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INTRODUCCION

El presente trabajo consiste en simular numéricamente mediante fluidodinamica
computacional (CFD) un ensayo experimental de transferencia de calor del aire caliente hacia la
pared de una tobera supersoénica, cuyos resultados fueron publicados en el trabajo “Convective
heat transfer in a convergent-divergent nozzle” de L. H. Back y sus alumnos. El estudio de dicha
transferencia de energia en forma de calor es una parte critica con respecto al disefio de un
motor cohete, ya que los gases calientes que fluyen en el interior de la tobera pueden alcanzar
valores de temperaturas mucho mas altos que las temperaturas de fusiéon de los materiales
utilizados en su construccion. Por lo tanto, es esencial tener conocimientos del comportamiento
de esta transferencia térmica para saber la cantidad de energia que se transfiere en forma de
calor y estimar la distribucién de temperaturas alcanzadas por los materiales. El objetivo principal
de obtener estos resultados parciales es comparar los diferentes modelos numéricos y de
turbulencia evaluando los mas 6ptimos en este tipo de problemas para que los mismos sean
utilizados en el proceso de disefio de un nuevo motor cohete.

En el trabajo experimental citado anteriormente, se presentaron resultados de ensayos
de transferencia de calor convectiva en una tobera convergente-divergente con las paredes
refrigeradas. La investigacién cubridé un rango de presion de remanso desde 30 hasta 250 psia 'y
de temperatura de remanso desde 1.030 hasta 2.000 °R. Para llevar a cabo el experimento, se
calienta aire comprimido con metanol combustionado y los dos gases se mezclan uniformemente
antes de entrar a la tobera. La distancia de mezclado y de combustion permite minimizar la no-
uniformidad de la mezcla. Con respecto a la geometria de la tobera, esta misma tenia una
garganta de 1,803 pulgadas de diametro, una relacién de contraccién de area de 7,75 a 1, una
relacion de expansion de area de 2,68 a 1, un angulo de convergencia de 30° y un angulo de
divergencia de 15°. El numero de Mach a la salida de la tobera era aproximadamente 2,5.
Finalmente, los resultados de la transferencia de calor convectiva local fueron obtenidos
mediante mediciones de temperaturas en estado estacionario con termocuplas colocadas en la
pared de la tobera, la que estaba refrigerada con agua. En la Figura 1 se presenta un esquema
simplificado de la configuracion de las instalaciones experimentales del ensayo. Vale mencionar
que los efectos de radiacion son despreciables en el rango de las temperaturas de remanso
ensayadas. Para determinar la distribucién de la presién estéatica a lo largo de la tobera, 32 tomas
estaticas fueron colocadas circunferencial y axialmente en la pared de la tobera. Dichas
presiones fueron medidas mediante manémetros de mercurio.
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Figura 1: Diagrama del flujo y de la instrumentacion del ensayo experimental

METODOLOGIA

Las simulaciones numéricas del flujo del aire caliente que circula en el interior de la tobera
fueron realizadas con el cédigo Fluent de ANSYS. Se utilizaron solvers basado en densidad con
el esquema Roe y basado en presion con el algoritmo acoplado de presion — velocidad. Las
simulaciones de ambos solvers fueron realizadas con el modelo de turbulencia k — w SST. Con
respecto al flujo del aire caliente, este mismo fue simulado en régimen estacionario y
compresible. La relacion del flujo masico metano — aire es suficientemente pequena, inclusive
para el caso de temperatura de remanso mas alta, como para que las propiedades de la mezcla
tengan muy poca diferencia con las del aire. Por lo tanto, el fluido empleado en la simulacién es
aire. A continuacion, se presentan en la Tabla 1 las propiedades mas importantes de los
materiales utilizados en la simulacion: aire y Acero 502 para la pared de la tobera.

Aire Acero 502 Type
Densidad Ecuacion de gas ideal Densidad 8030 kg/m3
Cp 1006,43 jlkg K EO”‘.’“Ct""dad 36,7 W/m K
érmica
Conductividad 0,0242 W/m K Espesor de la pared | 7,4168 mm
térmica
Ecuacioén de Sutherland:;
. . to = 1,716e7° kg/ms

Viscosidad T, = 27311 K

S =110,56 K

Tabla 1. Propiedades de los materiales utilizados en la simulacion

En primer lugar, se procedié a generar la geometria de la tobera convergente — divergente
utilizada en los ensayos experimentales. El modelo creado es bidimensional con simetria axial,
el cual se presenta en la siguiente Figura 2.
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Figura 2. Geometria bidimensional axial-simétrica de la tobera

Luego de crear la geometria bidimensional, se procede a generar un mallado estructurado
con densidad relativamente gruesa que tiene 5.395 elementos. Este mallado grueso (“coarse”)
fue refinado varias veces en la region de la capa limite para obtener en el primer elemento un
valor de y+ que fuera adecuado (entre 1 a 5) para el modelo de turbulencia que se utilizé en las
simulaciones del presente trabajo (modelo de turbulencia k —w SST). Luego de los
refinamientos mencionados, este mallado grueso pasd a tener 36.139 elementos. En las
siguiente Figura 3 se muestra el mallado después de los refinamientos explicados anteriormente,
con una ampliacion en la regién cercana de la capa limite.
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Figura 3. Mallado grueso (coarse) después de ser refinado en la regiéon de capa limite con
detalle en la garganta

A los efectos de poder realizar la simulacion del flujo de aire, es necesario definir las
condiciones de borde de las fronteras de la region del fluido y de la del sdlido. En la siguiente
Figura 4 se presenta un esquema de las condiciones de borde utilizadas en cada una de las
fronteras del dominio. En la entrada del dominio se ha impuesto una condicién de flujo de masa
de 1,16 kg/s. En la salida del dominio de cédmputo, la presion atmosférica de 101.325 Pa es
impuesta como condiciéon de borde. Luego, en la pared externa se han implementado las
temperaturas aproximadamente constantes en el tiempo que fueron medidas durante el ensayo
experimental realizado, las cuales se muestran en la Figura 5. Se puede observar en la Figura 4
que el dominio esta dividido en 8 particiones con el objetivo de poder fijar los distintos valores de
temperaturas en la pared externa. Por otro lado, en las paredes internas fue impuesta la condicion
de no — deslizamiento y las temperaturas fueron obtenidas de los resultados de simulacion.
Finalmente, en el eje central de la tobera se ha planteado la condicidén de simetria axial.
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Figura 4. Esquema de las condiciones de borde
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Figura 5. Curvas isotérmicas en la pared interna y externa de la tobera para el test 262

Una vez que la solucién numérica convergié para el mallado grueso, se realizaron las
simulaciones para un mallado con densidad mediana y fina que cuentan con 64.318 y 127.834
elementos respectivamente. El objetivo de este tipo de analisis consiste en verificar que la
solucion numérica sea independiente del mallado utilizado para asegurarse de que la
discretizacion espacial sea adecuada para el tipo de problema simulado.

Para verificar dicha independencia del mallado se toman como valor de referencia el flujo
de calor en la pared interna del area de la garganta. En la siguiente Tabla 2 se presentan dichos
valores de referencia y sus cambios porcentuales. Se pudo verificar que los resultados numéricos
estan cerca de la regién asintética ya que el cambio porcentual del valor de referencia entre el
mallado “médium” y el mallado “fine” es despreciable. Vale mencionar que los valores
presentados en la Tabla 2 corresponden a la simulacion realizada con solver basado en
densidad. Para la simulacion con el solver basado en presion, se utiliza directamente el mallado
fino en el cual se ha verificado que la discretizacion espacial es correcta.

Mallado Flujo de calor en A* (w/m2) | Cambio %
“Coarse” 576.107 | -
“Medium” 626.137 7,99

“Fine” 628.802 0,42

Tabla 2. Valor del flujo de calor en la garganta para los tres mallados
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RESULTADOS Y DISCUSION

En esta seccidon se presentan algunos de los resultados de la simulacién numérica. En
primer lugar, la Figura 6 muestra los campos de temperatura en todo el dominio de calculo, es
decir tanto en el interior como en la pared de la tobera supersonica para los dos solvers utilizados
(basado en densidad y en presion). Estas imagenes permiten obtener una primera visualizacion
de las variaciones de temperatura y una primera corroboracién de los resultados en cuanto a las
distribuciones de la misma.
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Figura 6. Contornos de temperatura en el dominio de computo para los dos solvers

En la Figura 7 se presentan y se comparan los valores obtenidos experimental y
numeéricamente de las temperaturas a lo largo de la pared interna de la tobera convergente-
divergente. En lineas generales se pueden observar buenas concordancias entre los resultados
de las temperaturas que se obtuvieron numérica y experimentalmente. En cuanto a las
temperaturas en la pared interna, la diferencia mas grande entre los estudios experimentales y
la simulacién numérica es menor del 10% con la excepcion de la locacion z/L = 0,573 en donde
la temperatura medida arrojoé un valor que pareceria estar fuera del comportamiento general de
la distribucion de temperaturas. Finalmente, se puede observar que los resultados obtenidos con
los dos solvers distintos no presentan practicamente diferencias.
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Figura 7. Comparacion de resultados numéricos con experimentales (temperatura en la pared
interna)
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CONCLUSIONES

Las distribuciones de temperaturas en la pared interna de la tobera numéricas vy
experimentales fueron comparadas y se han observado buenas concordancias entre los
resultados pero con una tendencia general a que la solucidon numérica sobreestime los valores
de la temperatura en la pared interna de la tobera. Dicha sobreestimacion de temperaturas se
observa principalmente en la region convergente de la tobera, siendo la mayor diferencia entre
los resultados numéricos y experimentales un 9,42% que tiene lugar en la estacion z/L = 0,0204.
Por lo tanto, se puede considerar que la solucién numérica es valida para ser utilizada en la
prediccion de la distribucion de temperaturas. Ademas, los resultados obtenidos mediante los
dos solvers diferentes no presentan practicamente diferencias. Por lo tanto, se puede concluir
que tanto el solver basado en densidad como el basado en presion es valido para simular este
tipo de problemas.

En esta etapa del trabajo, se realizé la simulacién con dos solvers diferentes y con el
mismo modelo de turbulencia, se pretende reproducir el experimento numéricamente usando
otros modelos de turbulencia y tratamientos de la pared para obtener mas informaciones sobre
el comportamiento de estos mismos en este tipo de problemas de transferencia térmica. El
objetivo es seleccionar, en base de las comparaciones de los distintos resultados numéricos, el
esquema y el modelo de turbulencia mas adecuado para ser usados en la prediccion de la
distribucion de temperaturas a lo largo de la pared de la tobera. Esta prediccion de valores de
temperaturas es una etapa esencial en el proceso de disefio de nuevos motores para lanzadores
satelitales. El objetivo final de esta linea de trabajo es tener herramientas de simulacion
suficientemente confiables y validadas para lograr una optimizacion en el disefio de forma rapida
y eficiente.
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