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Resumen trilingle

Castellano:

El objetivo de este trabajo ha sido disefiar una geometria de unas aletas capaces de garantizar
la estabilidad de un cohete supersénico durante todo el vuelo. Para lograr este objetivo se ha
definido el tipo de flujo y se han realizado numerosos andlisis aerodindmicos y estructurales.
Se han utilizado varios médulos de un mismo programa, a saber: un médulo CAD para crear las
geometrias que iban a ser analizadas; un médulo de CFD para obtener los resultados de la
interaccion del fluido con el cuerpo; y un médulo de FEM para obtener resultados relacionados
con tensiones y deformaciones del cuerpo debido a las fuerzas aerodinamicas. Todos estos
resultados han sido evaluados con el fin de seleccionar la mejor solucién final posible.

English:

The aim of this project is to design a fin geometry able to guarantee the stability along the
whole flight of a supersonic rocket and minimize the drag force. To achieve this goal the type
of flux has been defined; and aerodynamic and structural analysis have taken place. Various
modules o a program have been used; actually, a CAD module to create the different
geometries, a module of CFD to obtain results from the interaction between the fluid and the
solid, plotting the data in various graphs, and a module of FEM to obtain the results related
with the stresses and strain of the body due to the aerodynamic forces. All these data were
evaluated in order to select the final solution.

Euskara:

Lan honen helburu nagusia suziri supersoniko baten hegalen geometria diseinatzea da,
kontuan izanda suziria egonkor mantendu behar dela hegaldi osoan zehar. Horretarako, fluxu
mota zehaztu da, zenbait azterketa aerodinamiko eta egiturazko beste azterketa batzuk egiteaz
gain. Aurretik aipatutakoa burutzeko, programa bereko modulu desberdinak erabili dira;
halaber: CAD-aren modulu bat, aztertuak izango diren geometriak sortzeko; CFD-aren modulu
bat, jariakinaren eta gorputzaren arteko elkarrekintzaren emaitzak lortzeko; eta bukatzeko,
FEM-aren modulu bat, indar aerodinamikoen eraginez gorputzak jasandako tentsioak eta
bertan agertutako deformazioak lortzeko. Azkenik, aurretik aipatutako emaitza guztiak
ebaluatu egin dira, horietatik egokiena aukeratu ahal izateko.
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Palabras clave

- Cohete, Rocket, Suziri.
- Fuerza de arrastre, Drag force, Arraste indarra.
- Fuerza normal, Nomal force, Indarra normala.

- Coeficiente de arrastre, Drag coefficient, Arraste koefizientea.

- Centro de presidn, Centre of pressure, Presio zentroa.
- Estabilidad, Stability, Egonkorra.

Acrénimos

CFD: Computational fluid dynamics.
FEM: Finite element method.

CP: Centro de presion.

Cd: Coeficiente de arrastre.

M: Nimero de Mach.
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1 Memoria

1.1 Introduccién

En esta introduccién se pretende ofrecer un resumen del contenido de cada apartado de este
trabajo. Comenzando por el contexto, en el que se explica la situacién actual del sector
aeroespacial, incluyendo datos econémicos; el uso de programas de cdalculo y la importancia de
este sector en la comunidad del Pais Vasco.

En los objetivos, se muestran los criterios que debe cumplir la solucién propuesta; y en el
alcance hasta qué punto se tratan distintos aspectos en este trabajo. Estos dos apartados van
seguidos de una serie de beneficios, que a pesar de no reflejarse econémicamente, o en forma
de beneficio social, también son de interés.

Culminados los primeros apartados, da comienzo el andlisis del estado del arte. Es uno de los
apartados mas extensos donde se presentan los conceptos tedricos basicos necesarios para
llevar a cabo un trabajo de este tipo. Se pueden encontrar explicaciones sobre mecanica de
fluidos, aerodindmica y el uso de programas de resolucién numérica; no obstante, en la
bibliografia quedan reflejados todas las obras y articulos consultados, en caso de que se
desease una mayor profundizacion en el temario.

Los siguientes apartados consisten en presentar las alternativas estudiadas, sus riesgos y la
solucién finalmente adoptada. En ellos no se ofrece una explicacién amplia de los resultados
obtenidos ya que ésta se encuentra en la parte correspondiente a la metodologia seguida.

En la segunda parte del trabajo, se explican los calculos realizados para obtener los resultados
con los que se ha tomado la decisién final. En estos apartados se encuentra la informacién
necesaria para comprender la metodologia seguida en la obtencién de resultados asi como una
descripcién de estos. También se muestran las tareas realizadas y su duracién en el tiempo a lo
largo del cual se ha realizado este trabajo, incluyendo un diagrama de Gantt.

Finalmente se ofrecen unas conclusiones como consecuencia de los resultados obtenidos; unos
anexos en los que se incluyen planos de la geometria final, y graficos y tablas no mostrados en
otros apartados para no interrumpir la lectura; y la bibliografia utilizada en la recaudaciéon de
informacion sobre el tema que se trata en este trabajo.
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1.2 Contexto

Alo largo de los dltimos afos, el nimero de lanzamientos de cohetes por empresas privadas ha
aumentado considerablemente, llegando a representar la mayoria de estos lanzamientos que
se producen anualmente.

Este hecho no ha hecho nada mas que despertar el interés alrededor de la ciencia del espacio y
las ingenierias aeronduticas y aeroespaciales. En el afio 2018, y como consecuencia de lo
expuesto anteriormente surge el equipo BiSkyTeam; compuesto por alumnos y guiados por
distintos profesores de la Universidad del Pais Vasco (UPV/EHU).

BISKY

Imagen 1: Logo de BiSkyTeam.

El objetivo principal de este equipo (que internamente esta estructurado siguiendo el ejemplo
de sus compafieros del Formula Student) es alcanzar la denominada linea Karman, situada a
100Km de altura y a partir de la cual se considera que se ha alcanzado el espacio, abandonando
por tanto la atmosfera terrestre.
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Imagen 2: Grafico con el nimero de lanzamientos a lo largo de los afos.
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El plan a corto plazo del equipo es consolidar un grupo de estudiantes que se sientan atraidos
por la ciencia del espacio y las ingenierias aeronduticas y aeroespaciales, buscar ayuda en
empresas que les sirvan de patrocinadores, y, disefiar y efectuar el lanzamiento de un primer
grupo de cohetes.

A largo plazo, sus objetivos son poder realizar experimentos en micro-gravedad que puedan
ser de interés para distintos departamentos de la Escuela de Ingenieria de Bilbao, usando sus
propios cohetes como vehiculos para llegar a esas condiciones, y la creaciéon de una
competicion con otras universidades europeas.

Este tipo de proyectos, sin duda alguna, sirve como via para el desarrollo de competencias
transversales. Tal y como dice la NASA (“National Aeronautics and Space Administration” de
los Estados Unidos) Space is hard, lo que sugiere que todo componente de cualquier
departamento que se dedique a desarrollar algo en particular, sin saberlo, esté desarrollando
competencias y adquiriendo conocimientos de otras areas en las que tal vez no estaba
especializado.

Dentro del equipo BiSkyTeam, ejemplos que corroboran esto ultimo son facilmente
localizables. Se da el caso de estudiantes de Fisica en la facultad de Ciencias de la Universidad
del Pais Vasco que trabajan en el disefio de componente mecanicos de distintas partes de los
cohetes, o estudiantes de la Escuela de Ingenierfa de Bilbao, actualmente realizando pre-
intensificacion en ingenieria mecanica que han estudiado los conceptos basicos de la
aerodindmica y mecanica de fluidos para disefiar las distintas partes del fuselaje de los
vehiculos.

A nivel empresarial, esta iniciativa por parte de los estudiantes ha despertado gran interés en
distintas empresas del sector de la fabricacién y la tecnologia, muy presentes en la industria
vasca, que no han dudado en prestar ayuda, bien econdmicamente o en forma de especie al
joven equipo. Entre estas empresas se encuentran algunas con experiencia en el ambito
aeroespacial como SENER, y otras cuyo dia a dia tal vez no esté dedicado al espacio, pero que si
han tomado parte en proyectos relacionados con misiones espaciales, como Metal Estalki,
cuyos recubrimientos fueron implementados en la sonda de la misién “Solar Orbiter”.

No sélo las empresas estan presentes, en cuanto a fabricacién se ha encontrado ayuda de
distintos centros de formaciéon profesional como Otxarkoaga, ademas del centro de la
UPV/EHU CFAA (Centro de Fabricaciéon Avanzada Aerondutica) inaugurado hace pocos afios.
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Imagen 3: Luis Norberto Lopez de Lacalle (UPV/EHU) junto al ministro de ciencia,
innovacion y universidades (y astronauta) Pedro Duque presentando el proyecto
BiSkyTeam en el CFAA.

Finalizando con la presentacion del equipo BiSkyTeam, en este tltimo mes de mayo recibieron
una invitacion de la ESA (“European Space Agency”) para acudir al Reino Unido en septiembre,
y presentar su proyecto.

Académicamente, la Universidad del Pais Vasco ha actualizado sus masteres propios en
tecnologia aeronautica y maquina herramienta con el fin de ofrecer una mejor formacién en
dichas disciplinas. También encontramos en la Escuela de Ingenieria de Bilbao el Aula Espazio
Gela, donde se ofrecen estudios sobre la ciencia del espacio, ademas de ofrecer charlas
anualmente sobre misiones espaciales, invitando a miembros de la propia NASA.

En el ambito profesional, las agencias espaciales buscan continuamente métodos con los que
viajar al espacio que supongan el menor coste posible, y que puedan ser reutilizables, como ya
sucedié en las misiones espaciales llevadas a cabo por la NASA y sus transbordadores
espaciales.

En cuanto al coste cabe destacar el precio de varias misiones o transportes espaciales, como lo
son:

- Ariane V de la ESA: 178 millones de délares estadounidenses.

- Falcon 9 de SpaceX: 61,2 millones de ddlares estadounidenses.

- Presupuesto de la NASA (2016): 19.285 millones de ddlares estadounidenses.

- Alunizaje del Apollo XI: 19.000 millones de délares estadounidenses (coste actualizado
al valor actual del délar).
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Dichas cifras no hacen mas que confirmar la gran inversién que hay que realizar para llevar a
cabo una misién espacial, y en ellas se basa la necesidad de intentar reducir estos costes
mediante diferentes medios o colaboraciones.

En lo que respecta a la investigacién y la tecnologia, como antes se ha mencionado existe una
mision denominada “Solar Orbiter”, la cual tiene como objetivo enviar una sonda y que orbite
préoxima al Sol. También es digno de mencionar el trabajo realizado por SpaceX, y su
colaboracién con la NASA en distintas misiones de reabastecimiento de la Estaciéon Espacial
Internacional (siendo ISS su acrénimo en inglés), asi como sus novedosos métodos de
aterrizaje mediante re-ignicién de los motores.

Imagen 4: Linea de Karman.

El disefio de los transportes utilizados para las mencionadas misiones, asi como su
equipamiento requieren de un cuidado excepcional. Desde finales del siglo XX y habiendo
experimentado un avance extraordinario, se ha hecho popular el uso de métodos
computacionales para la resoluciéon de ecuaciones diferenciales y simular el comportamiento
de los distintos componentes. Es el caso de la Dinamica de Fluidos Computacional (CFD) para
el estudio de comportamiento de fluidos y del Método de los Elementos Finitos (FEM) para la
evaluacién de piezas mecdnicas. De alguna manera, estas herramientas computacionales
sirven como medio de disefio preliminar, para una posterior comprobacién mediante
experimentos en tineles de viento o ensayos mecanicos.

El uso de los programas de resoluciéon numérica requiere de equipos potentes, lo que lleva al
desarrollo de ordenadores cada dia mas competentes. No obstante, el precio de las licencias de
dichos programas puede ser elevado, lo que lleva a las empresas a desarrollar algoritmos
propios con el fin de ahorrar ese dinero.



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

1.3 Obijetivos y alcance

1.3.1 Objetivos

El principal objetivo de este proyecto es disefiar un juego de aletas para un cohete capaz de
alcanzar velocidades supersonicas, asegurando su estabilidad. Ademads, se buscara aquella
geometria que reduzca al maximo la fuerza de arrastre, cumpliendo (obviamente) con el
criterio de estabilidad.

Un criterio de estabilidad recomendado es el siguiente: centro de presidn por detras del centro
de gravedad del cohete, obteniendo un margen estatico minimo (expresado en calibres) de 2.

Siguiendo el ejemplo de otros equipos que han presentado sus modelos este mismo afio 2019,
se ha decidido sobredimensionar las aletas. Los margenes estaticos validos seran aquellos
situados entre valores de 4 y 6 calibres. La eleccién de este criterio es perjudicial para el
rendimiento del cohete en cuanto a la altura del apogeo, pero esta del lado de la seguridad, al
implicar mayor estabilidad.

Definir una geometria base sobre la que se realicen modificaciones. Esta geometria y las
posteriores modificaciones cumpliran con el criterio de estabilidad impuesto; para ello, sobre
éstas se realizaran analisis mediante CFD para la obtencién de fuerzas aerodindmicas, y se
comprobaran con los resultados obtenidos mediante métodos manuales.

Seleccionar aquella geometria que ofrezca un mejor comportamiento, entendiendo por esto a
aquella que proporcione mayor estabilidad, y una fuerza de arrastre menor.

Para la geometria seleccionada, se estudiard la transmisién de esfuerzos que produce la
interaccion del fluido con el sélido, y se valorara desde el punto de vista de la resistencia de
materiales su posible implementacién.

El criterio de resistencia que debe cumplirse es una tensiéon media (nominal) por debajo de la
tensién de fluencia del material seleccionado, aplicando un coeficiente de seguridad de 1,15.
Para el aluminio, esta tension de fluencia tiene un valor de 280 MPa.

1.3.2 Alcance

En cuanto al alcance de este proyecto, se disefiaran las geometrias mediante una herramienta
CAD, tomando como base de partida disefios utilizados por agencias espaciales como la NASA
(“National Aeronautics and Space Administration”) de los Estados Unidos.

Con ayuda de la herramienta CAD se tomaran las medidas que son necesarias para el calculo
de la posicién del centro de presion mediante las ecuaciones de Barrowman (método manual).
Dichas ecuaciones han sido programadas en una hoja Excel para facilitar la obtencién de los
resultados.

La geometria que cumplan con el criterio de estabilidad serd exportada a un programa con
modulo de CFD para la obtencién de las fuerzas aerodinamicas. Dichos resultados se
guardaran en otra hoja Excel de donde se obtendran las graficas pertinentes.

Una vez obtenidos los esfuerzos aerodindmicos se procederd a evaluar la resistencia
estructural en otro médulo mediante FEM.
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Finalmente, se obtendran los planos constructivos de la geometria seleccionada.

1.4 Beneficios que aporta el trabajo

Aunque el objetivo de este trabajo no sea el disefio de un producto que genere beneficios
econdmicos o sociales directamente, existe una serie de beneficios indirectos que aporta.

El primero de ellos es la aportacién de un disefio 6ptimo a uno de los proyectos en activo de
BiSkyTeam, ayudando de esta manera a lograr sus objetivos a medio-largo plazo. Relacionado
con proyectos proximos, como puede ser el cohete del curso 2019-2020, la metodologia
seguida en este trabajo (con las exigencias que se impongan en el nuevo proyecto) sirve como
guion a seguir.

Relacionado con el beneficio anterior, segin pasen los afios la plantilla del equipo se irad
renovando, y los nuevos miembros encontraran en este trabajo una linea de disefio a seguir,
asi como explicaciones de conceptos basicos relacionados con la mecdnica de fluidos,
aerodinamica y funcionamiento de programas de resolucién numérica.

Asi mismo, en la bibliografia de este trabajo se encuentran una serie de obras y articulos de
gran interés, donde se encuentran explicaciones detalladas de los términos explicados,
desarrollos matematicos, modelos fisicos...etc que sirven de ayuda para entender mejor el
temario.

En cuanto a la relacién del grupo BiSkyTeam con sus patrocinadores, este trabajo sirve como
muestra de que se realizan avances, y en caso de que su implementacion resulte satisfactoria
puede llamar la atencién de otros patrocinadores potenciales.

1.5 Andlisis del estado del arte

En este apartado se pretende presentar los conceptos tedricos mas relevantes a la hora de
estudiar un flujo supersoénico y las fuerzas aerodindmicas sobre un cuerpo, asi como el
funcionamiento de los programas de computacién. Toda la informacién esta extraida de obras
reflejadas en la bibliografia.

1.5.1 Flujo compresiblem

1.5.1.1 Propiedades de estancamiento

Analizando volimenes de control es muy habitual y conveniente combinar la energia interna y
la energia de flujo en un solo término denominado entalpia, y que se representa como:

h=u+P/p (1)

Sus unidades, por unidad de masa, son J/kg.

Normalmente la entalpia representa la energia total de un flujo puesto que las energias
potencial y cinética son despreciables; no es el caso de los flujos a altas velocidades, como los

7
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que fluyen a través de un motor de propulsién o una tobera. En estos casos, se combinan la
entalpia y la energia cinética en un solo término denominado entalpia de estancamiento o
entalpia total, definida por unidad de masa como:

2

%4

Sus unidades son kJ /kg y representa la energia total de un flujo de fluido por unidad de masa.

Considerando un flujo estacionario, sin cambios de elevacion que afecten a la energia
potencial, adiabatico y sobre el cual no se realiza ningin tipo de trabajo, el balance de energia
entre la entrada y la salida queda como:

h+V12—h +V22 3
Ho =t 3

Pudiéndose expresar en términos de entalpia de estancamiento como:

hoy = hoy (4)

De esta manera, en ausencia de cualquier fuente de calor o trabajo, la entalpia de
estancamiento permanece constante durante un proceso de flujo estacionario.

Si el flujo se llevase al reposo, su energia cinética seria transformada en su totalidad en
entalpia. Por lo tanto, la entalpia de estancamiento es la entalpia de un fluido cuando se lleva al
reposo adiabaticamente:

V12
h1+7=h2 = ho, (5)

Este aumento de la entalpia se traduce en aumento de la temperatura y de la presién. Las
propiedades de un fluido en estado de estancamiento se llaman propiedades de estancamiento.

Cuando el proceso de estancamiento es reversible y adiabatico, es decir, isentrépico, la
entalpia de estancamiento permanece constante. No obstante, los procesos reales son
irreversibles, y la entropia aumenta debido a la fricciéon del fluido, lo que se traduce en una
disminucion de la presidn de estancamiento.
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Aproximando el fluido como un gas ideal con calores especificos constantes, la entalpia es
h = ¢, T, pudiendo expresar la entalpia de estancamiento como:

V2

cpTo = cpT+7 (6)

Y despejando:

2

To=T+—
0 ch (7)

Esta temperatura T, se denomina temperatura de estancamiento o total, y representa la
temperatura que alcanza un gas ideal cuando se lleva al reposo adiabaticamente. El término V—:

14
corresponde al incremento de temperatura del fluido y se denomina temperatura dindmica.
Como puede observarse, el incremento de temperatura aumenta de manera cuadratica con la
velocidad (suponiendo calores especificos constantes); por ello, las sondas en reposo
colocadas en flujos a altas velocidades pueden medir temperaturas mucho mayores a la

temperatura estatica del fluido.

Cuando se lleva un fluido isentrépicamente al reposo se alcanza la presiéon de estancamiento,
que para un gas ideal con calores especificos constantes, puede relacionarse con la presién del
fluido de la siguiente manera:

P() T() k/(k—1)
— == 8
7= (7) ®

Teniendo en cuenta que p = 1/1; y la relacién isentrépica Pv¥ = Pyv¥ se puede expresar el
cociente entre densidad de estancamiento y densidad estatica del fluido como:

/(k=1)
Po To)1
- (= )
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1.5.1.2 Velocidad del sonido y numero de Mach

Un pardmetro de gran importancia en el estudio de flujo compresible es la velocidad del
sonido, que es la velocidad a la cual una onda de presion infinitesimalmente pequeiia viaja a
través de un medio. Esta onda puede ser generada por un pequeio disturbio, que provoca un
aumento de la presién local.

La expresion de la velocidad de sonido es obtenida partiendo de un conducto lleno de fluido en
reposo. Un émbolo colocado en el conducto se mueve hacia la derecha con una velocidad
infinitesimal constante dV y crea una onda sénica.

Frente de la onda

o
.f'/ Pistdn en movimiento
AV h + dh h .
. C Fuido
E P+dP | P . 2
—! —- i estacionario

Imagen 5: Velocidad del sonido, frente de onda [1]

El frente de esta onda se mueve hacia la derecha a través del fluido a la velocidad del sonido ¢
y separa el fluido adyacente al piston que ya estd en movimiento del fluido que todavia esta en
reposo. El fluido situado a la izquierda del frente de onda experimental un cambio infinitesimal
de sus propiedades termodindmicas, mientras que el fluido a la derecha del frente de onda
mantiene sus propiedades originales.

Se considera ahora un volumen de control que encierra el frente de onda y que se mueve con él
(sistema de referencia no inercial). Para un observador que viaja con el frente de onda, el
fluido a la derecha le parece que viene hacia él a una velocidad c, mientras que el fluido de la
izquierda se aleja a una velocidad ¢ — dV. Al viajar con el frente de onda, al observador le
parecera que el flujo es estacionario, estando él en reposo. El balance masa queda por lo tanto
como:

Mger = Mizgq (10)

Teniendo en cuenta que el fluido a la derecha mantiene sus propiedades termodinamicas, y
que las del fluido de la izquierda cambian:

10
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pAc = (p+dp)A(c —dV) (11)

Llegado este punto, se cancelan las areas y se pueden despreciar los términos diferenciales de
segundo orden:

cdp —pdV =0 (12)

El balance de energia para un proceso estacionario, al que no se le aplica energia en forma de
calor o trabajo, y cuya energia potencial es despreciable, queda como:

c? (c —dV)?
h+—==h+dh+—F7—— (13)
2 2
Dando como resultado (despreciando términos diferenciales de segundo orden):
dh—cdV =0 (14)

La amplitud de la onda es muy pequefia y no se generan cambios de presiéon y temperatura
apreciables. Por eso, la propagaciéon de una onda sdénica ademdas de adiabatica, se puede
considerar isentrépica.

Teniendo en cuenta esto ultimo y la relacidon termodindmica

Tds = dh—dP/p (15)

Se obtiene la siguiente expresion:

dh = — (16)

Combinando las ecuaciones (12) (14) (16) se obtiene la expresion de la velocidad del sonido a
entropia constante:

11
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_dp

A
c P

(17)

Haciendo uso de relaciones entre propiedades termodinamicas y aplicando la hipétesis de gas
ideal se llega a:

=k [w] = kRT (18)

Donde k es la razén de calores especificos del fluido k = Cp/cv .

La constante R del gas tiene un valor fijo para un gas ideal en particular (R = ¢, —¢;) y los
calores especificos de un gas dependen, a lo sumo, de la temperatura; por lo tanto, la velocidad
del sonido en un gas ideal dado es una funcién de la temperatura.

El siguiente pardmetro de gran importancia es el nimero de Mach, denotado por Ma (llamado
asi en honor al fisico austriaco Ernts Mach). Es el cociente entre la velocidad real del fluido (o
de un objeto que se mueve a gran velocidad por él, como puede ser un avién o un cohete), y la
velocidad del sonido en el mismo fluido, en el mismo estado:
%
c

M= (19)

Por lo tanto, un objeto que viaja a una velocidad constante por el aire, puede hacerlo a un
numero de Mach variable, ya que este ultimo depende de la velocidad del sonido, que a su vez
depende de la temperatura. Por ejemplo, un caza volando a 320 m/s en aire a una temperatura
de 300 K le correspondera un nimero de Mach igual a 0,92; mientras que al mismo caza
volando a la misma velocidad pero en aire a 200 K de temperatura le corresponde un niimero
de Mach de 1,13.

Para finalizar este apartado, se indican los distintos regimenes que se pueden encontrar
dependiendo del valor del nimero de Mach: sénico si M = 1; subsénico si M < 1; supersoénico
si M > 1; hipersénico si M > 1y por ultimo, transénico si M = 1.

1.5.1.3 Ondas de choque

1.5.1.3.1 Introduccidn

Las ondas de propagaciéon de sonido se deben a cambios de presiéon infinitesimalmente
pequefios, y éstas viajan a través del medio a la velocidad de sonido. No obstante, para algunos
valores de presion ocurren cambios abruptos en las propiedades del fluido. En el caso de las
toberas convergentes-divergentes, ocurren en una secciéon muy delgada de éstas y crean una

12
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onda de choque. Estos choques también ocurren en aeronaves supersénicas, creando ondas
oblicuas que también se explican en un apartado posterior.

Imagen 6: Condensacion del vapor de agua en un caza.

1.5.1.3.2 Ondas de chogue normales

En primer lugar, se consideran las ondas de choque normales, las cuales ocurren en un plano
normal a la direccion del flujo. El proceso es muy irreversible y no puede aproximarse como un
proceso isentroépico.

A continuaciéon se haran uso de las ecuaciones de la conservacién de la masa, energia y
cantidad de movimiento con el fin de obtener la relacién entre las propiedades antes y después
de la onda choque. Se considera que no hay variaciéon de la energia potencial, y que no hay
intercambio de calor alguno ni aportacién de trabajo. De esta manera se tiene:

Conservacién de la masa:

p1-Vi=pz-V; (20)

Conservacién de la energia

2 2

13
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Conservacion de la cantidad de movimiento:

A-(P—P)=m-(V, - V) (22)

Ecuacién obtenida de la Segunda Ley de Newton, la cual dice que el sumatorio de fuerzas
actuante sobre un cuerpo es igual a variacién de cantidad de movimiento de dicho cuerpo. En
este caso, el cuerpo es el fluido, y las fuerzas actuantes sobre él son las distintas presiones
multiplicadas por el area donde estan aplicadas.

Como se trata de un proceso irreversible, habra un cambio en la entropia del fluido.

La combinacion de las ecuaciones de conservacién de la energia (21) y masa (20) dan lugar en
un diagrama h-s (entalpia-entropia por unidad de masa) a una curva denominada linea de
Fanno. En dicha curva se encuentran todos los puntos de entalpia de estancamiento de mismo
valor y mismo flujo de masa por unidad de area.

Del mismo modo, combinando las ecuaciones de conservacién de la masa (20) y la cantidad de
movimiento (22) y llevando la relacién al diagrama h-s obtenemos una nueva curva llamada
linea de Rayleigh. Ambas curvas intersecan en dos puntos, los Unicos en los que se satisfacen
las tres ecuaciones de conservacion. Los puntos situados por encima de los puntos a y b son
estados subsdnicos, mientras que los estados por debajo de ellas son supersoénicos. Los puntos
de maxima entropia corresponden a un nimero de Mach igual a 1.

14
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Flujo subsonico
iMa=<1)

i

Flujo supersdnico
(Ma = 1)

Grafico 1: Lineas de Fanno y Rayleigh [1]

El estado 1, corresponde a aquel antes de la onda de choque y el estado 2 al posterior. Se
observa que antes de la onda de choque el flujo es supersoénico, mientras que después de ésta
el flujo es subsonico. Por lo tanto, un flujo cambia de régimen supersénico a subsdnico a través
de una onda de choque, y cuanto mayor sea el nimero de Mach corriente arriba mayor sera el
choque. En el caso limite en el que el nimero de Mach es igual a 1, la onda de choque se
convierte en una onda de propagacién de sonido.

El principio de conservacién de la energia exige que la entalpia de estancamiento permanezca
constante durante la onda de choque, y asi ocurre en los puntos 1 y 2 del diagrama (antes y
después del choque); para un gas ideal, la entalpia es una funcién de la temperatura, por lo que
la temperatura de estancamiento antes y después del choque permanecera constante. No
obstante, debido a las irreversibilidades, la presién de estancamiento disminuye a lo largo del
choque.

A continuacioén, se podrece a mostrar el resultado de realizar distintas relaciones entre varias
propiedades antes y después del choque para un gas ideal con calores especificos constantes.

G (o -

P, M) 1+ MZ-(k—1)/2

Esta relacion se ha obtenido combinando las ecuaciones de conservacion de la energia y la
conservacion de la masa, y segin se ha comentado anteriormente dicha combinacién da lugar
alalinea de Fanno para gases ideales con calores especificos constantes.
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A continuacién, se procede a combinar las ecuaciones de conservaciéon de la masa y cantidad
de movimiento, combinacién con la cual se obtendra la linea de Rayleigh:

P, 1+kM;?

P~ T kM2 (25)

Finalmente, igualando las relaciones entre presiones obtenidas para cada caso se obtiene una
expresion que representa la interseccién entre la linea de Fanno y la linea de Rayleigh, que son
los puntos en los que se cumplen las ecuaciones de conservacién de la energia, conservacion
de la masa y cantidad de movimiento.

, ME+2/(k-1)

LS Tawmk 26)
k-1

Con esta expresidn se puede obtener el nimero de Mach corriente abajo, después del choque, a
partir del nimero de mach corriente arriba.

Como se ha mencionado anteriormente, las ondas de choque se pueden dar en aviones
supersonicos, o en explosiones, donde las ondas de choque que se propagan pueden ser muy
destructivas. Este aspecto destructor de las ondas de choque fue un gran condicionante
durante la época en la que se plantearon los vuelos comerciales supersonicos, siendo sé6lo
posibles aquellos transatlanticos, llevados a cabo por el famoso Concorde.

Imagen 7: Concorde.

En el caso del aire, considerando calores especificos constantes, siendo su relaciéon k = 1,4; se
puede observar que el nimero de Mach después del choque es siempre menor que 1, es decir,
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subsénico, y que cuanto mayor es el nimero de Mach corriente arriba, menor lo es aquel

corriente abajo (después del choque).

Tabla 1: valores del nimero de Mach antes y después de una onda de choque.

1,0 1,00
1,1 0,91
1,2 0,84
1,3 0,79
1,4 0,74
1,5 0,70
1,6 0,67
1,7 0,64
1,8 0,62
1,9 0,60
2,0 0,58

1,20
1,00
0,80
0,60
0,40
0,20
0,00

Numero de Mach después del
choque

Numero de Mach después del

choque

AT eSS

0,0 0,5 1,0

Numero de Mach antes del choque

1,5 2,0

2,5

—o— Numero de Mach
después del choque

Grafico 2: Nimero de Mach después del choque.

En cuanto a las propiedades del fluido, tanto la presién estatica como la temperatura y la
densidad aumentan, mientras que la presiéon de estancamiento se ve reducida debido a las
irreversibilidades. Teniendo en cuenta el cambio de entropia para un gas ideal:
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2 PZ
Sy — 51 =cp-lnT——R-lnP— (27)
1 1

Y atendiendo a la segunda ley de la termodinamica, puesto que el flujo a través de una onda de
choque es un proceso adiabatico e irreversible, éste debera aumentar su entropia. Es por ello
que para flujos adiabaticos no puede existir una onda de choque para un valor del nimero de
Mach menor que la unidad.

Se ha mencionado anteriormente que a través de una onda de choque la velocidad y presion de
estancamiento disminuyen, mientras que la presién, temperatura y densidad aumentan. Este
hecho es de gran importancia en la ingenieria dedicada al disefio de aeronaves, ya que los
cambios de presidn se traducen en fuerzas sobre los cuerpos y el aumento de la temperatura
en problemas de transferencia de calor. Por ello, no es extrafio ver vehiculos de reentrada
atmosférica que parecen estar ardiendo (como se diria coloquialmente) y como puede verse en
una imagen posterior; o catdstrofes como la del transbordador espacial Columbia, que se
desintegro en su reentrada en febrero de 2003, debido a un orificio en su escudo térmico.

Imagen 8: escudo térmico ceramico de un transbordador espacial.
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Imagen 9: imagen tomada por los astronautas de la ISS durante una reentrada.

1.5.1.3.3 Ondas de chogue oblicuas

No todas las ondas de choque son normales, en direccion perpendicular al flujo. Cuando un
cuerpo viaja a altas velocidades por la atmdsfera se generan patrones complicados de ondas de
choque inclinadas, denominadas ondas de choque oblicuas, siendo algunas de las partes de
estas ondas rectas y otras curvas.

Imagen 10: Ondas de choque y expansion sobre una maqueta de un transbordador espacial

[1].

Se consideran en primer lugar las ondas de choque oblicuas y rectas, como las que se producen
cuando un flujo supersoénico incide en una cufia bidimensional de semiangulo 8. El fluido no
puede atravesar la cufia y cambia de direccién repentinamente girando un angulo de viraje,

19



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

giro o deflexién 6. El resultado es una onda de choque oblicua que forma un dngulo 8, medido
con respecto a la direccion en la que el fluido incide en la cufia.

Despreciando los efectos de la capa limite (ésta es muy delgada) se considera que el angulo de
deflexién coincide con el semidngulo & de la cufia.

- Chufnque
oblicuo
——— s
—_—
—_—{
M:ﬂ.]
— =
—_—
S
R
—

Grafico 3: Esquema de una onda de choque oblicua [1].

Tal y como ocurre con las ondas de choque normales, los choques oblicuos son sé6lo posibles
cuando el nimero de Mach corriente arriba es mayor que 1, disminuyendo a través del choque.
No obstante, en el caso de choques oblicuos el nimero de Mach corriente abajo puede ser
menor que 1; 1; o mayor que 1; es decir, aunque es cierto que el nimero de Mach disminuye,
existe la posibilidad de que no llegue a disminuir hasta valores de flujo subsénico. Este
fendmeno depende del nimero de Mach corriente arriba y del angulo de deflexién.

El siguiente desarrollo tiene como fin explicar este fenémeno. Tomando un volumen de control
alrededor de la onda y separando en componentes normales y tangenciales a la onda las
velocidades corriente arriba y abajo, se llega a la conclusién de que las componentes
tangenciales son iguales y la conservacién de la masa se reduce a:

P1Vin = p2Von (28)

“«_n

Donde se han denotado con el subindice “n” a las componentes normales de la velocidad.
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Grafico 4: Componentes de velocidad antes y después del choque [1].

Aplicando la ecuacion de cantidad de movimiento a las componentes normales y teniendo en
cuenta que las tnicas fuerzas que actian son debidas a la presion:

Py — Py = p,VE, — pi Vi, (29)

Mismo razonamiento que se aplica a la conservacion de la energia, donde solamente se tienen
en cuenta las componentes normales de velocidad en el término de la energia cinética, ya que
las componentes tangenciales aportan la misma cantidad de energia.

1 2 1 2
h1 + E Vl,TL = hz + EVZ’n (30)

Comparando con los choques normales, se llega a la conclusién de que para un choque oblicuo
las expresiones de conservacion de la masa, energia y cantidad de movimiento son idénticas a
las obtenidas para una onda de choque normal, pero escritas en términos de las componentes
normales. De hecho, se puede afirmar que un choque normal es un caso particular de un
choque oblicuo para un angulo de choque f = 90°.También se observa que es la componente
normal del nimero de Mach la que se ve reducida a valore subsénicos:

My, =M;senf Y M,, = M,sen(ff —0) (31)
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Con estas dos ultimas expresiones se podria obtener la componente normal del ndmero de
Mach corriente arriba a partir del nimero de Mach antes del choque; con la componente
normal y aplicando las expresiones obtenidas para las ondas de choque normales, se obtendria
el valor de la componente normal de nimero de Mach después del choque, y aplicando la
segunda de las ecuaciones, se acabaria por obtener el nimero de Mach corriente abajo. No
obstante, lo normal es no conocer ambos angulos.

Ma, , =1

Choque / 4
oblicuo —_ ;s

Grafico 5: Choque oblicuo situado en posicion vertical. [1]
Después de realizar sucesivos pasos algebraicos y haciendo uso de las relaciones obtenidas
para los choques normales obtenemos la relacién entre 6-3-M:

2 cotB (M? sen?B — 1)
tanf = —
M;(k + cos2pB) + 2

(32)

Esta expresiéon proporciona el dngulo de deflexién como funcién del dngulo de choque y el
numero de Mach, ademdas de la relacién de calores especificos k, si bien es cierto que lo
interesante es obtener el dngulo de onda a parir de un angulo de deflexién conocido, como es
en el caso de perfiles aerodinamicos.

Representando graficamente las soluciones para determinados nimeros de Mach y barriendo
el angulo de onda desde 0 hasta 90 grados se obtienen una serie de curvas.
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Grafico 6: Angulo de deflexion en funcién del angulo de choque y nimero de Mach. [1]

A modo de conclusion de este apartado, se puede destacar que los choques oblicuos rectos sélo
pueden existir para valores de 6 y § por debajo de la curva correspondiente a un nimero de
Mach concreto. Por ejemplo, para Mach igual a 2 el angulo de deflexién no puede ser superior a
23 grados y el angulo de choque variara entre 30 y 90 grados. En caso de que no se cumpla
esta condicion, por ejemplo, teniendo un angulo de deflexién de 45 grados, se crearan las
llamadas ondas de proa, u ondas separadas cuyo dngulo de choque es 902 y que se van
curvando en la direccién del flujo corriente abajo, como se puede ver en la siguiente imagen.

Imagen 11: Separacion de ondas de choque. [1]

Como consecuencia de esto ultimo, cuando un flujo supersénico incide sobre un cuerpo sin
punta afilada, el semidngulo § de la punta es 90 y no puede existir un choque oblicuo no
separado de la superficie del cuerpo, generando una onda de proa.

Observando el grafico, existen dos posibles valores de [ para un valor de 6. En el grafico se
observa una linea punteada que une los valores de maximos de 6 para cada nimero de Mach y
para los cuales no se separa la onda de choque. Los valores a la izquierda de esta linea se
corresponden con choques débiles y los valores a la derecha con choques fuertes. En principio,
es mas facil que se dé un choque débil, a no ser que las condiciones de presidn corriente abajo
sean tan drasticas que permitan la creaciéon de un choque fuerte.
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Existe también un valor de 6 para el cual el valor del nimero de Mach corriente abajo es 1. Los
distintos valores correspondientes a distintos niimeros de Mach corriente arriba estan unidos
mediante una linea punteada gris.

Por ultimo, existen dos valores de § para los cuales no hay cambio de direccién en el flujo. El
valor maximo es 90 grados y se corresponde con un choque normal, y el otro valor S,
corresponde a la onda de choque oblicua mas débil posible y que recibe el nombre de Onda de
Mach. Dichas ondas tienen un angulo de choque que se denota por |, y son provocadas por
irregularidades muy pequenas en la superficie del cuerpo. El valor de este dngulo se obtiene
utilizando la ecuacién (32) antes expuesta, e igualando 6 a cero. Se resuelve para f=p y se
escoge la raiz mas pequefia.

4,1
W= sen (E (33)

Como puede observarse este angulo es independiente de la relacion de calores especificos k,
por lo tanto puede estimarse el nimero de Mach de cualquier flujo supersénico con
simplemente medir en dngulo de las ondas de Mach.

Imagen 12: Fotografia de ondas de choque tomada por la NASA.

1.5.1.3.4 Ondas de expansion de Prandtl-Meyer

Por ultimo se analiza la situacién en la que el fluido gira en la direccién contraria a como lo
hacia en el caso de las ondas de choque. Esta situaciéon se da cuando el angulo de ataque de una
cufia bidimensional es mayor que su propio semiangulo § o en la unién de un cono con un
cilindro, por ejemplo. A este tipo de flujo se le denomina flujo de expansién mientras que al
flujo a través de una onda de choque se le denomina flujo de compresion.

La principal diferencia con el flujo de compresiéon es que es flujo de expansién no cambia
repentinamente al atravesar un choque, sino que lo hace al atravesar un abanico de infinitas
ondas de Mach llamadas ondas de Prandtl-Meyer. Cada onda hace cambiar de direccion al flujo
una cantidad infinitesimal.

24



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

Ondas de
. expansion
—_—
Ma-
—_r \ 3
| -‘--"-.L
—_—r= I|J-[:
Ma, > 1 fgpo—-—-*--—"F--—- R
¥
- j‘- —
— Chogque .
ohlicuo

Grafico 7: Onda de choque y abanico de ondas de expansion. [1]

El &ngulo de inclinacién de las ondas de expansion es el angulo de Mach local p. EI &ngulo de la
primera onda se determina mediante la expresiéon del dngulo de Mach presentada en el
apartado anterior para el valor de M corriente arriba; y, el &ngulo de la dltima onda se calcula
haciendo lo propio para el valor de M corriente abajo, teniendo en cuenta la nueva direcciéon
del fluido.

Sin embargo, obtener el valor del nimero de Mach corriente abajo no es simple, y requiere de
una integracion a través del abanico de ondas. El resultado de esta integracion es:

6 = v(My) — v(M;) (34)

Donde v(M) es un angulo llamado funcién de Prandtl-Meyer:

k+1 k—1
tan 1| |[—— M2 —-1) |—tan™? ( M2 — 1) (35)

viM) = |57 K+ 1

Conociendo el nimero de Mach corriente arriba, 8 y k, obtenemos v (M;); con la expresion
anterior obtenemos v(M,) y de ahi el valor del nimero de Mach corriente abajo (la ecuacién es
implicita).

Como se ha mencionado anteriormente, los abanicos de expansiéon también ocurren en flujos
supersénicos axialmente simétricos, como ocurre en la combinacién de un cono con un
cilindro, tal y como se muestra en la siguiente imagen:
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Imagen 13: Ondas de expansion en la zona de union del cono con el cilindro. [1]
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1.5.2 Fuerzas y momentos aerodindmicos (2]

1.5.2.1 Definicidn de las fuerzas y los momentos aerodinamicos
Existen dos fuentes basicas de fuerzas aerodindmicas sobre los cuerpos que viajan a través de
un fluido:

- Distribucién de presién sobre los cuerpos.
- Distribucién de la tensién cortante sobre los cuerpos.

Tanto la presién como la tension tienen unidades de fuerza entre unidad de area. La presién
actia de forma normal (perpendicular) a la superficie, y la tensién cortante de forma
tangencial. La tensién tangencial es debida a la friccién del cuerpo con el fluido. La integracion
de la presién y de la tensién cortante a lo largo de toda la superficie da como resultado una
fuerza (denotada como R) y un momento (denotado como M).

Grafico 8: Esquema de fuerzas y momentos aerodinamicos. [2]

La resultante de esta fuerza aerodindmica puede descomponerse de distintas maneras. La
descomposicién mdas habitual, utilizada sobre todo en aplicaciones de aviacién, consiste en
definir una componente paralela y otra perpendicular al flujo libre de fluido. La componente
paralela recibe el nombre de fuerza de arrastre (“drag force” en inglés) y la componente
perpendicular recibe el nombre de fuerza de sustentacion (“lift force” en inglés).
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Grafico 9: Descomposicion de fuerzas aerodinamicas. [2]

La otra descomposicidbn mencionada consiste en definir componentes en las direcciones
paralela y perpendicular al cuerpo que viaja por el fluido. La componente paralela se denomina
fuerza axial (axial force en inglés) y la componente perpendicular se denomina fuerza normal,
o correctora (normal force en inglés).

Conociendo el dngulo de ataque a se pueden obtener unas componentes conociendo las otras
dos, ya que estan relacionadas.

D = Nsen(a) + Acos(a@) (36)

L = Ncos(a) — Asen(a) (37)

En la imagen anterior se puede observar una distancia ¢, que es la distancia lineal entre el eje
delantero y trasero (“leading and trailing edges” en inglés). El &ngulo de ataque se define como
el angulo que forman esta linea y la corriente libre de flujo. También, las condiciones de
perpendicularidad y paralelismo de las distintas componentes mencionadas son en base esta
cuerda c (“chord” en inglés).

28



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

1.5.2.2 Coeficientes de fuerzas y momentos
Existen unas magnitudes con las que se suele trabajar, en vez de las fuerzas aerodindmicas; se
trata de los coeficientes de fuerza y momentos que son adimensionales. Para obtener estos

coeficientes se precisa conocer la presiéon dindmica de la corriente libre EpVZ ; la fuerza

actuante sobre el cuerpo F y considerar un area de referencia S . De esta manera, se define el
coeficiente de una fuerza como:

F

Cf = —r
S x %pyz (38)

Del mismo modo, se definen unos coeficientes de momentos. Para obtener estos, ademas de los
términos utilizados en los coeficientes de fuerzas (momento M en este caso) es preciso afiadir
una longitud de referencia l . Asi, se define el coeficiente de un momento como:

M

%pVZ ) (39)

Cm =
S x

Por ultimo, se definen otros dos coeficientes de gran uso: el coeficiente de presiéon y el
coeficiente de friccidn. El coeficiente de presion se define como la diferencia entre la presién
en un punto menos la presién estatica de la corriente de aire entre la presion dindmica. El
coeficiente de friccion se define como la tension cortante debida a la friccién entre la presion
dindmica.

Al igual que se puede relacionar las fuerzas de arrastre y sustentacion con las fuerzas normales
y axiales también se pueden relacionar sendos coeficientes.

El interés de estos coeficientes no es inicamente obtener una forma mas de valorar las fuerzas
y momentos actuantes sobre un cuerpo, sino en su validez a la hora de utilizar maquetas a
escala. En el caso de trabajo, una aplicacién directa es el uso de tineles de viento. Mediante la
realizacién de experimentos se obtienen unas fuerzas y unos momentos sobre un cuerpo a
escala. Si las condiciones del experimento son correctas, aunque el valor de la fuerza obtenida
sea mucho menor a la que en la realidad va a soportar el cuerpo (normalmente se usan
maquetas de menor tamafio a los cuerpos reales) los distintos coeficientes de fuerzas y
momentos son los mismos que se obtendrian en la situacion real.
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Imagen 14: Prueba en tinel de viento.

La validez de estos coeficientes es demostrada en la teoria del andlisis dimensional y similitud
recomendada en la bibliografia, de la cual se obtiene que un coeficiente de fuerza obtenido a
partir de la fuerza actuante sobre una maqueta es igual al coeficiente de la fuerza actuante
sobre el cuerpo real si los nimeros de Reynolds y Mach son iguales.

vl

v
Re——YM—E (40)

Donde u es la viscosidad dinamica del fluido y ¢ la velocidad del sonido.

1.5.3 Capa limite ™

La capa limite es una fina region de fluido adyacente a una superficie donde el flujo es frenado
debido a la influencia de la fricciéon entre el fluido y un s6lido. Mediante la técnica éptica
denominada shadowgraph se pueden obtener imagenes en las que la magnitud de la capa
limite es comparada con el tamafio del cuerpo.
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Imagen 15: Capa limite y sus regiones.

Como se puede apreciar, el tamafio de esta capa es pequefio en comparacion con el resto del
cuerpo. No obstante, los efectos que tiene sobre las fuerzas de arrastre y la transferencia de
calor son realmente importantes. Es por ello, que desde el siglo pasado se ha buscado una
manera de solucionar el problema de la capa limite obteniendo resultados validos.

Concretamente, fue en 1904, cuando Ludwig Prandtl en el tercer Congreso de Matematicos en
Heidelberg (Alemania) present6 el concepto de capa limite, revolucionando el andlisis del flujo
viscoso y permitiendo el calculo practico de fuerzas de arrastre y separacion del flujo sobre
cuerpos aerodinamicos. Anteriormente, ya se conocian las ecuaciones de Navier-Stokes pero
su resolucién para problemas ingenieriles acababa en intentos frustrados.

Una vez conocido el concepto de capa limite de Prandtl, las ecuaciones de Navier-Stokes
pueden adaptarse a una forma mas tratable denominada Ecuaciones de Capa Limite. Estas
ecuaciones pueden ser resueltas con el fin de obtener las tensiones cortantes en la superficie
del cuerpo y la transferencia de calor entre el flujo y el sélido.

En las dltimas décadas, y gracias al desarrollo de las herramientas de dindmica de fluidos
computacional, las ecuaciones de Navier-Stokes anteriormente expuestas han podido ser
resueltas obteniendo buenos resultados para el problema de la capa limite. Las ecuaciones que
deben ser resueltas son las de continuidad, cantidad de movimiento (Navier-Stokes), y energia;
todas ellas escritas de una manera especial aplicable al flujo en regiones finas adyacentes a una
superficie.

1.5.3.1 Propiedades de la capa limite

Considerando el flujo viscoso sobre una superficie plana, los efectos de éste estan contenidos
en una regidon adyacente a la superficie, exagerada en la imagen. En la superficie del solido la
velocidad del fluido es nula, atendiendo a la condicién “no-slip”. Ademas, la temperatura del
fluido inmediatamente sobre la superficie es igual a la temperatura de ésta, denominada
temperatura de paredT,, (de wall temperatura en inglés). Por encima de la superficie, la
velocidad del flujo aumenta hasta alcanzar la velocidad de la corriente libre; la altura a la cual
se da esta condicién se denota como §. A ésta velocidad, se le denomina velocidad del eje
externo de la capa limite. La distancia § es variable a lo largo del eje longitudinal de la
superficie, es decir, que el espesor de la capa limite es variable. De la misma forma se puede
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obtener una distancia §; a la cual la temperatura del flujo viscoso es la temperatura de la
corriente libre.
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Imagen 16: Representacion de la capa limite. Velocidad y temperatura. [2]

8y 6y son, respectivamente, los espesores de velocidad y temperatura de la capa limite,
siendo entre la superficie y esas distancias la velocidad y temperatura funciones de la altura
V=V()yT = T(y) definiendo los perfiles de velocidad y temperaturas. Como se aprecia en
la imagen, los espesores de la capa limite de velocidad y temperatura no tienen por qué
coincidir, siendo generalmente distintos.

La consecuencia de tener gradientes de velocidad y temperatura en las proximidades de una
superficie es la generacidn de tension cortante y de transferencia de calor, que siguen las leyes
de Newton y de Fourier respectivamente:

Tw =H (Z_Z)W y qw=-k (Z_;)W (41)

Uno de los objetivos de la teoria de la capa limite es obtener esos valores de tensién y
transferencia de calor. La resolucién de las ecuaciones de la capa limite es compleja, y si la
forma del objeto no es sencilla es habitual recurrir a herramientas como la Dindmica de
Fluidos Computacional.

1.5.3.2 Flujo compresible sobre una placa plana

En este apartado simplemente se mencionan las diferencias existentes entre una capa limite de
flujo compresible y otra incompresible. Los desarrollos matematicos se pueden encontrar en la
bibliografia recomendada.

Basicamente, se trata de determinar cuales son los efectos de la compresibilidad del fluido
sobre la capa limite, teniendo en cuenta que a nimeros de Mach altos la densidad, viscosidad y
los calores especificos dejan de ser constantes, y que la ecuaciéon de la energia debe ser
incluida.

Los efectos de la compresibilidad tienen una notable importancia en la variacién de las fuerzas
aerodindmicas con la velocidad, tal y como se describe en el préximo apartado.

32



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

1.5.3.3 Efecto de la compresibilidad sobre las fuerzas aerodinamicas

En un apartado anterior, se analizaron las fuerzas aerodindmicas sobre un cuerpo, llegando a
obtener que dichas fuerzas son proporcionales al cuadrado de la velocidad de dicho cuerpo.
Esto quiere decir que los distintos coeficientes de arrastre Cd, sustentacién Cl, normal Cny
axial Ca son independientes del valor de la velocidad. No obstante, seglin la teoria de analisis
dimensional y similitud, estos coeficientes son funciéon del nimero de Reynolds y el niimero de
Mach. En el caso de suponer un fluido no viscoso e incompresible los nimeros de Reynolds y
Mach tienden a infinito y cero (respectivamente), resultado que no es asi en el caso de tener en
cuenta la viscosidad y la compresibilidad.

Es por ello que la fuerza aerodindmica sobre un cuerpo no sea exactamente proporcional al
cuadrado de la velocidad, ya que los valores de los distintos coeficientes no son constantes, y
ya no dependen Unicamente de la forma y el angulo de ataque del cuerpo.

Es posible obtener una aproximacién de la variacion de los coeficientes a partir de su valor
para un flujo incompresible. Dicha aproximacién consiste en aplicar al valor del coeficiente
obtenido una correccion, denominada correccién de Prandtl-Glauert, en la que se tiene en
cuenta el nimero de Mach. El desarrollo matematico para la obtencién de la expresién final se
puede encontrar en la bibliografia recomendada.

c Cincomp
comp = ———
p T2 (42)

La representacién grafica de ésta expresion toma la siguiente forma:

Correccion de Prandtl-Glauert

2,5

, e
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Q / \ —— Ccomp/Cincomp
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1.5.4 Experimentos realizados por la NASA

La NASA dispone de un portal en la red en el cual se pueden encontrar articulos de distintas
categorias, sobre estudios realizados por sus investigadores. Centrando la atencién en los
articulos relacionados con el disefio de cohetes o misiles, se pueden encontrar una gran
variedad de experimentos y redacciones, que van desde la bisqueda de expresiones que
relacionen resultados experimentales en funcién de una o varias propiedades o parametros,
como puede ser el despliegue de un paracaidas; hasta la muestra de resultados fruto de
campafias de experimentos en tineles de viento.

Muchos de estos articulos datan de los afios setenta y ochenta, cuando el célculo por
ordenador adn se encontraba en fase de crecimiento, lo que sugiere que hace décadas la mejor
forma de obtener resultados relacionados con el comportamiento de un flujo ante una
geometria compleja (como puede ser un cohete) era recurrir al terreno experimental.

Hoy en dia es innegable que los resultados experimentales tienen un valor importante en el
disefio aerodinamico, pero el niimero de experimentos que se necesitan es menor, ya que
muchos de los casos pueden plantearse mediante el uso de programas de CFD, validando
posteriormente los resultados en tineles de viento con maquetas.

A continuacién, se muestran unos graficos extraidos de estos articulos en el que se puede
observar la cantidad de experimentos necesarios para obtener una nocién del comportamiento
de un cuerpo bajo la accién de fuerzas aerodindmicas.
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Imagen 17: Ejemplo de graficos con resultados obtenidos en tiineles de viento. [5]
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La Dindmica de Fluidos Computacional, permite entre otras cosas conseguir resultados muy
similares a la realidad sin la necesidad de fabricar maquetas o realizar tantos ensayos.

1.5.5 Dindmica de Fluidos Computacional [12]

1.5.5.1 [ntroduccidn

Se debe tener en cuenta que los fundamentos fisicos de cualquier fluido estan gobernados por
las ecuaciones de conservacion de la masa, la segunda ley de Newton y la conservacién de la
energia.

Estos principios fisicos pueden ser expresados matematicamente mediante ecuaciones
diferenciales o integrales. La Dindmica de Fluidos Computacional, convertira estas ecuaciones
y sus formas diferenciales, en otras de forma algebraica, de manera que se consiguen
resultados discretos en cada punto del espacio (y tiempo) de un medio continuo. De alguna
manera, lo que se consigue con esta herramienta es discretizar el medio continuo.

Por supuesto, el instrumento que ha permitido el desarrollo del CFD ha sido el ordenador, ya
que se requiere una manipulacién de miles o incluso millones de datos en forma de nimeros.
Por ello, el avance y el desarrollo del CFD esta ligado al desarrollo de la tecnologia de los
ordenadores, pudiendo obtener resultados mas precisos o realizar simulaciones que
aproximan con mayor precision la realidad gracias a ordenadores mas potentes.

Una demostracion de que el avance de la tecnologia de los ordenadores es de crucial
importancia en el desarrollo de herramientas de célculo de CFD es el coste computacional.
Segin menciona Anderson en su obra “Computaional Fluid Dynamics, the basics and
applications” el coste computacional relativo se redujo a razén de 0,1 anualmente entre los
afios 1950 y 1985.

1.5.5.2 Modelos de flujo

Toda la Dindmica de Fluidos Computacional estd basada en las ecuaciones de gobierno
fundamentales de la dindmica de fluidos. Estas son: la conservacién de la masa, conservacion
de la energia y la segunda ley de Newton (fuerza igual a masa por aceleracién).

Para poder aplicar estos tres principios se debe escoger un modelo razonable para el fluido, y
finalmente, aplicar los principios a ese modelo para obtener ecuaciones que describan el
comportamiento de cualquier flujo aerodinamico.

La pregunta mas importante es ;cémo se modeliza el fluido para poder aplicar las ecuaciones?

La respuesta no es Unica ya que se han usado tres modelos distintos obteniendo resultados
satisfactorios con todos ellos. Estos modelos son:

- Modelo de volumen de control.
- Modelo de elemento diferencial de fluido.
- Modelo molecular.
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1.5.5.2.1 Modelo de volumen de control

Se trata de un volumen encerrado en una region finita del fluido. Este volumen define un
volumen de control y una superficie de control. Las particulas de fluido encerradas en el
volumen de control permanecen en él a lo largo del tiempo mientras el volumen de control se
desplaza con el fluido.

También puede considerarse que el volumen de control permanece fijo y el fluido pasa a través
de él. Con este modelo se centra la atencidén en el fluido que atraviesa el volumen de control y
no en el flujo total.

1.5.5.2.2 Modelo de elemento diferencial de fluido

Consiste en un volumen de fluido, con un tamafio tan pequefio como para aplicar el calculo
diferencial, pero lo suficientemente grande como para albergar en su interior un gran nimero
de moléculas de manera que se puede ver como un medio continuo. El elemento puede
considerarse fijo en el espacio o puede desplazarse con la velocidad del fluido en cada punto.
De nuevo, los principios son aplicados a cada elemento y no al flujo total.

1.5.5.2.3 Modelo molecular
Se centra en el movimiento de &tomos y moléculas.

El uso de un modelo u otro tiene su relevancia en la forma diferencial de las distintas
ecuaciones. No obstante, las ecuaciones obtenidas no son mas que distintas formas de expresar
un mismo principio, y mediante manipulaciones matematicas se acaba obteniendo las
ecuaciones diferenciales que seran resueltas mediante métodos numéricos por la herramienta
de CFD.

Segun el modelo utilizado, se obtendran las distintas formas integrales o diferenciales de los
principios fisicos. Si el modelo elegido esta fijo y el flujo pasa a través de él, se dird que (por
definicién) es la forma de conservacidn; en cambio, si el modelo se mueve con la velocidad del
fluido se dird que se ha obtenido la forma de no conservacién. El paso de la forma de
conservacion a la de no conservacion se logra manipulando matematicamente las ecuaciones
obtenidas.

Los términos matematicos utilizados para el desarrollo de las expresiones, asi como la forma
en la que se llega a las ecuaciones diferenciales finales se encuentran en la bibliografia
recomendada, mostrandose en este documento los resultados finales.

1.5.5.3 Conservacidn de la masa
Para cada elemento de fluido se debe cumplir que el incremento de masa en su interior es igual
al flujo neto de masa sobre el elemento. En forma diferencial esta igual queda como:

dp 9d(pu) 9d(pv) d(pw) _
actox t dy t—oz 0

(43)
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El primer término hace referencia al cambio de densidad con respecto al tiempo, mientras que
los otros tres términos representan la derivada convectiva de la densidad (cambio en la
densidad debido a la velocidad), siendo u, v y w las componentes de la velocidad en los ejes X,
y,y, Z respectivamente.

1.5.5.4 Ecuacion de la cantidad de movimiento

La segunda ley de Newton afirma que la variacién en la cantidad de movimiento de una
particula es igual a la suma de las fuerzas que actiian sobre dicha particula. La variacién de
cantidad de movimiento para cada dimension se denota como:

- Enx:pl;—?

Dv
- Eny:pE
- Enz:pZ—‘:

Agrupando los términos correspondientes a las fuerzas actuantes en cada dimension, se
obtienen las siguientes expresiones para la cantidad de movimiento:

- Enx:

, % _ 6(—pa;r Tax) ag;y N a;;z + Sus (44)
- Eny:

, % _ a(—Pa-; Twy) | a;ty + ngz t Sy (45)
- Enz

Donde p representa la presion, 7;; la tension cortante perpendicular aiy en la direccion j; y Sy
el término correspondientes a fuerzas exteriores, ya sean gravitacionales, magnéticas... etc.
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1.5.5.5 Ecuacion de la energia

La ecuacidén de la energia es obtenida aplicando la primera ley de la termodinamica, la cual
dice que la tasa de variacién de energia en una particula de fluido es igual a la tasa de calor
afiadido mas la tasa de trabajo realizado sobre la particula.

El trabajo realizado sobre una particula de fluido por una fuerza superficial es igual al
producto de la fuerza por la velocidad en la direccién de la fuerza (es un producto escalar de
dos vectores). Las fuerzas a tener en cuenta son aquellas relacionadas con la presién y las
tensiones cortantes.

Si se considera transferencia de calor mediante conduccién, un nuevo término debe ser
afiadido.

Para obtener la expresidn final de la ecuacién de la energia se tiene en cuenta que ésta es
definida como la suma de energia interna, mas energia cinética, mas energia potencial
gravitatoria. Considerando la energia potencial gravitatoria como fuente externa de energia, la
ecuacioén de conservacion de la energia queda:

OuTy, OUTy, OUT,y + 0VTyy, N vty N vty 4 OWTy, N owt,, 4 OWT,,
0x dy 0z 0x dy 0z 0x ady 0z
+div(k grad T) + Sg (47)

PO = —div(pu) +

Donde E =i+ 1/2 (u? + v2 + w?) siendo i la energia interna de la particula y 7ij las
diferentes tensiones cortantes. La aportacién de calor estd representada mediante el término

div(k grad T) y surge de la aplicacion de la ley de Fourier de transferencia de calor mediante
conduccion.

Teniendo en cuenta la ley de Newton para fluidos viscosos, las tensiones cortantes pueden
escribirse en funcién de la viscosidad dindmica p y de la variacién de velocidad. No obstante,
este desarrollo se encuentra mejor explicado en la bibliografia.

Conociendo las ecuaciones basicas y asumiendo la hipétesis de gas ideal, en la que la presidn,
densidad y temperatura estan relacionadas, y la energia interna es funcién de la temperatura,
se puede proceder al siguiente apartado, en el cual se describe como funcionan los programas
de Dindmica de Fluidos Computacional.

1.5.5.6 Modelo de turbulencia Spalart—AIImaras“G]

A la hora de usar un programa de CFD, una de las opciones que deben seleccionarse es el
modelo de turbulencia. Existen varios tipos, pero el utilizado a lo largo del desarrollo de este
trabajo fue el modelo de turbulencia Spalart-Allmaras, utilizado para aplicaciones
aeroespaciales.

Las simulaciones con CFD se basan en la simulacién de ‘Reynolds-Averaged Navier-Stokes’ o
RANS. Estas simulaciones parten de la descomposiciéon que hizo Reynolds de las variables del
flujo en valores medios y fluctuantes, que mas tarde se introducen en las ecuaciones de Navier-
Stokes. Después de promediar éstas ecuaciones, se llega a un nuevo término desconocido, el
tensor de tensiones de Reynolds, necesario para la resolucion del problema.
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El modelo de turbulencia Spalart-Allamaras se caracteriza por tener una sola ecuacidn, y por
estar disefiado expresamente para aplicaciones aeroespaciales. Su ecuacién caracteristica es:

2

a(~)+a(~) G+1 6{(+ ~)617}+C‘ <617) v,+ S 48
—(pV) + —(py;) = —|— V) — — |- -
ot p axi pvu; v oy aJCj U p aJCj b2P 6xj v v (48)
1.5.5.6.1 Términos de produccion
El término debido a la produccién se expresa con la siguiente ecuacion:

G, = Cb1p§17 (49)

Esta ecuacién hace referencia a la opcién ‘Vorticity based’ de los programas de calculo; sin
embargo, més tarde se supo que habia que tener en cuenta la tensién media en la produccién
de turbulencias; que se corresponde con la opcién méas precisa de ‘Strain-Vorticity based’, que
reduce la “Eddy viscosity” en las zonas en las que el valor de la vorticidad supere al de la tasa
de tension.

1.5.5.6.2 Términos de difusién
El modelo de Spalart-Allmaras modeliza este término teniendo en cuenta la divergencia de v
segun:

1

L o) =2 [+ o0 2 (50)

Donde o es el nimero de Prandtl para flujo viscoso.

Después, con el fin de conseguir modelizar el comportamiento de difusién orientado segun el
flujo aerodinamico, se afiade un término no conservativo, que viene dado por:

~\ 2
LG (w01 = 2lCp (32) ] (51)

1.5.5.6.3 Términos de destruccidn

Estos términos solo aparecen en las zonas en las que hay tensiones presentes y en las que, por
lo tanto, los efectos de la viscosidad son muy elevados. Estos términos se modelizan mediante
la siguiente ecuacion:

~ 2
v

Vo= Cuof, (3) (52)
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1.5.5.6.4 Calibracion del modelo

En las distintas ecuaciones del modelo se pueden ver una serie de constantes. Estas constantes
tienen unos valores que deben obtenerse realizando un proceso de calibracién. En los
programas de célculo estas contantes vienen definidas por defecto, ahorrando la tarea de
calibracion al usuario.

1.5.5.7 Cdmo funciona un cddigo de CFD

En este apartado se explican como estan estructurados los cédigos de CFD. Estos son capaces
de resolver problemas relacionados con flujos de fluidos. La estructura basica consiste en un
pre-procesador, un procesador (“solver” en inglés) y un post-procesador.

En el pre-procesador se define la geometria de la regién que va a ser estudiada, definiéndose
por lo tanto el dominio de fluido. Para ese dominio se genera un malla de elementos de fluido,
es decir, se divide el dominio en pequefios subdominios; en este paso se discretiza un medio
continuo, como lo es la regién de fluido. Se seleccionan los fendmenos fisicos y quimicos que
necesitan ser modelizados, las propiedades del fluido y por ultimo, las condiciones de
contorno.

La solucién al problema esta definida en los nodos, dentro de cada celda o volumen de control,
de modo que cuanto mayor sea el nimero de celdas el resultado obtenido serd mas preciso. No
obstante, un gran nimero de celdas implica a su vez un coste computacional elevado,
llegdndose a necesitar en ocasiones ordenadores muy potentes con super-procesadores.

En cuanto al procesador, se pueden distinguir distintos métodos de resolucién numeérica.
Centrando la atencién en el método de los volimenes finitos el algoritmo numérico se puede
dividir en tres etapas:

- Integracién de las ecuaciones de gobierno de todos los elementos de fluido en el
dominio.

- Discretizacion: consiste en convertir las formas integrales de las ecuaciones en
sistemas de ecuaciones algebraicas.

- Resolucion de las ecuaciones algébricas mediante algin método iterativo.

Para finalizar, en el post-procesador se pueden observar los resultados de las simulaciones
realizadas en forma de contornos de presion y otras propiedades, campos vectoriales, lineas de
flujo...etc.

En el siguiente apartado se procede a describir con mayor detalle la manera en la que funciona
el método de los volumenes finitos, pudiendo encontrar mas informaciéon detallada en la
bibliografia recomendada.
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1.5.5.8 El método de los volumenes finitos

Este método consiste en plantear y resolver una serie de ecuaciones algebraicas, obtenidas a
partir de la aplicacion de la ecuacion general de transporte de una propiedad en los numerosos
volumenes finitos. El balance de una propiedad puede expresarse como:

Tasa de variacion ] Incremento Incremento Incremento
| delapropiedad | [de la propiedad de la propiedad| |dela propiedad]
| con respecto | _| enelvolumen | | enelvolumen +| en el volumen |
al tiempo ~| decontrol de control | decontrol |
l en el volumen || debido ala | debido a la | | debido a la |
| de control | | conveccion | | difusion | | creaciéon |

La ecuacién de transporte para una propiedad en la que se representa el balance anterior es 1
siguiente:

%fp¢+9€pv¢d,4=9§rv¢d,4+f5¢dv (53)

14 A A |4

Tomando el siguiente caso unidimensional:

Control volume houndanes

¢, = constant
¢ = constant

Control volurme MNodal points

Imagen 18: Ejemplo de caso unidimensional. [12]

Donde los valores de la propiedad son conocidos en los puntos A y B. el primer paso consiste
en generar una malla que divida el dominio en subdominios entre los puntos Ay B en la que se

coloquen una serie de nodos. Las paredes de los volimenes de control se sitian entre dos
nodos adyacentes.

Con el fin de utilizar una notacién valida para todos los casos, en CFD se suele optar por la
siguiente:
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SXpye OXpe
‘ OX, 0 OXea |
= B
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S ——— —— 1
w w P e E
AX = 80X,

Imagen 19: Notacién utilizada en el método de los volimenes finitos. [12]

En ella, un nodo en general se denota por Py sus nodos vecinos en una geometria de una
dimension, al este y oeste del nodo P, como E y W respectivamente. Las caras del volumen de
control al este y oeste del nodo genérico se denotan de la misma manera, pero con la letra en
minuscula. Las distintas distancias entre nodos, nodos y caras y dimensién del volumen de
control se muestran también en la imagen.

El primer paso, una vez descrito el problema es su discretizacién. Los valores de la propiedad y
de los coeficientes de difusion son evaluados en cada nodo. De esta manera, la forma mas
sencilla de calcular gradientes, y por lo tanto flujo, en las caras del volumen de control se basa
en una distribucién nodal de las propiedades entre los nodos utilizados. Una manera sencilla
de aproximar los valores es la lineal, relacionando valores nodales y distancias entre nodos.

Realizando este tipo de relaciones entre nodos se obtienen una serie de ecuaciones algebraicas
que deberan ser resueltas aplicando una gran variedad de métodos disponibles (matriciales la
mayoria de ellos).

Continuando con el ejemplo unidimensional, la divisién y distancias entre nodos serian de la
siguiente forma:

1 3 4 5
—_ - fo———— g s : s : s | ¢
g F——— v i - i - |
| a2 | dx dx | s |
I

Imagen 20: Subdivisién del dominio. [12]

Para cada uno de los nodos centrales (2,3,4) se pueden relaciones aplicando las ecuaciones de
transporte, donde las integrales volumétricas son aproximadas con el volumen de pequefio
tamafio y las integrales de superficie con el area de las caras de los volimenes finitos.

Para los nodos 1 y 5, la expresiones son las mismas, teniendo en cuenta que la distancia a los
limites del dominio son distintas a las distancias entre nodos (la mitad exactamente) y que los
valores de las propiedades en los puntos A y B son conocidos (para este caso).
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Para una propiedad, realizando el proceso para todos los nodos el sistema final de ecuaciones
algebraicas a resolver consistiria en uno con 5 incégnitas (la temperatura, por ejemplo, en cada
nodo numerado) y 5 ecuaciones (las planteadas para cada nodo numerado).

Para casos bidimensionales o tridimensionales, la metodologia explicada puede extenderse,
considerando no soélo las caras situadas al este y oeste de cada nodo, sino también las situadas
al norte y sur (bidimensional) y arriba y abajo (tridimensional).

Para casos en los que exista generacion, se tiene que tener en cuenta la creaciéon dentro de
cada volumen de control, lo que se suele denominar términos fuente.

1.5.5.9 Star-CCM+ y ANSYS Fluent

En este apartado se pretende mostrar las distintas opciones que ofrecen dos de los programas
mas utilizados para realizar simulaciones y resolver problemas de flujo. En concreto, el
programa Star-CCM+ se utilizé al comienzo del proyecto, cuando ain no se disponia de una
licencia oficial de ANSYS. No obstante, tras recibir dicha licencia, no sélo se pudo usar el
programa completo con el resto de mdédulos que ofrece (estructural, modal...) sino que se dio
la oportunidad de realizar una comparacién entre los dos programas.

1.5.5.9.1 ANSYS Fluent "%
En la siguiente imagen se puede observar el arbol del mend de ANSYS Fluent.

4 @, Setup

5 General

- B8 Models
* Materials
- & Cell Zone Conditions
- §% Boundary Conditions
=] Dynamic Mesh
& Reference Values
- @ Solution
% Methods
& Controls
Report Definitions
" Maonitors
Cell Registers
im Initialization
- El Calculation Activities
'-,3 Run Calculation
4 (@ Results
- @ Graphics
4 IS, Plats
- B Animations
- g Reports

Imagen 21: Menu de ANSYS Fluent.

A continuacién se procede a explicar qué opciones se pueden seleccionar dentro de cada
pestafia.
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- General: aqui se puede elegir la manera de solucionar el problema propuesto,
eligiendo entre dos tipos: “pressure-based” y “density-based”; y seleccionando la
dependencia con el tiempo, si se trata de un problema en régimen permanente o
transitorio. Las formas en las que se resuelven las ecuaciones se explican mas
adelante.

- Models: aqui se seleccionan los distintos modelos que se consideran necesarios para
realizar una buena simulacién. En este apartado, por ejemplo, se da la opcién de
activar la ecuacién de la energia (necesaria para resolver problemas de flujo
compresible) o elegir entre diversos modelos de turbulencia. En concreto, para
realizar las simulaciones se seleccion6 el modelo Spalart-Allmaras, cuyas ecuaciones se
muestran posteriormente.

- Materials: en esta pestafia se pueden seleccionar los materiales de los que estdn
conformados los s6lidos que interaccionan con el fluido (para simular transferencia de
calor, por ejemplo) asi como el fluido. En este caso, todas las simulaciones estan
realizadas con aire, seleccionando el comportamiento de gas ideal, adecuado para
estudiar los efectos de compresibilidad.

- Cell zone conditions: se trata de un apartado en el que se selecciona de qué tipo son las
distintas zonas, si son sdlidas, o fluidos.

- Boundary conditions: uno de los apartados que mas dedicacién requiere, ya que en él
se seleccionan las condiciones de contorno del problema. Se pueden elegir entre
diversas opciones, aunque las mas utilizadas en las simulaciones realizadas fueron:
pressure-far-field, para simular un flujo externo a una presién y nimero de Mach
conocidos; pressure-outlet, definiendo una presiéon de Gauge para la salida del fluido
del dominio; wall, aplicando la condicién de “no-slip” para las paredes del dominio que
representan las distintas superficies de los cuerpos que se encuentran en interaccién
con el fluido; symmetry, en caso de que se definiesen planos de simetria con el fin de
ahorrar coste computacional, esta opcién impone un flujo nulo sobre los planos
seleccionados.

- Reference values: aqui se introducen datos como longitud y area de referencia,
temperatura, presion, viscosidad, densidad... con los que se computan valores de
coeficientes posteriormente (por ejemplo) basandose en la solucién de la simulacion.

En cuanto a la solucién, es necesario elegir dentro de los apartados de “Methods” y “controls”
varias opciones.

- Methods: se ofrece la oportunidad de seleccionar el tipo de acoplamiento entre las
ecuaciones, en el caso de haber seleccionado un tipo “pressure-based”; y tipos de
tratamiento de gradientes, ya sea mediante minimos cuadrados o algin otro método
numeérico.

- Controls: en este apartado cabe destacar la presencia de un nimero: el nimero de
Courant. Este nimero representa la relacién entre un intervalo de tiempo y el tiempo
de residencia dentro del volumen finito, cuando se resuelven derivadas parciales. Para
casos de flujo supersénico se recomienda que el valor de este nimero sea pequefio,
entre 1y 2, para que los resultados obtenidos sean fiables.
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- Report definitions: en este apartado y en el siguiente (monitors) se seleccionan los
resultados de los que quiere obtenerse un informe de la solucién y los criterios de
convergencia. Suele ser habitual seleccionar variables como la fuerza de arrastre, de
manera que en el panel se puede ver el comportamiento del resultado evaluado, tal y
como ocurre con los residuos de la solucién, pudiendo observar en un grafico su
comportamiento a medida que se van realizando iteraciones.

- Initialization: donde se inicia la resolucién, introduciendo las condiciones iniciales,
como velocidad, presion y temperatura.

- Run calculation: se seleccionan el nimero de iteraciones a realizar, es el dltimo paso
antes de comenzar a calcular la solucioén.

Durante la resolucién se pueden observar en el monitor las curvas de residuos y de las
variables que se hayan seleccionado en “Monitors”. Una vez finalizada la resolucion,
normalmente por alcanzar los criterios de convergencia se pueden obtener los resultados de
los siguientes apartados, lo que corresponde a la parte de post-procesado.

- Graphics: se pueden obtener contornos de presion, temperatura, vectores de
velocidad, lineas de flujo... de manera que pueden observarse fendmenos como ondas
de choque, capa limite...etc.

- Plots: se representan en un grafico XY las variables que se deseen. Por ejemplo, se
puede representar el valor de la presién a lo largo de una de las dimensiones del
dominio.

- Animations: es un apartado en el cual se pueden crear animaciones en las que se
muestre la evolucién, por ejemplo, de un contorno de temperaturas a lo largo de la
solucidn; o, tal vez con mayor utilidad, cuando se resuelven problemas dependientes
del tiempo obtener una escena con las soluciones obtenidas para cada intervalo de
tiempo, utilizadas como fotogramas.

- Reports: este sub-menu es de gran utilidad ya que de él se obtienen los resultados
numéricos que se deseen. Por ejemplo, la fuerza de arrastre se define en una tUnica
direccién y sentido, pero pueden obtenerse las fuerzas en cualquier direccion y sentido
que se deseen introduciendo dicha direccién mediante sus cosenos directores sobre el
sistema de coordenadas original.

1.5.5.9.2 Star-ccM+"™Y
En la siguiente imagen se muestra el menu principal del programa.
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Regions
Derived Parts
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Solution Views
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Plots
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Summaries
Representations

pEpoOREODED

Tools

Imagen 22: Ment de Star-CCM+

La diferencia principal con el programa ANSYS Fluent, es que la geometria puede ser creada
dentro del propio programa, pudiendo también ser importada, sin la necesidad de un mé6dulo
externo (como ocurre en Fluent). Con el mallado ocurre algo parecido, en Star-CCM+ la malla
se genera dentro del propio programa, si asi se desease, pudiendo importarse una generada en
un programa ajeno. En cada rama del arbol se pueden seleccionar una serie de opciones:

- Geometry: en caso de no importar una geometria, en este apartado se puede crear una,
abriéndose una ventada para el disefio CAD.

- Continua: en este apartado se define el medio fisico. La selecciéon de los modelos es
rapida y sencilla, ya que seglin se van seleccionando las distintas opciones el programa
automaticamente actualiza la ventana de seleccién. En este apartado se define si se va
a realizar un andlisis en 2 o 3 dimensiones, si se trata de un estudio con dependencia
temporal, el tipo de material (gas, liquido) y el tipo de resolucién que quiere llevarse a
cabo.

En cuanto a la resolucioén, se da la opcién de resolver el sistema de forma segregada o
acoplada; para los andlisis de flujo compresible a altas velocidades es mas adecuado
utilizar la opcién acoplada. Las diferencias entre las dos opciones se explica mas
adelante.

La siguiente opcidn a seleccionar es cdmo modelizar el gas, normalmente se selecciona
la opcién de gas ideal, ya que permite la variaciéon de la densidad.

Dependiendo del tipo de estudio que se realice, se selecciona un tipo laminar o
turbulento. Para el segundo caso, existen varios modelos que pueden usarse, siendo el
Spalart-Allmaras el elegido para este trabajo, por su aplicacion en problemas
aeroespaciales.

Una vez elegidos los modelos se introducen los valores de referencia y las condiciones
iniciales del problema. Los valores a introducir son presién, temperatura, y velocidad
(normalmente).
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- Regions: en este apartado se indican de qué tipo son las distintas regiones de la
geometria utilizada.

--[@@ Regions

¥ Rocket

-~ @ Boundaries
Aletas

B Faces
B8 Fuselaje
#- @ Inlet
B8 Nosecone
+- Bl Outlet
B Punta
B Simetria
5

Walls

Imagen 23: Regiones en Star-CCM+

Se pueden definir condiciones de contorno de diferentes tipos, siendo las mas
habituales:
o Free stream: para representar una corriente de aire libre.
o Pressure outlet: para indicar por donde abandona el fluido el dominio.
o Walls: pudiendo distinguir entre aquellas paredes que tengan la condicién de
“no-slip” y las que no se comporten como tal.

- Derived parts: en este apartado aparecen aquellas partes derivadas de la aplicaciéon de
algin volumetric control con el que seleccionar un tamafio de celda diferente.

- Stopping criteria: es donde se seleccionan el nimero de iteraciones a realizar y el
criterio de convergencia de los residuos.

- Reports: aqui se pueden definir variables de las que se quiere obtener un informe en la
pantalla. Es habitual para casos de estudio de aeronaves obtener fuerzas de arrastre y
sustentacion, asi como sus coeficientes.

- Monitors: los reports que se han definido pueden incluirse en el monitor, pudiendo
verse la variacion del resultado con el paso de las iteraciones.

- Plots: en caso de que se desee un diagrama XY en que el que se represente una variable
en cada eje, debe definirse en este apartado.

- Scenes: otra de las grandes diferencias con otros programas es la opcién que permite
Star-CCM+ de crear unas escenas en las que se define una variable y se observa sobre
la geometria como varia dicha variable en cada celda, viendo un mapa de colores que
va cambiando con el paso de las iteraciones.

1.5.5.9.3 Meétodos de resolucion

Se han mencionado hasta ahora varios métodos de resolucidn, en los que se menciona el
acoplamiento entre ecuaciones. En este apartado, se muestra un resumen de cudl es la
metodologia seguida por las distintas estrategias a la hora de resolver problemas de flujo.

- Algoritmo segregado: es el método mas simple y consiste en resolver en primer lugar
las componentes de velocidad. Posteriormente se resuelve la ecuaciéon de la
continuidad y se actualiza el flujo de masa, presion y velocidad. En un ultimo paso se

47



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

resuelve la ecuacién de la energia y otras funciones escalares. Una vez obtenidos todos
los resultados numéricos se comprueba si la soluciéon ha convergido, y en caso
negativo se realiza otra iteraciéon al problema.

- Algoritmo acoplado: la principal diferencia con el algoritmo anterior es que con este
método se resuelven simultdneamente las ecuaciones de cantidad de movimiento y de
continuidad. Posteriormente se actualiza el flujo mdsico y finalmente se resuelven las
ecuaciones de energia, turbulencia y otras variables escalares.

- Algoritmo “density-based” o totalmente acoplado: se caracteriza por resolver
simultaneamente las ecuaciones de cantidad de movimiento, continuidad y energia,
antes de resolver las ecuaciones de turbulencia y otras variables escalares.

1.5.6 El método de los elementos finitos !

El MEF como concepto existe desde el siglo XIX, ya que su fundamento es el mismo que el
empleado en el calculo matricial de celosias (conjuntos de barras articuladas). Se trata de
resolver la ecuacion:

F=Kx (54)

Donde F es la fuerza que actta sobre la celosia, K su rigidez y x la deformacién resultante. Para
poder averiguar la deformacién de un conjunto de barras es preciso conocer la rigidez del
sistema, a priori desconocida. No obstante, la rigidez de una tinica barra es conocida:

K =EA/L (55)

Donde E es el moédulo de elasticidad del material, A su area transversal y L su longitud. De esta
manera, en el cdlculo de celosias se discretiza un medio continuo de rigidez desconocida en un
conjunto de barras cuya rigidez es conocida. Combinando la rigidez de cada una de las barras
se obtiene una matriz de rigidez del sistema, luego conociendo las fuerzas que acttian sobre el
sistema puede resolverse la ecuacion caracteristica y obtener la solucion del problema.

El primer paso, por lo tanto, consiste en discretizar el sistema, en este caso en elementos barra
de rigidez conocida. Los puntos de unién se denominan nodos y dependiendo de la naturaleza
del problema (nimero de dimensiones) cada nodo tendré una serie de grados de libertad. La
matriz de rigidez obtenida relaciona la rigidez de cada barra con los grados de libertad del
sistema, y el vector de fuerzas representa la fuerza aplicada en cada grado de libertad que
tenga cada nodo. El sistema matricial a resolver es:

{F} = [K]{X} (56)
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El procedimiento del MEF es exactamente igual. Se discretiza el medio continuo en elementos
de propiedades conocidas. Cada punto de unién entre elementos se denomina nodo, y tendra
un determinado nimero de grados de libertad. El tamafio de la matriz a resolver dependera
del nimero de nodos utilizado.

De la resolucién del sistema matricial se pueden obtener las reacciones en los apoyos y las
deformaciones del sistema. Como se ha mencionado, las propiedades de los distintos
elementos utilizados son conocidas, y los desarrollos necesarios para su obtencion (funciones
de interpolacién, coordenadas naturales y teorema de trabajos virtuales) estan explicados en
la bibliografia recomendada.

De las reacciones y desplazamientos obtenidos, aplicando la teoria de la resistencia de
materiales se pueden obtener las tensiones a las que estd sometida una estructura, y evaluar si
corre peligro de fallar.

1.6 Anadlisis de alternativas

En este apartado se muestran las valoraciones realizadas a la hora de seleccionar la solucién
final. En primer lugar se evalta el tipo de material a utilizar teniendo en cuenta una serie de
factores.

Los materiales estudiados fueron el aluminio (aleacién sin determinar) y la fibra de carbono.
La principal diferencia entre ellos es que el aluminio es un isétropo, es decir, que tiene las
mismas propiedades en todas las direcciones. La fibra de carbono, al contrario, se trata de un
material compuesto y sus propiedades no son iguales en todas las direcciones, siendo un
material anisétropo. En las siguientes tablas se muestran las propiedades de ambos materiales.

Tabla 2: Propiedades del aluminio.

Densidad (g/cm?) 2,7
tC(;)rer::iicciaente de expansion 2.30E-05
Modulo de Young (GPa) 71
Coeficiente de Poisson 0,33
Modulo de Cizalladura (GPa) 26,69
Tension de fluencia (MPa) 280
Tension dltima (MPa) 310
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Tabla 3: Propiedades de la fibra de carbono.

Densidad (g/cm?) 1,8
Moédulo de Young (GPa) (direccidn

. 230
principal)

Moédulo de Young (GPa) (direcciones

ortogonales a principal) 23
Coeficiente de poisson 0,2
Médulo de cizalladura (GPa) 9
Tensidn ultima (GPa) 3,5

Tabla 4: Alternativas. Materiales.

Disponibilidad Resistencia Fabricacion Reutilizable Total

(2) (3) (2) (3)
Fibra de carbono 5 10 4 3 57
Aluminio 7 7 7 6 67

La valoracién de cada alternativa para cada apartado es sobre 10 puntos, y la ponderacién de
los aspectos analizados suma en total 10. Describiendo cada aspecto analizado:

- Disponibilidad: se trata de valorar la posibilidad de obtener material via patrocinador,
sin concretar las cantidades (ese apartado se estudia en los riesgos del proyecto). Por
el momento, BiSkyTeam so6lo tiene patrocinadores capaces de trabajar con aluminio,
mientras que la fibra se tendria que comprar.

- Resistencia: aunque ambos materiales sean suficientemente resistentes para esta
aplicacion se realiza una valoracion entre ellos.

- Fabricacién: una vez disponible el material, en la fabricacién se pueden encontrar
distintos problemas, en concreto en la elaboraciéon de la fibra de carbono.

- Reutilizable: en caso de impacto (lo mas seguro al aterrizar, amenizar) es probable que
se originen dafios estructurales. Para los materiales estudiados, el aluminio podria
volverse a manda a fundicién para luego volver a fabricar la pieza, mientras que la
fibra es muy dificil de someter a este tipo de procesos de reutilizacién en caso de
fractura.

En cuanto a las geometrias analizadas, se presentan unas imagenes donde se aprecian las
principales diferencias entre ellas, asi como unas tablas con las principales cotas.
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Del

Y las dimensiones:

Sﬁan

Paost

Longitud |

Imagen 24: Geometria base.

Tabla 5: Cotas de la geometria base.

Longitud 700 mm
Envergadura 250 mm
Angulo
delantero 23 Grados
Angulo
trasero 90 Grados
Espesor 5 mm

Y las dimensiones:

Imagen 25: Geometria modificada.
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Longitud 700 mm
Envergadura 250 mm
Angulo
delantero 23 Grados
Angulo 36 Grados
trasero
Espesor 5 mm

Los principales resultados aerodindmicos evaluados fueron los siguientes:

Comparacion CP

Mach
0 0,5 1 1,5 2

4,7
4,8
4,9

5 —o— CP Modificada (m)

51

52 /1 —8— CP Base (m)
53 H

5,4
55
5,6
5,7

CP

Grafico 10: Comparacion de la posicion del centro de presion.
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Grafico 11: Fuerza de arrastre para las dos geometrias.
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Grafico 12: Coeficientes de arrastre para las dos geometrias.

En la siguiente tabla se muestran las caracteristicas evaluadas y su ponderacién, teniendo en
cuenta su importancia. La valoraciéon de cada apartado se hizo comparando los valores
anteriormente mostrados.
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Tabla 6: Alternativas. Geometria.

Fuerza de arrastre Estabilidad Complejidad
Total
(4) (5) (1)
Base 7 70
Modificada 9 86

Igual que en la valoracién anterior, la suma de los valores de ponderacién es de 10 puntos, y
cada apartado esta valorado sobre 10. Los aspectos analizados son los siguientes:

Fuerza de arrastre: la minimizacién de este valor es uno de los objetivos principales de
este trabajo, por lo que su valor es alto.

Estabilidad: junto con la minimizacién de la fuerza de arrastre, asegurar la estabilidad
es el objetivo mas importante y su ponderacion es elevada por ello.

Complejidad: relacionada con la fabricacién, aunque no se trata de geometrias
complejas, algunas cotas pueden sufrir imperfecciones y unas tolerancias muy
estrictas disparan el precio del producto final.

1.7 Analisis de riesgos

En este apartado se procede a mencionar y describir los riesgos que tienen lugar relacionados
con el disefio de las aletas de un cohete. Asi mismo, se propone un plan de contingencia, con el
fin de minimizar al maximo posible el impacto de estos riesgos y la probabilidad de que
ocurran, en caso de que sea improbable evitarlos.

Los primeros riesgos que se describen estan relacionados con el disefio, que sera enviado a un
taller para su posterior fabricacion.

A: Error en los resultados obtenidos mediante computacion: el disefio de las aletas se
ha llevado a cabo utilizando programas de computacién, que requieren una
configuracién de las distintas herramientas que ofertan para realizar los calculos. Una
mala programacion puede dar resultados no muy cercanos a la realidad. Otro factor a
considerar es que estos programas utilizan modelos fisicos para resolver las distintas
ecuaciones. Estos modelos no representan en su totalidad a la realidad, como ocurre
con el modelo de gas ideal o los modelos de viscosidad en la Dindmica de Fluidos
Computacional, o el comportamiento elasto-plastico de un sélido deformable sometido
a esfuerzos.

Ademads, aunque se haya realizado una estimacién de las frecuencias naturales de la
estructura, no se ha analizado que frecuencias se pueden llegar a alcanzar en la fase de
despegue o en la interaccién con los remolinos generados.

B: Incertidumbre en las dimensiones: los planos constructivos de cualquier elemento
que llegan a un taller o centro de fabricacion tienen unas cotas determinadas, asi como
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unas tolerancias que deben ser respetadas. A modo de ejemplo, la longitud de una
aleta que fue disefiada con una herramienta de CAD era de 700 mm, y al salir del taller
la misma longitud tiene un valor de 700,5 mm. El mismo tipo de error (normal en los
procesos de fabricacion) se da en cualquier cota funcional del disefio. El riesgo por lo
tanto es definir cotas dificiles de lograr.

Los siguientes riesgos que se describen estdn relacionados con el uso de los programas en
los ordenadores:

- C: Averia del equipo utilizado: es posible que durante el desarrollo de las tareas el
equipo en el cual estan instalados los programas sufra algin dafio, no pudiendo
utilizarlo durante un tiempo.

- D: Espera en el uso de supercomputadores: es posible dejar en la cola de
supercomputadores alguna simulacién que requiera mayor coste computacional, con
el riesgo de que en ese momento la demanda de uso sea grande, tardando los
resultados mas de lo esperado en llegar.

En cuanto a decisiones tomadas sobre el material que va a utilizarse se pueden encontrar
los siguientes riesgos:

- E:Imposibilidad de encontrar tal cantidad de material: puede darse el caso en el que la
cantidad de material necesario para la fabricaciéon de los componentes sea demasiado
elevada y no pueda conseguirse; este tipo de problema puede surgir en caso de elegir
materiales de altor valor o cuando se disefian piezas con materiales compuestos.

- F: Imposibilidad de llevar a cabo la fabricacion: este riesgo es fruto del tipo de
geometria que se manda reproducir. Puede ocurrir que las maquinas encargadas de
llevar a cabo las distintas tareas de fabricacién no fueran capaces de hacerlo a partir
de ciertas dimensiones.

Con el fin de proponer una solucién a estos riesgos (bien para minimizar su probabilidad de
ocurrir o su impacto, o para evitarlos por completo) se propone el siguiente plan de
contingencia:

- Errores en los célculos: una vez finalizado el disefio, se propone realizar una serie de
ensayos con maquetas a escala en tineles de viento, y en caso de que no fuese posible,
implementar el mismo concepto de disefio en futuros lanzamientos. De las dos
opciones pensadas, la segunda de ellas parece ser la mas realista, ya que por ahora no
se dispone de tinel de viento alguno capaz de reproducir las condiciones de vuelo
supersénico. En lo que respecta a las frecuencias naturales y los modos de vibracion,
se propone un ensayo de una igniciéon del motor para evaluar como afecta el ruido
generado.

- Incertidumbre en el dimensionamiento: en lo que respecta a este riesgo, lo tinico que
puede realizarse es un seguimiento de las tareas de fabricacién, una vez terminado el
disefio.

- Averia del equipo utilizado: este riesgo es inevitable, pero su impacto puede verse
reducido disponiendo de otro equipo. En este caso se dispone de un ordenador en el
aula de I+D del departamento de Ingenieria Quimica y del Medio Ambiente con una
licencia activada.
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- Espera en el uso de supercomputadores: en este trabajo no estaba pensada su
utilizacién, por lo que la probabilidad de que ocurriese era minima; pero en el caso de
darse este riesgo su impacto hubiese sido inevitable.

- Imposibilidad de encontrar la cantidad de material necesaria: la solucién mas rapida
es cambiar el material pensado por otro cuya disponibilidad sea mayor. En este caso, el
material que se ha seleccionado es el aluminio, y la dificultad de encontrar la cantidad
de material puede encontrarse en la serie deseada.

- Imposibilidad de llevar a cabo la fabricacidn: si se diese esta situacidn, el impacto serfa
inevitable. No obstante, el hecho de que se produjese seria fruto de una mala
informacién sobre los recursos disponibles y que deberia haber sido tenida en cuenta
en la fase de disefio.

Tabla 7: Matriz de riesgos.

1.8 Descripcion de la soluciéon propuesta

Después de realizar una comparaciéon de los resultados obtenidos para las dos alternativas, y
de evaluar los aspectos mencionados en un apartado anterior (1.6 Analisis de alternativas) se
selecciond la geometria que se describe a continuacion.

Los gréficos aparecen titulados con el nombre de “geometria modificada” ya que la solucién
final fue el resultado de modificar la geometria base concebida con anterioridad.
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1.8.1 Geometria

La solucién finalmente elegida fue una aleta con la siguiente forma:
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0,350
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Imagen 26: Forma de la geometria elegida.

Las dimensiones principales son las siguientes, pudiéndose encontrar los planos constructivos

en el ANEXO I. Planos.

Tabla 8: Dimensiones principales de la geometria elegida.

1.8.2 Resultados aerodinamicos

Longitud 700 mm
Envergadura 250 mm
Angulo
delantero 23 Grados
Angulo
trasero 36 Grados
Espesor 5 mm

En cuanto a su comportamiento aerodindmico, en la siguientes graficas se muestran los
resultados de analizar para distintos nimeros de Mach la geometria acoplada al fuselaje

(cohete completo).
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Grafico 13: Fuerza de arrastre para la solucién elegida (cohete completo)
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Grafico 14: Coeficiente de arrastre para la solucion elegida (cohete completo)

Observando el grafico de los coeficientes de arrastre se puede ver como éste aumenta hasta
alcanzar su maximo cerca del valor de Mach 1.

Los resultados del andlisis de estabilidad son los siguientes, incluyendo tanto la zona

subsoénica como la transoénica.

58



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

CP(m)

57
5,6
55
5,4
5,3

’\‘____4;
5,2

51 —o—CP(m)

CP

4,9
4,8
4,7

0 0,5 1 1,5 2
Mach

Grafico 15: Centro de presion para la geometria elegida.

Con estos resultados se cumple el criterio de estabilidad impuesto, que consiste en obtener un
margen estatico de 4 calibres como minimo, obteniéndose valores alrededor de 6 calibres para
una posicion del centro de gravedad de 4 metros desde la punta de la ojiva, y un diametro
maximo de 20cm.

1.8.3 Anadlisis estructural
Los andlisis resistentes se realizaron para la situacién de trabajo normal (dngulo de ataque
nulo) y para angulos de ataque pequefios, todas ellas en la situacién de maxima presiéon
dindmica (“max q”, a Mach 2).

1,7434 Max
1,5498

1,3562

11627

0,96912

0,17555

0,54199

0,38843

0,19436
0,0012979 Min

Imagen 27: Tensiones de Von Mises sobre la aleta con angulo de ataque nulo.

Para esta situacién no existen tensiones lo suficientemente grandes como para comprometer
la integridad estructural de la aleta.
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Grafico 16: Tensiones de Von Mises para un angulo de ataque de 3 grados.

Para ese caso ya se pueden apreciar tensiones que superan la tensiéon de fluencia del aluminio
en zonas muy concretas, las llamadas concentraciones de tensiones (esquina inferior derecha).

Para angulos de ataque superiores, las tensiones elevadas se extienden por gran parte de la
aleta, no siendo recomendable encontrarse en dicha situacion.

El resto de andlisis, asi como una informaciéon mas detallada de los resultados se encuentra en
el apartado 2.4.8 Andlisis estructural.

1.8.4 _Analisis modal
Las frecuencias naturales para los primeros cinco modos de vibracion, obtenidas mediante
computacion fueron:

Tabla 9: Frecuencias naturales.

35,021
89,091
175,54
236,56
306,55

G WN |-

Los modos de vibracién se encuentran en el ANEXO II. Tablas y Gréaficos.

Estas frecuencias naturales deberan ser comprobadas con las frecuencias de las fuerzas
actuantes en las situaciones de arranque del motor y angulo de ataque.
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2 Metodologia seguida en el desarrollo del trabajo

2.1 Descripcion de tareas

Las distintas tareas de este trabajo han sido concebidas de manera que la obtencion de los
resultados finales y de la solucién finalmente adoptada se haya podido realizar de la mejor
manera posible. El desarrollo del trabajo comenz6 en el mes de octubre.

Las primeras tareas consistieron en la biisqueda de informacién sobre el tema que se trataba, a
saber: flujo compresible, y aerodinamica basica. Las principales fuentes estdn reflejadas en la
bibliografia.

Fue importante asentar los conceptos utilizados en temas relacionados con flujos compresibles
(mecanica de fluidos en general) y termodindmica, ya que muchos de los articulos que
posteriormente se encontraron usaban dichos conceptos en explicaciones sobre distintos
fenémenos estudiados.

Asi, se podrian resumir estas primeras tareas en:

- Estudio de flujo compresible: mediante libros recomendados.
- Estudio de aerodindamica bdsica: mediante libros, y busquedas web con videos
explicativos.

La duracion de estas dos tareas fue de un mes.

El siguiente paso fue comprender la estabilidad de un cohete, qué factores se deben tener en
cuenta, y como influyen en la dindmica de vuelo estando ya asentados los conceptos basicos de
la aerodindmica. Esta tercera tarea podria titularse:

- Estudio de la estabilidad en cohetes.
La duracion de esta tarea fue de una semana.

Las siguientes tareas se realizaron en paralelo, una vez comenzadas las tareas mas tedricas (las
citadas anteriormente). Estas tareas consistieron en la familiarizacién con los programas de
calculo de CFD y de FEM asi como en la busqueda de diferentes articulos sobre aerodindmica
de cohetes (misiles la mayoria de ellos), obtenidos principalmente del portal web de la NASA,
en el que se pueden encontrar no sélo articulos técnicos sino también otros relacionados con
otras ramas de la ciencia como puede ser la biologia en condiciones de microgravedad.

Estas tareas se llevaron a cabo durante un mes aproximadamente. La duracién exacta no se
puede estimar, ya que posteriormente se siguieron encontrando articulos de interés. Las dos
tareas podrian llamarse de la siguiente manera:

- Familiarizacién con programas de CFD y FEM.
- Busqueda de articulos sobre aerodinamica de cohetes.

En lo que respecta al uso de los programas, se realizaron diversos tutoriales proporcionados
por la guia de usuario y pruebas importando geometrias propias, que sirvieron también para la
obtencion de datos para un simulador preliminar desarrollado por otros miembros del equipo.
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Como continuacién a la tarea de familiarizacién con los programas, se hizo una bisqueda
sobre simulaciones en programas de CFD con flujo externo, en concreto técnicas de mallado,
modelos de turbulencia...etc. En la bibliografia se pueden encontrar algunos de estos.

Aunque la duracién no fue exacta, para finales del mes de diciembre se concluyo la tarea:
- Busqueda sobre simulaciones con flujo compresible externo.

A partir de este punto, las tareas empezaron a ser mas especificas, centrandose en el disefio de
un juego de aletas que proporcionase la estabilidad necesaria en vuelo supersénico sin
penalizar las prestaciones debido a la fuerza de arrastre.

La primera de las tareas de este nuevo bloque fue determinar una geometria base, que
cumpliese con un criterio de estabilidad, y sobre la que se pudiesen realizar modificaciones.
Estas tareas fueron cortas, y se pueden denominar:

- Establecimiento de un criterio de estabilidad.
- Determinacién de una geometria base.
- Comprobacién de estabilidad.

Al finalizar estas tareas se disponia ya de una geometria sobre la cual comenzaria un analisis
mas profundo, mediante una campafia de simulaciones:

- Simulaciones sobre geometria base.

Como resultado de estas simulaciones se obtuvieron datos sobre fuerzas de arrastre,
coeficientes, momentos... que se utilizarfan como datos base sobre los que realizar
comparaciones, a medida que las modificaciones sobre la geometria tuviesen lugar. Las
siguientes tareas, por lo tanto, fueron:

- Parametrizacién de diferentes dimensiones.
- Simulaciones sobre geometrias modificadas.
- Comparacion de resultados.

Una vez obtenida la geometria que mejores resultados aerodindmicos proporcionaba se
procedio a evaluarla mecanicamente, utilizando para ello las fuerzas obtenidas mediante CFD.

- Andlisis mecanico y modal.

Finalmente, llegé el momento de evaluar las diferentes alternativas, y tomar una decisién final
sobre el disefio que sera implementado. Con el fin de entender mejor la estructuracién de las
tareas realizadas en el siguiente apartado se puede encontrar un diagrama de Gantt.
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2.3 Primeros calculos y configuracion del programa.

2.3.1 Definicidn de la geometria base

En este apartado se procede a describir los sucesivos pasos que se siguieron para la obtencién
de una geometria base sobre la cual se pudiesen realizar modificaciones posteriormente. Se
tuvo en cuenta para su concepcién que el cohete que llevara estas aletas esta previsto que
tenga las siguientes dimensiones:

- Longitud: 6m
- Didmetro maximo: 200mm

2.3.1.1 Angulo delantero

Las primeras dimensiones en ser definidas fueron el angulo delantero de las aletas y la
longitud de la cuerda de unidn al fuselaje. El angulo delantero se obtuvo mediante el uso de la
siguiente grafica, en la que se muestran los valores de los dngulos de onda y deflexién para
distintos nimeros de Mach. Grafico 6: Angulo de deflexién en funcién del dngulo de choque y
numero de Mach.

50
May =1, 0=y,
40 T <
- 'l-'
2 30 l’
E Ma, - Ma,> 1] | Map <1
=1
= 20
10
10
okl L1
0 10 90
B, grados

En este grafico se puede observar que para una velocidad de Mach 2 (velocidad maxima
estimada para el cohete) el angulo limite a partir del cual el choque pasa de ser débil a fuerte,
generando una separacién de la onda es de unos 23 grados.

Se tom6 como adecuado este valor, ya que para valores menores de niimero de Mach los
angulos limite entre choque fuerte y débil son demasiado pequefios, pudiendo sacrificar las
prestaciones en el apartado de estabilidad, aunque mejorando notablemente el
comportamiento en el paso de régimen subsoénico a supersénico (transénico). De hecho, es
cierto que los mejores comportamientos en esa region, los llevan a cabo geometrias en las que
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la variacién de drea no es excesiva, sin ser geometrias con cambios exagerados en sus distintas
partes, como podria ser el comienzo de las alas de un caza, o las aletas de un cohete.

Segun este grafico la onda de choque que se genera deberia tener un angulo cercano a 60
grados. Con el fin de comprobar la teoria, se realizé una simulacién utilizando una geometria
en dos dimensiones.

En la siguiente tabla se muestra la configuracién del programa elegida para realizar la
simulacidn. El software utilizado fue ANSYS Fluent.

Tabla 10: Configuracién del programa.

Solver

Type Density-based

Time Steady

Energy ON

Viscous Spalart-Allmaras
\deal-Gas

Inlet Pressure Far Field Mach 2
Outlet Pressure Outlet Gauge Pressure 0
Exterior Pressure Far Field Mach 2
Contact Wall "No Slip"

Temperature 300 K

Pressure 101300 Pa

En la siguiente imagen se muestra el contorno nimeros de Mach que resulté de la realizacion
de dicha simulacidn; en ella se puede comprobar como, efectivamente, el angulo de onda se
aproxima a los 60 grados sexagesimales.
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Imagen 28: Contorno de niimeros de Mach para un angulo de deflexion de 23 grados.

No sélo comprobamos que el choque tiene un dngulo de 60 grados; también que la velocidad
después de éste es cercana a Mach 1 como dice el grafico. Relacionado con las ondas, también
se puede observar el abanico de ondas de expansién en la parte exterior de la aleta. Para este
angulo, la velocidad después del abanico de ondas de expansién deberia estar cerca de M=1.9
como se puede apreciar (tonos mas rojizos).

Las ventajas de este disefio, son basicamente las que se han ido mencionando anteriormente.
Poseemos una geometria que no genera ondas de proa ni choques fuertes, y que permite al
flujo mantener una velocidad supersoénica. En cuanto al apartado mecanico, el hecho de que el
angulo de deflexioén sea 23 grados obliga a la geometria a ser mas larga en la direccién del
fuselaje que en la direccion perpendicular a éste, beneficiando la resistencia a flexiéon en esa
dimensién.

En cuanto a las desventajas, estamos hablando de un disefio que implica tener unas aletas que
por cada 30 cm de largo en direccién del fuselaje tiene 10 cm en direccién perpendicular a
éste. Es decir, si se quiere que la interacciéon de las aletas con el medio sea mayor (area en
planta mas grande) se necesitaria una longitud en direccion el fuselaje mayor.

Examinando una geometria con un angulo de deflexion mayor que 23 grados, para una
velocidad correspondiente a un nimero de Mach igual a 2, se puede observar que la onda se
separa del comienzo de la deflexién, generando una onda de choque fuerte.
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Imagen 29: Contorno de nimeros de Mach para una geometria con un angulo de deflexion
mayor que 23 grados.

También se observa el abanico de ondas de expansién, en el que el nimero de Mach va
aumentando segln se avanza por el abanico.

Comparando las fuerzas de arrastre sobre estas geometrias, se puede ver como una separacion
de una onda de choque lleva consigo un aumento de la resistencia que ofrece el fluido al
cuerpo que viaja por éL

Tabla 11: Fuerzas de arrastre segun tipo de onda.

Onda no
desprendida 61,301
Onda
desprendida 75,86

2.3.1.2 Envergadura (“Span”) de las aletas

La determinacién de esta dimension tiene una gran importancia. En vuelos supersoénicos, las
fuerzas de arrastre tienden a frenar mas a los cuerpos ligeros y grandes (que ocupan un mayor
espacio) que a otros mas compactos. Existe un coeficiente balistico que relaciona las fuerzas de
inercia de un cuerpo con las fuerzas de arrastre, su expresion y denotacion es la siguiente:
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B == (57)

Donde M es la masa del cuerpo, C,; el coeficiente de arrastre, y A el area de la superficie del
cuerpo.

A mayor valor de coeficiente balistico, mayor es el apogeo. Por lo tanto, un cohete que tenga su
masa concentrada en una estructura que no ocupe una gran superficie tendra un coeficiente
balistico mayor, logrando mayor altura en su vuelo.

Teniendo en cuenta este término, la envergadura de las aletas en su primera iteracion no fue
demasiado grande, comenzando por un valor de 200mm, igual al didmetro maximo del
fuselajel®l. Con esta cota y con el angulo delantero se procedié a obtener una longitud de unién
al fuselaje.

2.3.1.3 Longitud de union al fuselaje

Como se ha mencionado anteriormente, antes de proceder a la definiciéon de esta cota se
obtuvo un angulo delantero para las aletas de 23 grados, y se estimd una envergadura de
200mm. Con estos dos datos, en caso de considerar una aleta triangular se obtendria una
longitud de:

200 mm

tg(23)
Con el fin de aumentar el area de la aleta, perjudicial en cuanto a coeficiente balistico, pero
beneficioso en cuanto a interaccién con el fluido y estabilidad, se aument6 dicha cota hasta los

500mm de longitud. La geometria base de la primera iteracién tuvo, por lo tanto, estas
dimensiones:

=471,17 mm

- Longitud de unidn al fuselaje: 500mm
- Envergadura: 200mm

- Angulo delantero: 23 grados.

- Angulo trasero: 90 grados.

- Espesor: 5Smm.

Sobre esta geometria se realiz6 una comprobacion de la estabilidad que aportaria al cohete.

2.3.2 Centro de gravedad, centro de presion y estabilidad

La posicién del centro de gravedad de un cohete no es constante con el tiempo ya que la
cantidad de combustible disponible disminuye durante el ascenso. Lo importante es tener en
cuenta que para que el comportamiento del cohete sea estable el centro de presion del
conjunto debe estar por debajo del centro de gravedad de éste. Para ello se considerara que el
cohete tiene el centro de gravedad situado a un tercio de la altura, tomando como referencia la
parte trasera (desde la tobera). No es una hipotesis del todo inadecuada, ya que normalmente
se tiende a acumular el peso de los instrumentos en la parte superior con el fin de elevar el
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centro de gravedad, y el combustible, junto con el motor y la tobera serian los elementos que
hacen que ese punto se encuentre en una posicién inferior.

Antes de explicar por qué el centro de presion debe estar por detras del centro de gravedad, se
procede a explicar qué se entiende por centro de presion.

2.3.2.1 Centro de presion
Por definicidn, el centro de presién es el punto de aplicacién de las fuerzas aerodinamicas.
Concretamente, se trata de un punto de aplicacidon de un sistema de fuerzas equivalente.

Las fuerzas debidas a la distribucién de presién y tensién cortante generan un momento
respecto al eje frontal (“leading edge”). La fuerza resultante R debe colocarse como una fuerza
puntual de manera que los efectos sean los mismos que los provocados por las distribuciones
antes mencionadas (1.5.2 Fuerzas y momentos aerodinamicos). Colocando a la componente
axial en la cuerda del ala o aleta, debemos situar la fuerza normal de tal manera que el
momento respecto del eje frontal sea el mismo que provocan las distribuciones de presién y
tensién.

Se toman como positivos los momentos que tiendan a aumentar el dngulo de ataque. Hay
distintas formas de expresar las fuerzas puntuales resultantes de unas distribuciones de
presidn pero las tipicas son las siguientes:

J

2

1
-
S

Resultant force Resultant force at

at leading edge center of pressure
Resultant force at pre

guarter-chord point

o

Imagen 30: Distintos sistemas de fuerzas equivalentes.

Las ecuaciones que surgen de igualar el momento respecto al eje frontal con el generado por
las fuerzas puntuales son las siguientes:

Mig = —(xcp)N' (58)
Mg
Xep = — N’ (59)
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La posicién del centro de presion es variable con la velocidad, y este hecho se tiene en cuenta,
por ejemplo, en el disefo de las rampas de lanzamiento, disefiadas de tal manera que el cohete
sale del rail a una velocidad a la que el comportamiento esperado sea estable. A la distancia
entre ambos centros se le denomina margen estatico.

Largast
dia.

¢

Static
Marpin

*_g:u

Imagen 31: Concepto de margen estatico.
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RN

Durecticn
of Flight

Imagen 32: Fuerza normal aplicada en centro de presion.

A la hora de realizar un disefio aerodindmico, el primer objetivo que se debe cumplir es el de
asegurar la estabilidad del vehiculo. El criterio que se adopta para el caso de cohetes es
cumplir un valor minimo de calibres. Estos calibres se definen como la distancia entre el centro
de gravedad del cohete y el centro de presiéon (margen estatico), todo ello dividido entre el
didmetro méaximo del cuerpo (Imagen 31: Concepto de margen estatico.). Existen ciertas
recomendaciones sobre el valor que debe tener este calibre, pero la condicién necesaria para
que exista estabilidad es que el centro de presion del cohete se encuentre por detras del centro
de gravedad de éste, en el sentido del flujo de aire.

Normalmente se considera suficiente obtener un valor de calibre igual a la unidad, y se
recomienda que sea de dos para asegurar un buen comportamiento. No obstante, como se
trata del primer disefio propio dentro del equipo BiSkyTeam, el criterio de estabilidad se ha
establecido en un valor de 5 calibres minimo.

En el siguiente apartado se explica la forma en la que se obtuvieron estimaciones del centro de
presion, con las que se comprobaron la estabilidad de la primera iteraciéon de la geometria
base.

2.3.2.2 El método de Barrowman **

Los programas de computacién actuales permiten realizar increibles aproximaciones de la
realidad, pero hay veces que sus resultados no son del todo correctos y se debe saber cuando
se dan esas situaciones.

En este caso, ANSYS Fluent calcula el centro de presién segin su definicién: aquel punto en el
que el momento resultante es cero. En teoria, ese punto podria ser utilizado como punto de
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aplicacién de las fuerzas aerodindmicas (lo que en mecanica se suele llamar “reducciéon de un
sistema de fuerzas”) ya que se estaria suponiendo que la resultante de una fuerza producida
por presion (distribucion de fuerza) es en realidad una fuerza puntual.

No obstante, debido a distintos motivos, Fluent no realiza en algunos casos una estimacién
correcta de la posicion del centro de presion. Otros programas como Star-CCM+ directamente
no da la opcién de obtener el centro de presiéon mediante un “report”, obligando a calcularlo “a
mano” con el momento y las fuerzas obtenidas. Es por ello que se ha buscado una alternativa,
por la que comenzar a estimar el centro de presion de un cohete para distintas geometrias.

Las fuentes de este error en la obtencién del centro de presién con ANSYS Fluent no estan
confirmadas pero lo mas probable es que se trate de un error asociado a los métodos
numéricos de calculo que usa el programa. En concreto del error de 0.

Este error se da, ya que para una persona una cifra de 10711 es cero, pero para el programa no.
A lo largo de la simulacién ese error se acumula, y si hablamos de la resultante de una fuerza,
se puede llegar a obtener un valor de 2N (por ejemplo) que genera un momento cuando en
realidad para un dngulo de ataque 0 éste deberia ser nulo.

Haciendo uso de otros programas de computacién como Star-CCM+, se observa que no se tiene
la opcidén de obtener un “report” de centro de presiones. En este caso, el programa nos obliga a
calcularlo “a mano”, utilizando el momento y la fuerza normal, que para un angulo de ataque 0
deberfan ser nulos.

Vistos estos dos problemas: error en las soluciones y problema de obtener momentos y fuerzas
normales para dngulo de ataque nulo; se buscé una alternativa para la obtencién del centro de
presidn. Se encontraron dos, una aplicable utilizando programas de computacidn, siguiendo un
método ya utilizado por investigadores de la NASA (articulo disponible en la bibliografia); y
otro que no precisa de programas especiales, sino de una simple hoja Excel. Este método es el
denominado método de Barrowman.

El rango de aplicacion de este método se limita a las siguientes caracteristicas:

- Aletas de pequeio espesor.
- Vuelos subsonicos.

Aunque el vuelo del cohete sea supersonico, la idea de usar este método no es obtener una
posicién definitiva del centro de presion, sino obtener una estimacién sobre dicha posicién
cuando el régimen de vuelo es todavia subsoénico y realizar modificaciones para que se cumpla
el criterio de estabilidad determinado.

A continuacién se muestra una figura con las dimensiones que toman parte en los distintos
términos de las ecuaciones de Barrowman, y dichas ecuaciones.
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Imagen 33: Cotas a tener en cuenta en el método Barrowman.

Las distintas cotas son las siguientes:

Ly longitud de la ojiva.

d : didmetro en la base de la ojiva.

dp: didametro en el comienzo de la zona de transicion.

dg: didmetro al final de la superficie de transicion.

Lr:longitud de transicion.

Xp: distancia desde la punta de la ojiva hasta el inicio de la superficie de transicion.

Cg: longitud de unién de la aleta al fuselaje.

Cr: longitud del eje exterior de la aleta.

S :envergadura de las aletas.

Lg:longitud de la cuerda media de la aleta.

R :radio del cohete en la parte trasera.

Xp: distancia entre el punto de unién del eje delantero con el fuselaje y la interseccién
del eje delantero con el paralelo al fuselaje.

Xs: distancia desde la punta de la ojiva hasta el punto de unién del eje delantero de las
aletas con el fuselaje.

N :namero de aletas.

Las ecuaciones asociadas a las distintas partes del cohete son las siguientes:

Términos de la ojiva:
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(Cnn =2 (60)
Xy = 0,666Ly (para conos) (61)
Xy = 0,466Ly(para forma ojival) (62)

- Términos de la zona de transicion:

TR
_dr
Xr=Xp+—|1+ —d’ej
o=@ “

- Términos de las aletas:

S
R 4 (3)
(CN)F=[1+5+R] L
1+ |1+ () (65)
_ Xp(Cr+2Cr) 1 (CrCr)
XF—X5+?m+E[(CR+CT)_m (66)

- Obtencién del centro de presidn:
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(Cn)r = (Cy)y + (Cy)r + (Cy)F (67)

_ (CynXy + (Cy)rX7r + (Cy)pXF
(Cnr

X (68)

La posicién X obtenida es respecto a la punta de la ojiva. Todas estas expresiones fueron
programadas en una hoja Excel con el fin de facilitar la obtenciéon de los resultados.

2.3.3 Analisis mediante CFD

En este apartado se describe la metodologia seguida, geometrias CAD, parametros de mallado
y opciones elegidas en los programas utilizados durante los analisis realizados. Se pueden
distinguir dos grupos.

El primero de ellos consiste en analizar un cohete completo, con el fin de obtener momentos y
fuerzas recuperadoras para distintos dngulos de ataque, asi como fuerzas y coeficientes de
arrastre, y analizar el tipo de flujo que se da para distintas condiciones de vuelo.

El segundo grupo corresponde al andlisis de las aletas por separado. En estas simulaciones se
pretendia obtener resultados para pequeiias modificaciones sobre la geometria de las aletas, y
una vez optimizadas las distintas dimensiones implementarlas a la geometria del cohete
completo para un andlisis general. Por lo tanto, se trata de un proceso iterativo entre ambos
grupos.

La razo6n por la cual no se usa una tnica configuracion tiene que ver con la cantidad de celdas y
nodos que es posible implementar en cada caso. Asi, para evaluar el comportamiento de una
pequeifia variacién en la geometria de una aleta es mejor disponer de una malla con tamafio de
celda pequeiio en las proximidades de la geometria, algo que se puede lograr mucho mejor con
un dominio en el cual s6lo esté la geometria a analizar.

2.3.3.1 Configuracion de las simulaciones del cohete completo

2.3.3.1.1 Geometria

La geometria CAD se creé en el médulo de disefio DesignModeler de ANSYS. La estructura del
cohete tenia inicamente como parametros variables aquellos correspondientes a las aletas. El
cilindro del fuselaje y la ojiva (cono) permanecieron iguales para todas las simulaciones.
Tampoco se modificéd de una simulacién a otra el tamafio del dominio de fluido (“enclosure”)
cuyas medidas se muestran en la siguiente tabla.
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Tabla 12: Medidas del dominio.

Radio 6 m
X+ 11 m
X- 5 m

Origen en punta de la ojiva

La raz6on por la cual no se modificaron ninguno de los pardmetros que no estuviesen
relacionados con las aletas es que los responsables de los diferentes resultados fueran
Unicamente los cambios realizados sobre la geometria de las aletas.

En lo que respecta al tamafio del dominio, suele ser habitual mantener una distancia de
aproximadamente 10 veces la mayor medida del cuerpo entre éste y las paredes del dominio.
Debido al poco poder computacional disponible respetar esta norma es practicamente
imposible, siendo necesario crear un dominio mas pequefio.

Con el fin de ahorrar costes computacionales, se realizé un corte por un plano de simetria. Este
plano se eligié de tal manera que a la hora de introducir un angulo de ataque al cohete hubiese
interaccion del fluido con el sélido tanto por la parte inferior como por la superior, tal y como
se puede observar en la siguiente imagen. Ademads, para los casos en los que el cohete no
disponia de 4ngulo de ataque, como eran aquellos correspondientes a la obtencidn de fuerzas y
coeficientes de arrastre, se realizé otro corte por un plano perpendicular al primer plano de
simetria, dejando inicamente un cuarto de la geometria original.

10,000 (m)
]

7,500

Imagen 34: Plano de simetria.
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En cuanto a la introduccién de un angulo de ataque, mencionar que se puede realizar de dos
maneras diferentes: la primera consiste en girar la geometria el 4ngulo deseado y la segunda
en indicar mediante componentes la direccion del flujo. La segunda opcién es mas ventajosa ya
que no se precisa mallar de nuevo una geometria, como si ocurre aplicando la primera opcién.

2.3.3.1.2 Mallado

El mallado del dominio se realiz6 en una serie de pasos. El primer paso consisti6 en introducir
los parametros para un mallado general del dominio. En ANSYS Fluent cabe destacar la opcion
“Adaptive” que genera una malla partiendo de un tamafio de elemento que introduce el
usuario y que se va reduciendo a medida que se aproxima al cuerpo en el interior del
“enclosure”, sin generar cambios de tamafo muy grandes. En la siguiente imagen se puede
apreciar un ejemplo de esta estrategia de mallado.

2,5e +003 ' 75e +003

Imagen 35: Mallado “Adaptive”.

En otros programas como Star-CCM+, se puede definir un volumen dentro del cual el tamafio
de elemento puede ser menor (“volumetric controls” en inglés), se parte del tamafio base
indicado por el usuario y se indica para el volumen de control un porcentaje sobre ese tamafo
base para definir el tamafio de las nuevas celdas.

Dentro del menu “Mesh”, se seleccioné la opcidn “insert sizing”, gracias a la cual se pueden
seleccionar las caras o zonas sobre las cuales quiere aplicarse un tamafio de celda distinto. En
concreto, se opt6 por definir celdas con un tamafio de 1c¢m sobre todas las caras del cohete.

En las zonas de contacto con el cohete surge la capa limite, cuya importancia en la
determinacién de las fuerzas de arrastre y calentamiento de la superficie es grande. Los
cambios en esta capa son mas relevantes en la direcciéon perpendicular a la superficie que en la
direccion longitudinal, por lo tanto se necesitan celdas con un espesor pequefio. La opcién
“inflation” permite crear una capa de elementos prismaticos definiendo el maximo espesor de
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la capa y el nimero de elementos que quieren apilarse en esa capa. Las opciones elegidas
fueron 5 capas de elementos con un total de medio centimetro de espesor, ya que en régimen
supersonico la capa limite no llega a desarrollarse demasiado.

Resumiendo en la siguiente tabla:

Tabla 13: Parametros de mallado.

Sizing general 20 cm
Face sizing 1 cm
Inflation (5 capas) |5 mm

Ampliando la imagen se puede observar la capa de elementos prismaticos en comparacién con
el tamafio de otras celdas.

Imagen 36: Capas prismaticas sobre superficie del cuerpo.

Los resultados en cuanto a nimero de elementos y nodos son los siguientes:
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Tabla 14: Nimero de elementos y nodos.

1.566.287

368.847

Una vez terminado el mallado se procedié a importar la malla a la aplicacién ANSYS Fluent.

2.3.3.1.3 Ansys Fluent

Una vez importada la malla, la primera tarea que se realiz6 es la de cambiar el tipo de
elementos que conforman la malla. La modificacién que se realiza es de elementos tetraédricos
a poliédricos, obteniendo como resultado una reduccién en el nimero de elementos, pero un
aumento en el niimero de caras y de nodos, a través de los cuales se obtiene la informacién del
flujo. En la siguiente tabla de muestran los resultados del niimero de elementos poliédricos y
el nimero de nodos y caras.

Tabla 15: Nimero de elementos, nodos y caras poliédricas.

472.822
1.822.787
2.516.482

Imagen 37: detalle de las capas prismaticas de la operacion de inflation.

El siguiente paso fue definir las condiciones de contorno del modelo. Recordando que se trata
de un dominio cilindrico dividido por un plano de simetria, las condiciones de contorno
elegidas fueron las siguientes.
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Tabla 16: Condiciones de contorno.

Inlet Pressure far field | Variable Mach
Exterior Pressure far field | Variable Mach
Outlet Pressure outlet 0 Gauge pressure
Rocket Wall No Slip -
Presion de operacion 101300 Pa
Temperatura 300 K

En cuanto a los métodos de resolucidn, en la siguiente tabla se recogen las opciones elegidas:

Tabla 17: Modelos elegidos.

Density based;
Implicit

Activada

Spalart-Almaras
Strain-Vorticity
based

En el apartado 1.5.5.9 Star-CCM+ y ANSYS Fluent se detallaron las diferencias entre las
distintas opciones de soluciéon. En concreto la opcién “Density-Based” resolvia todas las
variables simultdineamente en un sistema acoplado, por iteracidon.
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2.3.3.2 Configuracion de las simulaciones de la aleta suelta

El objetivo de estas simulaciones era obtener resultados sobre las modificaciones que se
fueron realizando sobre la geometria base. En concreto se realizaron simulaciones cambiando
el angulo trasero de la aleta, aunque también se aprovechdé el dominio para realizar
simulaciones en la obtencién de momentos generados por una mala alineacién de la aleta con

el eje principal del fuselaje.

2.3.3.2.1 Geometria

En este caso, y de una manera similar a la anterior, se realiz6 la geometria CAD en el propio
modulo de ANSYS DesignModeler. La aleta se coloc6 en una de las paredes del dominio para
simular la unioén al fuselaje. Las Uinicas diferencias entre una simulacién y otras posteriores se
encontraban en la geometria de la aleta, permaneciendo constantes el resto de parametros. Las
dimensiones del dominio en el que se introdujo la aleta son las siguientes.

Tabla 18: Medidas del dominio.

X+ 5 m
X- 1 m
y+ 5 m
y- 0 m
z+ 3 m
z- 3 m

Como en el caso anterior, los Gnicos parametros que sufrieron algiin cambio fueron aquellos
relacionados con la geometria de la aleta analizada y no con el tamafio del dominio. Para
aquellas simulaciones realizadas sobre geometrias sin dngulo de ataque alguno se corté al
dominio por un plano de simetria de manera que se conservé medio espesor de la aleta
analizada, con el fin de ahorra coste computacional.
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Imagen 38: Plano de simetria del dominio analizado.

2.3.3.2.2 Mallado

Para definir los parametros de mallado de esta geometria se siguieron los mismos pasos que se
realizaron anteriormente para el mallado del cohete completo, destacando el uso de la
estrategia de mallado “adaptive”. Se seleccion6 un tamafio de celda menor para las caras de la
aleta, y se introdujeron capas de elementos prismaticos para simular la capa limite.

Tabla 19: Parametros de mallado.

Sizing general 6|cm
Face sizing 1licm
Inflation (5 capas) 5| mm
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2250,00

Imagen 39: Mallado del dominio.
El nimero de elementos y nodos obtenido para esta malla fue el siguiente:
Tabla 20: Niimero de elementos y nodos (II)

422.423
84.591

2.3.3.2.3 ANSYS Fluent

La primera operaciéon que se realizé al importar la malla a la aplicacién ANSYS Fluent fue
cambiar el tipo de elementos utilizados, cambiando de elementos tetraédricos a poliédricos,
obteniendo un nimero mayor de nodos y caras. En nuevo nimero de elementos, nodos y caras
fue el siguiente:

Tabla 21: Nimero de elementos, nodos y caras de la malla poliédrica (II)

92.442
475.073

585.569

Finalmente, se procedié a definir las condiciones de contorno y del modelo fisico:
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Tabla 22: Condiciones de contorno

Inlet Pressure far field Variable Mach
Exterior Pressure far field Variable Mach
Outlet Pressure outlet 0 Gauge pressure
Aleta Wall No Slip -
Presién de operacion 101300 Pa
Temperatura 300 K

Tabla 23: Modelos elegidos

Density based;
Implicit

Activada

Spalart-Almaras
Strain-Vorticity
based

Para todas las simulaciones se eligié el modelo de gas ideal, ya que de otra forma el modelo
viscoso no es capaz de resolver el problema.

Como comprobacion de la calidad de la malla se obtuvieron graficos XY del pardmetro y*. Este
parametro es adimensional y se define como:

\/ﬂ
. e’ (69)

y=v

Donde 7,,es la tension cortante en la pared, p es la densidad del fluido en la pared, y es la
distancia a la pared (distancia desde el centro de la celda adyacente a la pared hasta esta) y v
es la viscosidad cinematica local del fluido.

Las recomendaciones para este nimero adimensional, con los que comprobar si la malla es
buena, indican que se deben obtener valores muy cercanos a 1, o superiores a 30.
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Grafico 17: Valores de y*.

Como se aprecia en este ultimo grafico, hay cierta cantidad de valores por debajo de ese valor
de 30, pero la mayoria se encuentran por encima. La zona en la que dispara el valor coincide
con el comienzo del cuerpo que estd interaccionando con el fluido, y donde se producen ondas
de choque.

En cuanto a los criterios de parada, en la siguiente tabla se pueden ver los utilizados:

Tabla 24: Criterios de parada.

Continuity 10°
X-momentum 10°
y-momentum 10°
z-momentum 10°
Energy 10°®
SA-nut 10”

2.3.3.3 Analisis estructural y modal

Una vez obtenidos los datos de las simulaciones CFD, se procedié a realizar un analisis
estructural de la geometria, con el fin de verificar su resistencia. También se realiz6é un analisis
modal, con el objetivo de hallar las frecuencias naturales del sistema, ya que durante el vuelo y
el propio arranque se producen vibraciones que pueden hacer al sistema entrar en resonancia,
lo que suele suponer el colapso de la estructura.
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2.3.3.3.1 Andlisis estructural

El procedimiento para realizar un analisis mediante elementos finitos es muy similar al de un
analisis de CFD, ya que se precisa una geometria que debe ser mallada, unas condiciones de
contorno y unos modelos para discretizar el medio continuo.

2.3.3.3.1.1 Geometria
La geometria introducida para realizar los andlisis estructuras es la misma que se introdujo
para definir “el negativo” en el dominio analizado mediante CFD. En la siguiente imagen se
muestra la geometria.

-

0,000 0,350 0,700 (m)
0,175 0525

Imagen 40: Geometria analizada.

Cabe destacar que la Unica geometria utilizada para estos andlisis fue la elegida en base a los
resultados obtenidos mediante CFD.

2.3.3.3.1.2 Mallado

El mallado de la geometria se realiz6 con elementos cascara, un tipo de elementos que ofrecen
buenos resultados cuando la estructura es sometida a flexién (como en este caso) ya que otro
tipo de elementos, como los hexaedros s6lo registran las tensiones y desplazamientos en sus
nodos, y para un espesor pequeflo serian necesarios varios elementos de este tipo,
aumentando en gran medida el nimero global de elementos y el coste computacional.

Para este tipo de andlisis, los elementos tridimensionales se utilizan cuando la pieza no va a
soportar esfuerzos fuera de su plano, situacién que se da cuando el dngulo de ataque es nulo.
Resumiendo, se usaron elementos tridimensionales para evaluar una situacién de angulo de
ataque nulo, y elementos de tipo ciscara para los andlisis en los que si habia angulo de ataque.

En la siguiente imagen se muestra la malla finalmente aplicada.
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400,00 {mm)
1

300,00

Imagen 41: Mallado de la aleta.

2.3.3.3.1.3 Condiciones de contorno

La restriccion al movimiento elegida fue un apoyo fijo, empotrado, de la unién de la aleta con el
fuselaje, dejando el resto de la geometria libre. De esta manera, no se dispone de ningin grado
de libertad y el problema se resuelve sin dar error alguno.

En cuanto a las fuerzas, se aplicé una fuerza remota sobre toda la superficie igual al valor de la
fuerza ejercida por el fluido obtenida de las simulaciones CFD.

2.3.3.3.2 Andlisis modal

Este tipo de andlisis es importante ya que para ciertas frecuencias la estructura puede entrar
en resonancia, provocando grandes deformaciones y el colapso de ésta, y grandes oscilaciones
que pueden alterar su trayectoria o hacer que se someta a fuerzas aerodinamicas demasiado
fuertes debido a un serpenteo muy pronunciado por la aparicion de rafagas de viento. La otra
situacidn critica es el arranque del motor, ya que los gases expulsados por la tobera y las ondas
sonoras rebotan contra en suelo induciendo vibraciones en el sistema.

La razéon por la que produce este fenémeno es la aeroelasticidad. Cuando un cuerpo es
sometido a esfuerzos aerodindmicos, sufre pequeias deformaciones, como ocurre ante
cualquier esfuerzo (tratandose de un material mas o menos ductil).

Imaginando el caso de un perfil alar, la fuerza resultante que acttia sobre el ala hace que ésta se
deforme, flexionandola en direccion vertical y reduciendo el drea proyectada sobre la que
actda esta fuerza, que se vera disminuida, devolviendo al ala a su forma original, recuperando
el area proyectada original y por lo tanto, haciendo que la fuerza vuelva a aumentar.

La repeticién de este proceso una y otra vez a una determinada frecuencia es la que provoca
las grandes deformaciones, en caso de que dicha frecuencia coincida con alguna de las
frecuencias naturales de la estructura. Se recuerda, que las frecuencias naturales son una
caracteristica propia de la estructura y no dependen de la carga a la que este siendo sometida,
sino de la rigidez y la masa del sistema, siendo su expresion la siguiente:

(70)

<=
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Donde K es la rigidez del sistema y M su masa.

Grafico 18: Fuerza aplicada sobre un ala.

Grafico 19: Fuerza aplicada sobre un ala flexionada.
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2.4 Descripcion de los resultados y las modificaciones

Una vez descritos los métodos de calculo utilizados, y habiendo obtenido algunas de las cotas,
se procede a presentar los resultados obtenidos y las modificaciones realizadas.

2.4.1 Tipo de flujo

Primero, se muestran imagenes en las que se puede observar el tipo de flujo que un cohete se
encuentra cuando vuela en régimen transoénico y supersénico, pudiendo apreciarse fendmenos
como ondas de choque, ondas de expansion o la barrera del sonido que tanto compromete
estructuralmente al sistema.

Con el fin de no alargar demasiado este apartado se ha optado por mostrar un par de graficos
por caso, pudiendo encontrar otros adicionales en el ANEXO II. Tablas y Gréaficos.

24.11 Mach0,6

Para este niumero de Mach, los efectos de compresibilidad ya son apreciables, aunque no se
formen las ondas de choque. Para este caso, y los dos posteriores, se realiza una comparacion
entre los valores de temperatura, presiéon y densidad maximas, obtenidas mediante
expresiones manualmente y mediante CFD. Dichos valores se calcularon aplicando las
expresiones de las propiedades de estancamiento (ecuaciones 7, 8 y 9); y mediante CFD se
obtuvieron los valores de la zona delantera del cohete, donde el fluido es detenido.

Tabla 25: Propiedades de estancamiento (ecuaciones) a Mach 0,6.

Temperatura 320,70 | K
Presion 127.953,63 | Pa
Densidad 1,3823 | Kg/m®

Comparando con los valores obtenidos por computacion:

Tabla 26: Propiedades de estancamiento (CFD) a Mach 0,6.

Temperatura 317,58 | K 1,016436803
Presién 117.870 | Pa 8,677573836
Densidad 1,3064 | Kg/m? 5,905746949

La diferencia entre los valores obtenidos no es muy elevada, pudiendo ser debida a la forma en
la que obtienen los valores de la simulacion, teniendo que pinchar sobre el contorno, y
recibiendo un rango de valores al cual pertenece el color seleccionado (rojo en este caso).
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Grafico 20: Contorno de presiones a Mach 0,6
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Grafico 21: Contorno de nimeros de Mach a Mach 0,6

El valor maximo del niimero de Mach registrado es de 1,42; es decir, hay zonas con valores de
numero de Mach supersénico; no obstante, estos valores se encuentran en zonas muy
pequeiias situadas en las aletas, donde si es verdad que el fluido se acelera, y en la zona de
unioén del cono con el cilindro.

2.41.2 Mach0,8.
A partir de este nimero de Mach se considera que comienza el régimen transdnico, por lo que
se pueden empezar a apreciar la formacidn de zonas de comprension del fluido, y zonas en las
que el flujo es supersénico. Comparando los valores tedricos con los obtenidos
experimentalmente:

Tabla 27: Propiedades de estancamiento (ecuaciones) a Mach 0,8.

Temperatura 338,55 | K
Presién 154.651,41 | Pa
Densidad 1,5828 | Kg/m®

91



iy BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA

Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

Tabla 28: Propiedades de estancamiento (CFD) a Mach 0,8.

Temperatura 337,87 | K 0,200532098
Presion 142.672 | Pa 8,396463452
Densidad 1,4810 | Kg/m® 6,875169229

De nuevo, estos valores fueron obtenidos de la parte delantera del cohete, donde la
temperatura, presion y densidad son maximas.

Iu\ssum
[atic Pressure

3.46e404

2.91e+04
2.37e+04
1.83e404
1.28e404
7402403

1.97e403

-3.47e+03
-8.90e403

-1.43e+04 .
-1.98e+04
2520404 '

-3.06e+04
-3.61e+04
-4.150404
-4.70e+04
-5.2de404
-5.78e+04
-6.33e404
-6.87e+04

7.41e404
[pascal ]

Grafico 22: Contorno de presiones a Mach 0,8.

92



iy BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA

Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

Grafico 23: Contorno de numeros de Mach a Mach 0,8.

El nimero de Mach maximo registrado es 1,52 y se observa que dicho valor se da en las zonas
de unién entre cono y cilindro, y vértice trasero de las aletas. Comparando con la situacién
anterior, las zonas en las que el fluido alcanza el régimen supersénico estin mucho mejor
definidas.

24.13 Mach1.

A partir de este nimero de Mach la presencia de ondas de choque estd ya garantizada, se
generan zonas de grandes cambios en las propiedades del fluido y alrededor de este valor se
puede apreciar la presencia de la famosa barrera del sonido. Ademas de los contornos de
presién y numero de Mach se afladen graficos con vectores, de manera que pueden apreciarse
los cambios de direccién que sufre el fluido al atravesar una onda de choque o un abanico de
ondas de expansidn.

Para este caso en particular, el cohete viaja a la velocidad del sonido, y las ondas todavia no se
consideran choques como tal, sino ondas de propagacién de sonido.

Tabla 29: Propiedades de estancamiento (ecuaciones) a Mach 1.

Temperatura 357,80 | K
Presién 187.683,56 | Pa
Densidad 1,8175 | Kg/m®
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Tabla 30: Propiedades de estancamiento (CFD) a Mach 1.

Temperatura 359,24 | K 0,40084623
Presion 174.842 | Pa 7,3444808
Densidad 1,7218 | Kg/m® 5,55502631

Una vez mas, las propiedades fueron obtenidas en la parte delantera.

661e404
-6.37e404
7132404

Grafico 24: Contorno de presiones a Mach 1.
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Grafico 25: Contorno de niumeros de Mach a Mach 1.
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Grafico 26: Diagrama de vectores a Mach 1.
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Tal y como se puede observar en los graficos, existe una region de alta presiéon que envuelve al
cohete. Dicha regién coloquialmente se denomina barrera del sonido, y surge cuando un
cuerpo alcanza velocidades cercanas a Mach 1. Normalmente, esa presion hace que el vapor de
agua en el aire se condense alrededor del vehiculo, dejando imagenes impresionantes.

Ademads, durante el siglo pasado fueron comunes las hipdtesis que afirmaban que era
imposible atravesar dicha barrera, ya que hasta que se consiguid, los vehiculos que lo
intentaron acababan colapsando debido a la actuacion de las presiones sobre el fuselaje.

En cuanto a los valores de las propiedades, los maximos se dan en las zonas de contacto del
fluido con el cohete, aunque ya se empieza a observar en la parte delantera la formacién de
una onda de choque, igual que en la parte trasera, cerca de las aletas. En estas zonas las
propiedades sufren un cambio como consecuencia de la compresién del flujo. Los valores
minimos se registran en las zonas de expansion del fluido, en concreto en la unién del cilindro
con el cono y en el vértice trasero de las aletas.

Sobre la direccién del fluido, se puede ver que no sélo se produce un cambio en esta en el
fluido cercano al cuerpo, sino que parte del fluido alejado de la zona de contacto también
experimenta un cambio en su direccién debido a la influencia de la onda.

2.4.1.4 Mach1,2.

Para nimeros de Mach mayores se considera que ya se ha acabado la zona de régimen
transoénico y que el régimen es ya supersénico. Como ocurria ya a Mach 1, se pueden apreciar
zonas en las que el fluido sufre una compresién, e incluso se puede seguir observando que una
gran zona del cohete sigue envuelta en un fluido a alta presion.

A partir de este caso, se realiza la comparacién entre las propiedades antes y después de una
onda de choque, obtenidas manualmente mediante las expresiones (26), (25) y (31), y
mediante CFD.

Tabla 31: Propiedades después del choque (ecuaciones).

Numero de Mach 0,84217
Presién 153.300,66
Temperatura 338,398

Tabla 32: Propiedades después del choque (CFD).

Numero de Mach 0,82135
Presion 155.692
Temperatura 341,621
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Los valores fueron tomados de la onda generada en la parte delantera. Se ve que para el angulo
del cono la onda se separa, obteniéndose los valores en esa zona. La diferencia entre los
resultados no es muy alta, siendo interesante como es posible comprobar valores teéricos
mediante los programas.

Grafico 27: Contorno de presion a Mach 1,2.
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Grafico 28: Contorno de nimeros de Mach a Mach 1,2.

A través de la onda la presién aumenta (valores de presidon de Gauge) y el nimero de Mach
disminuye, hasta alcanzar valores subsoénicos. Por otro lado, en la zona de unién entre el
cilindro y el cono se puede observar una disminuciéon de la presiéon y un aumento de la
velocidad por la presencia de ondas de expansién. El efecto de estan ondas es todavia mas
apreciable en la parte trasera del cohete, donde se puede ver en color rojo las zonas donde se
alcanza el valor maximo del nimero de Mach, registrado en 1,86.
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Grafico 29: Diagrama de vectores a Mach 1,2.

Acercando la vista a la punta del cohete se puede ver como la direccién del fluido cambia
cuando este llega al cono, y también como mas adelante vuelve a cambiar de direccidn,
aumentando su velocidad a través de las ondas de expansién. Para nimeros de Mach mas
elevados (como se vera) el cambio de direccién es todavia mas elevado, y coincide
practicamente con el dngulo de deflexion del cono.

2.4.15 Mach15

Para este valor de nimero de Mach el cohete se encuentra ya en régimen supersonico, la zona
de alta presion en la que se encontraba envuelto hasta ahora ya no se aprecia y se pueden ver
con mayor definicién las ondas de choque generadas. Comparando las propiedades después de
la onda de choque:

Tabla 33: Propiedades después del choque (ecuaciones) a Mach 1,5.

Numero de Mach 1,174
Presién 195.828,29
Temperatura 365,174
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Tabla 34: Propiedades después del choque (CFD) a Mach 1,5.

Numero de Mach 1,047
Presion 188.472,91
Temperatura 362,620

La diferencia entre los valores es pequefia, como en el caso anterior, a pesar de la
incertidumbre que existe a la hora de obtener los datos de la simulacién pinchando sobre una

zona del contorno.

121e405
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416404
32404
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Grafico 30: Contorno de presion a Mach 1,5.
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Grafico 31: Contorno de numeros de Mach a Mach 1,5.

En estos contornos se puede ver que se han generado dos ondas de choque: una en la parte
delantera, y otra en la trasera antes de llegar a la zona de las aletas. En ambos casos la onda
estd separada del comienzo de la geometria que deberia cambiar la direccién del fluido, debido
a que el dngulo de cuna es mayor que el maximo para que no ocurra este fenémeno, como se
explicé en el apartado 1.5.1.3.3 Ondas de choque oblicuas.
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Grafico 32: Diagrama de vectores a Mach 1,5.

En cuanto a los cambios de direccidn del fluido al atravesar una onda de choque o un abanico
de ondas de expansion, se puede observar como el cambio coincide practicamente con el
angulo del cono, acompafiado de un decremento de la velocidad del fluido, pero sin llegar al
régimen subsénico, debido a que en el caso de ondas oblicuas la componente que disminuye su
valor hasta alcanzar el régimen subsénico es la normal a la onda, permaneciendo la tangencial
constante.

En el abanico de ondas de expansion, por el contrario, el cambio de direccion a lo largo de las
sucesivas ondas va acompafiado de un incremento de la velocidad, volviendo a alcanzar
valores supersoénicos.

2416 Mach?2

Para concluir este apartado, se muestra el flujo cuando un cohete viaja a Mach 2. La eleccion de
este numero no es aleatoria, y es que el cohete para el cual estan disefiadas las aletas se espera
que alcance esa velocidad en su punto de maxima presién dindmica (“max q” en inglés).

Tabla 35: Propiedades después del choque (ecuaciones) a Mach 2

Numero de Mach 1,623
Presién 219.483,33
Temperatura 379,166
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Tabla 36: Propiedades después del choque (CFD) a Mach 2.

Numero de Mach 1,698
Presion 198.719,21
Temperatura 376,14

En esta situacion, aunque también en las anteriores, se puede ver como la temperatura
aumenta con respecto a la del ambiente (considerada 300 Kelvin) casi 80 grados; y como la
presién aumenta casi una atmosfera.

Grafico 33: Contorno de presion para Mach 2.

103



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO
mach
vach Number
2.82e+00
2.68e+00
2.54e+00
2.40e+00
2.26e+00
2.12e+00
1.98e+00
1.84e+00
i € —
SGe+
1.42e+00 W \
1.28e+00
1.14e+00
9.94.-01
8.54.-01
7.13e-01
57201
4.31e-01
291e-01
1.50e-01
9.21e-03
0 3 @)

Grafico 34: Contorno de numeros de Mach a Mach 2.

Comparando estos contornos con los correspondientes a una velocidad de Mach 1,5 apenas se
pueden apreciar diferencias. El cohete vuela en régimen supersdnico, y las diferencias mas
apreciables en este tipo de régimen estan relacionadas con los angulos de onda de choque,
fuerzas generadas y propiedades de estancamiento.
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Grafico 35: Diagrama de vectores a Mach 2.

Con este dltimo grafico se muestra el gran cambio de direccién que sufre el fluido debido a la
influencia de la onda de choque; también se puede observar como desciende la velocidad al
atravesar la onda, lo que produce un aumento de la temperatura y presion.

En cuanto al abanico de ondas de expansion, se puede apreciar, como en casos anteriores, que
a medida que cambia de direccién el fluido aumenta la velocidad de éste, aunque el efecto de la
onda de choque no le hiciera alcanzar el régimen subsdnico. Para el caso estudiado, el nimero
de Mach mas elevado registrado fue de 2,92.

Una vez visto el tipo de flujo que un cohete se encuentra cuando viaja a altas velocidades se
procede a exponer los resultados obtenidos en el andlisis de las geometrias de aletas.
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En el apartado 2.3 Primeros calculos y configuracién del programa. se indicé la manera en la
calculos preliminares. La

que se obtuvo una primera geometria sobre la que realizar unos

geometria tenia la siguiente forma:

Span

Longitud

Post

Imagen 42: Geometria base.

Las medidas de las distintas cotas reflejadas en la imagen fueron:

Tabla 37: Cotas de la geometria base.

Longitud 500 mm
Envergadura 200 mm
Angulo
delantero 23 Grados
Angulo
trasero 90 Grados
Espesor 5 mm

Esta geometria se acopl6 a un cilindro de 20cm de didmetro y 5,5m de longitud, dejando una
longitud de 10cm entre el final de la aleta y el final del cilindro que se uso como fuselaje del
cohete. Se usaron 4 aletas. Con estas medidas y haciendo uso de las ecuaciones presentadas en
2.3.2.2 El método de Barrowman se obtuvo el siguiente resultado para la posicién del centro

de presion:

Tabla 38: Centro de presion y nimero de calibres.

4,68106
3,40533
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El nimero de calibres se obtuvo como la divisién de la distancia del centro de presién y del
centro de gravedad (estimado a 4 metros de distancia de la punta del cono) entre el didametro
maximo del cohete, 20cm en este caso.

El valor del nimero de calibres indica que el cohete seria estable para esta geometria de aletas.
No obstante, debido a los criterios de estabilidad adoptados, este valor no era suficiente y e
opt6 por aumentar el tamafio de la geometria hasta los siguientes valores.

Tabla 39: Cotas de la segunda geometria base.

Longitud 700 mm
Envergadura 250 mm
Angulo
delantero 23 Grados
Angulo
trasero 90 Grados
Espesor 5 mm

Como puede observarse, los valores de los angulos siguen siendo iguales que en el caso
anterior y las Unicas cotas que varian su valor son la longitud y la envergadura.

Realizando el mismo procedimiento, los valores obtenidos para el centro de presién y el
margen estatico fueron:

Tabla 40: Centro de presion y nimero de calibres (II).

5,200049
6,000247

Estos valores si cumplen con el criterio de estabilidad impuesto y sobre esta geometria se
realizaron los andlisis mediante CFD con los que se obtuvieron:

- Centro de presiéon a distintos angulos de ataque y nimeros de Mach; obtenidos
dividiendo el momento generado entre la fuerza normal, y extrapolando los resultados
hasta un angulo de ataque nulo.

- Curvas Fuerza de arrastre-Mach y Coeficiente de arrastre-Mach.

Los resultados numéricos se incluyen en el ANEXO II. Tablas y Graficos mientras que en este
apartado se muestran las graficas obtenidas a partir de dichos resultados.
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4,7

Aletas base

Angulo de ataque
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Grafico 36: Centros de presion para distintos dngulos de ataque y nimeros de Mach.

Extrapolando los datos obtenidos hasta un angulo de ataque nulo y afiadiendo el valor
obtenido mediante las ecuaciones de Barrowman se obtiene la siguiente curva (la
extrapolacion se realizé mediante un polinomio de grado 2, ya que se ajustaba correctamente a
la forma de las curvas):

5,7

CP (m)

5,6

55
54

53

CP

52

51

4,9

4,8

4,7

————
0
0 0,5 1 1,5
Mach

—0—CP (m)

Grafico 37: Posicion del centro de presion a angulo de ataque nulo.

Viendo los resultados, se puede concluir que la metodologia seguida para obtener el centro de
presion mediante computaciéon proporciona valores similares a los obtenidos utilizando las
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ecuaciones de Barrowman; y por lo tanto, este ultimo es de gran utilidad para estimar la
posicién de dicho centro y realizar una primera evaluacién sobre la geometria.

A continuacién se muestran las curvas obtenidas al representar la fuerza de arrastre y el
coeficiente de arrastre en funcién del nimero de Mach.

Fuerza de arrastre (N)

6000

5000 S
. /
© 4000
[a)]
()]
T 3000
§ 2000 —o— Fuerza de arrastre (N)

1000 /

0 &
0 1 2 3
Mach

Grafico 38: Fuerza de arrastre en funcion del namero de Mach.

Se puede apreciar un cambio en la pendiente alrededor de un nimero de Mach de 1-1,2. Como
se pudo ver en imagenes anteriores (2.4.1 Tipo de flujo), a Mach 1 y 1,2 se observaba la
denominada barrera del sonido, que envuelve a todo el cohete en una region de fluido en la
que la temperatura y la presion son elevadas, aumentando por lo tanto la fuerza ejercida sobre
el cuerpo, lo que provoca unas fuerzas de arrastre mayores (en inglés se suele llamar “Wave
Drag” a este fendmeno), lo que justifica esa variacién apreciable en la grafica.

En la siguiente grafica, en la cual se representa el coeficiente de arrastre en funcién del nimero
de Mach se puede apreciar mucho mejor el efecto de la compresibilidad.
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Grafico 39: Coeficiente de arrastre en funcion del nimero de Mach.

En la misma grafica se ha incluido la curva del coeficiente de arrastre si se hubiese obtenido a
partir del coeficiente de arrastre para un flujo incompresible y la correccién de Prandtl-Glauert
(1.5.3.3 Efecto de la compresibilidad sobre las fuerzas aerodinadmicas). Se puede apreciar que,
a pesar de no coincidir, la tendencia de ambas curvas es la misma, alcanzando un maximo para
Mach 1 (en el caso de la correccién, para ese valor ocurre una singularidad). Como area de
referencia, para este caso y para los siguientes se tomo el area frontal proyectada.

2.4.3 Cambios sobre la geometria base
Sobre la geometria base presentada anteriormente y sobre la que se realizaron los analisis
mediante CFD, se realizaron una serie de cambios. En concreto, se vari6 el angulo posterior.

Tomando un contorno de presiones de aquellos expuestos con anterioridad, se puede observar
que en la parte trasera de las aletas existe una region en la que la presion es negativa (el signo
negativo es el resultado de introducir una presién de Gauge igual a 0). Como consecuencia de
la geometria, esa presion se distribuye por el eje trasero, generando una fuerza perpendicular
a él. Se podria pensar que si esa fuerza es perpendicular al eje, como éste es perpendicular al
flujo, ayudara a reducir la fuerza de arrastre.

Efectivamente, la fuerza resultante de la distribucién de presion es perpendicular al eje, pero
no es contraria al sentido del flujo (lo que reduciria la fuerza de arrastre) sino al revés, debido
a su signo negativo. Por lo tanto, la fuerza originada no empuja a la aleta en el sentido del
vuelo, sino que tira de ella, aumentando la fuerza de arrastre.

Con el fin de reducir esta fuerza, se procede a inclinar el eje trasero, manteniendo la longitud
de la cuerda de unién al fuselaje constante. De esta manera, lo que se obtiene es una
distribucion de presion perpendicular a un eje inclinado, y por lo tanto sélo la componente
axial de esa fuerza perpendicular al eje es la que aporta al total de la fuerza de arrastre. La otra
componente tendera a separar la aleta del resto del fuselaje.
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Imagen 43: Aleta con el angulo trasero inclinado.

Tomando como angulo cero la posicién del eje horizontal, las componentes de fuerza seguiran
las siguientes expresiones, siendo F la fuerza total resultante de la distribucién de presion:

F, = F - sen(@) (71)

F, =F - cos(a) (72)

Las simulaciones realizadas tuvieron como objetivo encontrar la posicién del dngulo trasero en
la cual la fuerza de arrastre alcanzaba un minimo antes de volver a aumentar. La razén por la
cual esta fuerza no disminuye indefinidamente esta relacionada con el tamafio de la aleta. A
medida que se inclina el eje trasero, el tamafo de la aleta aumenta, ya que el resto de
dimensiones permanecen constantes. Al ser un cuerpo mas grande la fuerza de arrastre por
rozamiento aumenta, aunque aumentando en angulo de inclinacién la componente axial
disminuya.

La otra variante que se ha estudiado es mantener constante la longitud de la cuerda exterior y
modificar el dngulo trasero en el otro sentido de giro, obteniendo unas aletas mucho mas
grandes que las que surgen de la modificacién anterior. Este tipo de geometria se puede ver en
otros modelos de cohete, disefiados por otros equipos.

El objetivo sigue siendo el mismo, disminuir la fuerza de arrastre generada por las aletas; no
obstante, aunque una aleta de mayor tamafio puede suponer un beneficio en estabilidad (por
ejemplo), inclinar el eje trasero de esa manera manteniendo el resto de dimensiones
constantes trae consigo la desventaja de ser un elemento que seguramente supere el metro de
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longitud (longitud de la cuerda que se acopla al fuselaje) con las dificultades en fabricacién que
pueda suponer.

//
@
X
0,000 0,250 0,500 (m)
[ EEEaaa. .|
0125 0,375

Imagen 44: Segunda alternativa variando el angulo trasero.

2.4.4 Resultados de las modificaciones

El siguiente grafico recoge los resultados de las simulaciones realizadas. Esta vez, las
simulaciones se han llevado a cabo siguiendo la metodologia explicada en 2.3.3.2
Configuracién de las simulaciones de la aleta suelta

Fuerza de arrastre

90

80 /

70 Pt %ll-l
60
50
40
30
20
10

—o— Fuerza de arrastre (1)
—— Fuerza de arrastre (II)

Fuerza de arrastre

0 50 100 150 200
Angulo posterior

Grafico 40: Fuerzas de arrastre para las dos variantes.

112



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO
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0,006
——Cd(I)

0,004 —\—cd (1)
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Coeficiente de arrastre
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Angulo posterior

Grafico 41: Coeficientes de arrastre para las dos variantes.

Como se ha mencionado anteriormente, la segunda de las alternativas tiene la desventaja de
aumentar excesivamente la longitud de la unién de la aleta con el fuselaje, por lo que queda
descartada.

En la grafica donde se representa la fuerza en funcién del angulo posterior se puede observar
que para un angulo superior a 36 grados, la fuerza por rozamiento supera a la ventaja de
inclinar en angulo posterior. Es por ello que el resto de andlisis comparativos se realizaron
utilizando una geometria con ese dngulo posterior.

2.4.5 Comparacion de resultados con la geometria base

En las siguientes graficas se muestran los resultados obtenidos para la primera de las
variantes mencionadas, y su comparacién con los resultados obtenidos para la geometria de
las aletas base. Aunque se hayan obtenido resultados para dngulos de ataque elevados, estos
s6lo son validos para la obtencion de la posiciéon del centro de presién, ya que a altas
velocidades unos dngulos de ataque tan elevados lo mas seguro es que provoquen el colapso
de la estructura, si llegan a alcanzarse antes de que la fuerza recuperadora devuelva al cohete a
la posicién de equilibrio.
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Grafico 42: Centro de presion para la geometria modificada para distintos angulos de ataque

y numeros de Mach.

Extrapolando los resultados hasta el valor de dngulo de ataque nulo se puede obtener la
posicion del centro de presién para dicha situacién. La obtencidn del valor se realizé ajustando
las distintas curvas mediante polinomios de grado 2.

5,7
5,6
55
54
53
52
51

CP

4,9
4,8
4,7

CP(m)

0 0,5 1 1,5
Mach

—0—CP(m)

Grafico 43

: Posicion del centro de presion a Angulo de ataque nulo para la segunda

geometria.
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Comparando con los resultados obtenidos para la geometria base.

Comparacion CP

Mach
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55
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5,7
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Grafico 44: Comparacion de la posicion del centro de presion.

Como puede observarse, la posicion del centro de presién para la segunda geometria estudiada
esta, para los casos analizados, mas alejada de la punta del cohete que la posicion
correspondiente a la geometria base. Esto ultimo puede parecer confuso, ya que la segunda
geometria ofrece un menor arrastre, por lo que la fuerza aerodindmica es menor; no obstante,
la segunda geometria dispone de mayor area, factor a tener en cuenta cuando el cohete sufre
una inclinacién originando un angulo de ataque. Al ser el area mayor la fuerza ejercida sobre
las aletas es mayor, de manera que la fuerza normal total quedaria aplicada en una posicion
mas cercana a las aletas, aumentando esa distancia con respecto a la punta de la ojiva.

De hecho, aunque el resto de valores estén reflejados en el ANEXO II. Tablas y Graficos se
muestra una comparacion entre las fuerzas normales totales y los momentos recuperadores
para cada geometria.

Tabla 41: Comparacién de momentos recuperadores y fuerzas normales.

11.658,68 12.721,9792
2.236,82 2.416,2736

Los datos reflejados en la tabla son los resultados obtenidos para un angulo de ataque de 15
grados a una velocidad de Mach 1. Como puede apreciarse, el momento y la fuerza generados
por la segunda geometria son mayores.
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Por ultimo se muestra una comparaciéon de la posicién del centro de presién para diferentes
angulos de ataque a un numero de Mach concreto, encontrandose el resto de casos en el
ANEXO II. Tablas y Graficos.

5,05
5,1

& 5,15
5,2
5,25

53

Mach 1

Angulo de ataque
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282
o

o

—o— Base
—B— Modificada

Grafico 45: Comparacion de la posicion del centro de presion a distintos angulos de ataque.

Una de las conclusiones que pueden sacarse de estos resultados, es que al minimo angulo de
ataque que presente el cohete, la fuerza recuperadora que genera la segunda geometria de
aletas es mas estabilizante que la generada por la geometria base.

Los resultados relativos a la fuerza de arrastre total generada cuando el cohete lleva incluidas
las aletas modificadas se muestran a continuacién, asi como uno graficos en los que se

comparan dichos resultados con los obtenidos con la geometria base.
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Grafico 46: Fuerza de arrastre para geometria modificada.
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Grafico 47: Coeficiente de arrastre para geometria modificada.
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Grafico 48: Comparacion de fuerzas de arrastre.
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Grafico 49: Comparacion de coeficientes de arrastre.

Como puede apreciarse, los valores son similares, aunque para la geometria modificada se
obtienen unos valores menores de fuerza de arrastre, si se realiza la comparacién observando
los coeficientes de arrastre, queda claro que la segunda geometria ofrece menos resistencia
que la geometria base, aunque los efectos de la compresibilidad hagan aumentar de forma
parecida a dichos valores.

118



INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA

Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

Por lo tanto, viendo los resultados de las simulaciones aerodinamicas principales, para los
analisis estructurales y el estudio del momento de rotacién generado se tomd Unicamente la
segunda geometria.

2.4.6 Momento de rotacidn generado

Una vez realizados los andlisis aerodindmicos principales, se procedié a realizar una
simulacidn en la cual la aleta se encontraba girada respecto al flujo. El angulo girado fue de 1
grado, representando una mala alineacién de la aleta con el eje principal del fuselaje. De esta
simulacién se pretendia obtener una fuerza generada en la aleta, que provocaria la rotacion del
cohete sobre sf mismo.

3,000 {m)

Imagen 45: Vista inferior de una aleta inclinada con respecto al eje principal del fuselaje.

Es importante recalcar que no todas las aletas pueden estar mal alineadas, por lo que para el
calculo del momento generado se considerd el peor de los casos posible: que las cuatro aletas
estuviesen mal alineadas en el mismo sentido. La simulacién se realiz6 siguiendo la
metodologia descrita en 2.3.3.2 Configuracién de las simulaciones de la aleta suelta.

Como resultados de la simulacién se obtuvieron las fuerzas axial y normal a la aleta, y el
momento generado sobre el eje para lelo a la direccién del fluido.
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Tabla 42: Fuerza axial, normal y momento para una desalineacion.

Desalineacion

Fuerza Normal (N)

Fuerza axial (N)

Momento Eje longitudinal
Cohete (Nm)

1 grado

959,08

301,65

121,05

En el caso de que todas aletas estuviesen mal alineadas la misma magnitud el momento total se
multiplicarfa por cuatro. Para obtener la aceleracién angular del cohete seria necesario
conocer la inercia del sistema en el eje de rotacién, valor que por ahora se desconoce ya que
depende de otras partas como la ojiva o el cilindro principal.
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Grafico 50: Contorno de presion sobre la aleta.

En este ultimo grafico se pueden ver como las zonas con maximas presiones se corresponden
con los filos de la aleta, mientras en el resto de la superficie los valores son menores.

2.4.7 Comparacion con los resultados obtenidos con otro programa

Haciendo uso de la misma malla y de las mismas condiciones de contorno se procedi6 a
realizar una simulacién en el programa Star-CCM+. La simulacién realizada fue sobre un cuarto
de cohete a un nimero de Mach de 0,5.

120




sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

Imagen 46: Capas prismaticas en Star-CCM+.
Para esa geometria los resultados de la fuerza de arrastre fueron los siguientes:

Tabla 43: Comparacion de resultados.

Fuerza de arrastre
(N)

Como se puede apreciar, la principal diferencia no es el valor final, que es muy parecido; en

cambio, el tiempo necesario para realizar la simulacién fue superior en el programa Star-

CCM+, seguramente por el tipo de resolucién numérica que use.

65,528 63,864

2.4.8 Analisis estructural
Siguiendo la misma metodologia utilizada para la obtencién del momento de rotacién, se
realiz6 una serie de simulaciones con una aleta con un angulo de ataque variable.

El objetivo de estas simulaciones era obtener los esfuerzos que debe resistir la aleta en la
situacién de maxima presién dindmica en una situacién de angulo de ataque nulo, y para
angulos de ataque pequefios, provocados por rafagas repentinas de vientos u otras
perturbaciones.

Tabla 44: Fuerzas para distintos angulos de ataque.

0 284,318 0
3 292,280 2.950,670
6 301,266 6.239,605

Los analisis realizados con el médulo “Static Structural” de ANSYS sirvieron también para
determinar lo peligroso que puede a ser encontrarse una situacién de dngulo de ataque.
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2.4.8.1 Angulo de ataque nulo.

Esta situacién es la idénea ya que en ella las fuerzas aerodindmicas ejercidas no son muy
grandes. Los siguientes graficos muestran las tensiones equivalentes de Von Mises, las
deformaciones y el coeficiente de seguridad.

1,7434 Max
1,5408

1,3562

11827

0,96012

0,77555

0,54199

0,38843

0,19436
0,0012979 Min

Grafico 51: Tensiones de Von Mises para angulo de ataque nulo.

Como puede verse, las tensiones alcanzadas son muy pequefias si se tiene en cuenta que el
aluminio es un material con una tensién de fluencia de 280 MPa y 320 MPa de rotura. La zona
donde se da la tensién maxima es la esquina inferior derecha de la aleta, siendo ésta una zona
de concentracion de tensiones.

0,0028005 Max
0,0024894
00021782
0,001867
0,0015559
0,0012447
0,00093351
000062234
0,00031117

0 Min

Grafico 52: Deformaciones para un angulo de ataque nulo.

Las deformaciones sufridas para este caso no serian apreciables al ojo humano ya que apenas
llegan a las dos milésimas de milimetro.

1
15 Max
15 Min
i

Grafico 53: Coeficiente de seguridad para angulo de ataque nulo.

En cuanto al coeficiente de seguridad, se puede ver como no hay riesgo alguno de que la
estructura colapse.
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A pesar de estos resultados, en los que parece ser que la integridad estructural de la aleta no
estd comprometida para la situacion de maxima presién dindmica, es realmente preocupante
una situacion de dngulo de ataque, tal y como se muestra en el siguiente apartado.

2.4.8.2 Angulo de ataque

Los siguientes graficos muestran los resultados obtenidos al aplicar las fuerzas obtenidas del
andlisis CFD mostradas en la Tabla 44 para los angulos de ataque de 3 y 6 grados
respectivamente.

1202,3 Max
1116,5
1030,6
944,69
858,81
772,93
687,05
601,17
515,29
429,41
343,53
257,64
171,76
85,882

T TTTTTTT 7

0,00097935 Min 0,00 200,00 400,00 (mm)
I )
el

Grafico 54: Tensiones de Von Mises para un angulo de ataque de 3 grados.

La tensién maxima registrada es de 1.202 MPa, es decir, en el punto donde se da (esquina
inferior derecha) el material hubiese fallado. Es verdad que habria que tener en cuenta el
efecto de las no linealidades que surgen cuando un material plastifica, pero a pesar de ello en
ese punto la tensién seria muy elevada. No obstante, el hecho de que en esa zona la tension sea
muy grande no quiere decir que la aleta por completo falle; de hecho, se puede ver como en el
resto de la aleta las tensiones no son tan elevadas.

70,16 Max
62,365
54,569
46,774
38,978
31,182
23,387
15,591
7.74956
0 Min

Grafico 55: Deformaciones para un angulo de ataque de 3 grados.

Las deformaciones en este caso si que son apreciables, siendo el maximo, correspondiente al
extremo libre de la aleta, de unos 70mm. El peligro de esta deformacion, es la variaciéon que
puede provocar en las fuerzas aerodinamicas que actian sobre la aleta, tal y como se explico
en el apartado 2.3.3.3.2 Andlisis modal.
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I 96429
— 5714
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I 64286
I 53571
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I 32143

. 2,1429

Grafico 56: Coeficiente de seguridad para un angulo de ataque de 3 grados.

Observando el coeficiente de seguridad al que trabaja la pieza, se puede afirmar que un angulo
de ataque obliga a trabajar a la aleta por encima de sus posibilidades en ciertas zonas. Para
este caso, la zona afectada es pequeia, pero para el siguiente no sera asi, ya que las fuerzas que
actian sobre la aleta aumentan peligrosamente.
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Grafico 57: Tensiones de Von Mises para un angulo de ataque de 6 grados.

Tal y como se puede apreciar, practicamente la aleta entera se encuentra bajo esfuerzos
superiores al valor de la tensidn de fluencia del material. En estos casos, primero se da un
fendmeno de plastificacién del material, no pudiendo recuperar la forma original una vez la
fuerza ha dejado de actuar.

Como conclusién de estos andlisis, se puede decir que una situacién de dngulo de ataque a unas
velocidades tan elevadas y con unas piezas tan delgadas es muy peligrosa. De hecho, la idea de
tener una buena estabilidad es evitar este tipo de situaciones extremas, alcanzando
Unicamente valores pequefios para el dngulo de ataque, recuperando radpidamente la posicion
de equilibrio gracias a la fuerza y momentos recuperadores.

2.4.8.3 Un comentario sobre los resultados obtenidos

Cabe destacar que las tensiones han sido calculadas a partir de valores de fuerzas para
condiciones atmosféricas a nivel del mar, donde la densidad es maxima. La velocidad maxima
no se da a esta altura, sino a una mucho mayor, donde la temperatura de la atmoésfera y la
densidad del aire son menores, dando lugar a fuerzas aerodindmicas menores.
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El fin de utilizar las fuerzas obtenidas con condiciones a nivel del mar es obtener los valores
mas desfavorables posibles, de manera que los andlisis estan realizados del lado de la
seguridad. Ademas, a medida que se asciende y disminuye la temperatura de la atmédsfera las
propiedades del aluminio se ven menos afectadas e incluso pueden mejorar, ya que es un
material con un buen comportamiento en situaciones criogénicas (no se alcanzan
temperaturas tan bajas, pero es un indicativo de su buen comportamiento si las temperaturas
son bajas).

Como simple curiosidad, en los lanzamientos de vehiculos tripulados se puede observar como
hasta que no se alcanza una cierta altura sobre el nivel del mar la velocidad no aumenta
considerablemente. Una de las razones (ademas del propio peso del vehiculo) puede ser lo
comentado anteriormente.

2.4.9 Analisis modal

El objetivo de realizar un andlisis modal es comprobar que las frecuencias naturales (o de
activacion) de un sistema estan alejadas de las frecuencias de las fuerzas excitadoras. En este
caso, no se disponen de esas frecuencias, pero como las frecuencias naturales no dependen de
la fuerza actuante se obtuvieron igualmente.

Las situaciones en las que se pueden dar unas vibraciones peligrosas son las siguientes:

- Encendido del motor.
- Variacion del dngulo de ataque.
- Influencia de remolinos generados por la propia estructura.

De entre ellas, tal vez la mas habitual sea la primera. Al encender el motor, las ondas sonoras
rebotan contra el suelo induciendo unas vibraciones (ademas del calor de los gases).

Los resultados para las frecuencias naturales de los primeros 5 modos de vibracién son los
siguientes.

Tabla 45: Frecuencias naturales.

35,02
89,09
175,54
236,56
306,55

Vi WIN |-

De los valores anteriores, pueden resultar especialmente peligrosos los dos primeros, ya que
para el resto resultaria realmente complicado estar bajo unas acciones variables con tal
frecuencia.

En cuanto a los modos de vibracidn, en el ANEXO II. Tablas y Graficos se incluyen imagenes.
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3 Aspectos econdmicos

En este apartado se presenta el presupuesto del proyecto. En primer lugar se muestra la tabla
con los distintos conceptos y su importe, y mas adelante se describen las distintas partes con el
fin de entender el importe final.

Tabla 46: Presupuesto del proyecto.

Concepto Precio/h Horas Total
Horas internas
Ingeniero Jr. 15,00 € 150,00 2.250,00 €
Ingeniero Superior 60,00 € 10,00 600,00 €
Amortizaciones
Licencia ANSYS 10,00 € 350,00 3.500,00 €
Ordenador 0,20 € 400,00 80,00 €
Gastos
Licencia Star-CCM+ 250,00 €
Material de oficina 20,00 €
Subtotal 6.700,00 €
Gastos indirectos 7% | 469,00 €
Subtotal 2 7.169,00 €
Imprevistos 10% | 716,90 €
Total 7.885,90 €

3.1 Descripcion del presupuesto

El presupuesto se puede dividir en los siguientes conceptos:

Horas internas: aqui quedan reflejadas las horas de trabajo del ingeniero, aun sin
graduar, y de su tutor. El nimero de horas de trabajo del alumno son 150 horas
correspondientes a 6 créditos (ECTS), valorando la hora de trabajo a 15€. Las horas de
trabajo del tutor se corresponden con las sucesivas tutorizaciones realizadas a lo largo
del curso; considerando una media de una hora al mes en dos sesiones de media horay
valoradas en 60<€ se obtiene el importe total.

Amortizaciones: en este concepto se incluyen la licencia de ANSYS que ha sido
utilizada y el ordenador en el que se han llevado a cabo los calculos, redacciones,
busquedas...etc. El método de calculo del precio por hora de dichos productos fue el
siguiente:
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Precio (€)

€
h " Vida atil (h) (73)

Gastos: en este apartado se incluyen aquellos gastos de material que no pueden volver
a ser utilizados para un futuro proyecto. En ellos se incluye la licencia corporativa de
Star-CCM+, ya que tiene por caducidad el final del curso académico 2018/2019 y por
lo tanto, aunque no se consuman sus 1000 horas de uso, no puede aprovecharse por
otro usuario en un futuro. En el material de oficina utilizado se incluye todo lo relativo
a material de escritura, cuadernos, marcadores...

Gastos indirectos: con los conceptos anteriores se obtiene un primer subtotal. No
obstante, el gasto de electricidad, agua, transporte... debe quedar reflejado de alguna
manera. Es por ello que se afiaden unos gastos indirectos, valorados en un 7% del
subtotal del proyecto.

Imprevistos: se trata de una cantidad asociada con los riesgos del proyecto,
averias...etc. Valorada en un 10% del total de los gastos, permite disponer de fondos
con los que afrontar los citados imprevistos.

Para finalizar, sefialar que estos gastos en principio no son recuperables, ya que no se trata de
un producto que vaya a salir al mercado, y los beneficios econémicos que pueda aportar seran
indirectos en forma de atraccién de patrocinadores, menciones o actos publicitarios.

4 Conclusiones

Finalmente, en este apartado se muestran las conclusiones obtenidas en la realizacién de este

trabajo.

Las primeras estan relacionadas con la comparacion entre resultados obtenido manualmente,
y los obtenidos mediante programas de resolucién numérica:

Los resultados obtenidos para la posicién del centro de presién mediante CFD y con el
método de Barrowman son coherentes. Por lo tanto, el uso de éste ultimo como
método preliminar es valido.

Las propiedades de estancamiento obtenidas mediante ecuaciones y CFD tienen
valores similares, siendo ésta ultima una herramienta muy util para comprobar los
resultados tedricos.

Mediante simulaciones sencillas en CFD se puede comprobar la magnitud de los
angulos de onda de choque, asi como el cambio de direccién que sufre el fluido debido
a la interaccién con el sélido y las propiedades después de la onda. También se puede
comprobar a partir de qué angulo de deflexiéon se producen ondas de choque
separadas o de proa.

En cuanto a los resultados sobre las geometrias analizadas:

La hipétesis de variar el dngulo trasero de la aleta para reducir la fuerza de arrastre ha
sido comprobada, asi como su limitacién, encontrandose el limite a partir del cual la
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fuerza por rozamiento aumenta de tal manera que se anula la ventaja obtenida en
relacidn a la fuerza por presion.

- Para situaciones de dngulo de ataque, la estabilidad proporcionada por la geometria
seleccionada es mayor que la examinada en primer lugar, dando otra razén de peso
para su seleccidn. No obstante, es peligroso sobrepasar cierto dngulo de ataque, ya que
las fuerzas ejercidas sobre las aletas son muy grandes, comprometiendo su integridad
estructural.

- Los resultados obtenidos con programas de computacién distintos sobre una misma
geometria, con el mismo mallado y condiciones de contorno son similares.
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ANEXO Il. Tablas y Graficos

Graficos del tipo de flujo.
Mach 0,6

Grafico 58: Presion.
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Grafico 59: Temperatura.

Grafico 60: Densidad.
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Grafico 61: Numero de Mach.
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Grafico 62: Presion.
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Grafico 63: Temperatura.

Grafico 64: Densidad.
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Grafico 65: Numero de Mach

Grafico 66: Presion.
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Grafico 67: Temperatura.

Grafico 68: Densidad.
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Grafico 69: Numero de Mach.
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Grafico 70: Diagrama de vectores.
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Mach 1,2

Grafico 71: Presion.

Grafico 72: Temperatura.
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Grafico 74: Numero de Mach.
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Grafico 75: Vectores de flujo.
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Mach 1,5

Grafico 76: Presion.

Grafico 77: Temperatura.
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Grafico 78: Densidad.
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Grafico 79: Numero de Mach.
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Grafico 80: Diagrama de vectores.

Grafico 81: Presion.
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Grafico 82: Temperatura.

Grafico 83: Densidad.



sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

mach
fvich Number

2.82e+00
2.68e+00
2.53e+00
2.40e+00
2.26e+00
2.12e+00
1.98e+00

1.84e+00

1.70e+00 l
=

1.562+00 h N >~
1.42e+00

1.28e+00
1.14e+00
9.94-01
8.54e-01
7.13e-01

57201
4.31e-01
291e-01
1.50e-01

9.21e-03

Grafico 84: Numero de Mach.
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Grafico 85: Vectores de flujo.
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Comparacion de las geometrias

Tabla 47: Resultados geometria base.

48,52 0,571238 0,571238
316 0,595256 0,659609 11%
1040,611 0,765711 0,952064 24%
2085,35 0,982055 100%
2922,717 0,955831 0,861174 10%
3442,48 0,720519 0,510931 29%
4803,8 0,565564 0,329805 42%

Tabla 48: Resultados geometria modificada.

262,112 0,49374595

860,72 0,63334241
1984,04 0,93434459
2841,12 0,92914552
3397,52 0,71110897
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Grafico 87: Comparacion. Coeficiente de arrastre.
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Tabla 49: Resultados numéricos para angulos de ataque.

Angulo de ataque 1 grado

Angulo de ataque 5 grados

momento 11658,682 12721,9792 | momento 29743,028 | 32413,63311
normal 2236,82 2416,2736 [ normal 5743,9 6220,422
CP 5,212168167 5,265123618 [ CP 5,17819391 5,2108415
momento 16780,662 18325,548 [ momento 41945,72 46237,638
normal 3228,118 3506,1972 [ normal 8109 8909,302
CP 5,198280236 5,226616461 | CP 5,172736466 | 5,189815992
momento 22897,578 25141,508 [ momento 57011,754 65750,676
normal 4446,508 4812,636 | normal 11228,4 12800,768
CP 5,149564107 5,224061824 | CP 5,07746019 | 5,136463375
Angulo de ataque 10 grados Angulo de ataque 15 grados
momento 62076,1 70861,49 | momento 97309,458 111079,12
normal 12121,68 13740,192 | normal 19340,8138 21923,238
CP 5,121080576 5,157241616 | CP 5,031301113 5,06672965
momento 86154,796 101247,29 [ momento 134697,712 158293,894
normal 16942,102 19731,246 | normal 26929,068 31362,34
CP 5,085248336 5,131317607 | CP 5,001944813 | 5,047260313
momento 116700,084 142519,698 | momento 178322,136 110887,74
normal 23533,8 28365,686 [ normal 37728,578 23237,967
CP 4,958828748 5,024369867 | CP 4,72644731 | 4,771834817




sman ta zabal zazu BILBOKO

INGENIARITZA
ESKOLA
ESCUELA
Universidad  Euskal Herriko DE INGENIERIA
del Pais Vasco Unibertsitatea DE BILBAO

Mach 1

Angulo de ataque
0 5 10 15 20

>
5,05 A

51 // —o— Base
’ "
o / / —B— Modificada
5,2 ’/;‘./
5,25

o

53

Grafico 88: Comparacion. Centro de presiéon a Mach 1.
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Grafico 89: Comparacion. Centro de presion a Mach 1,2.
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Grafico 90: Comparacion. Centro de presion a Mach 1,5.
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Grafico 91: Resultados Geometria Base.
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Grafico 92: Resultados Geometria Modificada.
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Grafico 93: Comparacion. Centro de presion.
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Modos de vibracidn
Las imagenes estan tomadas viendo a la aleta desde el eje de unidn al fuselaje.

600,00 {mrm)

Grafico 94: Modo de vibracién a 35,021 Hz.

600,00 {mm)

Grafico 95: Modo de vibracion a 89,091 Hz.
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Grafico 96: Modo de vibraciéon a 175,54 Hz.

Grafico 97: Modo de vibraciéon a 236,56 Hz.
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Grafico 98: Modo de vibracion a 306,55 Hz.



