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Resumen

El presente articulo presenta un estudio realizado
mediante la técnica de CFD, para la caracterizacion de la
curva de empuje del motor cohete ASTRA-1. Dentro del
estudio se incluyen fases como el disefio y validacion de
mediante el estudio de un cohete aficionado construido
por Richard Nakka. Asi como la construccion de un
modelo para la validacion mediante resultados
experimentales de una tobera disefiada y probada en la
NASA. Con el estudio se pretende analizar mediante
herramientas de simulacién numérica la influencia de la
regresién superficial del combustible sélido en el
comportamiento del empuje generado a través del tiempo
de combustion de un cohete de propelente sélido. El
estudio fue realizado mediante el Software ANSYS 2020
R2 y se utilizé el modulo Fluent, para el desarrollo de
este se analiz6 la incidencia de la calidad de la malla. El
modelo de avance de superficie se realizd de manera
discreta, se utilizaron ecuaciones empiricas desarrolladas
por investigadores del area aeroespacial con experiencia
en la coheteria aficionada.
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solido, ANSYS, Fluent, avance de superficie,
aeroespacial, simulacion numérica.
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Abstract

This article presents a study carried out using CFD
techniques, for the characterization of the thrust curve for
ASTRA-1 rocket motor. The study includes phases such
as the design and validation through the study of an
amateur rocket built by Richard Nakka. Also include the
construction of a model for the validation through
experimental results of a nozzle designed and tested at
NASA. The study aims is to analyze by means of
numerical simulation tools the influence of the solid
propellant surface regression on the behavior of the thrust
generated through the combustion time of a solid
propellant rocket. The study was developed using the
ANSYS 2020 R2 Software and the Fluent module, for the
development of this, the incidence of mesh quality was
analyzed. The surface advance model was carried out in
a discrete manner and was based on empirical equations
developed by researchers in the aerospace area with
experience in amateur rocketry.

Keywords: CFD, thrust, rocket motor, solid propellant,
ANSYS, Fluent, surface regression, aerospace, numeric
simulation.

J.D. Dévila-Martinez, L.F. Gonzélez-Triana, O. Ochoa-Alvarez., “Caracterizacion del Comportamiento del Empuje para el Motor Cohete ASTRA-
1 Mediante el uso de la Dindmica de Fluidos Computacional,” Rev. UIS Ing., vol. XX, no. X, pp. XX-xx, afio. doi:


http://revistas.uis.edu.co/index.php/revistauisingenierias
http://revistas.uis.edu.co/index.php/revistauisingenierias
http://revistas.uis.edu.co/index.php/revistauisingenierias
http://revistas.uis.edu.co/index.php/revistauisingenierias
mailto:juandavilam@usantotomas.edu.co
mailto:luisgonzalezt@usantotomas.edu.co
mailto:oscarochoa@usantotomas.edu.co

1 Introduccion

En los ultimos diez afios la industria aeroespacial ha
incrementado su ritmo de crecimiento, esto se debe
principalmente al hecho de que los desarrollos para esta
industria ya no son de interés exclusivo de los gobiernos
de paises altamente industrializados, lo cual se manifiesta
con la entrada en escena de empresas privadas al sector
aeroespacial. Al respecto, estudios recientes muestran
que la industria espacial ha mantenido un ritmo de
crecimiento del 7% anual [1]. Para 2018 la industria
espacial tenia un valor estimado de 350 billones de
dolares a nivel mundial, perspectivas conservadoras
calculan que para el afio 2040 alcanzara el trill6on de
dolares [2]. Esto va de la mano con la entrada en escena
de multiples naciones en la era espacial: China, India, y
Japon, las cuales ya tienen la capacidad de poner
elementos en Orbita; estos mismos e Israel ya pusieron
sondas o satélites en la Luna, y muchos otros ya tienen
satélites artificiales terrestres propios y la capacidad
instalada para operarlos desde su propio territorio [3].

En Colombia el desarrollo espacial es ralentizado y crece
lentamente, al dia de hoy se han lanzado dos satélites, el
primero fue el pico satélite Libertad I, el cual fue
disefiado, programado e implementado por un grupo
multidisciplinario de la Universidad Sergio Arboleda,
este fue lanzado el 17 de abril de 2007 a bordo del cohete
ruso Dnepr-1, con una masa de 1kg y una altitud
promedio de 700 km, el satélite transmitia informacion
en tiempo real de su velocidad orbital y temperatura [4].
Por otra parte, la Fuerza Aérea Colombiana adjudicé la
fabricacion del nano satélite FACSAT-1 a la empresa
GomSpace, este fue lanzado el 28 de noviembre de 2018
a bordo del cohete PSLV-C43 de la agencia espacial
India (ISRO). EI FACSAT-1 tiene un peso de 4 kg, cinco
afios de vida util de disefio y orbita a 505 kilémetros de
la superficie terrestre [5]. A parte de estas dos
experiencias en Colombia algunas personas trabajan en
coheteria  aficionada, grupos y semilleros de
investigacion de diferentes universidades (PUA de la
Universidad de los Andes, GIDA de la Universidad
Nacional, ASTRA de la Universidad de Antioquia, entre
otros), estas personas buscan apropiar y aplicar los
conocimientos referentes a la tecnologia espacial, asi
como el desarrollo de esta.

En la industria espacial la tendencia actual se inclina al
desarrollo y lanzamiento de satélites pequefios (masa
inferior a 500 kg), pues la construccion y puesta en 6rbita
de satélites grandes (masa superior a los 1000 kg) tienen
un costo del orden de los cientos de millones de dolares,
por ende, esta nueva tendencia permite a entidades con
presupuestos no tan grandes entrar en el sector. Por lo
general, estos satélites se lanzan en cohetes que pueden
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transportar varias toneladas a orbitas terrestres bajas
(“Low Earth Orbit” LEO), esto se hace en un esquema de
lanzar un satélite grande junto con muchos pequefios,
disminuyendo asi costos, pero limitando las orbitas y
ventanas de lanzamiento. El otro segmento del mercado
en auge de crecimiento es el de cohetes que tengan la
capacidad de lanzar hasta 200 kg o 300 kg a LEO. Entre
las empresas que estan aprovechando este crecimiento se
encuentran Virgin Orbit (Cohete LauncherOne), Rocket
Lab (cohete Electron) y PDL space [6].

Para ingresar en este sector del mercado se requiere
apropiar el conocimiento del disefio de motores cohete,
el cual se ha definido y depurado en los Gltimos 60 afios.
Cada motor es Unico y debe ser disefiado, construido y
ensayado para caracterizar su comportamiento. Dicha
caracterizacion permite entender como se comporta el
empuje en condiciones de disefio, lo que posibilita prever
condiciones de inestabilidad e incluso mejorar el disefio
conceptual del mismo.

Los motores de combustion y expansién se pueden
clasificar por el tipo de propelente (combustible) que
usan, los cuales pueden ser propelente sélido o
propelente liquido. El disefio de motores de propelente
solido es el mas basico de los dos y es con el cual se suele
iniciar a apropiar el conocimiento en el tema. La
caracterizacién de los motores se empieza con el estudio
de cuatro regimenes que definen el comportamiento del
empuje de un motor cohete, las cuales son: régimen de
gas criticamente expandido, régimen de gas sub-
expandido, régimen de gas sobre expandido y régimen de
presion oscilante en la cdmara combustion. En estos
cuatro comportamientos se centra el estudio, debido a
que en presencia de alguno de ellos se suelen presentar
inestabilidades que podrian afectar el correcto
comportamiento de un cohete.

Por lo general el proceso de caracterizacion se realiza con
una gran cantidad de pruebas experimentales, muchas de
ellas destructivas, con el conocimiento actual en
propulsién de cohetes se puede llegar a predecir y simular
gran parte de los comportamientos tipicos de la
combustion dentro de las cdmaras de estos motores. Las
simulaciones por medio de softwares dedicados a la
asistencia en ingenieria (CAE, por sus siglas en ingles
Computer Assisted Engineering) permiten reducir el
namero de pruebas experimentales requeridas para la
caracterizacion, lo que a su vez disminuye costos y el
impacto ambiental producido en su mayor parte por la
gran cantidad de gases de escape.

El semillero de propulsién del grupo de investigacion
GEAMEC de la facultad de ingenieria mecanica ha
disefiado el motor ASTRA-L1. Este es un motor cohete de
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propelente sélido que hace parte de la mision USTAR-1,
la cual tiene como objetivo principal llevar una carga util
de un kilogramo (1 kg) a una altitud apogeo de un
kilémetro (1 km) con respecto al lugar de lanzamiento.
Para lograr esto se debe tener la caracterizacion del
empuje generado por el motor. Tal y como se mencion6
esto se logra mediante pruebas experimentales. Sin
embargo, antes de estas pruebas se realizaran
simulaciones computacionales de tipo numérico que
permitan una caracterizacion inicial, reducir costos
experimentales y disminuir el impacto negativo generado
al ambiente.

El presente proyecto busca caracterizar el
comportamiento del empuje del motor ASTRA-1 por
medio de técnicas numérica (CFD), obteniendo la curva
de empuje en funcién del tiempo.

2 Metodologia
2.1 Conceptos claves

2.1.1  Partes de un motor cohete.

Como se observa en la Figura 1 las partes que componen
un cohete de propulsion solida son la camara de
combustion la cual tiene forma cilindrica y un
aislamiento térmico, dentro de esta se encuentra el grano
propulsor y el sistema de encendido. También se observa
la tobera convergente-divergente.

Encendido

=0
Grang propylsor L)s\am\emmelmmude\ \
Inhibidor Jmotor

Figura 1. Configuracion de un motor cohete de
propelente sélido. Fuente: [7].

2.1.2  Propelente solido.
Los cohetes de propelente sélido, se diferencian
basicamente de los liquidos en que el propelente esta
dentro de la cdmara de combustion. Este puede estar
fundido directamente a la camara o se puede introducir
en forma de cartucho. Estos motores los podemos
encontrar de diferentes tipos y tamafios. Variando su
empuje entre un rango de 2 N a méas de 4 MN [8].
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2.1.3  Tasas de quemado del propelente.

La superficie de quemado de un grano propelente solido
retrocede en direccién perpendicular a las superficies
(Ver Figura 2). La tasa de regresion o tasa de quemado se
expresa en cm/s, mm/s 0 in/s y se representa con la letra
“r” [8]l

Figura 2. Diagrama de avance de contornos de
superficies quemadas. Fuente: [9].

La tasa de quemado de un grano propelente esta dada en
funcion del caudal de la masa (gases de combustion)
generado por la combustion. Como se muestra en la
Ecuacion 1, A, es el &rea de quemado del grano
propelente, r es la tasa de quemado y poes la densidad del
propelente en estado s6lido [8].

m = Aprpp

Ecuacion 1. Flujo méasico en funcion del area de
guemado y la tasa de quemado del propelente solido.
Fuente: [8].

La masa total de quemado podria determinarse por la
integral de la Ecuacién 2. Ay y r varian con respecto al
tiempo y a la presion.

m=fmdt=pbfAbrdt

Ecuacién 2. Masa efectiva total de quemado. Fuente:

[8].

Relacion entre la tasa de quemado y la
presion en la camara de combustion.

214

Para una gran cantidad de propelentes es posible
aproximar la tasa de quemado en funcién de la presion en
la cdmara de combustion, esto para un rango limitado de
presiones. La Ecuacion 8 es una relacién empirica, donde
r es la tasa de quemado, P es la presidn, a es el coeficiente
de temperatura el cual es una constante empirica que se



ajusta por la temperatura ambiente del grano, y el
exponente n es llamado indice de combustién, el cual es
independiente de la temperatura inicial del propelente y
describe la influencia de la presion de la camara en la tasa
de quemado.

r=aP"

Ecuacién 3. relacién empirica de la tasa de quemado
con la presion de la cdmara de combustion. Fuente: [8].
215 NPR
El NPR (siglas en ingles de Nozzle Pressure Ratio) es la
relacién entre la presion de estancamiento en la cdmara y
la presién instantanea exterior al motor. En un motor
cohete a medida que este va ascendiendo por la
atmosfera, la presion externa va disminuyendo, por lo
cual esta relacién varia afectando asi la eficiencia del

motor. Segun el NPR se pueden definir tres regimenes de
trabajo:

e Criticamente Expandido: Cuando el NPR de
operacion es igual al valor de disefio del motor caso j
de la Figura 3.

e  Sub Expandido: Cuando el NPR de operacion esta por
encima del valor de disefio caso k de la Figura
3iError! No se encuentra el origen de la

referencia..
e Sobre Expandido: Cuando el NPR de operacién es
inferior al de disefio caso d, f, g y h de la Figura 3.

o’ul'ﬂ

).528

Figura 3. Comportamiento de una tobera convergente-
divergente para diferentes NPR. Fuente: [8].

De los tres regimenes anteriores, el que se analiza con
mas atencion es sobre expandido, dado que es el que se
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suele presentar durante el encendido del motor. Ademas
de presentar ondas de choque dentro de la tobera, estas
presentan asimetrias, lo que causa que el vector de
empuje durante este régimen no sea coaxial con el motor
[10].

2.2 Construccién modelo
computacional.

y validacion del

2.2.1  Dominio Computacional

El dominio computacional seleccionado para realizar la
construccién y validacion del modelo numérico es
similar a la geometria de Hunter [11], las dimensiones de
la tobera utilizada se presentan en la Figura 4.

Se construyeron dos dominios computacionales con esta
geometria, uno tridimensional y bidimensional
realizando un corte en la direccion del flujo. Con esto se
busca comparar el comportamiento de las variables
fisicas del fluido entre los dos dominios y establecer si es
valido limitar la simulacién a un dominio bidimensional.

Se escogid el software ANSYS el cual esta basado en el
método de volUimenes finitos [15]. En el presente
proyecto se utilizé el modulo Fluent, el cual esta disefiado
para resolver problemas mateméticos en el éarea de
mecanica de fluidos computacional (CFD Computational
Fluid Dynamics). El cual tiene solucionadores basados en
los modelos fisicos de la termodindmica, la transferencia
de calor y la mecénica de fluidos [12].
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COORDINATES, IN.
POINT X Y

A 0.000 0.000
B 0.000 -0.614
c 0.000 1.386
D 0.917 1.163
E 1.988 0.611

F 2.394 0.553
G 2.430 0.559
H 2.275 1.166

| 4.550 0.972

A _ _ — —

INTERCHANGEABLE /
B DIVERGENT FLAP

Figura 4. Datos geométricos de la tobera de Laval del
estudio de Hunter. Fuente: [11].
2.2.2  Discretizacion del Dominio
Los dominios establecidos se discretizaron usando un
mallado estructurado con refinamiento en las zonas

cercanas a las fronteras que representan una superficie
solida.

@REVISTA uIs
14 INGENIERIAS

En la Figura 5 se puede apreciar el dominio
bidimensional con la designacién de las fronteras. Al
lado izquierdo de la tobera se establece una zona de
entrada a esta (similar a lo realizado en [11]), al lado
derecho se determina una zona buffer la cual se suele
colocar para que el fluido que sale de la tobera puede
desarrollarse.

Se realiz6 también un estudio de independencia de malla
para observar la incidencia en los resultados del nimero
de elementos del modelo. Para ello se realizaron mallas
de 50000 (50k), 100000 (100k) y 200000 (200k)
elementos. Estas se pueden apreciar en las Figuras 6, 7y
8 respectivamente.

Como se puede observar en las Figuras 6, 7 y 8 el
incremento de la cantidad de elementos se realiza en la
zona de la tobera y en las regiones de la zona buffer mas
cercana a la tobera. Con esto se busca captar mejor el
comportamiento de las variables fisicas del fluido en las
regiones en las cuales se da la conversion de energia y
por la tanto las variaciones de presion, temperatura y
velocidad.

Para el dominio tridimensional también se utilizd una
zona de entrada, sin embargo, no se utiliz zona buffer
dada la gran cantidad de recurso computacional y tiempo
de computo requerido, los cuales se salian del alcance del
presente proyecto. El ancho del dominio tridimensional
corresponde con el ancho real de la tobera de las pruebas
experimentales reportadas por Hunter (Ver Figura 9).
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PARED SUPERIOR
TOBERA NTERIOR

SALIDA

ENTRADA

SALIDA
TOBERA

PARED INFERIOR
TOBERA

Figura 5. Detalle del dominio y designacion de las fronteras del modelo bidimensional. Fuente: Elaboracion propia

Figura 6. Discretizacion del dominio bidimensional con
50k elementos. Fuente: Elaboracién propia.
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Figura 7. Discretizacion del dominio bidimensional con
100k elementos. Fuente: Elaboracion propia.

Figura 8. Discretizacion del dominio bidimensional con
200k elementos. Fuente: Elaboracién propia.
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Figura 9. Discretizacién del dominio tridimensional con
200k elementos. Fuente Elaboracion propia.

2.2.3  Modelos numéricos y condiciones de frontera
Para la tobera establecida en el dominio computacional
el NPR de disefio es 8,78 [11], por lo cual se establecen
condiciones de frontera de presion atmosférica (102,387
kPa (abs)) en la frontera Salida y 8,78 veces esta presion
en la frontera Entrada. Las superficies fijas del dominio
que representan paredes solidas se establecen adiabaticas
y con condicién de no deslizamiento. El resumen de estas
condiciones de frontera se puede observar en la jError!
No se encuentra el origen de la referencia..

Tabla 1. Condiciones de frontera para el modelo
bidimensional NPR=8,78. Fuente: Elaboracion propia.

Nombre de la | Condicion de | Datos de

frontera frontera entrada

Entrada Pressure inlet P= 8780 kPa
(man).
T=294,44K

Salida Pressure outlet | P= 0 kPa (man).
T=294,44 K

Paredes Wall (adiabatic) | Pared
adiabética,
pared estatica

Pared  tobera | Wall (adiabatic) | Pared

superior adiabética,
pared estatica

Pared  tobera | Wall (adiabatic) | Pared

inferior adiabatica,
pared estatica

Se seleccioné un modelo de turbulencia RANS con
ecuaciones de tipo k-Omega y se aplicaron efectos
producidos por la compresibilidad y cambios en la
viscosidad, adicionalmente se trabajo con un aire frio
como gas ideal y con cambios en la viscosidad [13]. El
solucionador fue basado en presion ya que en una amplia



&rea de zona buffer no se presentan variaciones, lo que
genera errores por elementos flotantes al momento de
realizar el célculo con este solucionador.

Para el modelo tridimensional se utilizan las mismas
condiciones de frontera, modelo de turbulencia, sustancia
de trabajo y solucionador. La Unica variacion es que se
determina la condicion Pressure Outlet en la frontera
Salida Tobera con el valor de la presion atmosférica.
2.2.4 Estudio de
validacién.

independencia de malla y

En la Gréafica 1 se presentan las curvas de presion a lo
largo de la pared superior de la tobera. La presion se ha
normalizado con respecto a la presion de entrada, y la
distancia a lo largo de la tobera con respecto a la
localizacion de la garganta de esta.

Se puede observar que el comportamiento de la presion
en las simulaciones realizadas, tanto bidimensionales
como tridimensionales, se aproxima bastante con
respecto al comportamiento de esta propiedad medida
experimentalmente.

Los valores del porcentaje de variacién con respecto a
datos experimentales se pueden observar en la Tabla 2.
Todas las diferencias porcentuales estan por debajo del
5%, por lo que se puede concluir que el incremento de
densidad de elementos en la malla, y pasar de una malla
bidimensional a wuna tridimensional no influye
significativamente sobre la calidad de los resultados.
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P/Po vs X/Xt

1,2
1,0

0,8

P/Po

0,6
0,4
0,2

0,0
0,0 0,5 1,0 1,5 2,0

CFD 100K X/Xt
CFD HUNTER
= CFD 3D

CFD 50K
® CFD 200K

Gréfica 1. Validacion de presiones en la pared superior
NPR= 8,78. Fuente: Elaboracion propia.

Tabla 2. Variacion de la Presion Pared Superior
respecto a datos experimentales para diferente densidad
de malla. Fuente: Elaboracion propia.

No. de elementos . .
Porcentaje de variacion
de la malla
50.000 (2D) 3,18 %
100.000 (2D) 3,17 %
200.000 (2D) 3,16 %
200.000 (3D) 3,16 %

2.3 Avance de la superficie de combustion del
propelente

Para poder hacer la simulacion del avance de la superficie
de combustion del propelente, se realizé una estimacion
a partir de los datos de presién-tiempo del encendido de
un motor estatico. Esto se realizé con base en que la
presion de la camara del motor y la velocidad de
combustion estan directamente relacionadas [13].

2.3.1  Dominio computacional

Para realizar el modelo computacional utilizamos los
datos experimentales de un cohete aficionado disefiado
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por Nakka [13]. Para simular el avance de la superficie
de combustién se realizaron varias simulaciones
estacionarias del mismo motor donde se cambiaba el
tamafio de la superficie de combustion entre cada una.
Asi, se estima solucionar el modelo a partir de instantes
discretos del avance de dicha superficie.

Para obtener los valores de presi6n en la camara en
funcion del avance de la superficie de combustion, se
construyé un modelo matematico a partir de modelos
empiricos presentados en la literatura cientifica, como se
presenta a continuacion.

La teoria de la estimacion de la velocidad de combustion
no parameétrica escrito por Henrik D. Nissen dice que la
presion en estado estacionario se puede expresar en
términos de propiedades propulsoras, Kn y de velocidad
de combustidn.

Po=K,ppc’'r

Ecuacion 4. Presion estacionaria teniendo en cuenta
velocidad de combustion. Fuente: [14].

Donde Kn (Klemmung) es la relacién entre el area de
combustion y el area de la garganta, p es la densidad de
la masa del propelente c* es la velocidad caracteristica
propulsor y r es la velocidad de combustion del
propelente.

El Klemmung como se definié antes es la relacion entre

el area de quemado del grano y el area transversal de la

garganta de la tobera y estd dado por la siguiente
ecuacion:

Ap

Kn=—

A

Ecuacidn 5. Relacién de Klemmung. Fuente: [14].

Por otro lado la velocidad de combustion r es el factor
resultante entre la tasa de distancia radial de la superficie
del propelente y el delta de tiempo entre dos puntos
especificados.

As

"

Ecuacion 6. Velocidad de combustion. Fuente: [14].

De esta manera la Ecuacion 4 se puede reescribir de la
siguiente manera:
p Ab N As
= — % * C ok —
0= 7, Pp At

Ecuacion 7. Presion estacionaria en términos de areas de
combustion y avance de superficie.
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Cabe mencionar que el area de combustion esta en
funcién de la superficie radial y que esta superficie varia
con el tiempo, por lo que se convierte en una regresion
superficial, asi como la presion de la camara de
combustion evoluciona por el estancamiento de los gases
en la cdmara por el aumento del flujo méasico que depende
directamente del proceso de combustién del propelente.
Por lo cual la Ecuacion 7, puede ser descrita en términos
de tiempo de la siguiente manera:

At Do (t)

A pre =0

As(t) —

Ecuacidn 8. Ecuacidn de presion estacionaria para
modelo transitorio.

La velocidad caracteristica c* es un parametro para el
disefio de un motor cohete. Esta velocidad depende
directamente de la presion de la cdmara de combustion,
de la masa de propelente y del area de la garganta de la
tobera [13]. Por ello para el andlisis en modelo transitorio
la velocidad caracteristica debe ser calculada mediante la
siguiente ecuacion.

At [t
c*=—f P(t)dt
0

mp

Ecuacion 9.Velocidad Caracteristica para modelo
transitorio. Fuente: [13].

En términos més sencillos la ecuacion de la presion
puede ser resuelta como la suma de las presiones en un
intervalo de tiempo establecido.

tp
f P(t)dt = Zpi * At
0 7

Ecuacion 10. Simplificacidn de integral de presiones en
un intervalo de tiempo.

De esta manera la incognita para el disefio
termodindmico de un motor cohete resulta siendo el
avance de superficie As, dicho factor se puede resolver
para cada intervalo de tiempo encontrando los valores
que satisfagan la Ecuacion 8. Para la solucion del
presente caso se trabaja con el sistema internacional de
unidades (SI).

El cohete seleccionado para el estudio computacional fue
el cohete Kappa-DX, del cual se obtuvieron los datos de
la prueba KDX-002. Los datos de disefio del cohete y los
resultados y procedimientos y resultados de la prueba
KDX-002, pueden ser consultados en [15], [16].
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Ya con los datos de la prueba se realizd6 un modelo
computacional para estudiar el comportamiento del flujo
maésico del cohete Kappa-DX, tomando como base la
curva de presiones de la prueba KDX-002. Para obtener
el flujo masico conforme al consumo de propelente se
resolvio el sistema de ecuaciones 3;4;5;6;7;8;9. De esta
manera se encontrd un valor de As que satisficiera el
equilibrio de la Ecuacion 8, con lo cual se puede obtener
un valor de r para resolver la Ecuacion 1.

2.3.2  Discretizacion del modelo computacional

El disefio del modelo computacional se realiz6 simulando
un modelo transiente con multiples modelos estaticos, de
esta manera se tomaron en cuenta los datos de la curva de
presiones y la regresion superficial, esto para tener en
cuenta la evolucién del volumen del gas. En la Figura 10
se muestra la evolucion del punto inicial al punto final
del estudio discreto, donde se puede apreciar el avance
de la superficie de combustion (izquierda), al crecer el
dominio.

a)
h" ‘
) b

Figura 10. a) Volumen de control inicial; b) Volumen de
control intermedio; c) Volumen de control en
el punto de presién Méaxima d) Volumen de
control final en base a la regresion de la
superficie de combustion. Fuente: Elaboracién
propia.

d)

En total se tomaron ochenta puntos del avance discreto
de la superficie de combustion, con un intervalo de
tiempo estable de 0,01754 segundos. Este valor de delta
de tiempo se obtuvo de las pruebas experimentales y del
muestreo con el mandmetro de la prueba experimental
KDX-002. El punto inicial corresponde al diametro
interno inicial del propelente s6lido, mientras el punto
final corresponde a el didmetro exterior del cilindro de
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propelente, el valor de s corresponde a la distancia radial
tomada desde el didmetro interno inicial del cilindro del
propelente, por tanto, a lo largo del tiempo y de la
combustion, este valor debe coincidir al final con el
espesor inicial del propelente.

Para diferenciar las zonas de estudio se nombraron las
superficies con el fin de identificarlas en el analisis de
resultados, ademas de establecer con mayor facilidad las
condiciones de frontera en la configuracion del modelo
computacional. En la Figura 11 se esclarecen las
fronteras, mientras en la jError! No se encuentra el
origen de la referencia. se aclaran los nombres dados a
dichas zonas.

Figura 11. Establecimiento de fronteras para el modelo
computacional del motor Kappa-DX. Fuente:
Elaboracidn propia.

Tabla 3. Nombres de las fronteras para modelo
computacional del motor Kappa-DX. Fuente:
Elaboracién propia.

Referencia de laimagen | Nombre de la frontera
a) Entrada
b) Pared superior
c) Pared inferior
d) Paredes tobera
e) Salida

Para observar la incidencia de la densidad de malla en los
resultados arrojados por Fluent se realizaron dos mallas
para cada punto, una malla de baja densidad de elementos
llegando a los 30000, mientras que para la segunda malla
se refinaron las superficies de las paredes de la tobera 'y
de la salida, llegando a tener una malla de 300000
elementos. La mayor densidad del enmallado se logra en
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las paredes y en la garganta de la tobera para captar las
variaciones de las propiedades en estas regiones. Las
Figuras 12 y 13 muestran estos dos enmallados.

Figura 12. Malla de 30000 elementos para el punto 80
del modelo computacional del motor Kappa-DX.
Fuente: Elaboracion propia.

Figura 13. Malla de 300000 elementos para el punto 80
del modelo computacional de motor Kappa-DX. Fuente:
Elaboracion propia.

2.3.3 Modelos numéricos y condiciones de
frontera.
2.3.4  Seus6 un solucionador basado en presion, se

escogié un modelo de turbulencia RANS k-
OMEGA vy se tuvieron en cuenta efectos
turbulentos por cambios de viscosidad
ademaés de efectos de compresibilidad. Para
la simulacion del caso se trabaj6é con aire
estdndar en condicion de gas ideal y con
modelo de viscosidad Sutherland. Las
condiciones de frontera usadas para cada
superficie seflalada en la jError! No se
encuentra el origen de la referencia. se
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presentan en la Estudio de independencia de
malla y validacién del modelo

Los resultados obtenidos fueron aceptables, el modelo
computacional se desarrollé con éxito para este caso, los
contornos de presiones y velocidades fueron acordes con
los modelos cientificos para toberas, la presion
disminuy6 a lo largo de la tobera, mientras el perfil de
velocidades tenia un comportamiento inverso. Si bien la
validacion de la solucion numeérica se realiz6 mediante la
comparacion del flujo masico para cada punto del modelo
discreto hay que tener en cuenta que el flujo masico
depende directamente de la velocidad, de la densidad y
de éarea transversal sobre la cual fluye el fluido, por lo
tanto, las primeras dos propiedades varian a lo largo de
la tobera por el comportamiento fisico del fluido. En las
Figuras 14, 15y 16 se presentan los contornos de presion,
velocidad y densidad obtenidos para un plano medio en
eje longitudinal de la tobera para la malla de 300000
elementos.

contour-1
Static Pressure 2020 R1

8008402 o o
7.208+02
6.41e+02
5.61e+02
4.81e+02
4.020+02
3220402
2420402
1.63e+02
8312401
347e+00

[psi] |

$

Figura 14. Contorno de presiones en plano medio para
malla de 300000 elementos en el punto 80 del modelo
computacional del motor Kappa-DX. Fuente:
Elaboracién propia.

Tabla 4. Condiciones de frontera del modelo
computacional para el motor Kappa-DX. Fuente:
Elaboracién propia.

Zona Condicion | Valores establecidos
de frontera
Entrada Pressure P = Depende de la curva
Inlet de presiones para cada
punto analizado. [psi]
(abs).
T = 1500 [K]
Salida Pressure P = 14,68 [psi]
Outlet T =300 [K]
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Pared Wall Adiabatica. No deslizante
Superior
Pared Wall Adiabatica. No deslizante
inferior
Paredes Wall Adiabatica. No deslizante
tobera

2.3.5 Estudio de independencia de malla y

validacién del modelo

Los resultados obtenidos fueron aceptables, el modelo
computacional se desarroll6 con éxito para este caso, los
contornos de presiones y velocidades fueron acordes con
los modelos cientificos para toberas, la presion
disminuyé a lo largo de la tobera, mientras el perfil de
velocidades tenia un comportamiento inverso. Si bien la
validacion de la solucién numérica se realizé mediante la
comparacion del flujo mésico para cada punto del modelo
discreto hay que tener en cuenta que el flujo mésico
depende directamente de la velocidad, de la densidad y
de &rea transversal sobre la cual fluye el fluido, por lo
tanto, las primeras dos propiedades varian a lo largo de
la tobera por el comportamiento fisico del fluido. En las
Figuras 14, 15y 16 se presentan los contornos de presion,
velocidad y densidad obtenidos para un plano medio en
eje longitudinal de la tobera para la malla de 300000
elementos.

COM.DW-“ ms's
Static Pressure 202081
8.008+02 B
7.208402
6.41e+02
5.61a+02
4.81e+02
4.028+02
3.20e+02
2420402
1.63e+02
8312401

3476400
[esl] {

o

Figura 14. Contorno de presiones en plano medio para
malla de 300000 elementos en el punto 80 del modelo
computacional del motor Kappa-DX. Fuente:
Elaboracién propia.
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R e
1.35e+03
1.20e+03
1.05e+03
a01e+02

j .

@~

Figura 15. Contorno de velocidades en plano medio
para malla de 300000 en el punto 80 del modelo
computacional del motor Kappa-DX. Fuente:
Elaboracion propia

Contours of Bonsity (kg/m3) x

-

Figura 16. Contorno de densidades en plano medio para
malla de 300000 en el punto 80 del modelo
computacional del motor Kappa-DX. Fuente:
Elaboracidn propia.

antour-1
Density

]
1320401 FETTITE:
1.19e+01
1086401
9256400
7 956+00
6.65e+00
5340400
4.04e+00
2746400
1.436+00

1.31e-01

kg/m3 |

Ciertamente para este estudio la calidad de la malla tuvo
cierta incidencia en los resultados, pues con la malla de
300000 elementos el error relativo del flujo masico
disminuye respecto al de la malla de 30000 elementos,
error calculado con respecto al dato obtenido a partir de
la prueba experimental KDX-002. En la Tabla 5 se
muestra un promedio del error para los ochenta puntos
calculados realizando la segmentacion por calidad de
malla.

Tabla 5. Error porcentual promedio del flujo mésico
para modelo computacional del motor Kappa-DX.
Fuente: Elaboracidn Propia.

No. Elementos de la Error porcentual
malla promedio
300.000 5.68%
30.000 6.49%

2.4 Caracterizacion numérica del comportamiento

de la curva de empuje del motor ASTRA-1.
24.1 Construccién curva del empuje en funcion
del tiempo
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Utilizando los modelos validados en las secciones
anteriores se procede a obtener la curva de empuje en
funcién del tiempo del motor ASTRA-1, el cual ha sido
disefiado por semillero de propulsién del grupo de
investigacion GEAMEC de la Universidad Santo Tomas.
Utilizando la geometria de este motor se procede a
realizar el calculo de la curva de presién en la camara del
motor contra tiempo.

El paso para seguir fue obtener la curva de presion tedrica
para la geometria de grano del cohete, la cual es un grano
cilindrico, para ello se fijo una presion objetivo de 1250
[psi]. El disefio teérico del motor ASTRA-1 fue realizado
previamente por el semillero y que este estd
fundamentado en el objetivo de la mision USTAR-1, la
cual es llevar una carga Gtil de 1 kg a una altura de 1 km.
El grano cilindrico tiene unas dimensiones de diametro
interno de 25,06 [mm] y un diametro externo de 54 [mm],
por tanto, el valor de regresion de superficie s maximo es
de 14,2 [mm].

El propelente seleccionado es KNSB (Nitrato de Potasio
en mezcla con Sorbitol), este es un propelente sélido muy
utilizado para la coheteria aficionada, junto con el KNDX
(Nitrato de potasio en mezcla con dextrosa), este
propelente tiene una relacion de oxidante/ combustible de
65/35. Las caracteristicas del KNSB se presentan en la
iErrorl No se encuentra el origen de la
referencia.Tabla 6.

Tabla 6. Propiedades fisicas del KNSB. Fuente: [17].

Propiedad Valor

Densidad 1.841 [kg/m?]
Masa molecular 39.90[kg/kmol]
Temperatura de | 1600 [K]
Combustion

Calor especifico 1.136 [kJ/ (kg K)]

Los detalles del cohete ASTRA-1 se encuentran en los
planos anexos.

2.4.2 Obtencion de la curva tedrica de presion
para el motor ASTRA-1.

Para obtener la curva tedrica del motor ASTRA-1 se
realizo el siguiente procedimiento: se asume un valor de
delta de radio fijo, en este caso dicho valor fue de Ay =
0,23 [mm] para obtener un total de 60 puntos de calculo,
de manera que cada punto a calcular esta basado en una
variacion de la superficie y no del tiempo, de esta manera
se puede controlar el avance de superficie en funcion de
la geometria del grano de propelente. De esta manera se
empieza estableciendo el valor de la presion inicial de la
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presion de camara como la presién atmosférica, P, =
101,325 kPa, para encontrar un valor de avance de
superficie se utilizaron los datos empiricos de tasa de
guemado para el propelente KNSB que se encuentran en
[18]. Teniendo en cuenta que la presion objetivo,
obtenida de los calculos tedricos del disefio de ASTRA-
1 es de P,p; = 1250 [psi] se utiliza un valor de
coeficiente de velocidad de combustion (coeficiente de
temperatura) a = 6,50 [@] y un valor de exponente de

presion de n = 0,628. Con lo cual se puede resolver la
Ecuacion 3 de la Ley de Saint Robert y obtener un valor
de r para el punto calculado. De esta manera las
iteraciones se detienen hasta encontrar un valor de
presion que coincida con la presion atmosférica, esto
ocurre cuando se libera todo el propelente por efectos de
la combustion.

Con el valor de velocidad de avance de superficie r se
puede despejar el tiempo, teniendo en cuenta que t = s *
r para el acumulado de cada uno de los intervalos
calculados. La curva de presion tedrica obtenida se
presenta en la Grafica 2, el tiempo tedrico de combustion
para ASTRA-1 es de t.ompustisn = 1,856 [s], la presion
tedrica maxima es de P4, = 1241,56 [psi], el célculo
se realizd sin tener en cuenta el fendmeno de erosién del
grano, lo cual afecta directamente la velocidad de
combustion, se establecié una combustion ideal por lo
cual la eficiencia de la combustion es del 100%, la
temperatura de combustion se estableci6 de acuerdo a la
temperatura caracteristica de combustion del propelente
KNSB. Tampoco se tuvo en cuenta la erosion en la
tobera, factor que generalmente se utiliza en toberas que
son cementadas y no fabricadas en algin metal, de esta
manera es un célculo ideal del comportamiento de la
presion en la camara de combustion.

Gréfica 2. Curva de presion teorica del motor ASTRA-1.
Fuente: Elaboracion propia..

Presion de Camara de
combustidn VS Tiempo

Presion [psi]

0 0,5 1 1,5 2

Tiempo [s]

Gréfica 2. Curva de presion teérica del motor ASTRA-
1. Fuente: Elaboracion propia.
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2.4.3  Construccion del dominio computacional.
Utilizando la geometria suministrada y con la curva de
presion en funcién del tiempo se construye un modelo
transiente con multiples modelos estaticos, esto para
tener en cuenta la evolucién del volumen del gas,
utilizando el modelo validado del motor cohete Kappa-
DX.

Las simulaciones numéricas se realizaron mediante el
maédulo FLUENT del Software ANSY'S para cada uno de
los 60 puntos del estudio, se realiza un analisis transiente
discreto del motor, para ello se establecen simulaciones
estacionarias con los valores de las presiones tedricas
obtenidas del estudio tedrico, con el fin de obtener
valores de flujo masico y empuje a la salida de la tobera
del motor ASTRA-1.

Para el dominio computacional se nombraron las
fronteras de la misma manera que en el estudio del cohete
Kappa-DX, los nombres se relacionan en la Tabla 3y se
relacionan con las geometrias mostradas en la Figura 11.
2.4.4  Discretizacion del dominio

La variacién del volumen de control entre el punto inicial
y el punto final se puede observar en la Figura 17, al igual
que en caso de estudio del motor cohete Kappa-DX, la
geometria varia de manera que el diametro del cilindro
que representa el volumen de gas producto de la
combustion aumenta hasta llegar al diametro de la
superficie exterior del propelente.

a)

b)

c)

d)

Figura 17. Dominio computacional motor ASTRA-1 a)
Geometria inicial; b) Geometria intermedia; c)
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Geometria intermedia d) Geometria final. Fuente:
Elaboracién propia.

El estudio de independencia de malla se realiza con dos
cantidades de elementos en la discretizacion del domino:
30000 elementos y 300000 elementos, el aumento del
namero de elementos se realizé mediante la refinacion de
la zona de la tobera, dejando una densidad de malla
mayor en dicha zona. En las Figuras 19 y 20 se presentan
estas dos mallas.

Figura 18. Malla de 30000 elementos para el punto 60
del modelo computacional de ASTRA-1. Fuente:
Elaboracion propia.

Figura 19. Malla de 300000 elementos para el punto 60
del modelo computacional de ASTRA-1. Fuente:
Elaboracién propia.

2.45 Modelos

frontera

Numéricos y condiciones de

Las condiciones de frontera para el modelo del cohete
ASTRA-1 se presentan en la Tabla 7, se selecciond un
modelo de turbulencia RANS, con ecuaciones del
modelo K-omega y se aplicaron condiciones de calculo
de cambios de viscosidad y efectos de compresibilidad,
se utilizé para la simulacion aire en condicién de gas
ideal, con un modelo de calculo de densidad Sutherland.

Tabla 7. Condiciones de frontera para modelo
computacional del motor cohete ASTRA-1. Fuente:
Elaboracién propia.

Zona Condicion | Valores establecidos
de frontera

Entrada Pressure P = Depende de la curva
Inlet de presiones para cada

punto analizado. [psi]

(abs).
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T =1600 [K]

Salida Pressure P = 14,68 [psi] (abs)

Outlet T =300 [K]
Pared Wall Adiabatica. No deslizante
Superior
Pared Wall Adiabatica. No deslizante
inferior
Paredes Wall Adiabatica. No deslizante
tobera

La seleccion de los parametros como el modelo de
turbulencia, el solucionador basado en presion y las
propiedades del material se hicieron teniendo en cuenta
las recomendaciones del manual de FLUENT [19], el
cual ofrece recomendaciones para soluciones de modelos
con flujos compresibles.

La seleccidon de aire como gas ideal como fluido de
trabajo se realiza teniendo en cuenta las recomendaciones
de trabajo en el entorno de Fluent para flujos
compresibles [19]. Ademas de esto no se contd con una
caracterizacion del gas de combustion del propelente
solido KNSB, esto dificultd el trabajar con dicho gas
como fluido de trabajo. Otro factor importante es que el
trabajar con aire como gas ideal simplifica la simulacion,
lo cual se puede comprobar en antecedentes de trabajos
computacionales sobre toberas de Laval que se sustentan
en las referencias [11], [20], [21], en dichos articulos se
menciona que el aire es un fluido util al analizar flujos
compresibles sin tener en cuenta el proceso de
combustion, ademas de volver mas estable y menos sutil
a los errores de céalculo numérico del software. En el
presente estudio el objetivo de simulacién es caracterizar
el comportamiento del motor cohete ASTRA-1 y
teniendo en cuenta los resultados validados en el modelo
computacional del cohete de Richard Nakka [15], se opt6
por trabajar con aire en condicién de gas ideal.

Una vez se realiza la simulacion transiente discreta, se
validaron los resultados con dos valores, la primera
comparacion se realizé con el flujo masico obtenido en el
area de salida, el valor arrojado por los resultados es
contrastado contra el wvalor de flujo maésico
correspondiente al consumo de propelente, el cual se
obtiene para cada punto de la simulacion discreta
mediante la Ecuacién 1. La segunda validaciéon de
resultados se realiza obteniendo el empuje tedrico del
motor cohete a la salida de la tobera, para lo cual se tiene
en cuenta el empuje por diferencia de velocidades y el
empuje por diferencia de presiones entre la salida y el
medio, para lo cual el medio se toma en estado ideal de
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una velocidad del aire de 0 [m/s] y la presion atmosférica
se toma con un valor de 14,68 [psi], el modelo
matematico para obtener el empuje se presenta en la
Ecuacion 11, para efectos de la simulacion se toma el
promedio de las velocidades y las presiones en el area
transversal de salida de la tobera y el flujo mésico total.

T = (Usalida - vmedio) *m + (PSalida - Pmedio)
* ASalida

Ecuacion 11. Ecuacion de empuje total. Fuente: [22].
3 Resultados

El primer dato obtenido de validacion de los resultados
de la simulacion discreta, el flujo masico maximo fue de
3,4224 [kg/s], mientras el valor maximo calculado con
las ecuaciones empiricas presentadas en el capitulo
anterior fue de los 3,6296 [kg/s]. La diferencia porcentual
de 5,7% se puede justificar dado que la simulacion se
realiz6 utilizando aire en vez de gases de combustion.
Otro punto que destacar, es que en la Ecuacion 1 se utiliza
un valor de velocidad caracteristica que es el valor de
velocidad tedrica maxima, ya que el célculo se aplica
sobre el eje neutro de la tobera, mientras que en el modelo
numérico se obtiene un valor promedio de velocidad
sobre el area de la salida, esto influye en que el valor de
velocidad en la simulacién sea menor. Otro factor que se
debe tener en cuenta es que el calculo teérico es
sumamente ideal, por lo cual no tiene en cuenta
fendmenos como la turbulencia ni las pérdidas de
velocidad por friccion con las paredes.

En la Grafica 3 se puede detallar el comportamiento del
flujo mésico para los modelos calculados, el flujo masico
obtenido mediante las ecuaciones empiricas, la curva de
empuje obtenida de la simulacién y una curva de flujo
masico obtenida a través de las ecuaciones de gas ideal.
La curva que arroja el flujo masico mas alto fue la curva
de las ecuaciones empiricas, mientras que la curva de la
simulacién tuvo un comportamiento cuyos resultados
variaban entre los datos de las ecuaciones empiricasy los
datos de las ecuaciones tedricas.
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Simulacién malla 300k =—=®=— Ecuaciones gas ideal

Gréfica 3. Flujo masico para los modelos empiricos,
tedricos y computacionales ASTRA-1. Fuente:
Elaboracidn propia.

El comportamiento de la simulacion tuvo un caracter
I6gico teniendo en cuenta el conocimiento previo al
comportamiento de los fluidos compresibles dentro de
una tobera convergente-divergente, los resultados
gréficos como lo son los contornos de velocidad, presion
y densidad arrojaron que el fluido se comportaba de
acuerdo a lo esperado, para la velocidad el fluido adquirio
mayor valor a la salida, esto se puede observar en la
Figura 21, donde se puede ver que a la salida el fluido
alcanza velocidades entre los 1300 y 1400 [m/s]. Por otro
lado el contorno de presiones es inverso al
comportamiento del contorno de velocidades, se puede
observar en la Figura 20, jError! No se encuentra el
origen de la referencia. que la presion en la salida toma
valores muy cercanos a los 14,68 [psi] (valor de la
presién atmosférica para el modelo), mientras en la
camara de combustion se observan las presiones mas
altas. La densidad, al variar con respecto a la presion de
manera directa tiene un comportamiento similar, en los
puntos donde la presién es alta la densidad también lo es,
mientras en los puntos donde hay bajas presiones la
densidad también tiene la misma tendencia, ello se puede
corroborar en la Figura 22, donde se denota que en la
cémara de combustion se encuentran los valores mas
altos, mientras a la salida de la tobera los valores
registrados son los méas bajos.
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Figura 20. Contorno de presiones en plano intermedio
para punto de presion maxima del modelo
computacional ASTRA-1. Fuente: Elaboracion propia.
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Figura 21.Contorno de velocidades en plano intermedio
para punto de presion maxima del modelo
computacional ASTRA-1. Fuente: Elaboracién propia.
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Figura 22. Contorno de densidades en plano intermedio
para punto de presion maxima del modelo
computacional ASTRA-1. Fuente: Elaboracién propia.

Otro contorno que presentd valores representativos para
el disefio del motor cohete es el valor del nimero de
Mach, ya que con este dato se puede establecer una
relacion directa entre la velocidad de salida y la velocidad
del sonido del fluido a las condiciones de presion y
temperatura establecidas. La solucion numérica muestra
que en su punto de presion maxima en la camara de
combustion y tras el paso del fluido por la tobera
convergente-divergente se obtiene un nimero de Mach
maximo de 3,29, lo que indica que en dicha zona se posee
3,29 veces la velocidad del sonido a la presién y
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temperatura de salida, esto indica que el flujo se
encuentra en un estado supersénico. En la Figura 23,
también se logra observar que, en la zona de la garganta
de la tobera, zona también conocida como punto critico,
el nimero de Mach es igual a 1 0 muy cercano a este
valor, esta condicién de fluido se conoce como flujo
sonico o transonico.

contour-1
Mach Number

3.29e+00
2.96e+00

2.63e+00
2.30e+00
1.98e+00
1.65e+00
1.32e+00
9.88e-01

6.59e-01
3.31e-01

1.60e-03

Figura 23. Contorno de nimero de Mach para punto de
presién méxima del modelo computacional ASTRA-1.
Fuente: Elaboracién propia.

En la Figura 21, también se observan perturbaciones
cerca de las paredes de la tobera, esto se debe a efectos
de la turbulencia, ya que al ser un flujo compresible este
también se vuelve menos estable, el analisis realizado
mediante el software computacional muestra que la
mayor cantidad de energia cinética turbulenta se
encuentra en esta misma zona y puede ser efecto de tener
una curva en la zona de divergencia de la tobera bastante
pronunciada, en la Figura 24 se evidencia que el efecto
de la turbulencia se acrecienta al incrementar la velocidad
y el nimero de Mach. Para el estudio del empuje los
efectos de la turbulencia pueden disminuir la eficiencia
del cohete, ya que se estan generando pequefios vortices
en la zona cercana a la salida que como se evidencia en
el contorno de velocidades en algunas zonas se ven
diferencias de velocidad. Otro efecto que genera un flujo
turbulento es un empuje inestable, lo que provoca que el
cohete pueda tomar direcciones y comportamientos
impredecibles a la hora del lanzamiento.
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Turbuient Kinetic Ener.
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Figura 24. Contorno de energia cinética de turbulencia

en plano intermedio para punto de presién maxima del

modelo computacional ASTRA-1. Fuente: Elaboracion
propia.

Realizando la validacién del modelo computacional se
encontr6 que al validar los resultados mediante el empuje
obtenido para gases de combustion con las ecuaciones
tedricas de gases ideales y comparandolas frente a el
empuje calculado mediante el software computacional la
diferencia promedio estuvo en un 15% por debajo del
empuje tedrico. Esta diferencia no es totalmente
aceptable, pero es un acercamiento valido para el estudio,
ya que hay ciertos factores que no coinciden totalmente
entre el modelo computacional y el calculo teorico, por
ejemplo el usar aire y no gases de combustién, esto
provoca que el fluido estudiado no tenga las mismas
propiedades fisico-quimicas que el calculo tedrico; el no
tener en cuenta efectos de turbulencia en el calculo
tedrico también afecta en que los resultados se alejen del
valor teérico; otro factor a tener en cuenta es que el
empuje calculado por el software tiene en cuenta un
promedio de velocidades sobre el &rea de salida y en las
zonas cercanas a la superficie de las paredes de la tobera
se presenta un fendmeno conocido como condicion de no
deslizamiento, donde la velocidad sobre las paredes es
cero 0 muy cercana a cero, mientras que en el célculo
tedrico se calcula con la velocidad méxima, la cual es la
velocidad obtenida sobre el eje axial de la tobera, por lo
cual esto influye también en la diferencia entre los
resultados de la simulacion y los resultados obtenidos
mediante el método teorico.

Se realizaron también los célculos para el aire en
condicion de gas ideal donde la desviacién promedio de
los resultados respecto de la simulacién oscilo el 12%,
teniendo en cuenta que en la simulacion se establecié aire
como gas ideal como fluido de trabajo, estos resultados
fueron mas cercanos a los calculos numéricos, sin
embargo para este caso se deben tener en cuenta también
factores como el no tener en cuenta efectos de la
turbulencia en el célculo tedrico. Afiadido a esto se debe
tener en cuenta que para este calculo tedrico se tiene en
cuenta también la velocidad sobre el eje neutro, mientras
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en la simulacidn se aprecian los resultados del calculo del
empuje mediante el promedio de velocidades sobre el
area de salida de la tobera.

En la Gréfica 4jError! No se encuentra el origen de la
referencia. se visualizan las curvas de empuje teérico y
el empuje calculado en la simulacion. La curva de empuje
tiene la misma tendencia que la curva de presiéon vs
tiempo. Analizando el comportamiento de la curva
obtenida de los datos de la simulacion se puede observar
que tiene la misma tendencia que las curvas teoricas,
posee valores mas bajos por los efectos provocados al
tomar la velocidad del eje neutro de la tobera y por la
diferencia en el flujo mésico calculado, lo que acrecentd
la diferencia entre los datos calculados.

EMPUIJE VS TIEMPO
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Grafica 4. Empuje vs Tiempo, para el modelo tedrico y
computacional ASTRA-1. Fuente: Elaboracién propia.

Otra curva importante para analizar el comportamiento
del propelente es la curva de la tasa de quemado contra
presion, esta curva representa la velocidad con que se
consume el propelente al aumentar la presion en la
camara de combustion. Esta curva tiene una pendiente
fuerte entre presiones de 700 a 1000 [psi], mientras la
pendiente entre 1000 y 1250 [psi] disminuye. Este
comportamiento de una pendiente menos pronunciada se
conoce como meseta y es una estabilizacion del
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comportamiento de avance de superficie de combustible,
esto ocurre por la incidencia directa de la presién en la
velocidad de consumo de combustible. Para el cohete
ASTRA-1 la velocidad méxima de avance de superficie
fue de 19,26 [mm/s] y se registré en una presion de
1241,32 [psi].

Tasa de quemado vs Presion

20
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1300,0

Grafica 5. Tasa de quemado contra presion en la
Camara de combustion. Fuente: Elaboracién propia.
iError! No se encuentra el origen de la referencia.

4 Conclusiones

Se pudo corroborar mediante la validacion de los
resultados del estudio realizado por Hunter que la
construccién del modelo computacional tuvo un
acercamiento  aceptable, utilizando modelos de
turbulencia de media complejidad como lo son los
sistemas RANS de dos ecuaciones. El hecho de realizar
la simulacion con aire frio estandar y aplicar modelos de
gas ideal y flujo compresible permitié que este paso se
llevara a cabo de forma admisible. Por otra parte,
mediante el estudio de independencia de malla se observd
que el aumentar la densidad de malla en la zona de
estudio critica obtuvo resultados mas cercanos a los del
estudio de Hunter, disminuyendo cerca de un 2% la
diferencia de los datos obtenidos.

El realizar la simulacién bidimensional como
tridimensional permitié consolidar los resultados
obtenidos, esto fijandonos que la diferencia entre la malla
de 200k en 2D y la malla de 200k en 3D con respecto a
los resultados obtenidos por Hunter oscilo el 5,16% para
ambos métodos. Esto demostr6 que para este caso
especifico para obtener valores como presiones,
velocidades, densidades el modelo en 2D es una
alternativa rentable, ya que reduce de manera
significativa el dominio computacional y de la misma
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manera el uso de recursos computacionales, lo que se
puede traducir como tiempo de estudio.

El modelo de avance de superficie de combustion
mediante la configuracidn discreta del estudio transiente
permite una aproximacion admisible de la curva de
empuje contra tiempo de una prueba experimental, esto
teniendo en cuenta los valores de la prueba KDX-002 del
cohete Kappa-DX de Richard Nakka. Es importante
hacer notar que el modelo computacional comenzando
por la delimitacion del dominio y terminando en la
disposicion de las condiciones iniciales y de frontera, asi
como los modelos numéricos, como el utilizar aire como
gas ideal y establecer ecuaciones de equilibrio de energia
arrojaron resultados conformes a lo esperado, esto
teniendo en cuenta ciertas diferencias termodindmicas
influidas a razén de que el fluido real es un gas de
combustion del propelente KNSB y no aire. La
validacion de los resultados de este analisis propicid que
el estudio computacional para obtener la caracterizacién
de la curva de empuje del motor ASTRA-1 se realizara
por este mismo método.

A partir de la caracterizacion de la curva de empuje del
motor ASTRA-1, se logré detallar el proceso de disefio
térmico de un motor cohete, el cual es un proceso
iterativo, que parte de un objetivo el cual en la mayoria
de las ocasiones es llevar una carga (til a determinada
altura. Para la consecucion del objetivo de la
investigacion fue necesario realizar una investigacion
exhaustiva para la elaboracion del modelo
computacional. De esto se puede exaltar el hecho de que
los resultados del proceso mediante la herramienta CFD
fueron afines con una validacion mediante un proceso
netamente tedrico.

5 Recomendaciones

Como recomendaciones para la continuacion del estudio,
disefio y construccion de motores cohete, se sugiere
realizar simulaciones con estructuras de turbulencia méas
elaboradas, asi como el integrar el calculo de la presién
de la cAmara de combustion a raiz del movimiento de
malla dentro del proceso de simulacién numérica, esto
con motivo de no depender de factores teoricos o
experimentales. De la misma manera se recomienda
trabajar y validar modelos computacionales con mallas
mas refinadas y estudiar la influencia de esta en procesos
de flujo compresible.

Como continuacion de la presente investigacion se
propone realizar la validacion experimental de la curva
de empuje del motor ASTRA-1, para este proceso se
necesita del disefio y fabricacion y prueba de multiples
prototipos que permitan establecer datos reales con los
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cuales comparar la cercania de la simulacion con un
proceso real.
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