion de datos reales del prototipo que se va a simular por
ordenador, etc.

2. Tratamiento de las geometrias recopiladas, asi como generaciéon del do-
minio de calculo 6ptimo.

En este caso se trata de interpretar los datos obtenidos acerca de una geometria
real a analizar e introducirlos en el software de simulaciéon. Es muy importante in-
vertir el tiempo necesario para esta actividad, pues el resto de tareas se apoyaran
en la buena resolucién de esta primera.
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3. Discretizacion del dominio de calculo mediante el mallado de las geo-
metrias.

Una vez implementada la geometria en el software, se deberd discretizar en base
a los métodos que més y mejor se ajusten a las caracteristicas de la geometria a
simular. De nuevo es crucial completar con éxito esta fase, pues los cédlculos y por
extension los resultados dependen en alto grado de lo realizado en esta tarea.

4. Configuraciéon de los casos de estudio.
De forma andloga a la tarea [2] se trata de implementar en el programa de resolucién
numérica cada uno de los casos de estudio con los odelos fisicos que mas se ajusten
a los fenémenos que tienen lugar en ellos. Ademas de los modelos, se debera parti-
cularizar el caso mediante las condiciones de contorno de cada estudio en concreto.
En definitiva es traducir la informacién de un problema real a inputs en el software.

5. Lanzamiento del calculo de los casos de estudio.
Ejecucién de los calculos con la monitorizacion de residuales y pardmetros pertinen-
tes que ayuden a la convergencia.

6. Postprocesado de las soluciones validas para cada caso.
Obtencién y andlisis de los resultados directamente extraibles de la simulaciéon CFD,
asi como de otros resultados derivados a partir de éstos. Ademas, es interesante la
obtencion de material grafico e ilustrativo que muestra de forma mas intuitiva y
facil la informacién que se deduce de los resultados obtenidos. Por otra parte, puede
ser util la implementacién de codigos que trabajen en lugar del usuario con tareas
con alta repetitividad y baja probabilidad de fallo.

7. Elaboraciéon del trabajo escrito.
Redaccion y edicion de la presente memoria para tutores y directores del Trabajo
Fin de Grado en complemento a la presentacién oral que se deberd realizar en frente
del tribunal de evaluacion del Trabajo Fin de Grado.

111.3. Recursos.

Para la realizacién de todas las actividades mencionadas en la Seccion [[I1.2] se ha
requerido de una serie de recursos tanto técnicos y materiales como propiamente humanos.

II1.3.1. Humanos.

Dentro de los recursos humanos para la realizacién del proyecto, se tienen a las si-
guientes personas, las cuales han realizado su actividad en el despacho de estudio CFD
del Departamento de Méquinas y Motores Térmicos (DMMT) de la Universidad Politécni-
ca de Valencia (UPV).
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Manager
Encargado de la coordinacién general de las tareas y de la consecucion a tiempo de las
mismas.

Se estima un coste de 60€/h.

Técnico
Encargado del apoyo y ensenanza de las técnicas necesarias para la realizacién del pro-
yecto a quien lo suscribe.

Se estima un coste de 25€/h.

Graduado
Quien suscribe este proyecto.

Se estima un coste de 50€/h.

I11.3.2. Materiales.

Dentro de los recursos materiales que se han empleado, se tiene lo siguiente.
- Apple MacBook Pro Core 2 Duo 2.4 13”Mid-2010.

- Cluster de trabajo.

- Ratén portatil.

- Materiales fungibles.

II1.4. Presupuesto por actividades.

Conocidas las actividades, se puede calcular el coste total del proyecto, comenzando
por el coste que ha tenido cada una de ellas.

En primer lugar se presenta un resumen de los costes dependientes del tiempo expuestos
con anterioridad.

Unidades €-uds/h €/h

Manager 1 60 60

Ingeniero 1 20 20

Técnico 1 25 25
Software CFD 1 0,250 0,25

Tabla II1.3: Resumen de costes materiales y humanos.
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Conociendo el tiempo dedicado por cada uno de estos elementos en cada una de las
actividades llevadas a cabo, se obtiene la Tabla resumen de precios, donde se ha

de tener en cuenta que el espacio temporal que recoge este Trabajo Fin de Grado son 8
meses.

fN  Actividad Manager (h) Ingeniero (h) Técnico (h) Software (h) Total (h) Total (€)

1 Recopilacién 6 60 40 0 110 4400
2 Geometria 18 180 180 180 560 14600
3 Mallado 12 120 120 120 370 9800
4  Configuracién 10 100 25 1200 1340 6500
5 Célculo 10 100 50 1400 1560 7200
6  Postprocesado 5 50 25 1000 1080 3700
7 Elaboracion 10 100 0 0 110 5600

Tabla I11.4: Tabla resumen de los costes totales por actividades.

I1II.5. Presupuesto final.

Conocido el coste que tiene cada una de las actividades, en funcién del tiempo dedicado
a ellas por parte de cada uno de los recursos que se necesitan en su desarrollo, se puede
plantear la Tabla [[I1.5] donde aparecen las cifras totales de costes.

Manager (h) Ingeniero (h) Técnico (h) Software (h) Total (h) Total (€)
TOTAL 71h 710h 440h 3900Ah 5130h 51800 €

Tabla II1.5: Tabla resumen de los costes finales.

Y anadiendo el coste fijo de los demas elementos utilizados de la Tabla [[11.6]

Item Precio

Portatil  1300€
Raton 15€

Cluster 5000€
Fungibles 60€

Tabla II1.6: Tabla resumen de los costes fijos.

Sumando todos los costes calculados para la realizaciéon del TFG queda calculado el pre-
supuesto total.

TOTAL: 57900€
# CINCUENTA Y SIETE MIL NOVECIENTOS EUROS#
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Scripts de MatLAB

A.1. Script para el calculo el cluster.

1'% Diaz de Argandofia, Nacho.
2% Script para cdlculo en cluster. UPV - 2014.

1clc; clear all;
5load(’pres_temp.mat’,’Pres’,’Temp’);
s Pc=Pres;

7Tc=Temp;

9% Strings utiles

11 path=’/data/groupcfd/PFC_2014/PFC_Diaz_de_Argandona/Recalculo/’;
12 order_bc_part_1=’/define’;
13order_bc_part_1_1=’/boundary-conditions/pressure-inlet inlet yes no ’;
11 order_bc_part_2=’ no 100000 no ’;

15 order_bc_part_3=’ no yes yes no 2.6 no 64’;

16 order _bc_part_4=’ no no 17;

i7order_writedata=’/file/write-data’;
1sorder_readdata=’/file/read-data’;
19order_writecase=’/file/write-case’;

20 order_readcase=’/file/read-case’;

21 order_solve=’/solve/iterate’;

23 scriptname=’DDA_journal_cluster’;

24filename_initial=’Recalculo_200000_351";
os filename=’RECALCULQO’;

28 %y Abrir fichero de texto con permisos de escritura
20fid=fopen([scriptname ’.txt’],’w’);

32 % Leer case & data del fichero inicial en Fluent



33 fprintf (fid,’%s %s’s.cas’,order_readcase ,path,filename_initial);

sa fprintf (fid, ’\r\n¥%s Ys%s.dat\r\n’,order_readdata,path,filename_initial);
35

36 % Bucle de calculo

s7for i=2:length(Pres)

38 iter = ’5000°;
30if i==length(Pres)

40 iter = 27000’ ;
11 end

42 % Condicion de contorno

fprintf (fid,’ %s¥%shs%s%hshs%hs\r\n’,order_bc_part_1,order_bc_part_1_1,
num2str (Pc(i)) ,order_bc_part_2 ,num2str (Tc(i)) ,order_bc_part_3,
order_bc_part_4);

14 % Numero de Courant

151if Pc (i) <1670000

46 fprintf (fid,’/solve/set/p-v-controls 3 0.5 0.57);

17 else

48 fprintf (fid,’/solve/set/p-v-controls 5 0.5 0.57);

19 end

50 % Guardar cas

s1 fprintf (£id,’\r\n'%s ¥%s%s_%s_%s.cas\r\n’,order_writecase ,path,filename,

num2str (Pc(i)) ,num2str (Tc(i)));

52 % Iteraciones

ss fprintf (£fid,’ %s %s\r\n’,order_solve,iter);

se fprintf (fid, >yes\r\n’);

55 % Guardar dat

se fprintf (£fid,’ %s U%sUs_%s_%s.dat\r\n’,order_writedata,path,filename,

num2str (Pc(i)) ,num2str (Tc(i)));

57 end

58 /o Cerrar el programa

so fprintf (£id,’\nexit’);

60 /o Cerrar el fichero de texto

61 fclose(fid);

4:

A.2. Script para ilustraciones.

% Diaz de Argandofia, Nacho.
% Script para obtencién de ilustraciones. UPV - 2014.

V]

1clc; clear all;
load (’pres_temp_alt.mat’,’Pres’,’Temp’);

ot

6

~

% Strings comunes.
%path1="D:\CMT\PROYECTO\ANSYS\Flechas\’;
path1="D:\CMT\PROYECTO\ANSYS\ALTITUD\NEW_RAMP\’;
10 hpath2="D:\CMT\PROYECTO\ANSYS\Cluster\’;

11 pathpic="D:\CMT\PROYECTO\ANSYS\tiff_files\’;

12 pathdetalle="D:\CMT\PROYECTO\ANSYS\detalle_outlet.vw’;
13 pathspike="D:\CMT\PROYECTO\ANSYS\spike.vw’;
11order_readdata=’/file/read-data’;
15order_readcase=’/file/read-case’;

c formatoetiqueta=’"7%0g"’;

17

1s scriptname =’DDA_journal_newramp’;

®

C



19 hfilename?2 =’ALT’;

20 filenamel =’NEWRAMP ’ ;

21

22 % Creacidén del fichero de texto con permisos de escritura

23 fid=fopen([scriptname ’.txt’],’w’);

24

25 %y Archivo inicial convergido

2c fprintf (fid,’ %s %s’%s.cas’,order_readcase ,pathl,filename_initial);

o7 fprintf (£fid,’\r\n’%s %s%s.dat\r\n’,order_readdata,path,filename_initial);

28
20 %, Bucle de fotos
sofor i=1:length(Pres)

31 if Pres (i) <7600
32 break;
33 end
34 if Pres(i)<realmax
35 %Leer case & data en Fluent en primera ruta
36 fprintf (fid,’%s %s's_%s_%s.cas’,order_readcase ,pathl,filenamel,
num2str (Pres (i)) ,num2str (Temp(i)));
37 fprintf (£fid, ’\r\nok’);
38 fprintf (fid,’\r\n%s Y%s%s_Ys_%s.dat\r\n’,order_readdata,pathl,
filenamel ,num2str (Pres (i)) ,num2str (Temp (i)));
39 fprintf (fid, ’ok\r\n’);
10 % else
41 %» Leer case & data en Fluent en segunda ruta
a2 % fprintf (fid,’%s %s's_%s_%s.cas’,order_readcase ,path2,filename2,
num2str (Pres (i)) ,num2str (Temp (i)));
43 % fprintf (fid, ’\r\nok’);
44 % fprintf (fid, ’\r\n%s %s¥%s_%s_%s.dat\r\n’,order_readdata,path?2,
filename?2 ,num2str (Pres (i)) ,num2str (Temp (i)));
45 % fprintf (£fid,’ok\r\n’);
46 end

a8 %, Desactivar convergente la parte convergente de la tobera
49 fprintf (fid,’/mesh/modify-zones/deactivate-cell-zone 11 ()\r\n’);

51 » Esquema de color clasico

52 fprintf (fid,’/display set colors color-scheme classic\r\n’);
53 fprintf (fid,’q\r\n’);
54 fprintf (fid, ’gq\r\n’);
55 fprintf (£fid, ’q\r\n’);

57 % Activar simetria
58 fprintf (fid,’/display/set mirror-zones 16 ()\r\n’);

61 % Activar s6lo la mesh de las walls
62 fprintf (fid,’/display/set/mesh-surfaces 1 9 7 8 (O\r\n’);

65 % Resolucién de los vectores
66 fprintf (fid,’/display/set/picture/x-resolution 1500\r\n’);
67 fprintf (fid,’/display/set/picture/y-resolution 750\r\n’);

60 % Cargar view "detalle-outlet"
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fprintf (fid,’/views/read-views Y%s\r\n’,pathdetalle);
fprintf (fid, ’ok\r\n’);

fprintf (£id,’\r\n’);

fprintf (fid,’/views/restore-view/detalle_outlet\r\n’);
fprintf (fid, ’q\r\n’);

Formato de las etiquetas en la escala de colores, skip 20
fprintf (fid,’/display/set/windows/scale/format Ys\r\n’,
formatoetiqueta);
fprintf (fid,’/display/set/colors/skip-label 20\r\n’);

Vectores de mach number
fprintf (fid,’/display/vector velocity mach-number 0 5 0.01 7\r\n’);

Foto en .png
fprintf (fid,’/display/save-picture Ysvector_flechas_Y%s_%s.png\r\n’,
pathpic ,num2str (Pres(i)) ,num2str (Temp (i)));

Resolucién contorno de Mach
fprintf (fid,’/display/set/picture/x-resolution 1500\r\n’);
fprintf (fid,’/display/set/picture/y-resolution 750\r\n’);

Cargar view "spike"
fprintf (fid,’/views/read-views Y%s\r\n’,pathspike);
fprintf (£id, ’ok\r\n’);
fprintf (fid, ’\r\n’);
fprintf (fid,’/views/restore-view/spike\r\n’);

100 niveles de contorno
fprintf (£fid,’\r\n/display/set/contours/n-contour 100\r\n’);

Formato de las etiquetas en la escala de colores
fprintf (fid,’/display/set/windows/scale/format Ys\r\n’,
formatoetiqueta);
fprintf (fid,’/display/set/colors/skip-label 20\r\n’);

Node Values
fprintf (fid,’/display/set/contours/node-values yes\r\n’);

Dibujar la mesh
fprintf (fid,’/display/set/contours/render -mesh yes\r\n’);

Contorno de mach number
%fprintf (fid, ’q\r\n’);
fprintf (fid,’/display/contour mach-number 0 5\r\n’);
fprintf (fid,’/display/set/windows/text/visible no\r\n’);
fprintf (fid,’/display/set/windows/scale/font-size 0.04\r\n’);

Foto en .png
fprintf (fid,’/display/save-picture Yscontour_mach_newramp_’%g.png\r\n
> ,pathpic,i);
fprintf (fid, ’\r\n’);



121

122 %» Reactivar parte convergente de la tobera

123 fprintf (fid,’/mesh/modify-zones/activate-cell-zone 11 ()\r\n’);
124 fprintf (£fid,’\r\n’);
125 end

126 o Salir del programa

o7 fprintf (£id, ’\r\nexit’);

12s fprintf (£id, ’\r\nok\r\n’) ;
120 % Cerrar el archivo de texto
130 fclose (fid) ;

A.3. Script para obtener el empuje.

1 % Diaz de Argandofia, Nacho.

2% Script para obtencién de empuje. UPV - 2014.
3

1clc; clear all;
5load(’pres_temp_alt.mat’,’Pres’,’Temp’,’alt’);
6
7path="D:\CMT\PROYECTO\ANSYS\ALTITUD\NEW_RAMP\NEW_RAMP_report\’;
sexcelname=’thrust_newramp.xlsx’;

o THRUST=zeros (1, length (Pres));

10

1nfor i=1:length(Pres)

12 %if Pres (i) <7600

13 %break;

14 Y%end

15 if i==65

16 i=i+1;

17 end

18 filename=[path ’thrust_’ num2str(i)];
19 [press,Visc,TOTAL ,cp,cv,ct] = textread(filename,...
20 "Net %f %t %f Uf UEf UL, ...

21 ’headerlines’, 18);

22 THRUST (i) =TOTAL;

23 end

2aresultado=[alt (2:length(alt))’,THRUST °];
s x1lswrite ([path excelname],resultado);
2 %hxlswrite ([path ’pres_temp_alt’],[Pres’,Temp’]);

A.4. Script de presion-temperatura en el arranque.

1% Diaz de Argandofia, Nacho.

2% Script con las presiones utilizadas en el arranque. UPV - 2014.
3

1clear all; clc;

6% Valores iniciales con datos de mach number

7Pini = 200000;

¢ Tini = 351;

9

10% Vectores vacios

11 Pres = [1;



12 Temp = [];

13

14 % Primeras iteraciones manuales

15 Pres = [Pres Pini 300000 400000 400500 500000 500500 600000 605000];
16 Temp [Temp Tini 408 464 465 521 600 577 581];

17

15 % Incrementos del 5%

19iPc = Pres(length(Pres))/1000;
20while iPc <1400

21 iPc = round (iPc*1.05) ;

22 Pres = [Pres iPc*1000];

24 iTemp = round (0.000567*xiPc*1000+237.63) ;
25 Temp [Temp iTemp];
26 end

28 % Valor de la presién intermetdio

20 Pres =[Pres 1500%10001];
30 Temp =[Temp round (0.000567*1500%1000+237.63)1];
31 1Pc = 1500000;

33 % Incrementos del 2%
34 while iPc<1630000

35 iPc = round (iPc*1.02) ;

36 Pres = [Pres iPc];

37

38 iTemp = round (0.000567*xiPc+237.63) ;

39 Temp [Temp iTemp];

0 end

12 % Valores finale intermedios

i3 Pres (length (Pres)) = 1648000;

11 Temp (length (Temp)) = 1172;

15 Pres = [Pres 1673000];
16 Temp = [Temp 1186];

47
48 % Iteraciones finales al 1.5%
19iPc=1e2%*16.73;

s0Pc=[];

51 percent=1.015;

s2while iPc<59.088%*1e2

53 iPc=round (iPc*percent) ;

54 Pc=[Pc iPc];

55 end

56 Pc=Pc*1e3;

57Pc(length (Pc))=5.9088%*1e6;

ss Pc=round (Pc) ;

50 Tc=round (0.000567*Pc+237.63) ;
60

61 Pres
62 Temp

1

[Pres Pc];
[Temp Tcl;

63
64 %» Exportacion de los vectores
65 save (’pres_temp.mat’,’Pres’,’Temp’) ;
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