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Parte 1

Memoria






Capitulo 1

Introduccion

1.1. Introducciéon

En el presente trabajo se lleva a cabo el estudio y la caracterizacién del flujo en la tobera
real de contorno éptimo parabdlico perteneciente al motor cohete J-2S mediante herramientas
de cdlculo computacional fluidodindmico, o CFD (Computational Fluid Dynamics).

El estudio del flujo se centra en fenémenos no estacionarios, o transitorios, que ocurren en
dicha tobera. Uno de ellos es el proceso de arranque del motor, asi como las estructuras del flujo
presentes en dicha fase. Para ello es necesario introducir el concepto de histéresis.

Se entiende como histéresis a la tendencia de un material a conservar una propiedad en ausencia
del estimulo que la ha generado. Por extensién, se aplica a fenémenos que no sélo dependen de
las circunstancias actuales, sino también de cémo se ha llegado a esas circunstancias. En el caso
de un fluido a través de un conducto, la histéresis se detecta a través de transiciones de una
configuracién del flujo a otra diferente, que se producen para distintas condiciones de operacion,
dependiendo del sentido de la transformacion.

La histéresis se ha detectado en el flujo que circula a través de un motor cohete en las fases de
arranque y parada para toberas de contorno éptimo parabdlico, conocidas como TOC ( Thrust
Optimized Contour) o TOP (Thrust Optimized Parabola), caracterizadas por una gran relacién
de expansién. La tobera del motor cohete J-2S pertenece a este tipo de toberas. También son
conocidas como toberas de contorno de campana parabdlico (bell nozzle), toberas contorneadas
o toberas RAO. Como solamente se estudia la fase de arranque, se observaran las estructuras
de flujo correspondientes a dicha fase.

Ademids de este estudio, también se realiza el célculo del arranque de la tobera en condiciones
ambiente, y su posterior ascenso a través de la atmdsfera, con lo que se conseguird la adaptacion
de la tobera. Una tobera adaptada es aquella que expande los gases hasta la presién que se
encuentra en el exterior de la tobera.

A nivel del mar, el régimen de una tobera suele ser de sobreexpansién, pues la presién de
salida es menor que la presion ambiente en estas condiciones, y aparece una brusca variacién de
la presién y demés propiedades fluidas, conocida como onda de choque. Sin embargo, conforme
se aumenta la altura en la atmosfera terrestre, la presién decrece, por lo que a una altura deter-
minada (punto de disefio) la presién de salida coincide con la presién exterior, y se dice que la
tobera estd adaptada. En estas condiciones, el rendimiento de la tobera es 6ptimo.
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Los motores de aviacién militar (turbojets) suelen usar toberas de geometria variable, de forma
que la presién de salida pueda ser ajustada segun el drea de salida de la tobera. No obstante, el
motor cohete J-2S tiene una tobera de geometria fija, lo que significa que su eficiencia serd opti-
ma a una altura determinada.

En la realidad, cabe mencionar que el flujo de la tobera en condiciones éptimas (tobera adaptada)
nunca llega a alcanzar el comportamiento predicho por la teoria ideal, que viene caracterizado
por la ausencia de ondas de choque. En la realizad, el flujo contiene varias ondas de choque
oblicuas débiles y de expansion, formando una estructura de “diamantes”, muy caracteristica
de este tipo de chorros.

El software utilizado para la realizaciéon de los cdlculos fluidodindmicos ha sido la platafor-
ma ANSYS Workbench® v14.5, que incluye un médulo para el disefio de la geometria (ANSYS
DesignModeler®), un mallador (ANSYS Mesher®) y el solver ANSYS Fluent®. El estudio y
calculo de este trabajo se ha llevado a cabo en el Instituto CMT — Motores Térmicos de la Uni-
versitat Politecnica de Valéncia, que ha proporcionado las herramientas de software y hardware
necesarias para ello.

1.2. Antecedentes

Desde tiempo remotos, el interés del hombre por estudiar el espacio y sus astros desde el
punto de vista cientifico ha ido incrementando de forma sustancial.

Desde que los antiguos chinos inventaron la pdlvora, se han llevado a cabo experimentos con
cohetes. El primer experimento con un motor cohete se remota a 1897, disenado y construido
por el peruano Pedro Paulet. El motor pesaba 2.5 kilogramos, tenfa un empuje de 890 Newton,
experimentaba 300 explosiones por minuto y estaba impulsado por combustible liquido. Este
cohete fue lanzado el 16 de marzo de 1926 en Auburn, Massachusetts. Destacan también co-
mo pioneros de la astrondutica: Robert Hutchings Goddard (EE.UU.), Konstantin Tsiolkovsky
(Rusia) y Hermann Oberth (Alemania).

En 1902 Konstantin Tsiolkovsky diseié una nave a retropropulsién para viajes interplaneta-
rios guidndose por el diseno del motor cohete llevado a cabo por Pedro Paulet. Asimismo en
1912, el profesor estadounidense Robert Goddard y el cientifico aleman Hermann Julius Oberth
(en 1923) perfeccionaron sus motores experimentales basandose en la concepcién inicial de Pau-
let.

Goddard fue mas lejos y construyé diversos cohetes pequenos. Se especializé en concebir y
construir cohetes impulsados por combustible liquido. Varios de sus proyectos presentaban con-
ceptos usados hoy en dia en los modernos cohetes.

De forma independiente, en la Alemania nazi, los ingenieros alemanes desarrollaban un pro-
yecto que resultarfa en la bomba V-2 (técnicamente descrita como misil balistico). Las V-2
estaban impulsadas por alcohol (una mezcla del 75% de alcohol etilico y un 25% de agua) y
oxigeno liquido. Los motores generaban un méximo de 72,574 kilogramos de empuje, desarro-
llando una velocidad de 1,341 m/s, con un radio de alcance de 321 a 362 km. Fueron usadas
para bombardear Paris y Londres en 1944 durante la Segunda Guerra Mundial. Destaca en el
desarrollo de estos misiles el ingeniero aleman Wernher von Braun.

En la década de 1930, la competitividad entre EEUU y la URSS impulsé la evolucién de la carre-
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ra espacial a pasos agigantados. Con la derrota de Alemania en la Segunda Guerra Mundial, los
EE.UU. y la URSS capturaron la mayoria de los ingenieros que trabajaron en el desarrollo de la
V-2. Este hecho resulté de especial importancia para los EE.UU., ya que reclutaron a Wernher
von Braun, quien particip6 activamente en el programa de misiles balisticos de los EE.UU. y fue
de los primeros pasos del programa espacial estadounidense. Entre las contribuciones de Braun,
cabe destacar su liderazgo en el equipo que proyecté el lanzador Saturno V, el cual llevé las
naves Apolo a la Luna en la década de los 60.

Bajo este contexto y con la necesidad de desarrollar cohetes con mejores prestaciones, hace
mas de cuarenta anos se detectd la relacién existente entre la separacion de la capa limite y las
cargas laterales que se producen en las toberas convergente-divergentes de los motores cohete.
Desde entonces ha sido objeto de muchos experimentos y andlisis numéricos.

Destacan los trabajos llevados a cabo por Nave & Coffey (1974), pioneros en la deteccién de
histéresis en toberas a través de trabajos experimentales. Estos llevaron a cabo ensayos de flujo
frio en una tobera J-2S subescalada y observaron el alto nivel de cargas laterales que tenian lugar
en la transicién de unas configuraciones de ondas de choque a otras. Los motores J-2S nacen
como una mejora en la actuacién de los cohetes J-2 que formaban parte del lanzador Saturn
V. Estos cohetes fueron usados en muy diversas misiones de la NASA, destacando su uso en el
Space Shuittle.

Figura 1.1: Motores J-2 pertenecientes al lanzador Saturn V, stage 2. [11]

El conocimiento de los distintos modos de separacion de la capa limite provocado por dos con-
figuraciones de ondas de choque y su transicién de una a otra ha sido objeto de investigacién
desde entonces. Se han llevado a cabo muchos ensayos con la intencién de caracterizar con mayor
precisién este comportamiento, causante principal de fuertes cargas laterales en las toberas. Si
bien la monitorizacién de estos fenémenos ha sido una ardua tarea debido a las altas tempe-
raturas de los gases expulsados y los altos niveles de vibracién y acustica, las herramientas de
calculo que se han ido desarrollado en los ultimos veinte afios, han facilitado el estudio y la
caracterizacion de este fenémeno a través de numerosos trabajos de indole numérica.

A dia de hoy, el gran interés existente en los vuelos supersénicos y los vehiculos espaciales

ha producido que el estudio de estos fenémenos sea cada vez mas importante para aplicaciones
aeroespaciales, en particular para la propulsién cohete.
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1.3. Objetivos

Como ya se ha comentado en apartados anteriores, el interés en los vehiculos espaciales ha
producido numerosos estudios de motores cohete con una gran complejidad experimental. An-
te tal perspectiva, se realizard en el presente trabajo el estudio del flujo real en una tobera
de contorno éptimo parabdlico desde su arranque a nivel del mar hasta su ascenso y posterior
adaptacién a la presién ambiente de la altura de disenio, de forma que sea posible evaluar las
prestaciones de dicho motor. El método de andlisis elegido es el de la mecanica de fluidos compu-
tacional, haciendo uso del software especifico desarrollado por ANSYS® Inc.

En consecuencia, el objetivo principal de este Trabajo Fin de Grado es el aprendizaje por parte
del autor de una herramienta bésica en el entorno aeroespacial, como es el CFD. Se pretende
enfatizar en la metodologia de trabajo estandar a seguir en el casa de estudios de este tipo.

A modo de resumen, el presente trabajo se distingue por:

= Kl uso del CFD a través de un software reconocido y ampliamente implementado en la
industria.

= Tratar un tema destacado, las toberas de contorno 6ptimo parabdlico, sobre el que se sigue
investigando en la actualidad en muchas organizaciones y empresas aeroespaciales.

= Basarse en los resultados de un proyecto previo realizado en el mismo departamento,
definiendo una linea de trabajo formada por un proyecto en torno a una tematica todavia
abordable desde diferentes puntos de vista.
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Capitulo 2

Fundamentos de la propulsién cohete

2.1. Introduccion

En el presente capitulo se procedera a la descripcién de las caracteristicas fundamentales de
la propulsién cohete, asi como de las toberas convergentes-divergentes presentes en la gran ma-
yoria de los motores cohete. Ademads, se trataran procesos no estacionarios relacionados con los
motores cohete, como los procesos de arranque y parada y los fenémenos de histéresis presentes
en las toberas.

Para ello, serd necesario empezar con la hipétesis simplificadora de que el flujo a través de un
cohete se comporta de forma ideal como paso previo al entendimiento de los fenémenos reales
que tienen lugar en el interior de una tobera, como son las ondas de choque y la separacién de
la capa limite.

2.2. Propulsion cohete

En el sentido mas amplio, la propulsién es el acto de cambiar el movimiento de un cuerpo.
Los mecanismos de propulsion generan una fuerza que mueven cuerpos que inicialmente estaban
en reposo, cambian su velocidad o superan fuerzas de friccién cuando un cuerpo es propulsado
a través de un medio. La propulsion a chorro (jet propulsion) es un medio de locomocién donde
una fuerza de reaccion es impartida a un cuerpo mediante el impulso de la materia expulsada.
El fundamento fisico de la propulsién a chorro es, por tanto, la tercera ley de Newton o Ley
de accién y reaccion, que enuncia que “con toda accion ocurre siempre una reaccion igual y
contraria: quiere decir que las acciones mutuas de dos cuerpos siempre son iguales y dirigidas
en sentido opuesto” [11].

La propulsion cohete (rocket propulsion) es un tipo de propulsién a chorro que produce el empuje
a través de la eyecciéon de masa almacenada en un cuerpo volador. Por lo tanto, se necesita una
fuente de energia, que puede ser quimica, solar, nuclear o eléctrica.

2.2.1. Estructura de un motor cohete tipico

Los motores cohetes tipicos estan formados por un inyector, una camara de combustion y
una tobera, tal y como se muestra en la Figura 2.1.
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Figura 2.1: Motor cohete tipico. [12]

2.2.1.1. Camara de combustién

En la cdmara de combustién se lleva a cabo la combustién del combustible a una alta presion.
La camara, por tanto, debe ser muy resistente para soportar las altas presiones y temperaturas
resultantes de este proceso. Ademads, debe tener una longitud suficiente de forma que se asegure
una completa combustion antes de la entrada de los gases en la tobera. Debido a las altas
temperaturas y a la transferencia de calor, la caAmara de combustién y la tobera suelen estar
refrigeradas.

2.2.1.2. Tobera

La funcién de la tobera es la transformacion de la energfa térmica y quimica generada durante
la combustién en energia cinética. La tobera, por tanto, convierte la alta presion y temperatura
del gas producto de la combustién en alta velocidad y baja presién y temperatura. Las toberas
estan formadas por un tramo convergente para expandir en subsonico, y si se desea seguir expan-
diendo a velocidades supersoénicas se anade un tramo divergente. En el caso de los motores cohete,
donde las velocidades de salida son supersénicas, las toberas seran convergentes-divergentes. Es-
tas particularidades del flujo en la tobera se ampliardn y detallardn més adelante en el Apartado
2.2.5. La seccién de minima &area transversal entre la seccion convergente y divergente se llama
garganta, y determina el gasto mésico maximo que puede trasegar la tobera.

Como la velocidad de los gases al atravesar el tramo convergente es relativamente baja, cualquier
forma suave y redondeada tendra pocas pérdidas energéticas. No obstante, el contorno del tramo
divergente es fundamental para el rendimiento debido a la alta velocidad del flujo. La eleccion
de una tobera 6ptima para un ratio de expansiéon dado estd influenciada por diferentes conside-
raciones del diseno, tales como un flujo uniforme y axial en la secciéon de salida para obtener el
méaximo empuje posible o una longitud lo menor posible para ahorrar en peso, refrigeracién, etc.

Toberas conicas Las toberas cénicas fueron usadas en las primeras aplicaciones de los motores
cohete. Estas permiten facilidad de fabricacién y flexibilidad al adaptar un disenio existente a
un ratio de expansién mayor o menor mediante el alargamiento del divergente sin un rediseno
general. La configuracion de una tobera coénica tipica se puede observar en la Figura 2.1. La
tobera conica un un semiangulo del divergente de 15° se ha convertido practicamente en estandar
ya que representa un buen compromiso entre el peso, longitud y rendimiento.

Toberas contorneadas Las toberas contorneadas, de contorno de campana parabdlico, o
simplemente toberas RAO fueron disefiadas para obtener mayores prestaciones con longitudes
menores. En ellas se emplea una seccién de rapida expansién en el inicio del tramo divergente,
que conduce a un flujo uniforme y axial en la seccién de salida de la tobera. Un ejemplo de este
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tipo de toberas se puede observar en la Figura 2.2. Estas toberas también son conocidas como
toberas de contorno éptimo parabdlico, TOC (Thrust Optimized Contour).
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Figura 2.2: Tobera convergente-divergente contorneada. [12]

Cabe mencionar que las toberas cénicas de semidngulo del divergente de 15° se usan como
estandar para designar las toberas contorneadas. La longitud desde la garganta hasta la seccién
de salida de una tobera contorneada al 80 % significa que esa longitud es el 80 % de la longitud
de la tobera cénica de semidngulo en el divergente de 15°.

2.2.2. Clasificacién de los sistemas de propulsion cohete

Los sistemas de propulsion cohete pueden ser clasificados segun diferentes criterios: tipo de
energia usada (quimica, nuclear, solar o eléctrica), tipo de funcién, tipo de vehiculo (misil, ae-
ronave, vehiculo espacial, etc.), tamano, tipo de combustible, tipo de construccién o nimero de
unidades usadas en un vehiculo concreto. Otra forma de clasificar los motores cohete es por el
método usado para generar el empuje. En la mayoria de sistemas de propulsion cohete se usa la
expansion termodindmica de un gas en una tobera. La energia interna del gas es convertida en
energia cinética del chorro y el empuje es producido por la presién del gas en las superficies que
se encuentran expuestas a éste.

Los motores cohetes quimicos, a su vez, se clasifican en motores de combustible sélido y com-
bustible liquido. En el Apartado 2.2.2.1 se llevard a cabo una descripcion més detallada de este
tipo de motores cohete pues son el objeto de estudio de este trabajo.

2.2.2.1. Motores cohete quimicos

La energia de una reacciéon de combustiéon a alta presién de propulsores quimicos, normal-
mente un combustible y un oxidante, permite el calentamiento de los gases productos de la
combustién a temperaturas muy altas (de 2500 a 4100°C). Estos gases posteriormente son ex-
pandidos en una tobera y acelerados a altas velocidades (de 1800 a 4300 m/s). Como la tempera-
tura de estos gases es cerca del doble del punto de fusién del acero, es necesario refrigerar todas
las superficies expuestas a los gases calientes. Atendiendo a la fase fisica en la que se encuentra
el combustible, hay diferentes tipos de motores cohete quimicos.

Motores cohete de combustible liquido Los motores cohete de combustible liquido usan
combustible y oxidante en estado liquido que son alimentados bajo presién desde los tanques
de almacenamiento hasta la cdmara de combustion. La presurizacién del combustible para ser
inyectado en la cdmara de combustién (o cdmara de empuje) puede ser obtenida mediante un
gas inerte a alta presion o mediante una turbobomba. En la Figura 2.3 se muestra un motor
cohete alimentado bajo presién de gas, mientras que en la Figura 2.4 se muestra un motor cohete
alimentado mediante una turbobomba.
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Figura 2.3: Esquema de un motor cohete de combustible liquido con un sistema de alimentacién
por presion de gas. [1]
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Figura 2.4: Esquema de un motor cohete de combustible liquido con un sistema de alimentacién
por turbobomba. [1]

La alimentacién por presiéon de gas se usa principalmente para sistemas de bajo empuje y ba-
ja energia total del sistema de propulsién, como en los motores cohete usados para el control
de actitud. La alimentaciéon por turbobomba se usa principalmente para sistemas con mayores
cantidades de combustible y empujes mayores, como en los vehiculos de lanzamiento espaciales.

Frente a los motores cohetes de combustible sélido, los motores cohetes de combustible liquido
permiten la posibilidad de refrigeraciéon con el mismo combustible, asi como un control del
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empuje mediante el gasto mésico de combustible inyectado en camara.

Motores cohete de combustible sélido En los motores cohete de combustible sélido, el
combustible a ser quemado se encuentra dentro de la cdmara de combustiéon en forma de blo-
que. El bloque de combustible contiene ya todos los elementos quimicos necesarios para una
combustién completa. Una vez que se ha iniciado la combustion, el combustible normalmente
se consume de forma suave y a una ritmo predeterminado en todas las superficies internas del
bloque. La cavidad interna presente en el bloque crece conforme avanza la combustion hasta que
todo el combustible es consumido. El flujo de gas caliente resultante es expandido en una tobera
para generar empuje. Como el combustible ya se encuentra dentro de la cdmara de combustién,
no hay sistemas de alimentacion ni valvulas, tal y como se observa en la Figura 2.5.

Nozzle throat _
insert Nozzle exit cone

e

|nsulatian

Propellant grai_nl/__,;e:-
Forward skirt PN

~ Slats in grain

Thrust Motor case body

terminatian

i .
x linder foration
apening device By e

Figura 2.5: Esquema de un motor cohete de combustible sélido. [1]

La forma del bloque de combustible para un motor cohete se elige segin la misiéon particular que
se va a llevar a cabo. Dado que la combustion se inicia y progresa desde la superficie libre, las
consideraciones geométricas de la cavidad interna del bloque determinan si el empuje aumenta,
disminuye o permanece constante con respecto al tiempo de combustion. Esto se observa en la
Figura 2.6.
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Figura 2.6: Variacion del empuje en funcién de la forma de la cavidad interna del bloque de
combustible sélido. [12]

2.2.3. Aplicaciones de los sistemas de propulsién cohete

Como los motores cohetes pueden alcanzar prestaciones que no pueden ser alcanzadas por
otros sistemas propulsivos, éstos tienen su propio campo de aplicacién y normalmente no com-
piten con otros dispositivos de propulsiéon. Algunos ejemplos importantes de aplicacién vienen
dados a continuacién.
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2.2.3.1. Vehiculos de lanzamiento espaciales

Cada vehiculo de lanzamiento tiene un objetivo especifico con distintas etapas que varian
entre dos y cinco. Cada etapa presenta su propio sistema propulsivo. Normalmente, la prime-
ra etapa se denomina lanzamiento y para poder completarla se utiliza un vehiculo de ascenso.
Cuando el cohete se desprende de su vehiculo lanzador, comienza la segunda etapa, donde un
motor cohete serd el encargado de proporcionar el empuje necesario. El nimero de etapas de-
pende de la trayectoria espacial, el nimero y el tipo de maniobras, la energia contenida por
unidad de masa en el combustible y otros factores.

Cada etapa de un vehiculo de lanzamiento multietapa es basicamente un vehiculo completo en si
mismo y lleva su propio combustible, sistema de propulsion cohete y sistema de control. Anadir
etapas permite un aumento significativo de la carga de pago que puede transportar el vehiculo
lanzador.

Las misiones y cargas de pago para los vehiculos de lanzamiento son numerosas, como mili-
tares (satélites de reconocimiento, satélites de control y comando), no militares (satélites de
observacién, GPS), exploracién del espacio (misiones planetarias) o comerciales (satélites de
comunicacion).

2.2.3.2. Aeronaves

Dependiendo de la misién a llevar a cabo, se pueden clasificar en satélites terrestres, lunares,
interplanetarios, solares; o también como tripulados o no tripulados. La propulsién cohete es
usada tanto para la propulsién primaria (para el vuelo y para la insercién en una érbita o
cambio de érbita) como para la propulsién secundaria (control de actitud, de spin, etc.).

2.2.3.3. Misiles y otras aplicaciones

La propulsién cohete para los misiles usa casi exclusivamente motores cohete de combustible
sélido. Pueden ser misiles estratégicos, como los misiles balisticos de largo alcance que tienen
por objeto los objetivos militares dentro de un pais enemigo, o misiles tacticos, cuya intencion
es mantener y defender fuerzas militares terrestres, aeronaves o buques.

Se incluyen motores cohete para la investigacién de nuevas aeronaves, asistencia de aterrizaje
para aviones, expulsion de la tripulacién en cépsulas, propulsion de aeronaves no tripuladas
(UAV), etc.

2.2.4. Definiciones y fundamentos de la propulsién cohete

La propulsién cohete es una materia exacta, sin embargo no existen leyes cientificas basicas
de la naturaleza peculiar de la propulsién cohete. Los principios basicos para su andlisis numérico
son esencialmente los de la mecénica, la termodindmica y la quimica.

2.2.4.1. Motor cohete ideal

El concepto de cohete ideal describe tedricamente una tobera cuyo flujo es cuasi-unidimensional.
Esto se corresponde a una idealizacién y simplificacion de las ecuaciones de la termofluidodinami-
ca. Sin embargo, a pesar de todas las simplificaciones que se toman, los resultados obtenidos son
bastante adecuados para una primera aproximacion, y ademas pueden ser mejorados y ajustados
a la realidad mediante factores de correccion.

Las simplificaciones tomadas para la definicién del cohete ideal son [1]:
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10.

. Los productos de la reaccién quimica obtenidos tras la combustiéon son homogéneos.

. Todas las especies del fluido de trabajo son gaseosas. Cualquier fase condensada (liquida

o sélida) anade una cantidad de masa despreciable a la masa total.
Los productos de la combustién obedecen la ley de los gases ideales.

No hay transferencia de calor a través de las paredes del motor cohete, por lo que el flujo
es adiabatico.

. No existe fricciéon apreciable y todos los efectos de la capa limite son despreciables.

No hay ondas de choque ni discontinuidades en el flujo de la tobera.

El flujo es estacionario. La expansion de los productos de la combustién es estacionaria y
uniforme, sin vibraciones. Los transitorios (arranque y para del motor) son muy cortos y,
por tanto, pueden ser despreciados.

Los gases de escape tienen una direccion axial.

La velocidad, presién, temperatura y densidad del gas son uniformes en cualquier seccion
normal al eje de la tobera.

El equilibrio quimico se establece en el interior de la cAmara y la composiciéon del gas no
cambia en la tobera.

Teniendo en cuenta las hipotesis simplificadoras, el flujo en la tobera es adiabatico e isentrépico,
por lo que es termodinamicamente reversible. De esta forma, se pueden hacer uso de las relaciones
isentrépicas para definir algunos parametros y coeficientes de interés.

Empuje El empuje es la fuerza producida por un sistema propulsivo. Fisicamente hablando,
es el resultado de la presién ejercida sobre las paredes de la cdmara de combustién.

En la Figura 2.7 se observa la presién atmosférica actuando uniformemente en la superficie
externa de un motor cohete, y la distribuciéon de presiéon del gas dentro del motor cohete. El
empuje en la direccién de avance (axial) puede ser calculado mediante la integracién de todas
las presiones actuando en las areas que pueden ser proyectadas en un plano normal al eje de la
tobera. Las fuerzas actuando radialmente en la parte externa son apreciables pero no contribuyen
al empuje axial puesto que un motor cohete es tipicamente un cuerpo axisimétrico.

Cornbustion
Charmber

Ve

Figura 2.7: Fuerzas de presién actuantes en la cimara de combustién y en la tobera. [12]
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Mediante la aplicacién del principio de conservacién del momento, cuya expresiéon no se encuentra
aqui detallada, se obtiene la Ecuacién 2.1 para el cdlculo del empuje T, siendo 7 el gasto masico,
ve la velocidad de los gases de escape, p. la presion de los gases en la salida, p, la presion
atmosférica y A. el drea de la seccién transversal de la tobera en la salida.

T = 1mve + (Pe — Pa)Ae (2.1)

Se observa en la Ecuacion 2.1 que a mayor velocidad de los gases de escape v, mayor serd el
empuje. Cuando el segundo término, llamado empuje de presion, se anula debido a que la presién
de los gases de escape p. es idéntica a la presion ambiente p, se dice que la tobera trabaja en
el ratio de expansién 6ptimo. Para reducir la presién de los gases de escape lo maximo posible,
se necesitan grandes dreas transversales de la seccion de salida. Por tanto, el pardmetro €, que
viene dado en la Ecuacién 2.2 y define la relacion de areas transversales entre la seccion de salida
v la garganta, es de especial importancia para el disefio de toberas.

_ A
=%

€ (2.2)
También es un parametro de suma importancia el ratio de presién entre la cimara de combustién
y el ambiente, NPR (Nozzle Pressure Ratio), que determina el régimen de funcionamiento de la
tobera y las estructuras del flujo que aparecen en el interior de esta. Su expresién viene dada en
la Ecuacién 2.3.

NPR = ¢ (2.3)
Pa

Coeficiente de empuje El coeficiente de empuje Cr se define como el empuje dividido por
la presién de la cdmara de combustién p. y del drea transversal de la garganta de la tobera Aj.
Su expresién se encuentra en la Ecuacién 2.4.

2Ae eAe aAe 2 2 2 -1 e = e Fa Ae
Cp = —ere jPeffe Pafe | = ( ) 1—(79)” e PaZe (o4
pcAthe pcAt pcAt Y= 1 Y + 1 DPec Pc At

Para cualquier ratio de presién p./p,, €l coeficiente de empuje y el empuje alcanzan un valor
Optimo para p, = pg, es decir, cuando la tobera estd adaptada.

Usando la definicién del coeficiente de empuje, la Ecuacién 2.1 se puede reescribir tal y como se
muestra en la Ecuacién 2.5.

T
Aipe

T = CTAtpC, CT == (25)

Velocidad de los gases de escape La velocidad de los gases de escape en un proceso
isentrépico viene dada por la Ecuacién 2.6.

~y—1

Y De v
Ve = 4| 2RI, —— [1 — | — 2.6
Y= 1 [ (pc) ] ( )

De la Ecuacion 2.6 se puede observar facilmente que para obtener una alta velocidad en los
gases de escape, y por tanto, un alto empuje, es necesario una alta presién y temperatura en la
camara de combustién.
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Impulso especifico El impulso especifico I, de un motor cohete es la cantidad de empuje
producido por unidad de masa de combustible que se escapa. Es un parametro que expresa el
rendimiento del motor cohete y tiene unidades de tiempo. Su expresién viene dada en la Ecuacion
2.7, siendo g la aceleracién debida a la gravedad.
T
Iy, = — 2.7
sp mg ( )
Cuando el empuje y el gasto masico permanecen constantes durante la combustion, el impulso
especifico es el tiempo en el que el motor cohete puede proporcionar un empuje igual al peso de
combustible consumido.

Velocidad caracteristica Otro parametro muy usado en la propulsion cohete es la velocidad
caracteristica ¢*, cuya expresion viene dada en la Ecuacién 2.8.

C* — pc'f4t

= (2.8)

La velocidad caracteristica es una medida de la energia disponible durante el proceso de combus-
tién y es independiente de las caracteristicas de la tobera, y se usa para comparar el rendimiento
relativo de diferentes sistemas de propulsiéon cohete.

2.2.4.2. Motor cohete real

En el Apartado 2.2.4.1 se han mencionado las aproximaciones que permiten simplificar las
soluciones matematicas para el andlisis de los fenémenos reales en los motores cohete. Muchas
de estas simplificaciones pueden ser corregidas o bien usando un factor de correccién empirico,
o bien desarrollando algoritmos maés precisos. Estos algoritmos deben de simular més detallada-
mente las pérdidas de energia y los fenémenos fisicos y quimicos que se producen

En comparacién con una tobera ideal, en una real se producen pérdidas de energia y no toda la
energia disponible se puede convertir en energfa cinética de los gases de escape. A continuacién
se listan las principales pérdidas que aparecen en una tobera real [1]:

1. La divergencia del flujo en las secciones proximas a la seccién de salida causa pérdidas.
Estas son mayores en toberas de contorno cénico que en las de contorno de campana
parabdlico.

2. Una cdmara de combustién pequena o un pequeno ratio de areas A./A; causa una pérdida
de presion en la camara y reduce el empuje y la velocidad de escape de los gases.

3. Una baja velocidad en la capa limite o friccién en las paredes de la tobera causan una
reduccién en la velocidad de los gases de escape de entre un 0,5 a un 1,5 %.

4. Particulas sélidas en el gas pueden causar pérdidas de hasta un 5 %.

5. Reacciones quimicas en el flujo a través de la tobera pueden cambiar las propiedades del
gas, ocasionando pérdidas de entre un 0,5 %.

6. Una combustién no estacionaria y un flujo oscilante pueden suponer pequenas pérdidas.
7. Las prestaciones son menores durante los transitorios de arranque y parada del motor.

8. Para materiales que no se refrigeran, como los materiales compuestos, la erosién de la
region de la garganta incrementa el didmetro de ésta. Esto reduce la presién de la camara
de combustién y se traduce en una reduccién del empuje y del impulso especifico.
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9. La no uniformidad en la composicién del gas, debida a un mezclado incompleto, combustién
incompleta o turbulencia, puede reducir el rendimiento.

10. Una operacién con una expansion no 6ptima reduce el empuje y el impulso especifico.
No hay pérdidas si el vehiculo siempre vuela a la altitud que permite la expansién 6ptima
(pe = pa)- Si la tobera vuela con una relacién de dreas fija a altitudes superiores o inferiores
a la altitud de la expansién 6ptima, se pueden tener pérdidas en esa porcion de vuelo de
m4és del 15 %.

2.2.5. Flujo isentrépico estacionario en una tobera convergente-divergente
En primer lugar es necesaria la explicacién, desde un punto de vista cualitativo, de la forma

de variacion de las caracteristicas fluidas en una tobera ideal.

Como ya se ha dicho, se consideran como hipétesis simplificadoras el flujo isentrépico (adiabético
y reversible) y estacionario. Como se pueden despreciar las fuerzas masicas del gas, la entalpia
total (o de remanso) y la entropia son constantes a lo largo de una linea de corriente.

2
v
ho =h+ 5 = cte alo largo de una linea de corriente.
sp=s = cte alolargo de una linea de corriente.

Como todas las lineas de corriente vienen de una regién uniforme (la camara de combustién), la
entalpia de remanso y la entropia seran las mismas para todas las lineas de corriente, es decir,
las mismas para todo el campo fluido.

Con las consideraciones tomadas y teniendo en cuenta la ecuacion de conservacién de la masa,
se puede definir el gasto masico m segin la Ecuacion 2.9, que es constante e independiente de
la posicién en el eje longitudinal de la tobera x.

m = p(z) v(z) A(x) = cte e independiente de z. (2.9)
Diferenciando la Ecuacién 2.9 y dividiendo por pvA se llega a la Ecuacién 2.10.

1dp 1dv 1dA
Bl ATt T 2.10
pdr vdr Adx (2.10)
A continuacién, a través de simplificaciones termodindmicas derivadas de la consideracién de
flujo isentrdpico a lo largo de la tobera [1] se obtiene la Ecuacién 2.11, siendo M = v/a el nimero

de Mach. 1 dA
———=—(1-M»-—= 2.11
S =1 MY) (2.11)

vdz
De la Ecuacién 2.11 se deduce lo siguiente:

= Para movimientos subsénicos, en los que M < 1, al aumentar el area transversal A (% > 0)
disminuye la velocidad v (g—;’c < 0) y viceversa. El fluido tiene més velocidad en las partes
estrechas que en las anchas. Por ello, para acelerar flujo en régimen subsénico se precisa
de un tramo convergente.

= Para movimientos supersénicos, en los que M > 1, al aumentar el area transversal A
(% > 0) aumenta la velocidad v (2 > 0) y viceversa. El fluido tiene menos velocidad en
las partes estrechas que en las anchas. Por ello, para acelerar flujo en régimen supersénico se
precisa de un tramo divergente. La compresibilidad del fluido y su densidad, que disminuye
al aumentar la velocidad del mismo, ya no son efectos despreciables.
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= Si M = 1, se obtiene que % = (. Esto quiere decir que donde el area sea minima o

maxima, se daran condiciones sénicas. En el caso de la tobera de un motor cohete, esto
ocurre en una seccién de drea transversal minima: la garganta.

Se dice que la tobera bloqueada (bloqueo sénico de la tobera) cuando se alcanza M = 1 en la
garganta. Cuando esto ocurre, el fluido no deja pasar informacion a través de la barrera sénica de
la garganta y el movimiento es insensible a lo que ocurre aguas arriba. A medida que la presién
ambiente sigue disminuyendo, el flujo se acelera y la presién sigue disminuyendo, alcanzéndose
siempre M =1 en la garganta.

El 4rea transversal de las secciones que alcanzan M = 1 se denomina area critica A*, y se
relaciona con el nimero de Mach M segun la Ecuacion 2.12.

1
A 1 2 vy+1. 5\]206-D
—_— = — 1 M 2.12
A M{’Hl(Jr 2 ﬂ (212)

El movimiento de un fluido a lo largo de una tobera convergente-divergente se establece por la
diferencia de presiones en el interior y el exterior de ésta. Con el movimiento aparece un gasto
maésico que viene dado por la Ecuacién 2.9. A continuacién, y con ayuda de la Figura 2.8 se
ilustrara el comportamiento del flujo dentro de la tobera a través de la distribucion de presiones
en el interior de la misma [5]. La presién de entrada es siempre la misma mientras que la presién
ambiente varia.

Divergence
half angle ¢

r Subsonic flow

Pressure

Supersonic flow
downstream of throat;

jet separation and internal
oblique shocks inside
diverging section

Optimum expansion

Distance along nozzle axis _[ External

expansion waves
at high altitude

Figura 2.8: Distribucién de presiones en en una tobera convergente-divergente ideal. [1]

= Linea AH
Para presiones ambientes p4 > p, > pg, el gasto masico aumenta, pero no se llega a
condiciones criticas, es decir, el flujo es siempre subsénico.

= Linea AG
Para p, = pg, la garganta de la tobera llega a condiciones criticas y el gasto masico llega al
gasto maximo que puede trasegar la tobera. Sin embargo, la parte convergente y divergente
de la tobera son subsénicas.
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= Lineas AF - AC

Para pg > p, > pp, la garganta se bloquea y el gasto trasegado es maximo. La parte
convergente, que se encuentra en condiciones subsénicas, permanece igual. En el primer
tramo de la parte divergente se alcanzan condiciones supersénicas, cae la presién y aumenta
la velocidad. Sin embargo, como la presiéon de salida es ain muy alta, se producen ondas
de choque que hacen pasar el flujo a régimen subsoénico en el tramo final del divergente,
disminuyendo entonces la velocidad a partir de aqui. La onda de choque se desplaza hacia
la seccién de salida de la tobera a medida que la presion ambiente disminuye, hasta situarse
en la seccion de salida. Cuando la onda de choque se sitia en la seccién de salida, y la
presion ambiente sigue disminuyendo pero atin no se dan las condiciones de expansion
optima, la onda de choque se convierte en una serie de ondas de choque oblicuas en los
labios de la tobera, y se dice que el régimen es sobreexpandido.

= Linea AB
Cuando la presién ambiente p, = pp, se dice que la tobera se encuentra en condiciones de
diseno y la expansién es éptima (estd adaptada). El chorro es supersénico y no hay ondas
de choque. Si la presién ambiente continua disminuyendo por debajo de la presién de
expansion optima, se dan unas ondas de expansion en los labios de la tobera que expanden
bruscamente el flujo hasta la presion ambiente, y se dice que el régimen es subexpandido.

La ecuacién del proceso de expansién ideal en una tobera convergente-divergente de flujo isentropi-
co estacionario unidimensional, que permite relacionar las condiciones del area de la garganta

A; y la presién en camara p. con el area y la presion en cualquier otro punto de la tobera, viene

dada por la Ecuacién 2.13. Mediante esta expresién se puede calcular el NPR necesario para

que una tobera dada, con una determinada relacién de dreas e = A./A; esté adaptada, es decir,

trabaje en condiciones éptimas.

&
2 o
A el (m) B (v)

2.3. Estructuras del flujo e histéresis en toberas convergentes-
divergentes

En el siguiente apartado se introduce el fenémeno de histéresis en toberas convergentes-
divergentes provocado por la fenomenologia de las ondas de choque y las diferentes estructuras
del flujo que aparecen en las toberas TOC. Para la comprensién de tal fenémeno, se comienza
con un breve repaso de las ondas de choque, asi como la introduccion al fenémeno de histéresis
a través de la transicion entre dos configuraciones estables de ondas de choque.

2.3.1. Fundamentos sobre las ondas de choque

Existen muchos movimientos en los fluidos en los que, aun cumpliéndose las condiciones de
validez de la teoria ideal, ésta no es capaz de dar una solucién al problema correspondiente. Hay
casos en los que una tobera descarga a una presién menor que la existente en el exterior de ésta,
de forma que aparecen regiones donde la viscosidad y la conductividad térmica tienen un papel
importante y la teoria ideal no es valida. Esto se denomina onda de choque y se manifiesta como
una discontinuidad en las propiedades del fluido.

Sin conocer con detalle lo que sucede en la misma discontinuidad, pero teniendo en cuenta
que en ella deben tener importancia los procesos disipativos, es posible establecer una serie de
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propiedades que deben cumplir las magnitudes fluidas a ambos lados de dicha discontinuidad.
Estas propiedades se obtienen considerando que, de forma global, se deben cumplir los princi-
pios de conservacién de la masa, cantidad de movimiento y energia a través de la discontinuidad.

Atendiendo a esto, se obtiene que cuando un fluido atraviesa una onda de choque, la velocidad
tangencial a la onda se conserva (w; = wy), sin embargo la velocidad normal difiere al atravesar
onda (u; # ug) [3]. Estas propiedades se observan en la Figura 2.9, siendo el vector velocidad
U= ul+ wj.

Figura 2.9: Esquema de una onda de choque oblicua. [5]

Las ondas de choque pueden formarse de dos formas con respecto a la direccion del flujo:

= Ondas de choque normales. La onda de choque y el flujo forman 90°, por tanto sélo
existe componente normal de la velocidad (7 = u?).

= Ondas de choque oblicuas. La onda de choque y la direccion del flujo forman un dngulo
B, siendo desviada la direccion del flujo un angulo de deflexién 6. Estos angulos se observan
en la Figura 2.9.

La onda de choque oblicua se reduce a una normal si a todo el campo de velocidades se le resta
la velocidad tangencial w. Las propiedades del flujo a través de una onda de choque oblicua se
obtienen sustituyendo M; por Mj,, = M;sin(f) en las correspondientes ecuaciones [3], que no
se encuentran detalladas en este trabajo.

Cabe destacar que la relacién trigonométrica que une el angulo de deflexién 6 con 5 da lugar
a dos soluciones posibles de . La solucién menor corresponde muy aproximadamente a que la
corriente de detras de la onda de choque sea supersénica (onda de choque débil), y la solucién
mayor con una corriente subsoénica (onda de choque fuerte). En general se adopta que, cuando en
un problema fisico hay posibilidad de que existan varias soluciones, la que ocurre generalmente
es la débil.

Por 1ltimo, y como se ha indicado antes, la discontinuidad tiene un espesor en el que la viscosidad
y la conductividad térmica son importantes. Estos procesos disipativos hacen que la entropia de
un volumen fluido, al que no se le anade calor del exterior, aumente. Por lo tanto, la entropia
del fluido aumenta al atravesar la onda de choque (s2 > s1). Se puede comprobar que para que
la entropia aumente, se debe cumplir:

My > My, p2 > p1,p2 > p1,12 > T1,v1 > vy

La variacion opuesta, con M; < 1 y todos los sentidos de las anteriores desigualdades cambiados,
no es posible con una discontinuidad delgada en la que cuenten los mecanismos significativos.
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2.3.2. Reflexién de las ondas de choque

En este apartado se introduce el fenémeno de histéresis a través de la transicion de ondas de
choque en superficies de reflexion.

En el caso de una corriente supersénica paralela a la superficie de reflexion, dos configuraciones
estacionarias de reflexién de ondas de choque son posibles. Se denominan reflexién regular (RR)
y reflexién de Mach (MR). La histéresis se manifiesta como una transicién entre estas dos
configuraciones (RR<MR).

2.3.2.1. Reflexién Regular

La reflexién estd constituida por dos ondas de choque: una incidente ¢ y una reflejada r. La
onda reflejada sale del punto de reflexién R, que se sittia sobre la superficie de reflexiéon, como
se observa en la Figura 2.10. Dado que el flujo aguas abajo de la onda reflejada debe de ser
paralelo a la pared, debe satisfacerse que 61 = 6.

Figura 2.10: Ilustracién de la reflexién regular RR. [4]

2.3.2.2. Reflexiéon de Mach

Esta se caracteriza por la presencia de tres ondas de choque: onda incidente 7, onda reflejada
r y el disco de Mach m. Las tres confluyen en un punto denominado punto triple 7', del cual
arranca una discontinuidad tangencial s que se extiende aguas abajo y es deflectada en direccién
a la superficie de reflexién, como se puede observar en la Figura 2.11. El disco de Mach se
suele presentar como una onda curvada que se mantiene normal a la superficie de reflexion.
La deflexion de la corriente tras la onda reflejada es generalmente no nula, cumpliéndose que
01 — 02 = 03 en el entorno del punto triple.

Figura 2.11: Tlustracién de la reflexiéon de Mach MR. [4]
Las relaciones angulares dadas tanto en la reflexién regular como en la reflexion de Mach son

Unicamente vélidas en las cercanias de los puntos R y T, respectivamente. Fuera de este dominio,
las ondas dejan de poder tratarse como ondas de choque planas.
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Tanto la reflexién regular como la de Mach sélo son posibles si se satisfacen ciertas condicio-
nes en la corriente. A partir de esto, se establecen unos criterios de transicién entre ambas

configuraciones.

2.3.2.3.

Criterios de transicion

Considerando las hipétesis de que las discontinuidades son planas en el entorno de Ry T,
y que el flujo es no viscoso y es uniforme en cada region, se establecen tres criterios basicos de

transicion:

= Criterio de separacion
La reflexion regular RR puede existir si el dngulo de deflexién de la onda incidente 6; es
menor que el angulo de deflexién maximo posible de la onda de choque reflejada 63 04 (M),
como establece la teoria de ondas de choque oblicuas. La transiciéon RR—MR se produce
cuando se cumple que 61 = 62 e (M1).

s Criterio sénico

La transicion RR—MR tiene lugar cuando el Mach aguas abajo de la onde de choque
reflejada alcanza el valor unidad (My = 1), que es lo mismo que decir §; = 03(Mz = 1).
Las condiciones de transicién que proporcionan el criterio de separacién y el sénico son
muy similares, diferencidandose muy ligeramente por el angulo ;. Esto hace que sea dificil
establecer una linea clara de separacion entre ambos criterios.

= Criterio de equilibrio mecanico o de von Neumann
En la reflexién de Mach MR la presion estética tiene el mismo valor a ambos lados de la
discontinuidad tangencial s, de forma que la transicion MR—RR se lleva a cabo cuando

01 — 62 =063 =0.

Estos criterios se representan en una grafica Mo, — 1 en la Figura 2.12 para el caso del aire

(v =14).
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Figura 2.12: Mapa teérico My, — 1 para 7 = 1,4 con las tres posibles zonas de reflexion. [4]

Si la onda de choque presenta un &ngulo de incidencia fi¥ < B; < BP, es posible tanto una
reflexién regular como una de Mach, y la transicién entre ambas puede tener lugar en cualquier

direccion.
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2.3.2.4. Bucle de histéresis

El bucle de histéresis aparece cuando se obtienen ambas configuraciones para unas mismas
condiciones estables. Se toma como ejemplo, para simular el flujo en una tobera plana, una
superficie de reflexion con cierta inclinacion, que puede ser regulada o bien para aumentarla o
bien para disminuirla. Si se parte de una configuracion MR estable 81 < BlD , v se disminuye el
angulo 31 de forma paulatina al mismo tiempo que M., permanece constante, el disco de Mach
comienza a decrecer hasta desaparecer para 51 = ,B{V (configuracién RR). Si se lleva a cabo el
mismo procedimiento, manteniendo constante M., pero ahora aumentando S, se llegard una
vez superado el limite ﬂf) , a la configuraciéon MR.

2.3.3. Bucles de histéresis en toberas TOC sobreexpansionadas

Lo explicado en el Apartado 2.3.2 presenta muchos aspectos en comin con lo que sucede en
las toberas que operan a nivel del mar (sobreexpansionadas) durante los transitorios de arranque
y parada, ya que en ambos casos se detecta un fenémeno de histéresis asociado a las ondas de
choque para un cierto rango de operacién.

En el caso de una tobera convergente-divergente, su operacién en condiciones de sobreexpansién
provoca la aparicion de una configuracién de ondas de choque que mediante la compresién del
flujo consigue la adaptacion en presién con el ambiente en que descarga. En funcién de la inten-
sidad de la sobreexpansion, esta configuracion se formard o bien en la parte divergente o bien
aguas abajo de esta.

Si antes era la inclinacién de la superficie reflectante la que determinaba la configuracion de
ondas de choque que aparecia, ahora es el ratio de presiéon entre la cdmara de combustion y el
ambiente de la tobera, NPR, cuya expresién se encuentra en la Ecuacién 2.3.

En las toberas de empuje 6ptimo TOC, la interaccién de las ondas de choque formadas en
su interior con la capa limite para adaptar la presion del chorro a la ambiente parece ser lo que
propicia la aparicién del fenémeno de histéresis: dos configuraciones estables de ondas de choque
para una misma NPR de operacién. Las dos configuraciones posibles son:

1. El disco de Mach, que es la solucién normalmente encontrada.

2. El cap-shock, propio de toberas TOC de contorno parabdlico.
A continuacion se detallaran las estructuras que se forman tanto en el interior como en el chorro
de la tobera.

2.3.3.1. Histéresis interna

La interaccién entre las dos configuraciones estables de ondas de choque con la capa limite
presente en las paredes interiores de la tobera provoca su separacion formando dos configuracio-
nes diferenciadas. A continuacién se explican ambos modos de separacion.

Modo de separacién libre, FSS El modo de separacién libre FSS (Free Shock Separation)
se trata de la soluciéon cominmente encontrada en la operacion de sobreexpansiéon. La onda de
choque oblicua que nace en la pared de la tobera provoca la separacién de la capa limite (punto
s) sin readherencia posterior. Este modo se observa més detalladamente en la Figura 2.13.
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Figura 2.13: Configuracién F'SS en el interior de una tobera TOC. [4]

Modo de separacion restringida, RSS El modo de separacién restringida RSS (Restricted
Shock Separation) se caracteriza por la readherencia de la capa limite y la aparicién de una
burbuja de separacién, que corresponde con la linea s — r en la Figura 2.14. Se forma una
estructura de ondas de choque conocida como cap-shock. La readherencia de la capa limite a
la pared del divergente provoca el desarrollo de un flujo supersénico toroidal sobre la pared
caracterizado por fuertes fluctuaciones temporales de presién estatica.

~— Cap-Shock
,/‘
e

Onda interna

Figura 2.14: Configuracién RSS en el interior de una tobera TOC. [4]

Esta configuracion de ondas de choque no ha sido visualizada experimentalmente. Sin embargo,
las medidas de presiéon en la pared del divergente, asi como la topologia del chorro, permiten
inferir su configuraciéon. Cuando el punto de readhesién alcanza el labio de la tobera, se dice que
el modo es SSR (Shock Separation with Recirculation), cuya diferencia radica en que la burbuja
de recirculacion es abierta.

2.3.3.2. Histéresis en el chorro

Mientras que el cap-shock en el chorro ha sido visualizado tanto en toberas TOC sub-
escaladas operadas con flujo frio como en toberas TOC reales ensayadas en banco con flujo
caliente (combustion LOX/LH2), la visualizacién de la transicién entre el cap-shock y el disco
de Mach en el chorro (que constituye lo que se denomina histéresis en el chorro) en uno y otro
sentido para distintos NPR dependiendo del tipo de transitorio, sélo ha sido reportada en tobe-
ras reales, debido a la influencia que tiene el coeficiente de compresibilidad adiabatica v en la
histéresis en el chorro [4].

Cap-shock La onda de choque interna sufre una reflexién de Mach MR en el eje, como se
muestra en la Figura 2.15. El incremento progresivo de la presiéon en camara hace que el punto
de separacién se vaya desplazando sobre la pared hacia el labio, y que la onda de choque oblicua
que nace desde la pared acabe por hacerse visible externamente. Conforme aumenta el NPR,
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se produce un desplazamiento aguas arriba de dicha estructura a la vez que el radio de la
zona discal disminuye. Si NPR continta creciendo, para un NPR suficientemente grande se
producira transicién a la configuracién del disco de Mach.

Onda interna

MR

Figura 2.15: Configuracién cap-shock en el chorro de una tobera TOC. [4]

Disco de Mach Constituye la solucién habitualmente obtenida durante la operacién sobreex-
pansionada: la onda interna alcanza al disco de Mach tras sufrir una aparente reflexion regular

RR en el eje, como se observa en la Figura 2.16.
///\

Disco de Mach

JAN

Onda interna

RR

Figura 2.16: Configuracién disco de Mach en el chorro de una tobera TOC. [4]

2.3.3.3. Conclusiones de la histéresis en toberas TOC

La evidencia experimental de que varias configuraciones de ondas de choque son posibles y
estables dentro de un intervalo determinado de NPR constituye el fenémeno de histéresis. Cabe
resaltar que el rango de NPR para el cual se produce este fenémeno no es el mismo si NPR crece
(arranque) o decrece (parada). Los intervalos de NPR de existencia de cada uno de los modos
de separacion dependen fundamentalmente de las caracteristicas geométricas, las caracteristicas
de operacién y el tipo de transitorio (arranque o parada).

Las transiciones entre modos se identifican como una de las causas principales de la apari-
cion de fuerzas laterales, que se encuentra ligado a la naturaleza tridimensional del fenémeno
de separacién. Esto es debido a que estas transiciones no se realizan de forma simultdnea en
toda la periferia de la tobera, por lo que la distribucién de presién resulta ser asimétrica y no
estacionaria, produciéndose indeseables cargas laterales.

Para la tobera J-2S se reporta unicamente la aparicion de histéresis interna, y no de histéresis
en el chorro de la misma.
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En la Figura 2.17 se observa el mapa Cg/Cg ;g — NPR con la representacion esquematica de los
dos bucles de histéresis presentes en toberas TOC. El primer bucle estd asociado a la existen-
cia de histéresis en el interior de la tobera, y el segundo bucle al comportamiento histérico del
chorro. El segundo bucle se caracteriza por dos trayectorias muy proximas entre si, resultado
de que el punto de separacién se encuentra cerca del labio para altos NPR. Las imagenes que
aparecen, tomadas mediante fotografias con una alta velocidad de obturacién, pertenecen al
motor Vulcain.

En 7-8
(Shutdown):

En 1-2 (Startup):
Ce v

Histéresis
del chorro

™ Disco de

Mach
1 En 5-6
FSS (Startup):
1 2 \
' Histéresis
. interior
: Cap-shock

4

" en el chorro

En 3-4
(Shutdown):

NPR

Figura 2.17: Mapa Cg/Cpg;q — NPR con la representacion esquemaética de los dos bucles de
histéresis en toberas TOC. [4]
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Capitulo 3

Modelado CFD

3.1. Introduccion

En el presente capitulo, después de realizar una breve introduccién al contexto histérico de la
mecanica de fluidos computacional (CFD) y a sus distintos enfoques, se dan a conocer las fases de
calculo de cualquier trabajo basado en esta herramienta. Es esencial que cualquier proyecto que
requiera el uso de una herramienta CFD complete dichas fases. Una vez especificados los pasos
de los que consta cada fase y el software usado en cada uno de ellos, se trata con profundidad
la creacién del dominio y del mallado para el calculo. Por 1ltimo, se describen en profundidad
algunas opciones de configuraciones previas al cdlculo que ofrece el software utilizado.

3.2. Mecanica de fluidos computacional

Los primeros analisis matematicos de flujo comenzaron a desarrollarse a principios del siglo
XVIII, cuando Laplace, Bernoulli y Euler establecieron las ecuaciones basicas de la Mecéanica de
Fluidos. Sin embargo, su utilizacién en aplicaciones de ingenieria fue escasa debido a la comple-
jidad de su estructura y la falta de recursos numéricos en aquel momento.

Por otra parte, en el siglo XIX, Navier y Stokes establecieron las ecuaciones que describen el
movimiento del flujo real en un medio viscoso. De igual manera, exceptuando unos pocos casos
sencillos para los que podian obtenerse soluciones analiticas, la mayor parte de las veces, las
ecuaciones no podian ser resueltas para casos de interés practico.

A comienzos del siglo XX, Prandtl desarrollé la teoria de la capa limite como simplificacién a la
solucién de Reynolds para las ecuaciones de Navier-Stokes. Teniendo en cuenta las limitaciones
impuestas por los medios de la época, esta teoria constituyo el primer método de andlisis de flujo
para casos de interés académico y técnico. A pesar de las capacidades que ofrecia, el concepto
de capa limite presentaba restricciones que limitan su rango de aplicacién, ya que en los casos
en los que existen fenémenos de turbulencia y separacién de capa limite es muy recomendable
aplicar sin mas simplificaciones las ecuaciones de Navier-Stokes.

Alrededor de 1965, con el desarrollo de los ordenadores de suficiente potencia, resulté posible
poner en préactica las técnicas de resolucién numérica de flujos, lo que dio lugar al nacimiento del
CFD (Computational Fluid Dynamics). Este método se basa en la resolucién de las ecuaciones
de Navier-Stokes. Este hecho tuvo tuvo un gran impacto en el diseno aeroespacial, puesto que
anteriormente el proceso de diseno estaba dominado por los resultados obtenidos por procesos
analiticos combinados con la experimentacion.
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Cabe destacar el método de los paneles, uno de los primeros métodos computacionales mas rapi-
damente extendido para el calculo aerodinamico. Este método se basaba en la distribucién de
singularidades en la superficie de la configuracion a estudiar y era capaz de resolver modelos de
flujo ideal en geometrias relativamente complejas, tanto en flujo subsénico como en supersoénico.
Su gran popularidad se debid a que las soluciones podian obtenerse de una forma relativamente
rapida en ordenadores con poca potencia de célculo.

En la actualidad, el método de los paneles se ha convertido en una de las herramientas compu-
tacionales mas sencillas, ya que, a pesar de sus ventajas en cuanto a coste computacional, no
puede resolver con exactitud flujos no lineales de alta velocidad. Para este tipo de flujos se ne-
cesita un modelo mas sofisticado de las ecuaciones de movimiento. Por tanto, para la resolucién
de problemas como el que se aborda en este trabajo, donde la viscosidad del fluido es de suma
importancia y no puede ser despreciada, se necesitan otros procedimientos.

Si se quiere estudiar flujos con altos ntimeros de Reynolds, se necesita estimar los efectos de
turbulencia descomponiendo los términos en medias temporales y fluctuaciones. Este es el pro-
cedimiento seguido por el método numérico conocido como RANS (Reynolds Averaged Navier-
Stokes), el cual requiere la introduccién de un modelo de turbulencia. Casi todas las simulaciones
numéricas relativas a la histéresis y cargas laterales que se han llevado a cabo en toberas de mo-
tores cohete han sido mediante el método RANS.

Una alternativa al método RANS son las simulaciones denominadas LES (Large Eddie Simu-
lation), cuya implementacién a nivel industrial depende del crecimiento de la potencia compu-
tacional. En ellas los torbellinos de gran escala son directamente calculados, mientras que la
turbulencia de escalas menores se representa mediante modelos.

Por 1ltimo, cabe mencionar el método DNS (Direct Numeric Simulation), donde todas las esca-
las turbulentas son directamente calculadas. Este enfoque no es implementable en la actualidad
ni lo serd en un futuro cercano ya que acarrea a su gran conste computacional.

Teniendo en cuenta todo lo expresado anteriormente, se observa facilmente que el CFD es una
herramienta que se encuentra en fase de evoluciéon permanente.

3.3. Fases de calculo
Todo calculo CFD consta de tres etapas o fases fundamentales:
= Preprocesado
= Calculo
= Postprocesado

Teniendo en cuenta las caracteristicas del problema a estudiar, la geometria y los recursos
disponibles, se ha optado por hacer uso del software de ANSYS, que se compone de:

» ANSYS DesignModeler® v14.5, para la definicién de la geometria a estudiar.
= ANSYS Meshing® v14.5, para la definicién del mallado de la geometria.

= ANSYS Fluent® v14.5, para el célculo y postprocesado.
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3.3.1. Preprocesado

El preprocesado consiste en la definicién de las entradas necesarias para que el programa de
CFD pueda realizar el cdlculo. En esta etapa el usuario debera:

= Definir la geometria de la regién a estudiar.
= Definir el dominio de célculo.

= Generar la malla, dividiendo el dominio en un nimero de subdominios méas pequenos
conocidos como celdas o volimenes de control.

= Seleccionar el tipo de fenémeno fisico o quimico que se va a modelar.

= Definir las propiedades del fluido.

= Especificar las condiciones de contorno que mas se asemejan al problema fisico real.
= Especificar las condiciones iniciales del flujo.

= Validar la independencia entre las soluciones obtenidas y las opciones adoptadas en los
procesos anteriores, como por ejemplo el tamano del dominio de calculo, mallado, set-up,
etc.

3.3.2. Calculo

Es la parte fundamental del método numérico, ya que en ella tiene lugar la resolucién de las
ecuaciones. Las diferentes técnicas de resolucién numérica se pueden clasificar segtin el proceso
de discretizacién usado en: diferencias finitas, elementos finitos, métodos espectrales y volimenes
finitos. En concreto, el programa usado en este trabajo (ANSYS Fluent®) se basa en el método
de los volimenes finitos. Su algoritmo numérico se desarrolla de la siguiente forma [8]:

1. Integracién formal de las ecuaciones que gobiernan el flujo para cada uno de los voliimenes
de control del dominio.

2. Discretizaciéon, que convierte las ecuaciones diferenciales en un sistema algebraico de ecua-
ciones.

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

3.3.3. Postprocesado

Una vez se ha completado el célculo, los codigos de CFD resultan muy interesantes a la hora
de visualizar y analizar los resultados. Hoy en dia estos programas incorporan herramientas
para proceder a un andlisis exhaustivo con multiples opciones y la opciéon de exportarlos como
imagen o como vectores de datos. Entre las opciones de postprocesado, es frecuente encontrar
visualizaciones de la soluciéon en dos y tres dimensiones, vectores, trayectorias de particulas,
manipulacion de vistas, mapas con contornos de diferentes variables, etc.

Tan importante es obtener buenos resultados, como llevar a cabo un buen postprocesado en el

que se consigan buenas conclusiones con el objetivo de poder estudiar del proceso real de la
forma més aproximada.
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3.4. Tareas desarrolladas en problemas CFD

Dentro de cada fase que se desarrolla en un problema CFD existen numerosas tareas que se
llevan a cabo de forma secuencial. Las tareas esenciales se explican a continuacion: geometria
(3.4.1), dominio (3.4.2), mallado (3.4.3) y configuracién (3.4.4).

3.4.1. Geometria

El programa usado para la generacién de la geometria es ANSYS DesignModeler®, el cual
forma parte de la plataforma ANSYS Workbench®. ANSYS DesignModeler® permite la gene-
raciéon de geometrias tanto bidimensionales como tridimensionales. La geometria puede o bien
ser generada en este programa o ser exportada de otros programas CAD (Computer-Aided De-
sign). Debido a la sencillez de la geometria tratada en este trabajo, este programa es suficiente
para crearla satisfactoriamente. Sin embargo, si la geometria es complicada o estd compuesta de
varias partes o piezas, se recomienda el uso de otros programas CAD més potentes, como por

ejemplo CATIA®.

Cabe destacar que ANSYS DesignModeler® permite la asignacién de pardmetros en el disefio.
Estos parametros permiten su modificacién y actualizacién a través de la plataforma ANSYS
Workbench®, posibilitando una répida transformacion.

3.4.2. Dominio

El dominio de célculo es el area o volumen que rodea la geometria y contiene el flujo externo.
Su tamano y forma pueden ser muy diversos, pero conviene que se tenga en cuenta algunos
aspectos que se describen a continuacion.

3.4.2.1. Forma

Las formas que puede adoptar un dominio de célculo pueden ser muy variadas: ovalado, cua-
drado, circular, etc. A la hora de elegir el mas apropiado para una geometria, es importante que
carezca de discontinuidades en la pendiente, asegurando asi la construccién de una malla més
homogénea en el interior del dominio. Dicha homogeneidad estd directamente ligada al concepto
de calidad de malla. En el caso bidimensional, los circulos o las elipses cumplen con este requisito.

En la Figura 3.1 se muestra el dominio bidimensional que se utiliza en la solucién del problema
planteado en este trabajo, el cual estd formado por un semicirculo y una parte rectangular
que lo hace méas grande y alargado. Debido a la axisimetria del problema fisico, el dominio
tridimensional se generaria a través de la revolucién de la mitad del dominio, convirtiéndose el
eje de simetria en el eje de revolucion.
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Figura 3.1: Forma del dominio 2D formado por una parte rectangular y una semicircunferencia.

3.4.2.2. Tamano

El tamanio del dominio debe ser lo suficientemente grande para que el flujo dentro de la tobera
y el chorro no se vean perturbados. Para ello, es fundamental el estudio del tamano de manera
que se demuestre la independencia de los resultados en las zonas anteriormente dichas con el
tamano del dominio. Debido a que el tamano del dominio esta directamente relacionado con el
nimero de celdas y, por lo tanto, con el coste computacional, se debe llegar a un compromiso
entre el menor tamano de dominio posible y la obtencién de resultados no perturbados.

3.4.3. Mallado

La generacion de la malla es una tarea que tiene lugar en el preprocesado. Una vez construido
el modelo geométrico y el dominio del problema a resolver, el siguiente paso es su generacion.
El cédigo usado para ello en el presente trabajo es ANSYS Mesher®.

3.4.3.1. Tipos de elementos

Los elementos o celdas que conforman una malla pueden adoptar distintas geometrias poli-
gonales, en dos y tres dimensiones, presentando caracteristicas distintas cada una de ellas. En
la Figura 3.2 se observan los distintos tipos de elementos bidimensionales y tridimensionales
disponibles.

s Elementos 2D

e Cuadrados. Se trata de elementos muy féciles de manejar en entornos simples y
ortogonales. Presentan direcciones preferentes de calculo y su principal problema es
el ajuste a contornos irregulares y angulosos.

e Tridngulos. Son elementos universales para la discretizacion de cualquier tipo de
superficie. Destacan por su versatilidad, asi como por no presentar predisposicion
para el calculo en ninguna direccién preferente. Esta ltima caracteristica hace que
sean elementos méas generales para condiciones turbulentas de célculo, donde el flujo
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no tiene por qué llevar una direccién predeterminada, es decir, donde no se conocen
a priori las lineas de corriente.

s Elementos 3D

¢ Hexaedros.Se trata de una extrusion en tres dimensiones de los cuadrados. Presen-
tan sus mismas caracteristicas extrapoladas al dominio tridimensional.

e Tetraedros. Son una extension tridimensional de los tridngulos, por lo que poseen
las mismas propiedades que éstos. Es interesante indicar que las celdas tetraédricas
pueden convertirse en celdas poliédricas mediante la fusién del orden de cinco celdas.
Con esta conversién se reduce drasticamente el nimero de celdas que conforman la
malla, asi como su deformacion.

¢ Prismas de base triangular. Son elementos de transicion para la unién de cuerpos
con distintos tipos de elementos. También sirven para evitar problemas de mallado
en esquinas de piezas con extrusiones.

e Pirdmides. Al igual que los prismas de base triangular, se trata de elementos de
transicién. Su principal misién es servir de unién entre zonas de hexaedros y tetrae-
dros

2D CELL TYPES

triangle quadrilateral

3D CELL TYPES

4 &7

tetrahedron hexahedron

5 AH®

prism/wedge pyramid polyhedron

Figura 3.2: Tipos de elementos 2D y 3D. [9]

3.4.3.2. Topologias de malla

Una vez decidido el tipo de elementos que se utiliza para mallar, es necesario definir la
estrategia de mallado a seguir. ANSYS Mesher® dispone de varios métodos, segiin se trate de
un problema bidimensional o tridimensional.

= Métodos 2D
El programa te proporciona diversas opciones de mallado: s6lo con cuadrilateros o tridngu-
los, cuadrilateros y tridngulos, o bien cuadrilateros de forma dominante.
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Las opciones mas usadas a la hora de mallar en 2D son:

e Edge Sizing. Esta herramienta permite discretizar los ejes en tantos elementos como
se desee. Con la ayuda del Bias Factor se puede ajustar el crecimiento y obtener una
buena resolucién de la capa limite. Es el método usado en este trabajo.

e Maped Face Meshing. Construye una malla una vez se ha fijado el numero de
elementos en cada eje a través de Fdge Sizing.

= Métodos 3D

e Automatic. La opcién automdtica malla siguiendo el método Tetrahedrons (Patch
Conforming) o Swept, en el caso de que el cuerpo pueda ser barrido.

e Tetrahedrons with Patch Conforming Algorithm. Se respetan todas las caras,
vértices y ejes. Incluye una buena resolucién de la capa limite y se puede combinar
en determinadas ocasiones con el método Swept.

e Tetrahedrons with Patch Independent Algorithm. No se respetan necesaria-
mente los vértices y ejes. Es de gran utilidad a la hora de generar una malla de gran
tamafio con elementos uniformes.

e Swept Meshing. Es condicién indispensable que el cuerpo pueda ser barrido.

o MultiZone Swept Meshing. Para geometrias formadas por varios elementos, estos
son descompuestos automaticamente y mallados por separado.

e Hex Dominant. Crea una superficie de cuadrildteros dominante y los huecos son
rellenados por hexaedros, tetraedros y pirdmides.

Ademsds de estas estrategias de mallado, cabe destacar los conceptos de malla estructurada y
de malla no estructurada. Una malla estructurada es un conjunto de elementos cuadrados (en
el caso 2D) adscritos a un dominio topolégicamente asimilable a un cuadrado o conjunto de
cuadrados. Por el contrario, una malla no estructurada es aquella que ha sido creada sin atender
a ningun criterio, aparte del ajuste a la geometria que representa. En la Figura 3.1 se puede
observar, ademas del dominio usado en este trabajo, la malla estructurada generada mediante
Edge Sizing.

3.4.3.3. Calidad y tamano de los elementos

Independientemente de las dimensiones de la malla, del tipo de elemento usado o de la to-
pologia de ésta, las celdas que la conforman no deben estar excesivamente deformadas.

El parametro que mide la deformacién de cada una de las celdas se denomina Skewness. Se rata
de un parametro de gran importancia y se define como la relacién entre la forma geométrica de
cada celda y la de la celda de referencia y toma valores entre 0 y 1. Cuanto méas pequeno sea
dicho pardametro, menos deformada estard la celda y la solucién convergerda mas rapidamente.
Por el contrario, las celdas con valores de Skewness cercanos a la unidad se consideran de baja
calidad y se desaconsejan, ya que pueden dificultar considerablemente la convergencia de la so-
lucién o provocar su divergencia.

Otro parametro a destacar es la relacion de aspecto (Aspect Ratio). Es funcién de la relacién
entre el eje méas largo y mas corto de la celda. Su valor debe de estar por debajo de 40, aunque
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depende también del flujo.

Existen otros pardmetros que sirven para medir la calidad de la malla: Cell Size Change, Jaco-
bian Ratio, Warping Factor, Mazimum Corner Angle, etc.

Por tdltimo, se debe tener en cuenta el tamano de las celdas que conforman la malla, ya que debe
ser adecuado para el estudio de los fenémenos fisicos que tienen lugar en el dominio de céalculo.
Esto se aborda en el estudio de independencia de la malla.

3.4.3.4. Mallado de la capa limite

La capa limite es una zona de suma importancia en la resolucién de este problema, ya que
su interaccion con las ondas de choque causa distintos modos de separacion de ésta.

Esta zona es muy susceptible y depende fuertemente de la malla, en especial de el nimero de
elementos y de su forma. Esto se debe a que en esta zona suele producirse una fuerte interaccién
entre el flujo medio y el flujo turbulento. Los resultados numéricos de los flujos turbulentos
tienden a ser mas sensibles a algunos aspectos del mallado que los flujos laminares. Por ello, el
calculo con precisién en presencia de turbulencia requiere ciertas consideraciones a la hora de
generar la malla. Es muy recomendable resolver las regiones cerca de las paredes, donde el flujo
medio experimenta cambios bruscos y donde existen grandes esfuerzos cortantes, con mallas
suficientemente finas, como la de la Figura 3.3.

Figura 3.3: Capa limite en la pared de la tobera.

La escala para conocer si el mallado en las proximidades de la pared es apropiado para obtener
buenos resultados es la escala de pared y* [9], cuya expresién viene dada en la Ecuacién 3.1,
siendo ¥y la posicién del centroide en cada celda.

U
yt = P ,uTy (3.1)

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, segin se muestra en la Tabla 3.1.

Modelo de turbulencia Tratamiento de la capa limite Valor
Spalart-Allmaras - yT~1oy"t >30
E_ e Funciones de pared 30 <y < 300, deseable y™ |
Enhanced wall treatment yT ~ 1, al menos yT <5
k—w - yt~1

Tabla 3.1: Valores éptimos de y™. [§]
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Los programas de mallado disponen de herramientas para facilitar al usuario el refinamiento del
mallado en zonas criticas. Algunas de estas funciones son Inflation y Bias Factor.
3.4.4. Configuracion

La configuracién o set-up es otra de las tareas a realizar en el preprocesado. En este punto
se llevan a cabo numerosas selecciones para alcanzar una solucién lo mas adecuada posible a las
condiciones reales de operacién. Fundamentalmente, las partes a configurar son:

s Eleccion del modelo fisico

Propiedades del fluido

Asignacién de las condiciones de contorno
= Eleccion de modelos numéricos

Esta tarea, asi como las tareas de célculo y postprocesado, se llevaran a cabo mediante el cédigo
ANSYS Fluent®. Este software contiene una amplia capacidad de modelado fisico, necesaria
para modelar la turbulencia, el flujo, la transferencia de calor y las reacciones en numerosas
aplicaciones industriales. A dia de hoy, muchas empresas de todo el mundo lo usan como parte
integral de sus fases de disenio y optimizacién del desarrollo del producto. Las partes a configurar
y las opciones que existen en cada una de ellas en este codigo de explican en profundidad en el
Apartado 3.5.

3.5. Configuracién de problemas CFD en ANSYS Fluent®

En este apartado se abordan las fases de configuracion y las distintas opciones disponibles
en el caso de que se desee resolver un problema CFD con ANSYS Fluent®.

3.5.1. Modelos fisicos

Las ecuaciones que gobiernan el movimiento de un fluido se denominan ecuaciones de Navier-
Stokes y se deducen a partir de tres principios fisicos:

= Conservacién de la masa
= Segunda ley de Newton
= Primer principio de la termodinamica

En este apartado se realiza una breve revision de las ecuaciones de la mecanica de fluidos, sin
reproducir el desarrollo necesario para la obtencién de las mismas a partir de los principios
fisicos mencionados. Dicho desarrollo puede encontrarse en [3].

Debe ser subrayado el hecho de que estos principios fisicos parten de la hipétesis de que el fluido
es un medio continuo. Esto quiere decir que que se esta trabajando a escalas macroscopicas
(> 1um) en las que no se tienen en cuenta las estructuras y los movimientos moleculares del
fluido.
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3.5.1.1. Ecuacién de la continuidad

La Ecuacién 3.2 es la forma diferencia de la ecuacién de la continuad, o ecuacién de con-
servaciéon de la masa. Se presenta en su forma més general, valida para flujo compresible o
incompresible, asi como para flujo estacionario o no estacionario.

o + V- (pV) = S (3.2)
ot

Si se consideran reacciones quimicas dentro del volumen de control, el término fuente .S,,, que
por lo general es nulo para fluidos de una sola fase, serd 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 fases.

3.5.1.2. Ecuaciéon de la conservacién de la cantidad de movimiento

La segunda ley de Newton establece que la resultante de todas las fuerzas externas que
actian 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.
Matematicamente queda representado, en forma diferencial, por la Ecuacion 3.3.

0 _
a(pﬁ)%—v-(pﬁx U) =—-Vp+ V7 +pj+ F (3.3)

El tensor de tensiones 7T se desarrolla en la Ecuacion 3.4.

2
7F=pu|(VT+ Vil — SVl (3.4)

3.5.1.3. Ecuacién de la conservacién de la energia

El primer principio de la termodinamica establece que la variacion del calor anadido a un
volumen de control determinado menos la variaciéon de trabajo 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
dominio. Mateméticamente queda representado, en forma diferencial, por la Ecuacién 3.5.

8 — N _ - .

&(pe)+p17ve:—V-Q—pV-v+T-V-v+pQ (3.5)

Es interesante indicar que el principio de conservacién de la energia también puede ser expresado
2 2

en términos de energia total (e 4+ %), entalpia h o entalpia total (h 4 % ).

3.5.2. Transporte de especies

El c6digo ANSYS Fluent® permite modelar el mezclado y transporte de especies quimicas
resolviendo las ecuaciones de conservacién que describen la conveccion y difusién para cada es-
pecie. Esto es util, tomando como ejemplo el caso del presente trabajo, para poder introducir
diferentes gases por diferentes condiciones de contorno, de forma que el software modele el mez-
clado entre las diferentes especies.

Cuando se elige la resolucién de las ecuaciones de conservacion para las especies quimicas,
ANSYS Fluent® predice la fraccién mésica local para cada especie a través de la solucién de la
Ecuacién 3.6, donde el subindice 7 hace referencia a la especie i, Y es la fracciéon mésica, R es
el ratio neto de produccién de la especie por reacciones quimicas, J es la difusiéon maéasica y S
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es el término fuente. Por cada N especies quimicas presentes en el fluido se resolveran N — 1
ecuaciones como la Ecuacion 3.6.

0 -

Q(PYU + V- (ptY;) = =V - Ji+ R + 5; (3.6)
En flujos turbulentos, la difusién mésica toma la expresién dada por la Ecuacién 3.7, siendo Scr
el nimero de Schmidt turbulento.

vT

- %8
/ (p ’ SCT) © T (37)

3.5.3. Modelos fisicos de turbulencia

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

Un flujo se puede caracterizar como laminar o turbulento atendiendo al orden de magnitud del
nimero de Reynolds, el cual viene expresado en la Ecuacién 3.8, siendo Uy la velocidad media
del flujo, ¢ una dimensién caracteristica y p la viscosidad dinamica del fluido.

_ pUsc
1

Re

(3.8)

En conductos o tuberias, se consideran los siguientes regimenes:
= Si Re < 2000, el flujo serd laminar.
= Si Re > 4000, el flujo serd turbulento.

La turbulencia esta caracterizada por los torbellinos, los cuales abarcan un rango de tamanos
muy amplio. Con el propédsito de darle explicacién a este movimiento, destaca Kolmogorov, quien
establecié una teoria sobre la dispersiéon de los torbellinos denominada cascada de torbellinos.
Segun esta teoria, el mecanismo de dispersiéon de los torbellinos es un proceso conservativo en
el que las interacciones entre vorticidad y gradientes de velocidad crean torbellinos cada vez
mas pequenos a partir de los de mayor tamano. De esta manera, la energia se transmite de
las grandes escalas a las escalas mas pequenas hasta llegar a una escala de longitud suficiente-
mente pequena, de forma que la viscosidad del fluido disipa la energia cinética en energia interna.

Existen varios métodos para resolver la turbulencia asociada al flujo de los fluidos. Dependiendo
de la naturaleza del problema, unos seran més adecuados que otros.

3.5.3.1. Direct Numeric Simulation (DNS)

Resolucién de las ecuaciones de Navier-Stokes sin asumir hipétesis adicionales sobre las ca-
racteristicas del flujo turbulento. Debido al amplio rango de variacién de las escalas espaciales y
temporales ligado a la turbulencia, se requiere una malla extremadamente fina y un paso tem-
poral de célculo muy corto para poder apreciar todos los fenémenos turbulentos que tienen lugar.

Con los recursos informaticos actuales, la técnica DNS resulta inviable. A modo de ejemplo,

una simulacién de este tipo de un Boeing 747 tardarfa 107 afios usando el mayor ordenador del
mundo.
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3.5.3.2. Large Eddy Simulation (LES)

Alternativa que permite obtener las grandes escalas directamente de la resolucién de las
ecuaciones y las pequenas escalas, menores que el tamano de celda, mediante modelado. Los
recursos que necesita esta metodologia son elevados, aunque no tanto como los requeridos por
la técnica DNS. Su aplicacién en cédigos comerciales es todavia reducida y no puede hacerse
extensiva a todas las condiciones de flujo.

3.5.3.3. Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS)

Este método se fundamenta en la descomposicién de las variables de las ecuaciones de Navier-
Stokes en una componente media y otra aleatoria, como se observa en la Ecuacién 3.9, donde ¢
representa la variable media y ¢* la variable aleatoria.

At—0 At

t+At
p=¢+¢", ¢= lim /t o) 4 (3.9)

La consecuencia directa es la duplicacién de las incognitas a resolver, siendo necesarias ecuacio-
nes 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 mucho
menores que los requeridos por los métodos LES y DNS, ya que el modelado de la turbulencia
redice las necesidades de discretizacién espacial y temporal. Debido a este hecho, es la técnica
mayormente implementada en los cédigos actuales.

El modelado del término turbulento consiste en relacionar las tensiones de Reynolds a través de
las velocidades medias mediante la hipdtesis de Boussinesq, expresada en la Ecuacion 3.10.

— ou; Ou; 2 ouy,
—pud; = pr | —+ =2 | = = (pro— + pK | 6 1
uzuj <¢9a:j ():L’i> 3 < T ) 63 (3 0)

Los modelos desarrollados a partir de esta hipdtesis son conocidos como modelos de cierre de
primer orden, y se clasifican segin la forma de obtener la viscosidad turbulenta en:

= Modelos algebraicos o de cero ecuaciones. La viscosidad turbulenta se expresa en
funcién de una longitud caracteristica L y de la velocidad media del flujo U segtin la

Ecuacién 3.11.
ur = pLU (3.11)

= Modelos de una ecuacion. Se resuelve una ecuacion de transporte adicional para la
obtencién de la viscosidad turbulenta.

= Modelos de dos ecuaciones. Se emplean dos ecuaciones diferenciales adicionales, una
para la energia cinética turbulenta y otra que permite cuantificar la escala integral espacial.

Una de las principales limitaciones de los modelos de cierre de primer orden es la suposicién
de isotropia de la turbulencia, hipétesis que puede no ser vélida en determinadas situaciones.
Esta limitacién puede ser subsanada mediante el uso de modelos de cierre de segundo orden,
que hacen necesaria la resolucién de seis ecuaciones de transporte adicionales para la obtencién
de las tensiones de Reynolds (RSM, Reynolds Stress Models). El empleo de este tipo de modelos
es una mejora importante en la prediccién de las caracteristicas del flujo en casos donde la an-
isotropia de la turbulencia sea considerable. No obstante, el elevado coste computacional hace
que sea una técnica poco extendida en simulaciones.

A continuacién se procede a resumir brevemente las caracteristicas de algunos de los modelos de
turbulencia disponible en el c6digo comercial ANSYS Fluent®. Todos ellos son modelos de cierre
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de primer orden, [8] y [9], y pueden incorporar ecuaciones de energia cinética turbulenta (k),
disipacién de la energia turbulenta (€) y disipacién especifica de la energia cinética turbulenta

(w).

Spalart-Allmaras Es un modelo que incorpora una sola ecuacién (k) y fue formulado inicial-
mente para aplicaciones aeroespaciales, como el estudio de flujo transonico alrededor de perfiles.
Se ha demostrado que ofrece buenos resultados en capas limite expuestas a gradientes adversos
de presién, incluso cuando la malla no dispone de zonas especificamente refinadas para modelar
la capa limite.

Standard k — € Se trata de un modelo semiempirico de dos ecuaciones, indicado para flujos
con numeros de Reynolds elevados. Debido a la comprobada robustez del modelo y a que implica
un coste computacional razonable, es uno de los modelos méas extendidos en el cdlculo de efectos
de turbulencia en aplicaciones industriales. Atn teniendo en cuenta la limitacién de isotropia
turbulenta, asociada a los modelos de cierre de primer orden, es un modelo suficientemente
valido para un amplio espectro de aplicaciones.

Renormalization Group (RNG) k — e Es una variante del modelo Standard, que presenta
ciertas mejoras en cuanto a la precisién y a la fiabilidad para un rango méas amplio de flujos.
Fundamentalmente destaca por poseer un término adicional en la ecuacion de la disipacion de la
energia turbulenta (€) y por incluir el efecto del swirl(torbellinos) en la turbulencia, aumentando
significativamente la precision en flujos sometidos a tensién de forma brusca. Mientras que el
modelo Standard toma valores constantes para el nimero de Prandtl, este modelo cuenta con
una ecuacién para su calculo. Ademads, dispone de una ecuacién para la viscosidad efectiva,
siendo apto tanto para ntimeros de Reynolds altos como bajos.

Realizable k—e Es otra variante del modelo Standard que se supone, de forma atin no conclu-
yente, adecuado para flujos dominados por el swirl. Las diferencias més importantes respecto al
modelo Standard son las formulaciones de la viscosidad turbulenta y de la ecuacién de disipacién
de energia turbulenta (¢). Una de las limitaciones de este modelo es que uno de sus términos
genera viscosidades turbulentas que carecen de sentido fisico (parasitas) cuando el problema en
cuestion contiene zonas de fluido estacionario y en movimiento, efecto que puede evitarse si no
se considera dicho término.

Standard kK — w Se trata de un modelo que incorpora modificaciones para tener en cuenta
los efectos de flujos con nimero de Reynolds reducido, de compresibilidad y de difusién de la
corriente cortante.

Shear-Stress Transport (SST) k —w Es una combinacién del modelo Standard k—w y del
modelo k — e reformulado. El primero se utiliza para resolver el flujo cerca de la pared, debido
a su robustez y precisién en esta region, mientras que con el segundo se resuelve el flujo libre
lejos de la pared.

3.5.4. Condiciones de contorno

Se entiende por condiciones de contorno las zonas limitrofes del dominio de calculo. En ellas
se imponen los valores que toman determinadas propiedades relevantes del problema y, de esta
forma, queda definida una solucién tnica de las ecuaciones de Navier-Stokes. Generalmente, to-
dos los cédigos de calculo permiten establecer condiciones de contorno similares. A continuacién
se explican brevemente algunas condiciones de contorno relevantes que ANSYS Fluent® ofrece
y que son utiles para la resolucién de problemas de indole similar al que se trata en este trabajo.
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Interior Define una superficie del interior del dominio de calculo como transparente al paso
de fluido. Se utiliza para delimitar distintas regiones volumétricas dentro del dominio. Esta
capacidad de macrodiscretizacién es util para simplificar el manejo del dominio, permitiendo
la existencia de un cambio brusco de propiedades y posibilitando el movimiento de grupos de
elementos.

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

Periodic Es utilizada para simplificar geometrias en las que un grupo de elementos se repite
de forma modular.

Axis FEs una particularizacién bidimensional de la condicién de contorno symmetry, para
volumenes de revolucion que pueden ser estudiados como axisimétricos, como es el caso de
este trabajo.

Interface FEsta condicion se utiliza para unir dos mallas creadas por separado, mediante un
proceso de interpolacion de la solucion en los distintos lados de la interface. Lo que se busca es
romper la continuidad de la malla para que no se impongan condiciones dificiles de cumplir en
entornos complicados.

Wall Las paredes son condiciones de contorno impermeables al flujo, que pueden ser internas
o externas. Para definir sus propiedades se puede suponer que son adiabaticas, imponer un flujo
de calor cedido o combinar las suposiciones anteriores. Ademas, para flujos viscosos se cumple
que la velocidad de los elementos de fluido adyacentes a la pared es nula (condicién de no
deslizamiento).

Pressure far field Se utiliza para modelar condiciones de corriente libre en el infinito, defi-
niendo el niimero de Mach y las condiciones estéticas del flujo no perturbado.Para poder imponer
de manera efectiva esta condicién es necesario que la superficie asi definida esté suficientemente
alejada del objeto de estudio.

3.5.5. Métodos numéricos

ANSYS Fluent® permite elegir entre dos métodos numéricos de resolucién: densidad y pre-
sion. Como se ha introducido en el Apartado 3.3.2, ambos métodos numéricos emplean una
discretizacién basada en volimenes finitos, pero la forma de resolver las ecuaciones discretizadas
es diferente en funcién del método.

El método de presion se desarrollé inicialmente para flujos incompresibles a bajas velocidades,
mientras que el de densidad se usaba mayoritariamente en flujos compresibles a altas velocida-
des. Sin embargo, ambos se han reformulado de manera que pueden resolver flujos en un amplio
rango de condiciones.

En ambos métodos, el campo de velocidades se obtiene de las ecuaciones de conservacién del
momento. En el enfoque de densidad, la ecuacién de continuidad se utiliza para obtener el cam-
po de densidades, mientras que el campo de presiones se determina a partir de la ecuacién de
estado. Por el contrario, el enfoque de presién permite extraer la soluciéon del campo de presiones
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de una ecuacién de correcciéon de la presién, obtenida de las ecuaciones de continuidad y del
momento.

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

3.5.5.1. Meétodos de presién

Existen dos algoritmos posibles dentro del método de presion: el segregado y el acoplado. La
rutina necesaria para llegar a la convergencia de la solucién se representa para ambos algoritmos
de forma esquematizada en la Figura 3.4.

Pressure—Based Segregated Algorithm Pressure—Based Coupled Algorithm

Update properties| Update properties

Solve sequentially:

Ua Ya Wa

Solve simultaneously:
system of momentum
and pressure=based
continuity equations

Solve pressure—correction
(continuity ) equation

Update mass flux,

g Update mass flux
pressure, and velocity

Solve energy, species, Solve energy, species,
turbulence, and other turbulence, and other
scalar equations scalar equations
—\_C’onvcrgcd'.'}. 168 \SIGP}" —Il Converged? | Yes 550;‘
B )r - g \\ o

Figura 3.4: Método de presién, algoritmos segregado y acoplado. [8]

Como sus nombres indican, el algoritmo segregado permite resolver las ecuaciones de forma
secuencial, mientras que mediante el algoritmo acoplado se obtienen las incégnitas del sistema de
ecuaciones acopladas en un solo paso. En el segundo caso, la solucién converge mas rapidamente
a costa de utilizar mayores recursos de memoria.

3.5.5.2. Métodos de densidad

El algoritmo necesario para la resolucion por el método de densidad es el acoplado. Sin
embargo, cabe distinguir entre la formulaciéon explicita y la implicita en funcién de cémo se
linealicen las ecuaciones. Los pasos a seguir en cada iteracién se esquematizan en la Figura 3.5.
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Figura 3.5: Método de densidad. [8]

En la formulacién explicita, el valor de una variable se calcula partiendo solamente de valores
conocidos. Por el contrario, en la formulacién implicita se utilizan tanto valores conocidos co-
mo otros a determinar de las celdas colindantes, apareciendo una misma incégnita en varias
ecuaciones que deben resolverse simultaneamente mediante un proceso iterativo.

3.5.5.3. Discretizacién

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. ANSYS Fluent® permite elegir entre multiples
esquemas de este tipo: de primer orden, de segundo orden, etc.

Temporal Para simulaciones transitorias, las ecuaciones de Navier-Stokes deben ser discre-
tizadas tanto en el espacio como en el tiempo. La discretizacién espacial es idéntica al caso
estacionario. Sin embargo, se debe llevar a cabo la discretizacién temporal, que implica la in-
tegracion de todos los términos de las ecuaciones diferenciales en un incremento de tiempo At.
Esta integracién puede ser implicita, usando la informacion de los instantes de tiempo anteriores
en dicha celda y en las celdas adyacentes; o explicita, usando solamente la informacion de los
instantes de tiempo anteriores en dicha celda.

Gradientes FEl gradiente V¢ de una variable ¢ se utiliza para discretizar los términos de con-
veccién y difusién en las ecuaciones de conservacién. Este se computa seglin uno de los siguientes
métodos: Green-Gauss cell-based, Green-Gauss node-based o Least Squares cell-based. Los méto-
dos node-based se suelen usar con mallas desestructuradas, mientras que los métodos cell-based
se suelen usar con mallas estructuradas.

Toda esta informacién se puede ampliar y profundizar en [8] y [9].
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3.5.6. Regiones volumétricas

A la hora de realizar el modelo del problema a estudiar, es necesario definir las distintas
zonas volumétricas del dominio en fluid (fluido) o solid (sélido). A continuacidn, se realiza una
breve descripcion las ambas zonas.

Fluid Implica que se trata de una zona de calculo con sus propiedades correspondientes.

Solid Se trata de una zona no sujeta al cdlculo. Cuando los célculos llegan a esa zona, no es
tenida en cuenta, es decir, que se trata como un hueco. Esta exclusion tiene grandes aplicaciones.

3.5.7. Convergencia

La convergencia es la capacidad que posee un método numérico de llegar a una solucién.
Para poder asegurar que una soluciéon ha convergido se tienen que satisfacer distintos criterios
de convergencia, que se describen a continuacién.

Ademis, el hecho de que la solucién convergida sea lo més préxima a la realidad depende de las
condiciones de calidad y tamafno de las celdas, asi como del tamano del dominio elegido

3.5.7.1. Controles

Debido 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 iteracién. Esto se
consigue a través del factor de relajacion « de cada variable, segiin la Ecuacion 3.12.

¢ = ¢old + @A (3.12)

Factores de relajacién bajos incrementan la estabilidad del proceso iterativo, pero haciendo mas
lenta la convergencia.

3.5.7.2. Monitores

Residuales Para asumir la convergencia de la solucién se tiene que satisfacer que los residuales
de las ecuaciones de conservacién (masa, momento y energia) tomen un valor inferior a un criterio
impuesto por el usuario, por defecto 1072, o que la solucién no cambie en sucesivas iteraciones,
con lo que el valor de los residuales se mantiene constante, ya que se ha alcanzado el balance de
todos los pardmetros del problema. Por esta razén se monitorizan los residuales en cada calculo
CFD, como se observa en la Figura 3.6, con el fin de tener un control cualitativo del estado del
calculo.

1e+00 4

1e-01

1e-02 )
&

1e-10

0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Iterations

Figura 3.6: Monitorizacién de la evolucion de los residuales.
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Parametros fisicos relevantes También es necesario cuantificar la convergencia monitori-
zando parametros relevantes de los fenémenos fisicos que se dan en la simulaciéon y que permiten
asegurar que la solucién se ha estabilizado.

Balance de masa Ademads de monitorizar los parametros fisicos relevantes, resulta interesante

establecer monitores del balance de masa en el dominio. El criterio que se adopta para considerar

que se ha alcanzado el balance es que la masa balanceada sea inferior a un 1% del menor gasto

que atraviesa cualquiera de las condiciones de contorno. En la Figura 3.7 se observa un ejemplo
de este tipo de monitor.

5.0000 ]

4.0000 -

3.0000

2.0000

Mass 1

Flow  1.0000

Rate
(kafs)

0.0000

-1.0000

-2.0000 T T T T T 1
3300 3350 3400 3450 3500 3550 3600 3650 3700
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Figura 3.7: Masa balanceada en el dominio de célculo.

3.5.7.3. Error numérico

Cada algoritmo numérico tiene sus propias pautas caracteristicas de error. Por esta razén
deberia llevarse a cabo un minucioso analisis de cada uno de los algoritmos numéricos utilizados
para poder conocer el error numérico que se estd introduciendo en la solucién. Por otro lado
es imposible evaluar la validez de los modelos fisicos y quimicos integrados en un cédigo tan
complejo, como es ANSYS Fluent®, con cualquier sistema diferente a la validacién experimen-
tal; por lo que, para validar los datos de manera eficiente, seria necesario disponer de datos
experimentales para las mismas condiciones de funcionamiento.
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Capitulo 4

Estudio CFD de la tobera J-2S

4.1. Introduccion

En el presente apartado se procederd a la descripcion de la geometria de la tobera TOC
del motor cohete J-2S. Posteriormente, se creard un dominio computacional adecuado a dicha
geometria, y se procedera al mallado de dicho dominio. Asimismo, se realizard una descripcion
de los casos de estudio a realizar de forma que se pueda entender paso a paso la ejecucién de
los calculos en el solver ANSYS Fluent®. Por tltimo, se realiza un estudio de independencia
de la malla del dominio, donde se concluird cudl es la malla adecuada para la realizacién de los
célculos del presente trabajo.

4.2. Descripcién de la geometria

El objeto de este estudio es la tobera perteneciente al motor cohete J-2S. Se trata de una
tobera de empuje 6ptimo (TOC) cuyo divergente tiene forma de pardbola. Los pardmetros
geométricos basicos que la definen se observan en la Figura 4.1.

Laiv
Figura 4.1: Pardmetros geométricos del contorno de la tobera J-2S. [4]
En la literatura se dispone de los siguientes valores: la longitud del divergente Lg;,, €l radio de

la garganta Ry, el radio de salida R, la pendiente de la curva de salida 6. y la pendiente en el
punto m (6,,). Los valores de estos pardmetros se muestran en la Tabla 4.1.

R. (mm) R; (mm) R, (mm) 6,, (2) 0. (2) Lg (mm)
268,36 154,94 975,23 34 3,9 2078,8

Tabla 4.1: Valores de los pardmetros geométricos de la tobera J-2S. [4]
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Con los datos de la Tabla 4.1 se puede obtener facilmente el valor de la relacién de areas trans-
versales entre la seccién de salida y la garganta €, que en la tobera J-2S toma un valor de ~ 40.

Existe un método para la determinacion del contorno de las toberas TOC denominado método
Rao. Este método esta basado en la formulacién de un problema variacional unidimensional y
proporciona una curva-contorno de empuje 6ptimo. Esta curva puede ser aproximada de forma
muy acertada a través de un polinomio de segundo grado o parabola, segtin la Ecuacién 4.1,
siendo a, b y ¢ coeficientes constantes arbitrarios de la expresion.

r(z) = az® + br + ¢ (4.1)

Los coeficientes se obtienen a través de las restricciones geométricas de la curva en sus extremos.
Los radios de curvatura R., y R, cuyas dimensiones no se encuentran en la literatura, se definen
conforme al método Rao segtn se indica en las Ecuaciones 4.2 y 4.3, respectivamente.

Rca = 175Rt (42)
R, = 0,382R,

Por otro lado, el valor de § y de R, se consigue a través de relaciones trigonométricas, como se
muestra en las Ecuaciones 4.4 y 4.5, respectivamente.

d = Rgsin(6y,) .
Ry, = Rg(1—cos(0n))+ Re (4.5)

Cabe destacar que el contorno del divergente tiene una gran influencia en las actuaciones de la
tobera, por lo que tiene que ser reproducido fielmente. Con este fin, se han usado las relaciones
de area A/A,, que se encuentran disponibles en [4], para determinar las coordenadas de los
puntos de apoyo (P, ..., Ps). Estos puntos se encuentran definidos en la Tabla 4.2.

Punto A/A; Coordenada x (mm) Coordenada r (mm)

P, 11,75 642,54 531,11
P, 14,25 757,09 584,89
P; 23 1153,84 743,07
P, 25,6 1274,49 783,94
Ps 30,5 1541,19 855,68
Ps 34,75 1795,19 913,36

Tabla 4.2: Coordenadas de los puntos de apoyo del contorno de la tobera J-2S. [4]

A continuacién, en el programa de CAD utilizado para la generacion de la geometria, el contorno
se reproduce a través de un spline que pasa por dichos puntos.

En cuanto a la longitud de la cdmara de combustién, no se dispone de sus dimensiones en la
literatura. Puesto que la cdmara debe ser lo suficientemente larga como para que el flujo sea
uniforme a la llegada de la garganta, se ha definido una camara de longitud total 894 mm, un
43 % de la longitud del divergente.

4.3. Descripcion del dominio

Se ha elegido un dominio constituido por una parte rectangular que se encuentra unida a un
semicirculo. Debido a que se trata de un problema axisimétrico, sélo sera necesaria la represen-
tacion de la mitad del dominio. El dominio de cédlculo se muestra en la Figura 4.2.
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Outlet

Inlet (exterior)

Rdc

Paredes adiabaticas
r /

Inlet—»-—1+" X

Axisimetria

L gc
Figura 4.2: Dominio computacional y limites del mismo.

Las dimensiones del dominio que se han empleado corresponden a las dimensiones utilizadas
en [4] en el estudio de independencia del dominio. En la Tabla 4.3 se encuentran el valor de las

variables Ry. v Lge.

Li. (mm) Rg. (mm)
21377 9655

Tabla 4.3: Dimensiones del dominio computacional.

4.3.1. Condiciones de contorno

Los limites del dominio deben adoptar una condicién de contorno de forma que el problema a
calcular se asemeje al problema fisico real. En la Tabla 4.4 se encuentran detalladas las diferentes

condiciones de contorno usadas en cada limite.

Limite del dominio Condicién de contorno

Inlet pressure-inlet
Axisimetria axis
Paredes adiabéaticas wall
Inlet (exterior) pressure-outlet
Outlet pressure-outlet

Tabla 4.4: Condiciones de contorno de los limites del dominio.

4.4. Descripcién del mallado

El tipo de malla utilizado se denomina malla estructurada multibloque. El dominio se halla
dividido en 18 bloques desiguales en tamano y nimero de celdas. Esta discretizacién multibloque

se refleja en la Figura 4.3.
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Figura 4.3: Estructura multibloque del dominio.

Cabe destacar que para que se pueda realizar un mallado estructurado multibloque con elemen-
tos cuadrados, cada bloque debe de tener cuatro lados (rectos o curvos), de forma que se pueda
discretizar su estructura con elementos cuadrados. En la Figura 4.3 se puede observar como se
cumple esta condicién en cada uno de los 18 bloques del dominio.

Para mallar cada bloque, se ha usado las herramientas Fdge sizing, Bias factor y Mapped Face.
La funcién Fdge sizing permite discretizar un eje en tantas divisiones como se desee. Mediante
el comando Bias factor se ajusta el crecimiento progresivo de las divisiones en cada eje a través
de un factor multiplicador, por lo que la conexién entre bloques se ha realizado de forma que
no hay transicién palpable de un bloque a otro, como se observa en la Figura 4.5(b). Una vista
general del resultado del mallado del dominio computacional se muestra en la Figura 4.4.

Figura 4.4: Dominio computacional mallado.

Asimismo, mediante una funcién Bias factor de valor medio 6, se ha refinado el mallado de la
capa limite en las paredes de la tobera donde el tamano de elementos decrece paulatinamente al
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acercarse a las paredes internas, tal y como se muestra se muestra en las Figuras 4.5(a) y 4.5(b).
El ntimero total de elementos que se ha empleado para discretizar los 18 bloques es de 77954.

(a) Mallado de la capa limite en la garganta de la tobera.

(b) Conectividad del mallado y detalle del labio de la tobera.

Figura 4.5: Detalles del mallado.

El resultado es una malla de excelente calidad con el uso de menos celdas de las que se em-
plearian para alcanzar esta misma calidad con otra técnica de mallado. La Tabla 4.5 contiene
los parametros de calidad mas importantes de la malla.

Skewness  Aspect Ratio Orthogonal Quality

Valor minimo 1,305 10710 1,0002 0,526
Valor maximo 0,653 20,305 1
Valor medio 0,116 2,405 0,966

Tabla 4.5: Pardmetros de calidad de la malla del dominio computacional.

Considerando que el parametro Skewness toma valores entre 0 y 1, siendo los valores cercanos
a 1 poco recomendables, un valor medio de 0,116 indica una excelente calidad. Asimismo, el
parametro Orthogonal Quality también toma valores entre 0 y 1, siendo la calidad del mallado
mayor cuanto mayor es su valor, por lo que un valor medio de 0,966 es un resultado de muy
buena calidad. Por tltimo, el valor medio del Aspect Ratio no debe exceder de 40, por lo que un
valor de 2,405 también refleja la buena calidad de la malla.
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4.5. Arranque del motor cohete J-2S pseudo-estacionario

Una vez que se ha generado la geometria de estudio, definido el dominio de célculo y generada
la malla a utilizar, es necesario configurar el cédigo ANSYS Fluent® para la resolucién del
arranque pseudo-estacionario del motor cohete J-2S en flujo real. Este proceso consiste en el
incremento paulatino de la presién en cdmara del motor, como si se tratara de un transitorio,
pero resolviendo el caso estacionario para cada NPR, por lo que al final se dispone de una
evolucién de los patrones del flujo del proceso transitorio de forma estacionaria.

4.5.1. Configuracion

Se ha elegido un solver 2D pressure-based de doble precisiéon axisimétrico. A continuacién se
detallan las opciones y los datos mas importantes para la resolucién de este caso.

4.5.1.1. Condiciones reales en la camara de combustion

Se va a realizar el arranque del motor cohete J-2S real, por lo que es necesario conocer la
temperatura y presién en la cdmara de combustién en condiciones de funcionamiento, asi como
la relacién entre la masa de oxidante y combustible. Estos datos se encuentran en [10] y se
proporcionan en la Tabla 4.6.

Parametro Valor
pe (bar) 53
T. (K) 3450
Wo /W 5,5

Oxidante O3 liquido (LOX)
Combustible Hj liquido (LH2)

Tabla 4.6: Especificaciones del motor cohete J-2S. [10]

4.5.1.2. Modelo de turbulencia

Se ha elegido el modelo de turbulencia SST k — w. Las constantes del método se encuentran
en la Tabla 4.7.

Modelo de turbulencia
SST k — w
o* 1 Bia 0,075

oo
Qoo 0,52 | Bi2 0,0828
0,09 | ok 1,176
/600 175 Uk,2 1
MtO 0,25 Uw,l 2

ai 0731 o-w’Z 1,168

Tabla 4.7: Constantes del modelo de turbulencia SST k — w. [§]

4.5.1.3. Material

Como se esta llevando a cabo el arranque del motor cohete real, es necesario definir los gases
productos de la combustién de LOX/LH2. La Figura 4.6 muestra los datos necesarios para la
definicién de los gases productos de la combustion, teniendo en cuenta el mixture ratio dado en
la Tabla 4.6 y la presiéon en camara de combustién. Cabe mencionar que la presién en cdmara
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no es exactamente la misma, aunque esto solamente supone un error de aproximadamente un

4%.
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Mixture Ratio, ry, = Wo/W;

Figura 4.6: Datos de la combustién de LOX/LH2 para una presién en cdmara p. = 55 bar. [2]

Con estos datos, y teniendo en cuenta las relaciones termodinamicas de las Ecuaciones 4.6 a 4.8,
es posible calcular la constante de los gases ideales del gas producto de la combustién, asi como
sus coeficientes de calor especificos a presién constante y a volumen constante.

R
R

~

% (4.6
c, —C, (4.7)
Cp

o (4.8)

En la Tabla 4.8 se recogen las propiedades necesarias de los gases productos de la combustién
para su introduccion en el solver. Cabe mencionar que para la obtencién de la conductividad
térmica y de la viscosidad se han tomado los valores pertenecientes al vapor de agua, pues el
producto la reacciéon de combustién entre Oy y Hy es HoO vapor.

Propiedad Valor
¥ 1,21

Cp (J/kg'K) 399225

Cy (J/kg-K) 3299,38

R (J/kg-K) 692,87
M (g/mol) 12

kE (W/m-K) 0,0261

v (kg/m-s) 1,34-107°

Tabla 4.8: Propiedades del gas producto de la combustién LOX/LH2.

Con estos datos, se debe definir en ANSYS Fluent® una nueva mezcla (mizture) que tenga dos
especies: aire y el gas producto de la combustién LOX/LH2. Ambos gases seran introducidos
como gases ideales compresibles. Con esto, y activando la ecuacién de especies, se podrd definir
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en las condiciones de contorno la fraccién maésica Y o la fraccién molar X de cada una de las
especies.

4.5.1.4. Condiciones de contorno

La condicién de contorno de cada superficie limitrofe del dominio ya habia sido definida en el
Apartado 4.3, pero no se habia dado ningin valor a los pardametros necesarios. El movimiento del
fluido se produce por la diferencia de presiones entre la cAmara de combustién (pressure-inlet)
y el ambiente (pressure-outlet). A continuacion, en la Tabla 4.9 se define el valor las variables
necesarias en ambas condiciones de contorno para llevar a cabo el estudio del arranque del motor.

Parametro pressure-inlet pressure-outlet

p (bar) 1,1 -53 1
T (K) 300 — 3450 203
k (m?2/s?) 2,6 0,0025
w (s71) 64 0,32
Xair 0 1
XLoX/LH2 1 0

Tabla 4.9: Condiciones de contorno para el estudio del arranque del motor.

Es necesario destacar que la presiéon y temperatura en cimara no se podria imponer directamente
pues es demasiado abrupto el cambio de presiones. Por esta razén, y porque se desea observar
paulatinamente el incremento de NPR en el arranque, se ha realizado un incremento paulatino de
la presién desde 1,1 hasta 53 bar (arranque pseudo-estacionario). Como no se estd modelando
el proceso de combustién sino el proceso de expansion en el arranque, la temperatura se ha
modelado de forma lineal con la presién, desde 300 K para 1,1 bar hasta los 3450 K para 53 bar,
mediante la recta de la Ecuacién 4.9.

T, = 233,24 + 60,7 p., 1,1 < p. < 53 bar (4.9)

Para establecer un célculo en el que las condiciones de contorno cambien progresivamente, se
hace uso de archivos Journal, que mediante comandos de texto en la consola del solver modifican
las condiciones de contorno y demds tareas a realizar en la resolucion del problema, de forma
secuencial.

4.5.1.5. Solver

Para la resolucién del problema, como ya se ha dicho, se ha empleado el solver pressure-based.
La discretizacién es de primer orden y el acoplamiento de velocidad y presiéon se realiza mediante
el método Simplec siempre que los efectos de compresibilidad sean despreciables, y mediante el
método Coupled cuando estos efectos son minimamente apreciables.

Una vez dentro del esquema Coupled, cuando empiezan a aparecer las estructuras de ondas
de choque oblicuas caracteristicas de este tipo de toberas en el régimen de sobreexpansién del
arranque, es necesario definir unos factores de relajacion y un nimero de Courant adecuados
para la resolucién del problema. En concreto se establece un nimero de Courant de 5, unos
factores de relajacion para la densidad y las fuerzas en el cuerpo de 0,7 y el resto de factores de
relajacién (momento, presion, especies, etc.) se establecen a 0,6.
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4.6. Adaptaciéon de la tobera del motor cohete J-2S

Una vez se tiene calculado el arranque del motor, con un NPR = 53 a nivel del mar, la tobera
se encuentra en régimen de sobreexpansion. Para conseguir que la tobera esté adaptada, se debe
disminuir la presiéon ambiente hasta que la presion de salida de la tobera coincida con la presién
ambiente. El hecho de disminuir la presion ambiente equivale a aumentar la altura a la que la
tobera se encuentra funcionando, por lo que se debe modelar la temperatura de acuerdo a las
nuevas presiones. Para ello, se hard uso de la atmésfera estdndar internacional (International
Standard Atmosphere, ISA).

4.6.1. Configuracion

La unica diferencia de configuracion entre el Apartado 4.5 y éste es la condicion de contorno
pressure-outlet, que ahora cambia su valor gradualmente, mientras que la condicién pressure-
inlet permanece constante.

Para calcular la presién ambiente objetivo, basta con aplicar la Ecuacién 2.13 con un drea A = A,
y una presion en camara p. = 53 bar, por lo que se obtiene que la presién ambiente debe de ser
de p, = 0,107 bar (NPR = 495). Nétese que la Ecuacién 2.13 se desarrolla segun las hipdtesis de
flujo unidimensional estacionario isentrépico, aunque en la practica es un buen punto de partida.

Para esta presién, usando las ecuaciones de la atmésfera ISA que pueden encontrarse en [11],
se obtiene que la tobera estard adaptada a una altura aproximada de h = 15600 m. Seguin
este modelo, en la primera capa de la atmodsfera, llamada troposfera, la temperatura disminuye
linealmente hasta los 220 K a 11000 m de altura y 0,223 bar de presién, donde se encuentra
la tropopausa. A partir de esta cota se entra en la capa de la atmédsfera conocida como la
estratosfera, donde la temperatura permanece constante. Por tanto, la expresién que modela la
temperatura ambiente viene dada en la Ecuacién 4.10.

11>
T _ { 199,05 4 93,95 p,, si 1> p, > 0,223 bar (4.10)

220, sipg, < 0,223 bar

A continuacion, en la Tabla 4.10 encontramos un resumen del valor de las condiciones de contorno
del estudio de adaptacion de la tobera del motor cohete. Nétese como la condicion pressure-outlet
cambia paulatinamente de valor, por lo que el proceso de célculo es pseudo-estacionario.

Parametro pressure-inlet pressure-outlet

p (bar) 53 1-0,107
T (K) 3450 293 — 220
k (m?2/s?) 2,6 0,0025
w (s71) 64 0.32
Xair 0 1
XLox/LH2 1 0

Tabla 4.10: Condiciones de contorno para el estudio de la adaptacién de la tobera del motor.

4.7. Estudio de independencia de la malla

En este apartado se realiza un estudio exhaustivo de la independencia de los resultados ob-
tenidos respecto del mallado del dominio. El objetivo de este procedimiento es lograr una buena
simulacién de los fenémenos que se desean observar con el minimo esfuerzo computacional.
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Debido a que no se disponen de datos experimentales y, por lo tanto, no se puede realizar
una comparacion con el fenémeno real, la validaciéon no es del todo completa. El punto de par-
tida del estudio se encuentra definido por la geometria, el dominio, la malla y las condiciones
definidas en los Apartados 4.2, 4.3, 4.4 y 4.5.

Partiendo de esa base, y mediante la funcién Adapt — Gradients de ANSYS Fluent®, se pro-
cede a realizar un refinado de la malla de forma sucesiva, segin los gradientes del ntimero de
Mach con unos Coarsen y Refinement Thresholds de entre 0,05 y 0,1, obteniendo asi seis ma-
llas de tamanos diferentes. En la Tabla 4.11 se encuentran detallados los valores medios de las
propiedades maés relevantes de las nuevas mallas del dominio.

Malla Celdas Skewness Orthogonal Quality

Original 77954 0,116 0,966
1°F refinado 89984 0,118 0,959
2° refinado 102827 0,110 0,960
3°" refinado 124040 0,112 0,943
4° refinado 147782 0,114 0,952
5° refinado 152375 0,110 0,948

Tabla 4.11: Numero de elementos y valores medios de parametros de calidad de malla para los
diferentes refinados.

4.7.1. Solucién CFD

Tras el célculo en ANSYS Fluent®, se observa como afecta el tamaifio de la malla a la solucién
para un NPR de 53, implementando las condiciones definidas en el Apartado 4.5. Para ello, se
evalian aspectos relevantes del problema en las seis mallas:

= Perfiles de velocidad. Se representa el nimero de Mach sobre el eje x del dominio
(Figura 4.7), asi como el el perfil de velocidades tanto en la seccién de la garganta (Figura
4.8) como en la seccién de salida (Figura 4.9).

= Presién estatica. Se representa el valor que toma la presion estatica a lo largo de la
pared interna de la tobera (Figura 4.10), detectandose asi el punto de separacién de la
capa limite en la pared casi al final del divergente.

Se observa, tanto en el nimero de Mach en el eje x del dominio como en el perfil de velocidades
de la seccién de salida, que la independencia de la solucién se alcanza a partir del tercer refinado
de la malla, con un total de 124040 elementos.

En las Figuras 4.7 y 4.10 se puede distinguir la apariciéon de la onda de choque por la repentina
caida de la velocidad o la adaptacién de la presién a la presién ambiente, respectivamente. Cabe
mencionar que la posicién de la onda de choque se ve ligeramente modificada con el nimero de
elementos, pero que es independiente, al igual que antes, a partir del tercer refinado.
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Figura 4.8: Perfil de velocidades en la garganta de la tobera para diferentes tamanos de malla.
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Figura 4.10: Presion estatica p adimensionalizada con la presién en camara p. en la pared interna

de la tobera par

Asimismo, también se ha realizado un estudio sobre el gasto méasico que trasiega la garganta y
la seccién de salida de la tobera, asi como del empuje generado por la misma. El gasto masico se
puede observar en la Figura 4.11. El empuje se expresa por medio del coeficiente de empuje Cr,
dado por la Ecuacion 2.5. Este se puede observar en la Figura 4.12, donde va acompanado del
coeficiente de empuje ideal, que viene dado por la Ecuacién 2.4 y corresponde al caso isentrépico
unidimensional en operacién adaptada. Por ello, el coeficiente de empuje ideal C7; es el maximo
coeficiente de empuje posible, y permite definir el parametro de eficiencia del empuje n como el
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0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

xtl sbera

a diferentes tamanos de malla.

cociente entre Cr y Cr ;.

170

1691

168

Gasto masico [kg/s]

167

o6

N de elementos:
e 77954

89934

102827

124040

— 147782

152375

Seccion:
Salida

— Garganta
o

165
0.

=1

Figura 4.11: Gasto masico en distintas secciones transversales de la tobera para diferentes ta-

manos de malla.
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Figura 4.12: Coeficiente de empuje Cr y coeficiente de empuje ideal Cr; para diferentes tamanos
de malla.

Se observa de nuevo que los valores del gasto mésico y del coeficiente de empuje parecen estabi-
lizarse a partir del tercer refinado. No obstante, y para ver de una forma mas precisa los valores
numéricos del gasto masico trasegado y del coeficiente de empuje de la tobera, se adjunta la
Tabla 4.12 con dichos valores.

Malla Celdas my; (kg/s) e (kg/s) Cr
Original 77954 165,67 173,35 1,885
1°F refinado 89984 165,72 172,65 1,852
2° refinado 102827 165,71 172,29 1,852
3¢ refinado 124040 165,79 171,41 1,817
4° refinado 147782 165,78 172,21 1,820
5° refinado 152375 165,79 171,34 1,817

Tabla 4.12: Gasto mésico trasegado en la garganta y en la salida y coeficiente de empuje de la
tobera para las diferentes mallas del estudio de independencia.

Por ltimo, y para finalizar el estudio de independencia, se adjuntan los contornos de Mach de
las estructuras de ondas de choque que aparecen en la garganta en la Figura 4.13, para todos
los refinados tratados en este apartado. Una vez més, y como ya se habia comentado, se observa
que a partir del tercer refinado las ondas de choque permanecen invariantes. Cabe destacar que
desde la malla original ya se pueden apreciar las estructuras del flujo que aparecen dentro de la
tobera.
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Figura 4.13: Contornos de Mach en el interior de la tobera para diferentes tamanos de malla.

4.7.2. Solucién independiente del niimero de elementos en el mallado

A falta de resultados experimentales que permitan una comparacién con el fenémeno fisico
real, se puede asumir que la independencia de la solucién se alcanza para el tercer refinado de
la malla original, con un total de 124040 elementos.

Para calculos 2D, como el abordado en este trabajo, que requieren mallas de un numero re-
ducido de celdas, el hecho de que el dominio de calculo sea de mayor o menor tamaino no influye
notablemente en el tiempo de computacién necesario. Sin embargo, si se extrapola el niimero
de celdas utilizado para la simulacién bidimensional al caso tridimensional, es ficil apreciar que
estard conformada por varios millones de celdas. Este hecho justifica que sea crucial una op-
timizacién del nimero de celdas a fin de reducir al minimo posible el tiempo empleado en la
simulacién.

Por otro lado, dados los plazos de duracion y realizacién de los Trabajos Fin de Grado y dado
que las estructuras que aparecen en el flujo tipico de toberas TOC se aprecian perfectamente
para todos los tamanos de malla analizados, se puede justificar el uso del menor niimero de
elementos a costa de perder rigurosidad en la exactitud de la solucion.

70



Por todo esto, se concluye que la malla usada como solucién independiente serd la malla ori-
ginal, con 77964 elementos, siendo siempre consciente de que se realizardn estudios mas bien
cualitativos y que los datos numéricos no podrén ser tratados con rigurosidad.

4.8. Validacién de la configuracion

Con la malla y el dominio resultantes de los estudios anteriores, se deberia de realizar una
validacién de la configuracién empleada en el cédigo ANSYS Fluent®. Dicha validacién se funda-
menta en el estudio del efecto de los distintos modelos de turbulencia, ya que la soluciéon numérica
es excepcionalmente sensible a la eleccién de estos modelos. Debido a que no se dispone de datos
experimentales, la comparacién de resultados y la eleccién de un modelo de turbulencia no es
posible.

Teniendo en cuenta el modelado de la turbulencia empleado en otros trabajos [4], se ha op-
tado por el modelo k& —w SST, el cual combina la formulacién del k — w Standard en las zonas
cercanas a la pared y el modelo k — € en la corriente libre. Este modelo presenta buenos resul-
tados para flujos turbulentos como el que presenta este problema. Otra fuente de cambios en la
solucion es el método numérico usado: de densidad o de presién. El solver de densidad es el méas
apropiado para problemas donde aparecen efectos de compresibilidad. Sin embargo, este método
utiliza mas recursos y es mas lento e inestable que el de presion. Por ello, se ha optado por el
solver de presién, donde acoplamiento entre velocidad y presién estd definido por el algoritmo
Coupled. Este algoritmo permite calcular flujos compresibles con gran precisién.

71






Capitulo 5

Analisis del flujo de la tobera J-2S

5.1. Introduccion

Una vez seleccionado el dominio de calculo y el mallado adecuado para el presente traba-
jo, se esta en disposicién de comenzar el estudio exhaustivo del flujo en la tobera. El fin de
este andlisis es la deteccion de las principales caracteristicas y estructuras presentes en el inte-
rior de la tobera, tales como las estructuras de ondas de choque o la separacién de la capa limite.

El estudio realizado es pseudo-estacionario, y comprende las fases de arranque y posterior as-
censo por la atmosfera. Por tratarse de un analisis independiente del tiempo, empleard menos
recursos computacionales.

A pesar de que en la operacién sobreexpansionada se producen estructuras que tienden a la
no-estacionariedad, como la formacion de bolsas de fluido recirculante, la aproximacion estacio-
naria permite capturar una parte importante de la fisica de este problema. Si la duracién del
transitorio no es excesivamente corta, los resultados obtenidos con este método podrian ser una
buena aproximacién sin una gran carga comptuacional.

5.2. Calculo pseudo-estacionario del arranque de la tobera

Como se ha mostrado en el Apartado 4.5, se realiza el cdlculo del arranque de la tobera del
motor cohete J-2S, incrementando la presiéon de entrada desde un NPR de 1,1 hasta 53 y la
temperatura desde 300 hasta 3450 K. Las condiciones en el exterior de la tobera corresponden
al nivel del mar, es decir, altura nula (1 bar, 293 K).

5.2.1. Resultados numéricos

A continuacién, en la Figura 5.1 se observa una serie de imédgenes con los contornos del
nimero de Mach en el interior de la tobera para diferentes valores de NPR. En la Figura 5.2 se
encuentran las lineas de corriente correspondientes a los valores de NPR de la Figura 5.1.

73



45 45

3.5 3.5

I 25 I 25

(a) NPR = 1,1, T. = 300 K. (b) NPR = 10, 7. = 840 K.

(¢) NPR = 20, T, = 1447 K. (d) NPR = 30, T. = 2054 K.

(e) NPR = 40, T.. = 2661 K. (f) NPR = 53, T.. = 3450 K.

Figura 5.1: Contornos de Mach en el interior de la tobera para diferentes NPR en la fase de
arranque.

En la Figura 5.1 se observa que, como al tratarse de la fase de arranque, el modo de separacién
predominante se identifica claramente como FSS (Free Shock Separation): la onda de choque
provoca la separacién de la capa limite sin readherencia posterior, ya que cerca del labio de
la tobera se produce una burbuja de recirculacion que va decreciendo en tamafnio conforme las
estructuras de ondas avanzan por el divergente. La onda de choque normal es una onda fuerte
y la onda de choque oblicua es una onda débil, por lo que el flujo es subsénico en la parte
central de la tobera, y se ve rodeado por un chorro supersénico proveniente de la onda débil.
En condiciones de anélisis no axisimétricas, en el flujo subsénico posterior a la onda de choque
normal se daria una burbuja de recirculacion, que en condiciones axisimétricas se convierte en
dos burbujas simétricas respecto del eje.

Ademas, se observa, en las Figuras 5.2(d) y 5.2(e), que la onda de choque normal no es del
todo plana, sino que se curva ligeramente en el eje x para NPR comprendidos entre 30 y 40,
perdiendo fuerza la onda de choque.

Conforme aumenta el NPR y el punto de separacion se acerca al labio de la tobera, el mo-

do de separacién cambia a SSR (Shock Separation with Recirculation), que se caracteriza por
una gran burbuja de recirculacién abierta aguas abajo de la onda de choque normal. Estos pa-
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trones del flujo, chorros supersénicos y burbujas de recirculacién se aprecian perfectamente en
la Figura 5.2, donde se ve que la burbuja de recirculacién del labio de la tobera decrece y la
burbuja aguas abajo de la onda de choque normal crece conforme aumenta el NPR, llegando a
abrirse para NPR = 53. También se observa claramente como la direccién del flujo se ve desviada
al atravesar las ondas de choque.

(e) NPR = 40, T, = 2661 K. (f) NPR = 53, T.. = 3450 K.

Figura 5.2: Lineas de corriente coloreadas segin el nimero de Mach en el interior de la tobera
para diferentes NPR en la fase de arranque.

En las Figuras 5.3 y 5.4 se encuentra el perfil de velocidades y la presion estatica, respectiva-
mente, en el eje x del dominio, para diferentes valores de NPR.

En la Figura 5.3 se observa perfectamente la aparicién de las ondas de choque fuertes, ca-

racterizadas por una fuerte caida de la velocidad, desde regimenes supersénicos a subsénicos, en
el interior de la tobera.
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Figura 5.3: Niimero de Mach en el eje x del dominio para diferentes NPR.

En cuanto a la presién estdatica, se observa, en la Figura 5.4, que la onda de choque adapta la
presion en el interior de la tobera a la presién ambiente mediante una subita expansion, que se
traslada a lo largo del eje de la tobera conforme aumenta el NPR. Una vez se ha producido la
onda de choque, la presion se mantiene practicamente constante.
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Figura 5.4: Presion estatica adimensionalizada con la presién en caimara P, en el eje x del dominio
para diferentes NPR.

En cuanto al empuje, se ha calculado el coeficiente de empuje Cr segin la Ecuacién 2.5, y
el coeficiente de empuje ideal Cr; (que es el coeficiente de empuje isentrépico en operacién
adaptada, pe = pg) segin la Ecuacién 2.4, y la eficiencia del empuje 7, que es la relacién entre
el coeficiente de empuje real e ideal. En la Figura 5.5 se observa que la eficiencia es ligeramente
decreciente conforme aumenta el NPR, y presenta picos y valles en ciertos NPR para ligeras
variaciones de este parametro. Esto es debido a que las estructuras del flujo presentes en la
tobera estan cambiando, como por ejemplo, y como se ha comentado antes, entre NPR 30 y 40.
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Figura 5.5: Coeficientes de empuje real Cr e ideal Cr;, y eficiencia del empuje 1 en funcién de
NPR en la fase de arranque.

5.2.2. Conclusiones

La fase de arranque de la tobera del motor cohete J-2S esta caracterizada por la estructura
FSS (Free Shock Separation) para bajos NPR, y por la estructura SSR (Shock Separation with
Recirculation) para altos NPR. La onda de choque produce la separacién de la capa limite en
las paredes de la tobera, sin readherencia posterior. Se produce una estructura formada por una
onda de choque normal fuerte y una onda de choque oblicua débil, que generan, en condiciones
reales, un chorro supersonico que envuelve una gran burbuja de recirculacién en el centro del
divergente. Esta burbuja es cerrada en el modo FSS, pero conforme aumenta el NPR se abre,
dando paso al modo SSR.

Asimismo, conforme aumenta el ratio de presiones de la tobera, NPR, las estructuras de on-
das de choque se desplazan aguas abajo del divergente, hasta alcanzar la seccién de salida. Esto
se traduce en que la repentina caida de velocidad o aumento de presion encontrado en el eje x
se desplaza aguas abajo del dominio.

Las condiciones de analisis axisimétricas producen unos resultados poco validos en la burbu-
ja de recirculacion central, pues esta estructura no es axisimétrica.

5.3. Calculo pseudo-estacionario del ascenso y adaptaciéon de la
tobera

Como se ha mostrado en el Apartado 4.6, se realiza el calculo del ascenso de la tobera a
través de la atmésfera hasta que la tobera se encuentre adaptada, a un NPR de 495 segin
la teoria ideal. Esto significa que la presiéon ambiente debe disminuir desde 1 hasta 0,107 bar.
Segun el modelo de la atmésfera ISA, esto equivale a una altura de 15600 m, y una variacién
en la temperatura ambiente desde 293 hasta 220 K. Las condiciones en camara son invariantes
y corresponden a las finales del proceso de arranque (p. = 53 bar, T, = 3450 K).

5.3.1. Resultados numéricos

A continuacién, en la Figura 5.6 se observa una serie de imédgenes con los contornos del
nimero de Mach en el interior y en el chorro de la tobera para diferentes alturas. En la Figura
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5.7 se muestran las lineas de corriente correspondientes a las alturas de la Figura 5.6.
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(h) h = 19000 m, NPR = 815.

Figura 5.6: Contornos de Mach en el interior de la tobera para diferentes NPR en la fase de

ascenso y adaptacién de la tobera.

Se observa, en la Figura 5.6, como la tobera pasa progresivamente de un régimen de sobreex-
pansién a subexpansion conforme aumenta la altura y, en consecuencia, el NPR.

Conforme aumenta el NPR, la estructura FSS presente en el arranque de la tobera sale del

divergente, dejando al descubierto el disco de Mach (onda de choque normal) en la parte cen-

tral de la tobera. Esta estructura del chorro de la tobera se conoce como disco de Mach. La
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teorfa ideal predice que la Figura 5.6(f) corresponde a la situacién en que la tobera se encuentra
adaptada, y cabria esperar una configuraciéon de flujo sin ondas de choque. En flujo real, las
predicciones de la teoria ideal dan lugar a un régimen de clara subexpansiéon, con las estructuras
de ondas de choque oblicuas y de expansién tipicas de este tipo de chorros en forma de diamantes.

En el flujo de la tobera jamas llegan a desaparecer las ondas de choque, sin embargo, es intere-
sante ver como la estructura del disco de Mach presente en chorro en régimen de sobreexpansion
desaparece a partir de una altura de 8000 m (Figura 5.6(d)) y, a partir de esta altura, desapa-
recen las ondas de choque fuertes normales para dejar paso a las ondas de choque oblicuas débiles.

En la Figura 5.7 se observa como la burbuja de recirculacion presente detrds del disco de Mach
va decreciendo en tamano hasta desaparecer a partir de los 8000 m, junto con el disco de Mach
en si. Se observa a partir de este punto los patrones del flujo provocados por las ondas de choque
oblicuas y de expansion, que desvian la corriente en forma de zigzag.
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Figura 5.7: Lineas de corriente coloreadas segin el nimero de Mach en el interior de la tobera
para diferentes NPR en la fase de ascenso y adaptacion de la tobera.

En las Figuras 5.8 y 5.9 se encuentra el perfil de velocidades y la presién estética, respec-
tivamente, en el eje = del dominio, para diferentes alturas de calculo. La linea discontinua,
correspondiente a una altura de h = 15600 m, corresponde a la soluciéon real de la altura 6ptima
de expansion segun la teoria idea.

En la Figura 5.8 se ve perfectamente que a partir de una altura de 8000 m se pasa de te-

ner ondas de choque fuertes en el eje x a ondas débiles, pues la caida brusca de la velocidad
pasa de ser subsénica a supersénica. A partir de ese momento, la velocidad es oscilante, pero

80



siempre supersonica.
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Figura 5.8: Niimero de Mach en el eje x del dominio para diferentes alturas.
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En la Figura 5.9 se observa que la presién en el interior de la tobera ya no se adapta mediante un
cambio brusco a la presién ambiente, como en la Figura 5.4, sino que aparecen unas oscilaciones
de presién que se traducen en unas ondas de choque oblicuas y ondas de expansién, que forman

una estructura de flujo en forma de diamantes, tipica de los chorros subexpandidos.
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Figura 5.9: Presion estatica adimensionalizada con la presiéon en cdmara P, en el eje « del dominio

para diferentes alturas.

En cuanto al empuje, se ha calculado nuevamente el coeficiente de empuje Cr, el coeficiente de
empuje ideal Cr; y la eficiencia del empuje 7. En la Figura 5.10 se observa que la eficiencia es
decreciente conforme aumenta el NPR de forma continuada y regular. Es interesante ver como
el coeficiente de empuje es constante, pues las condiciones en camara lo son.
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Figura 5.10: Coeficientes de empuje real Cr e ideal C7;, y eficiencia del empuje 1 en funcién de
NPR en la fase de ascenso y adaptacién de la tobera.

5.3.2. Conclusiones

La fase de adaptacion de la tobera del motor cohete J-2S se caracteriza por la aparicion
de unas estructuras de ondas de choque oblicuas y de expansién en el chorro de la tobera, no
sin antes manifestarse la estructura conocida como disco de Mach, donde la onda de choque
normal que aparecia en el interior de la tobera en la fase de arranque sale del divergente y se
hace visible. Se ha visto como la teoria ideal es incapaz de predecir el comportamiento del flujo
en estas situaciones, pues esta teoria predecia una estructura de flujo con ausencia de ondas de
choque en operacion adaptada.

Aumentar la altura de la tobera equivale a disminuir la presién ambiente, y por tanto, aumen-
tar el ratio de presiones NPR de la tobera, lo que se traduce en las estructuras anteriormente
comentadas.

La velocidad y la presién en el eje del chorro de una tobera en operacién de subexpansion

es oscilante, debido a la aparicion de ondas de choque oblicuas y de expansién en forma de
diamante.
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Capitulo 6

Conclusiones

Los objetivos del presente Trabajo Fin de Grado, presentados en el Apartado 1.3, han sido
plenamente satisfechos, como se detallard a continuacion.

El presente trabajo trata sobre el flujo presente en la tobera TOC del motor cohete J-2S. Dado
que la intensificacién del autor es Aeronaves, este proyecto ha permitido ampliar los conocimien-
tos sobre la propulsién en motores cohete. Ademas, se ha llevado a cabo el aprendizaje por parte
del autor de una herramienta bésica en la industria, como es el CFD, en un grupo de trabajo.

Para poder llevar todo esto a cabo, se ha descrito las caracteristicas fundamentales de la propul-
sién cohete, asi como los diferentes tipos de propulsiéon cohete y aplicaciones. También se han
revisado conceptos fundamentales de la mecanica de fluidos, como son las ondas de choque o el
flujo isentrépico unidimensional en toberas; mientras que nuevos conceptos han sido anadidos,
como las estructuras de flujo presentes en toberas TOC y el concepto de histéresis relacionado
con el flujo a través de un conducto.

El método de la mecdnica de fluidos computacional (CFD) es de vital importancia para la
resolucién de problemas que, como este, son de una gran complejidad analitica y ademaés con-
llevan un alto coste de experimentacién real. Se ha descrito las fases que cualquier trabajo que
requiera el uso de CFD debe completar, haciendo hincapié en los distintos modelos mateméticos
de turbulencia, solvers y demés modelos fisicos. En el presente trabajo, se destaca el uso del
modelo de turbulencia k — w SST, asi como el uso del solver Coupled pressure-based de doble
precisién axisimétrico. En el andlisis del flujo real en la tobera J-2S, se ha usado un material
definido como el producto de la combustién LOX/LH2 presentes en el motor real, cuya pecu-
liaridad més destacada es un coeficiente de dilatacion adiabatica sensiblemente menor al del aire.

En cuanto al mallado del dominio computacional, se ha empleado una malla estructurada mul-
tibloque de alta calidad. Asimismo, se ha realizado un estudio de independencia del mallado,
con el que se alcanza un compromiso entre la calidad de la solucién y el coste computacional,
teniendo en cuenta los plazos temporales en los que el presente trabajo se desarrolla.

Por otro lado, cabe mencionar que un estudio transitorio de un problema de flujo con im-
portantes efectos de compresibilidad requiere una cantidad de recursos y tiempo excesiva para
los plazos temporales del presente trabajo, por lo que se ha optado por la técnica del andlisis
pseudo-estacionario, reduciendo drasticamente el uso de recursos y el tiempo de célculo y per-
mitiendo capturar una parte importante de la fisica del problema.

Por tdltimo, se han observado los patrones de flujo presente en la tobera J-2S en las fases de
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arranque a nivel del mar, y ascenso a través de la atmédsfera (modelada segin la atmoésfera
ISA) hasta la adaptacién de la tobera. Del estudio se desprende la observacién de los distintos
modos de separacién presentes en el interior de la tobera, asi como la tipologia del chorro en la
operacion sobreexpandida y subexpandida de la misma.
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Parte 11

Pliego de condiciones






Capitulo 7

Pliego de condiciones

7.1. Condiciones del puesto de trabajo

7.1.1. Introduccion

Durante la realizacién de cualquier proyecto, el trabajador esta sometido a una serie de con-
diciones que pueden intuir tanto en su salud como en su rendimiento. Debido a este hecho, es
necesario regular estas condiciones para minimizar los riesgos laborales que puedan suponer.

La normativa que se ajusta al tipo de actividad realizada en este caso es la recogida en el Real
Decreto 488/1997 del 14 de abril, sobre disposiciones minimas de seguridad y salud relativas
al trabajo con equipos que incluyen pantallas de visualizaciéon (PVD). Para ser exactos en su
definicién, un puesto de trabajo con PVD’s es “el constituido por un equipo con pantalla de
visualizacion provisto, en su caso, de un teclado o dispositivo de adquisicion de datos, de un
programa para la interconexion persona-mdquina, de accesorios ofimdticos y de un asiento y
mesa o superficie de trabajo”.

Se atenderd a cuatro variables para prever el tipo de riesgos a los que puede enfrentarse el
trabajador:

= Tiempo de trabajo con la pantalla de visualizacion.

Tiempo de atencién requerida ante la pantalla, que a su vez puede ser continua o discon-
tinua.

Exigencia y grado de complejidad de la tarea realizada ante la pantalla.

Necesidad de obtener una informacién de manera muy rapida.
Por otro lado, los riesgos que pueden surgir de este tipo de actividad son:
» Seguridad (contactos eléctricos).

= Higiene industrial.

e [luminacion.
e Ruido.

e Condiciones termohigrométricas.

= Ergonomia.
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e Fatiga visual.
e Fatiga fisica.

e Fatiga mental.

7.1.2. Lugares de trabajo

Los entornos donde se lleva a cabo la actividad deben atenerse a lo establecido en el Real
Decreto 486/1997 del 14 de abril, sobre condiciones minimas de seguridad y salud aplicables a
los lugares de trabajo, ademés de a lo establecido especificamente en el Real Decreto 488/1997
ya resenado sobre puestos de trabajo con PVD’s.

7.1.2.1. Medidas de emergencia: vias y salidas de evacuaciéon

La empresa debe haber adoptado medidas de emergencia en las que se incluyan las vias y
salidas de evacuacién en caso de que se declare una emergencia. Estas medidas deben darse a
conocer a los trabajadores. Cabe destacar que existen numerosas normativas relativas a este as-
pecto, estando la mayoria de ellas enfocadas a la fase constructiva de la instalacién. En este pliego
de condiciones se asume que estas medidas fueron debidamente cumplidas en la construccién de
la instalacién.

7.1.2.2. Condiciones de proteccion contra incendios
Todas las instalaciones contra incendios deben estar proyectadas, implantadas y mantenidas
por empresas debidamente autorizadas por el organismo competente.

7.1.2.3. Instalacién eléctrica

La instalacion eléctrica debe estar proyectada, puesta en funcionamiento y mantenida por
una empresa debidamente autorizada por el Ministerio de Industria o la Consejeria de Industria
u organismo similar de la comunidad auténoma correspondiente.

Esta instalacion debe evitar originar contactos con las personas, incendios y explosiones, ate-
niéndose para ello a lo establecido sobre tensiones y seguridad en los Reglamentos de Baja y
Alta Tensién en vigor. Segun lo establecido para actividades con equipos que incluyen pantallas
de visualizacion, se debe cumplir lo indicado a continuacién:

= Cumplir los requerimientos de la Directiva sobre emisiones electromagnéticas, que exige
que toda la radiacion electromagnética debera ser reducida a niveles insignificantes, desde
el punto de vista de proteccién, seguridad y salud de los trabajadores.

= Garantizar el adecuado mantenimiento de los cables y conexiones
= Mantener separados los cables eléctricos de los telefénicos

= Emplear longitudes de cable suficientes como para permitir futuros cambios y al mismo
tiempo, disponerlos de tal modo que su mantenimiento sea el correcto.

= Facilitar el acceso y mantenimiento de los cables sin interrupcién de las actividades del
trabajo, evitando ubicarlos sobre superficies donde puedan ser pisados o sometidos a con-
diciones adversas.
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7.1.2.4. Condiciones termohigrométricas

El Real Decreto 488/1997 sobre puestos de trabajo con equipos con pantallas de visualiza-
cion establece las siguientes magnitudes para garantizar el bienestar y confort térmico de los
trabajadores:

= La temperatura operativa de confort debe mantenerse en el rango de 23 a 26°C en verano
y de 20 a 24°C en invierno.

» La humedad relativa del aire debe mantenerse siempre entre el 45% y el 65%, con el
objetivo de prevenir la sequedad de ojos y mucosas.

7.1.2.5. Iluminacion

La iluminacién puede ser natural o artificial, a pesar de que es recomendable que sea natural.
Sin embargo, dado que su intensidad varia con la hora del dia, con la meteorologia y con las
estaciones, generalmente debe complementarse con iluminacién artificial. Esta suele ser general,
debiendo complementarse con iluminacién localizada. En cualquier caso, no deben producirse
deslumbramientos, ni contrastes excesivos.

Los niveles de iluminacién seran suficientes para el correcto desarrollo de las tareas que se reali-
cen en el puesto de trabajo. Ademds, la ubicacién y orientacién del puesto y la pantalla deben
evitar reflejos y deslumbramientos.

Respecto a la ubicacién del puesto y la pantalla, la norma da indicaciones sobre la colocacion
méas adecuada del puesto de trabajo para evitar reflejos y deslumbramientos. Se recomienda
que la pantalla se coloque perpendicularmente a las ventanas, y nunca frente a ellas o de es-
paldas a ellas, ya que ambos casos originarian reflejos o/y deslumbramientos. Estas medidas
pueden ser complementadas con el uso de cortinas, persianas o mamparas locales que permitan
el aprovechamiento adecuado de luz natural.

7.1.2.6. Ergonomia: diseno del puesto de trabajo

El diseno del puesto de trabajo esté directamente relacionado con los problemas posturales.
Si se tiene en cuenta que el trabajo con pantallas de visualizacién se caracteriza por posturas
estaticas prolongadas, se puede deducir que los efectos de estas posturas se agravan cuando el
diseno del puesto de trabajo es incorrecto. Por ello, es de especial importancia que el diseno se
adapte a las caracteristicas anatémicas y fisioldgicas de las personas.

Asiento La altura del asiento debe ser ajustable dentro del rango necesario para el conjunto de
usuarios, asi como su profundidad e inclinacién. El respaldo debe tener una suave prominencia
para dar apoyo a la zona lumbar. Se recomienda la utilizacion de sillas dotadas de ruedas, aunque
la resistencia de las ruedas a iniciar el movimiento debe evitar desplazamientos involuntarios en
suelos lisos y con actividades de tecleo intensivo.

Mesa La superficie de la mesa de trabajo debe ser poco reflectante y de dimensiones suficientes
como para permitir movimientos de trabajo y cambiar de postura. Ademads, debe permitir una
colocacion flexible de la pantalla, del teclado, de los documentos y del material accesorio.

Colocacion de la pantalla La distancia entre la pantalla y los ojos del usuario no debe ser
inferior a 40 cm. Ademds, la distancia 6ptima entre el usuario y la pantalla, en lo referente al
confort visual, debe ser de 45 a 75 cm. La pantalla debe colocarse de manera que su area 1til
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pueda ser vista bajo angulos comprendidos entra la linea de visién horizontal y la trazada a 60°
bajo la horizontal. En el plano horizontal, la pantalla debe estar colocada dentro de un angulo
de 120°, dentro del campo de vision del usuario, siendo aconsejable situarla dentro de un angulo
de 70°.

Pantalla Laimagen de la pantalla debe ser estable, sin fendmenos de destellos. La luminosidad
y el contraste debe ser facilmente regulable por el usuario. Asimismo, la pantalla debe ser
orientable e inclinable a voluntad.

Teclado El teclado debe estar inclinado y ser independiente de la pantalla, de modo que
permita al trabajador adoptar una postura cémoda, que no provoque cansancio en brazos y
manos.

Equipos de proteccion individual Es recomendable el uso de protectores de pantalla. Estos
consisten en un cristal polarizado, sostenido por un marco, que se superpone al cristal de la
pantalla. De este modo se consigue proteger la vista de los usuarios, ademdas de mejorar las
prestaciones ofrecidas por la pantalla, relacionadas con el contraste y la claridad.

7.1.2.7. Ruido

El Real Decreto 1316/1989 del 27 de octubre establece que el empresario debe evaluar la
exposicién de los trabajadores al ruido, con el objeto de determinar si se superan los limites
establecidos en esta norma y en su caso aplicar las medidas procedentes.

Normalmente, en los lugares de trabajo donde se emplean PVD’s no suelen existir altos niveles
sonoros, sin embargo pueden existir nivelen medios que pueden molestar y perturbar la atencién
de los trabajadores. Por lo tanto, el nivel sonoro en estos puestos de trabajo debe de ser tan bajo
como sea posible. Para conseguirlo, se deben utilizar equipos con una emisién sonora minima y
optimizar la acustica del local.

La directiva establece que para tareas dificiles y complejas que requieren una especial concen-
tracién, el nivel sonoro equivalente (Laeq) no debe exceder 55dB(A).

7.2. Condiciones de los recursos informaticos

7.2.1. Introduccion

Para llevar a cabo los célculos requeridos por el presente proyecto, se hace necesario el uso
de recursos informaticos de altas prestaciones. Estos recursos informéticos pueden ser divididos
en dos grupos: hardware y software.

Hardware Dadas las exigencias de los cdlculos a realizar, se requieren equipos informéticos
con gran potencia de calculo y memoria. Estos son estaciones de trabajo conectadas en red que
permiten acceder a ellas de forma remota y trabajar de forma ininterrumpida, sin saturar el
terminal de acceso. Estas maquinas requieren de un mantenimiento periédico para asegurar su
perfecto funcionamiento de forma ininterrumpida y con un alto rendimiento.

Software Para la realizacion de las tareas requeridas es necesario el uso de programas in-
forméticos de distintos tipos, como son programas CAD, malladores y programas de simulacién
numérica y postproceso. Dado que se ha optado por el uso de software comercial, con el fin
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de disponer de soporte técnico en caso de problemas, es necesario poseer las correspondientes
licencias de uso en vigor.

7.2.2. Condiciones del hardware

Como hardware han sido utilizados un equipo portatil y un cluster de calculo compuesto por
3 estaciones UNIX iguales HP® Proliant DL 580. El equipo portétil ha servido como terminal
de acceso al cluster de célculo y para realizar tareas que no requiriesen altas prestaciones. La
interconexion de los equipos se ha llevado a cabo mediante una red Ethernet de alta veloci-
dad. La Figura 7.1 muestra un esquema del sistema completo. A continuacién se describen las
especificaciones del equipo portétil y de una de las estaciones del cluster de célculo.

Cluster de calculo Red alta
elocidad 10Gb
Eth
Nodo de gestidn,
acceso a
almacenamiento y

nodo de calculo
|
|

F N

Sistema de
almacenamiento

Equipo portatil Sistema de calculo

Figura 7.1: Representacion esquemaética del sistema de céalculo.

7.2.2.1. Equipo portatil: MacBook Pro
= Procesador: Intel Core 2 Duo, 2.53 GHz, 2 cores.

= Numero de procesadores: 1.

= Memoria RAM: 8 GB

= Tarjeta gréfica: NVidia GeForce 9400M.

= Unidad de almacenamiento: Disco duro hibrido HDD-SSD de 500 GB.
= Monitor: LED Color, 13,3”, resoluciéon 1280 x 800.

= OS: Mac OS X 10.9.2 Mavericks, Windows 7 Professional N.

= Arquitectura: 64 bits.

7.2.2.2. Cluster de cdlculo: HP® Proliant DL 580
= Procesador: AMD Opteron Model 8439 SE, 2.8 GHz, 6 cores.

= Numero de procesadores: 4.
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= Memoria RAM: 256 GB.

Tarjeta grafica: No instalada.

Unidad de almacenamiento: Servidor de almacenamiento externo.

Monitor: No instalado.

OS: Linux CentOS (software libre).

Arquitectura: 64 bits.

7.2.3. Condiciones del software

A continuacién se detalla el tipo de software empleado. Se trata de un software comercial.

7.2.3.1. Software de CAD y mallador

El software de disefio asistido por ordenador elegido ha sido ANSYS DesignModeler® in-
cluido dentro del programa de workflow ANSYS Workbench®. Sus requerimientos son suficien-
temente bajos como para realizar todo el trabajo de CAD en el equipo portatil. También puede
ser usado en el cluster descrito anteriormente y dispone de licencia de uso renovable anualmente.

Por su parte, el mallador elegido ha sido ANSYS Mesher®, también incluido en el programa
ANSYS Workbench®.

7.2.3.2. Software de simulacién numérica

El c6digo elegido para llevar a cabo las simulaciones numéricas es ANSYS Fluent® v14.5,
registrado por la compania ANSYS Inc. Se trata de un software programado en lenguaje C que
permite realizar simulaciones en paralelo, consiguiendo una disminucién del tiempo de calculo
y de la cantidad de memoria gestionada por cada core. El grado de paralelizacion posible viene
determinado por el nimero de cores de la estaciéon de trabajo y por la licencia de uso contratada.
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Capitulo 8

Costes

8.1. Introduccion

En este capitulo se pretende valorar monetariamente el trabajo invertido en el desarrollo
del presente proyecto. Para ello se tendré en consideracién el nimero de horas dedicadas por el
personal implicado en el proyecto, asi como los recursos materiales involucrados. No se tendra en
cuenta el coste de los equipos informéaticos empleados, ya que se encuentran completamente
amortizados. Como unidad para cuantificar el esfuerzo invertido por el personal implicado se
utilizara la hora de trabajo. La unidad monetaria sera euros por hora de trabajo.

8.2. Relacion de actividades

Las actividades necesarias para la consecucién del presente proyecto son las descritas y
cuantificadas a continuacion.

Actividad 1: Recopilaciéon y andlisis de informacion

Bisqueda de la documentacién necesaria para el correcto desarrollo del proyecto. Se funda-
menta en el estudio de manuales de uso, libros, articulos cientificos, etc.

Actividad 2: Generacién de la geometria y mallado

Elaboracién de las diferentes mallas requeridas para la correcta ejecucién de los calculos,
partiendo de la geometria previamente generada. Es importante invertir el tiempo suficiente en
esta actividad, ya que un buen mallado permite obtener mejores resultados y reducir tiempos
de célculo.

Actividad 3: Configuracién y ejecucion de los casos de estudio

Implementacién, en el programa de célculo numérico, de cada uno de los casos de estudio con
los modelos fisicos que mas se ajustan a los fenémenos que tienen lugar. Posteriormente, ejecucién
de los célculos monitorizando los resultados ante posibles problemas inesperados (divergencia
de la solucién, solapamiento de calculos, etc.).

Actividad 4: Postprocesado de los resultados

Obtencién y analisis de los resultados directamente extraibles de la simulacién CFD, asi como
de otros resultados derivados a partir de éstos. Asimismo, obtencién y analisis de imdgenes que
aporten informacién 1til e ilustrativa de los fenémenos que tienen lugar. Ademds, desarrollo de
c6digos de postprocesado para automatizar tareas repetitivas de manipulacién de los resultados.
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Actividad 5: Elaboracién de la memoria

8.3.

8.4.

8.4.1.

Redaccion y edicién de la memoria, a presentar ante los directores y el tribunal.

Recursos

Los recursos empleados pueden englobarse en dos grandes grupos: humanos y materiales.
Estos se muestran en la Tabla 8.1.

Recursos

Humanos

Materiales

Ingeniero
Técnico de modelado

Equipo informatico portatil

Cluster de célculo
Materiales fungibles

Licencias de software

Tabla 8.1: Recursos humanos y materiales.

Presupuestos

Presupuestos parciales

Se presenta el presupuesto detallado de cada

una de las actividades en las Tablas 8.2 a 8.6,

més el presupuesto de materiales fungibles en la Tabla 8.7.
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Descripcién Unidades (h) Coste unitario (€/h) Importe (€)
Ingeniero 60 60 3600
Técnico de modelado 20 30 600
TOTAL 4200

Tabla 8.2: Presupuesto de la actividad 1:

recopilacion y analisis de informacién.

Descripcién Unidades (h) Coste unitario (€/h) Importe (€)
Técnico de modelado 300 30 9000
Licencias de software 300 3 900

TOTAL 9900

Tabla 8.3: Presupuesto de la actividad 2:

generacién de la geometria y mallado.

Descripcién Unidades (h) Coste unitario (€/h) Importe (€)
Técnico de modelado 100 30 3000
Licencias de software 1800 3 5400

TOTAL 8400

Tabla 8.4: Presupuesto de la actividad 3:

configuracién y ejecucién de los casos.



Descripcién Unidades (h) Coste unitario (€/h) Importe (€)

Ingeniero 50 60 3000
Técnico de modelado 130 30 3900
Licencias de software 110 3 330

TOTAL 7230

Tabla 8.5: Presupuesto de la actividad 4: postprocesado de los resultados.

Descripcién Unidades (h) Coste unitario (€/h) Importe (€)
Ingeniero 90 60 5400
TOTAL 5400

Tabla 8.6: Presupuesto de la actividad 5: elaboracién de la memoria.

Descripcién Unidades (h) Coste unitario (€/h) Importe (€)
Papeleria 1 40 40
TOTAL 40

Tabla 8.7: Presupuesto de material fungible.

8.4.2. Presupuesto global

El presupuesto global, mostrado en la Tabla 8.8, representa un compendio de todos los
presupuestos parciales, detallados en las tablas anteriores.

Descripcion Unidades Importe (€)
Actividad 1 1 4200
Actividad 2 1 9900
Actividad 3 1 8400
Actividad 4 1 7230
1
1

Actividad 5 5400
Material fungible 40
TOTAL 35170

Tabla 8.8: Presupuesto global del proyecto.

Por lo que el coste total del estudio del flujo en la tobera del motor cohete J-2S mediante técnicas
CFD asciende a:

# Treinta y cinco mil ciento setenta euros #
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Apéndice A

Cédigos de MATLAB®

A.1. Cambio de condiciones de contorno de forma ciclica

%Script para automatizar cdlculo en ANSYS Fluent$ \circledR$. Motor J—2S
$JOURNAL FILE

%Cases Sanchez, Pedro J., Trabajo Fin de Grado

fEjemplo para adaptar la tobera: las condiciones de contorno definidas son

© 0 N O R W N

e e e e e
D Uk W N = O

17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
28
29
30
31
32
33
34
35
36
37
38
39
40
41

¥pressure—outlet
clc; clear all;

%% Strings utiles, comandos de texto de de Fluent

path='/data/groupcfd/PFC_2014/Cases/steady.-dp_-cluster/';

order_writedata='file/write—data';
order_readdata='file/read—data"';
order_writecase='file/write—case';
order_readcase='file/read—case';
order_solve='solve/iterate';

order_set_coupled="'/solve/set/p—v—coupling 24\n/solve/set/p—v—controls 5 0.6

0.6\r\n"';

WNombre del fichero de texto de salida
scriptname='filename';

WNombre de los archivos de Fluent
filename_initial='filename';
filename="'filename';

%% Inicializacion

®brir fichero de texto
fid=fopen([scriptname '".txt'],'w'");

%Leer case & data en Fluent (formato comprimido)
fporintf (fid, ' %s %s%s.cas.gz\r\n',order,readcase,path,filename,initial);
fprintf (fid, '%s %s%s.dat.gz\r\n',order_.readdata,path, filename_initial);

%$Iterar un poco antes de empezar y guardar el data

fprintf (fid, '%s 50\r\n', order_solve);

fprintf (fid, '%s %s%s.dat.gz\r\nyes\r\n',order_writedata,path,filename_initial);

%% Cambiar CDC de forma periodica

$Introducir aqui los vectores deseados
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42
43
44
45
46
47
48
49
50
51

52

53
54
55
56
57
58
59
60
61

© 0w 9 O s W N

W W W W W W N NN N NN NN NN = e e e e e e
G W N = O © 00 N O G k= W N = O © 0 1 O U k= W N = O

Pa=leb5x[1 0.107];
Ta=[300 220];

*Bucle
for i=1l:length (Pa)
% Definir la presion y temperatura como string
Pai=num2str (Pa(i));
Tai=num2str (Ta(i));
% Imprimir en el journal los comandos de texto necesarios
fprintf (fid, 'define/boundary—conditions/pressure—outlet inlet_exterior no %s
no % no yes yes no 0.0025 no 0.32 no no 0 no no\r\n',Pai,Tai);
fprintf (fid, 'define/boundary—conditions/pressure—outlet outlet no %s no
no yes yes no 0.0025 no 0.32 no no 0 no no\r\n',Pai,Tai);
fprintf(fid, '%s %s%s_%s_%s.cas.gz\r\n',order_writecase,path, filename,Pai,Tai);
fprintf (fid, ' %s %s\r\n',order_solve,num2str (iter(i)));
fprintf (fid, ' %s %s s,%s,%s.dat.gz\r\n',order_writedata,path,filename,Pai,Tai);
end

oe

S

o
o

do oe
e — o

%% Cerrar Fluent

fprintf (fid, 'exit\r\n'");
fclose (fid);

A.2. Obtencién de imagenes de forma ciclica

$Script para automatizar obtencién de mach contours en ANSYS Fluent$ \circledRS.
Motor J—2S

$JOURNAL FILE

%Cases Sanchez, Pedro J., Trabajo Fin de Grado

fEjemplo de obtencion de imagenes para el arranque pseudo—estacionario

clc; clear all;

%% Cargar las variables de presion y temperatura a leer
load('data.mat")

%% Strings utiles, ordenes de Fluent
path="C:\Users\Pedro\Dropbox\TFG\J—2S\Fotos\';
path2="C:\Users\Pedro\Dropbox\TFG\J—2S\BUENOS\ ';
order_writedata='file/write—data';
order_readdata='file/read—data"';
order_writecase='file/write—case';
order_readcase="'file/read—case';

Nombre del fichero de texto de salida

scriptname='filename';

WNombre de los archivos de Fluent
filename="'filename';

%% Inicializacion

®Wbrir fichero de texto
fid=fopen ([scriptname '.txt'],'w');

%Limites de la leyenda

machmin='0";
machmax='5.5";
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36

38
39
40
41
42
43
44
45
46
47
48
49
50
51
52
53
54
55
56
57

58
59
60
61
62
63
64

*Bucle
for i=1l:length (Pc)
% Definir la presion y temperatura como string
Pci=num2str (Pc(1i));
Tci=num2str (Tc(i));
Imprimir en el journal los comandos de texto necesarios
% % %$ABRIR DATA, SET VIEW, SET GRAPHIC OPTIONS

o° o

fprintf(fid, '%s %s%s_%s_%s.cas.gz\r\n',order_readcase,path2, filename,Pci, Tci);
fprintf (fid, '%s %s%s_%s_%s.dat.gz\r\n',order_readdata,path2, filename,Pci, Tci);

(

fprintf (fid, 'views/read—view %stobera.vw\r\n',path);

fprintf (fid, 'display/set—window 1\r\n');

fprintf (fid, 'display/set/picture/color—-mode color\r\n');

fprintf (fid, 'display/set/picture/driver png\r\n');

fprintf (fid, 'display/set/picture/x—resolution 2800\r\n');

fprintf (fid, 'display/set/picture/y—resolution 1400\r\n');

fprintf (fid, '/views/restore—view/tobera\r\n');

%% % $GUARDAR MACH CONTOURS

fprintf (fid, 'display/set/contours/n—contour 100\r\n');

fprintf (fid, 'display/set/colors/skip—label 10\r\n');

fprintf (fid, 'display/set/windows/scale/format " %%0.3g"\r\n');

fprintf (fid, 'display/contour mach—number %s %s\r\n',machmin,machmax);

fprintf (fid, 'display/save—picture
%smachcontours_a%s_%s_%s_%s.png\r\n',path, num2str (i), filename,Pci,Tci);

end
%% Cerrar Fluent

fprintf (fid, 'exit\r\n'");
fclose (fid);
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