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En este trabajo varias simulaciones de flujos supersonicos (M > 1) e hipersonicos (M > 1),
son construidas utilizando el ejecutable rhoCentralFoam del paquete de herramientas de libre
distribucién que provee openfoamTM [1, 2|. En flujos supersonicos e hipersonicos se requieren es-
quemas numeéricos que permitan capturar discontinuidades (p. ej. ondas de choque, superficies
de contacto), con precision y sin oscilaciones espurias. En métodos caracterizados por su efecti-
vidad en capturar estas discontinuidades, la generacion de los correspondientes flujos numéricos
generalmente involucra el uso de solvers de Riemann (1989). Estos solvers, si bien efectivos, son
de por si complejos y dificiles de implementar en una malla con celdas poliédricas y arbitrario
niamero de caras (Negrqs > 3). Una técnica alternativa que no utiliza solvers de Riemann y que
también provee soluciones con adecuada exactitud y sin oscilaciones utilizando esquemas centra-
les, ha sido propuesta por Kurganov et al. [3, 4]. Esta técnica alternativa ha sido implementada en

openfoamTM y es utilizada con rhoCentralFoam. Las simulaciones a presentar incluyen los flujos
externos sobre cuerpos romos (bidimensionales y axial simétricos) y la combinacion flujo externo-
interno propia de una toma de aire supersonica. Los resultados obtenidos con estas simulaciones
se comparan con los analiticos, numéricos o experimentales producidos por otras fuentes.

1. Introduccion cos aplicando los esquemas centrados de Kurganov et al.
disponibles en el paquete de libre distribucion que ofrece

openFoam e implementados en el ejecutable rhoCentral-
En flujos supersénicos e hipersoénicos, la presencia de fyqm.

discontinuidades materializadas por ondas de choque y
superficies de contacto, hace que se necesiten métodos
de célculo que permitan capturarlas con adecuada pre-
cision y sin inducir oscilaciones carentes de significado
fisico. Entre los métodos aceptados en razén de su efi-
cacia al realizar dichas capturas de manera precisa y sin
oscilaciones espurias, sobresalen los que utilizan solvers
de Riemann. Sin embargo, la implementacion de estos
solvers para generar los flujos numéricos correspondien-
tes, es una tarea de por si compleja y particularmen-
te complicada cuando el mallado se efectiia con celdas
poliédricas que poseen un numero arbitrario de caras.
Existe una técnica alternativa propuesta por Kurganov,
et. al. [3, 4], que prescinde de los solvers de Riemann
y utilizando esquemas centrados, posibilita la obtencion
de soluciones con notable exactitud y sin oscilaciones.
En este trabajo se presentan resultados de simulaciones
numéricas realizadas en flujos supersénicos e hiperséni- Con respecto al caso donde aparecen flujos externos e

Las simulaciones numéricas incluyen dos flujos externos
y una combinacién de flujo externo-interno aplicable al
diseno de una toma de aire supersonica. En todos los ca-
sos se ha supuesto que la composicion quimica del flujo
(aire) permanece congelada a valores atmosféricos estan-
dar y se comporta como un gas caldrico perfecto. Con
respecto a los dos casos de flujos externos, las simula-
ciones son aplicadas al cilindro y a la esfera. Para el
cilindro el rango de nimeros de Mach simulados se ex-
tiende desde My, = 3 hasta M., = 20 y para la esfera
lo hace desde M, = 5 hasta M., = 20. Los resultados
obtenidos con las simulaciones se comparan con valo-
res analiticos, numéricos y experimentales provistos por
otras fuentes. Estas comparaciones se realizan en térmi-
nos del coeficiente de presiéon C, sobre la superficie y la
distancia minima de separacién de la onda al cuerpo.
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internos se analiza una toma de aire supersonica (con
aplicacion a un motor tipo scramjet o sea, supersonic
combustion ramjet), de la cual se conocen datos experi-
mentales aplicables a un régimen de operacién compren-
dido entre Mo, = 3 y M., = 8. Para facilitar la tarea
comparativa, los resultados de las simulaciones se des-
criben en funcién de las mismas variables utilizadas para
la presentacion de los datos experimentales, es decir: la
masa de aire ingerida en condiciones de funcionamien-
to estacionarias, la recuperacion de la presion total y la
distribucién de presiones sobre la rampa principal de la
toma de aire.

2. Ecuaciones de gobierno

Las ecuaciones de conservacion aplicables a flujos en los
cuales no puede prescindirse de la compresibilidad, son
las ecuaciones de Navier-Stokes escritas a continuacion.

1. Ecuacion de continuidad o conservacion de la masa

D)+ V- (pU) =0 1)

ot

2. Ecuacion de conservaciéon del momento (sin consi-
derar fuerzas de campo)
9 (pU)
ot

+ V(pUU) = Vp + Vit (2)
donde p es la densidad, U la velocidad del fluido,
p la presion y T el tensor de tensiones viscosas. Di-
cho tensor de tensiones utilizando la hipétesis de
Boussinesq puede ser escrito como
T = 2udev (D)

(3)

En Eq. 3, u es el coeficiente de viscosidad dina-
mica, D = 1[VU + (VU)"] es el tensor de defor-
= D — : Tr(D)Z es la parte

maciones y dev(D) = D D
desviadora de dicho tensor y Z el tensor unitario.

3. Ecuacién de la energia en términos de la energia
total (E).

I(pE)
ot
En la Eq. 4 la energia total estd dada por:

+V-[U(pE)|+V-q+V-[(pZ-7)U] =0 (4)

1
E=c,+;U0-U (5)

donde e es la energia sensible y U la velocidad de
transporte.

Utilizando la Eq. 5 se puede relacionar a la energia sen-
sible con el flujo de energia total. Resulta

o[-

Una vez determinada la energia sensible (Eq. 6) es po-
sible determinar la temperatura a partir de

(6)

(7)

Como consecuencia del modelo termofisico adoptado la
presion se puede determinar a partir de la ecuacion de
estado de los gases ideales

p=§ (8)

donde ¥ = (RT)~! es la compresibilidad.

Puesto que el aire se comporta como un gas calérico
perfecto C,, C), y v adoptan los siguientes valores:

J

=1004.5 ——
C, =100 5KgK (9)
C —7175L (10)

YT T KgK

7

= 11
T=¢ (11)

Notese que las ecuaciones de gobierno se escriben rete-
niendo los términos viscosos y los asociados al flujo de
calor por conduccion V-q. Esto se hace en razén de que a
la version actual de rhoCentralFoam pueden incorporar-
se efectos viscosos y el transporte de calor (no tan solo
a nivel molecular sino también turbulento), y ambos ser
tenidos en cuenta durante la simulacién. No obstante,
cabe hacer notar que aqui las simulaciones seran efec-
tuadas utilizando la forma euleriana de las ecuaciones
de Navier-Stokes, las cuales no incluyen ni viscosidad,
ni difusividad térmica.

3. Esquemas centrados: RhoCen-

tralFoam

La técnica de Kurganov et al., es un solver computacio-
nal de segundo orden aplicable a la simulacion de flujos
con altas velocidades. Esta construido con esquemas cen-
trados, requiere una discretizacion del dominio compu-
tacional basada en volimenes finitos (V' F') y es muy tutil
para celdas poliédricas con un niimero arbitrario de ca-
ras. Ademas, toda interpolacion con destino a una deter-
minada cara siempre se realiza entre la celda propietaria
y la vecina, de no ser asi el proceso de interpolacion po-
dria llegar a ser excesivamente complejo. Tampoco re-
quiere un mallado estructurado y el nimero de celdas
vecinas puede variar desde una celda a otra.

Como se deduce de la Fig. 1, a cada cara de contacto
entre celdas se le asigna una celda propietaria y una ve-
cina. El vector S¢ es normal a la cara de contacto y esta
dirigido hacia el exterior de la celda propietaria estando
su magnitud determinada por el area de la superficie de
contacto. Todas las variables dependientes y propiedades
termo-fisicas se almacenan en el centroide de las celdas
propietaria y vecina. El vector dpy conecta el centroide
P de la celda propietaria con el centroide N de la celda
vecina y el vector dsn, el centro de la cara de contacto
con el centroide N.

El método de V F permite expresar la forma integral de
la ecuacién diferencial que se desea resolver dentro del



volumen V de cualquier celda. Después, términos con di-
vergencias y gradientes de dicha ecuacion se convierten
en integrales sobre la superficie S de la celda aplicando
formas generalizadas del teorema de Gauss. La integra-
cion requiere flujos sobre las caras de las celdas que son
determinados por interpolacién a partir de valores da-
dos en el centro de la celda. En la seccion siguiente, se
describira el proceso de discretizacion de términos con-
vectivos de un vector ¥ de variables dependientes por
interpolacion desde valores de ¥p en el centro de la cel-
da propietaria hasta valores ¥ ; en las caras de las celdas.

Figura 1: Discretizacion por volimenes finitos

3.1. Discretizacion de términos convec-

tivos

Los términos convectivos en cada una de las ecuaciones
de transporte V- [Upy] = V- [UT], son integrados sobre
el volumen de control y linealizados de la forma

/V V-[UP]dV =) [S;-Uf¥p Y 6,9, (12)
f 7

donde ¢y = Sy - Uy es el flujo volumétrico (volumen
de flujo que atraviesa una cara por unidad de tiempo).
El flujo se divide en dos direcciones una saliente y otra
entrante a la cara de la celda propietaria, de esta forma
para evaluar ¥ ¢ WP se usa el siguiente esquema:

D s => [ads ¥py +(1—a)pr Wy
f f (13)

twp (B — Wyl

En la Eq. 13 fy y f_ denotan direcciones que coinciden
con las de +S; y —S; respectivamente. El primero y
el segundo termino del lado derecho de Eq. 13 son las
evaluaciones de los flujos en las direcciones fy y f—. El
tercer termino es necesario cuando el termino convecti-
vo a evaluar es parte de una derivada substancial (por
€j., % + V - [U(pu;)]). Este termino difusivo adicio-
nal usa un flujo volumétrico wy el cual se determina
teniendo en cuenta la maxima velocidad de propagacion

de cualquier discontinuidad que pudiera existir entre va-
lores interpolados en las direcciones fy y f- [2].

Los flujos volumétricos ¢y, y @y  asociados a las velo-
cidades locales de propagacién pueden ser determinados
de la siguiente forma:

¢, =max(agy | Sy [ +rt, ap— | Sy | +¢5-,0) (14)
oy =max (ag, | Sy | —dp., ar_ [ Sy|—ds,0) (15)

m es la velocidad del sonido lo-

donde af4 =

cal del gas saliente y entrante por la cara de la celda
propietaria. Como se puede ver en Eq. 13 aparece un
factor de ponderaciéon « que determina el grado de up-
winding que se le da al esquema. Si se hace o = 1/2,
el esquema resulta ser centrado debido a que las con-
tribuciones de fy y f- son ponderadas de igual forma.
Por otro lado, si el coeficiente se determina de acuer-

Pr
do con o = ——t— el esquema resulta ser centrado
(pr—wr_)

con cierto grado de upwinding, en consecuencia a este
tipo de esquemas se les denomina en la bibliografia de
habla inglesa como central-upwind schemes. El termino
asociado al flujo volumétrico difusivo wy se evalia como
se indica a continuacién:

KT [3]

_ amax(@f, ,@r_)
wr { af ot KNP [4] (16)

1—a)(ps, + 05 )

El método propuesto requiere la interpolacién desde los
centros de las celdas vecinas hacia las caras intercelda
de los flujos fy vy f— de las distintas variables involucra-
das (p, T, etc). Para llevar a cabo esta tarea el proce-
dimiento de interpolacion utiliza una funcién limitadora
B(r), donde r corresponde a la relacion entre los gradien-
tes sucesivos de la variable interpolada (con r >0). De
acuerdo a lo mostrado en [5], la funcion limitadora de
van Leer [6] proporciona el mejor compromiso entre una
buena resolucién de las ondas de choque y un campo de
presion libre de oscilaciones. En consecuencia la funcion
limitadora a utilizar es

Br) = (17)

1+7r

Asi, por ejemplo, la interpolacién f. de ¥ puede ser
evaluada segun:

Wi = (1_gf+) lI’p"i_gﬂr\lll\f (18)

donde gy, = B (1 —wy). El coeficiente de ponderacion

wy esta dado por:

_ IS - di
St - dpn|

con los vectores dpn y dgn definidos en la Fig. 1.

wy (19)

3.2. Discretizacion de los gradientes

Los términos gradiente presentes en las ecuaciones de
conservacion son integrados sobre un volumen de con-
trol y discretizados como se indica a continuacion

/VV(z/;)dV:/qudS
~ > Siy
R

(20)



En los términos gradientes, los esquemas de Kurganov
et al. dividen el procedimiento de interpolaciéon en las
direcciones f+ y f— de acuerdo a

Zsf@f = Z [aS; @y, +(1—a)S;®, | (21)
f

!

Las interpolaciones de f+ y f— involucran la funcién
limitadora que fue descrita previamente (Eq. 18).

Es de hacer notar que las derivadas con respecto al tiem-
po son discretizadas utilizando un simple esquema de
Euler explicito, en lugar de otros més elaborados (por
ej., métodos Runge-Kutta de orden superior).

4. Casos de prueba

A continuacién se presentan resultados de simulaciones
efectuadas con velocidades supersonicas e hipersonicas
de la corriente libre, en dos flujos externos (cilindro y
esfera) y en una combinacion de flujo externo-interno
(toma de aire). En todos los casos se comparan resulta-
dos numéricos aqui obtenidos con soluciones analiticas,
datos experimentales y también numeéricos de otras fuen-
tes.

4.1. Flujo supersénico e hipersoénico al

rededor de un cilindro.

La primera simulacion corresponde al flujo alrededor de
un cilindro. La presién de la corriente libre se supone
correspondiente a una altitud de 15240m (50000 ft) es
decir po, = 11.65 KkPa. Las simulaciones han sido rea-
lizadas para los siguientes ntumeros de Mach de la co-
rriente libre Mo, = [3,5,7,10, 15, 20]. Esta secuencia de
nimeros de Mach se obtiene con la variacién de la pre-
sién total de la corriente libre.

La malla se construye con la herramienta blockMesh pro-
vista por openFoam y se utilizan 10 bloques de celdas
hexaedricas con un total de 52650 celdas. En la seccién
de salida del dominio computacional, el flujo alcanza ve-
locidades supersoénicas, por lo tanto se deben imponer
condiciones de contorno del tipo Von Neumann lo cual
implica establecer computacionalmente, la condiciéon de
gradiente nulo sobre todas las variables en dicha seccién.
En la seccion de entrada se imponen los valores de la co-
rriente libre apropiados para cada caso a ser simulado.
Problemas de convergencia numérica limitan el incre-
mento de velocidad a asignar al flujo en la seccion de
entrada (inlet) del dominio computacional. Esto se co-
rrige no pasando bruscamente desde una velocidad muy
baja a otra muy alta, sino haciéndolo paulatinamente
hasta conseguir el valor deseado.

Se usan como criterios de convergencia la proximidad a
cero de la velocidad en el punto de impacto y un anélisis
cualitativo del cambio de entropia a través de la onda
de choque curva ubicada adelante del cuerpo. Se supon-
dra que la solucién converge siempre que la velocidad en
el punto de impacto contintie aproximandose a un valor

nulo y simultaneamente, la variacion de la entropia tien-
da a un valor méaximo. Es decir, maximo As cuando el
choque es normal y disminucién continua de As a me-
dida que el choque se va debilitando hasta convertirse,
eventualmente, en una onda de Mach.

En la 2 se muestran los campos de Mach, presiéon y
entropia obtenidos con la simulacién correspondiente a
My, = 5. De esta figura se observa como la técnica pro-
puesta por Kurganov en conjunto con la utilizacién de
la funcién limitadora de van Leer proporciona una ade-
cuada captura del choque curvo adelante del cuerpo. En
particular en la Fig.2.a se observa como resulta bien de-
finida la linea sénica la cual intercepta al cuerpo apro-
ximadamente a 45.56°. En lo que respecta al campo de
presiones (Fig. 2.b) se observan ciertas oscilaciones, no
obstante como se vera mas adelante, la distribucién de
presiones sobre el cuerpo se predice de manera acepta-
ble (ver Fig.4 ). El campo de entropia mostrado en la
Fig. 2.c presenta un comportamiento correcto, indicati-
vo de que la simulacion del problema produce resultados
fisicamente viables.

a)Mach

b)Presion c)As

Figura 2: Campos de presion, Mach y entropia alrededor
de un cilindro Mo, =5

Debido a que la onda de choque es normal al eje del
cuerpo, es apropiado comparar la presién de impacto ob-
tenida numéricamente con la provista por la teoria del
choque recto Anderson [7]. Los resultados de la compa-
raciéon se pueden observar en la Fig. 3. De dicha figura se
aprecia que los resultados obtenidos describen con una
buena aproximacion a la presiéon en el punto de impacto
encontrandose un error maximo de 0.54 % para M = 20.
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Figura 3: Coeficiente de presion en el punto de impacto
para un cilindro a M, = {3,5,7,10, 15,20}

Finalmente en la Fig. 4 se muestran para cuatro de los
nameros de Mach (M = 5,10, 15,20), comparaciones de
la distribucién de presion sobre la superficie del cilindro,
con la determinada por medio de la teoria newtoniana
8].

My =5 Mo =10

rhoCentralFoam == = = rhoCentralFoam == == =

T.Newtoniana = 14 T. Newtoniana =

My, =20

rhoCentralFoam = = = rhoCentralFoam == = =

T.Newtoniana s T.Newtoniana s

Figura 4: Coeficiente de presion sobre un cilindro a
My ={5,10,15,20}

Observando la Fig. 4 se constata que las predicciones
numeéricas del coeficiente de presion divergen, como era
de esperar, de las calculadas con la teoria newtoniana
a partir de las posiciones sobre la superficie del cilindro
indicadas por los angulos de la Tab. 1.

(M| 67 |
5 | 41.297°
10 | 47.231°
15 | 47.250°
20 | 47.315°

Tabla 1: Angulo para el cual se inicia la divergencia de
los resultados numéricos con respecto a la teoria newto-
niana para M., = {5, 10, 15,20}

Un parametro importante en el analisis de flujos superso-
nicos alrededor de cuerpos romos es la distancia minima
(6) a la cual se ubica la onda por delante del cuerpo. En
la Fig. 5 se muestran resultados de esta distancia norma-
lizados por el radio del cilindro (2); los obtenidos me-
diante las simulaciones numéricas son comparados con
los determinados a partir de la correlacion de Billig [9].
En este caso se determina un error méaximo del 5% co-
rrespondiente a My, = 3.

Correlacion de Billig =—---
RhoCentralFoam ||
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|
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Figura 5: Distancia de la onda al punto de impacto para
un cilindro a M, = {3,5,7,10, 15,20}

4.2. Flujo alrededor de una esfera

En esta seccién se presentan resultados obtenidos con
la simulacion del flujo alrededor de una esfera para
My, = {5,7,10,15,20}. Se mantienen para el flujo de
la corriente libre las mismas condiciones utilizadas en
el caso del cilindro (ps = 11.65kPa). La simetria axial
del problema conlleva a la utilizacién de una porcion ti-
po cuna de una malla originalmente tridimensional y en
los célculos, dicha cuna se identifica por condiciones de
contorno especiales impuesta con el uso de wedge patches

de openfoamTM [10]. En la cuia del dominio compu-
tacional, la malla contiene 84500 celdas. En la seccion de
salida de dicho dominio el flujo vuelve a ser supersoénico,
por lo tanto se impone la condiciéon de gradiente nulo
sobre todas las variables.

La distancia minima de la onda de choque al cuerpo se
compara con los valores que provee la correlacion de Bi-
llig para la esfera, dichos resultados se pueden observar
en la Fig. 6. En este caso, se observa el mayor error a
Mo, = 20 con un valor de 2.89 %.
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Figura 6: Distancia de la onda al punto de impacto para
una esfera a M, = {5,7,10, 15,20}

En las figuras 7a y 7b “Fig. 7 modificar” se muestran
los campos de presion y de ntmeros de Mach para
M., = 20. La presiéon ha sido normalizada por su valor
en la corriente libre. En la Fig. 8 se presenta el cam-
bio que experimenta la entropia del flujo al atravesar la
onda de choque. La presion computada en el punto de
impacto, difiere en 0.42 % del valor analitico que provee
el choque normal.
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Figura 7: Distribucién de presiones y Mach sobre la
esfera para M., = 20
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Figura 8: Cambio de entropia sobre la esfera para M, =
20

La habilidad del ejecutable rhoCentralFoam para captu-
rar la onda de choque y evaluar sus efectos, se manifiesta
en las Fig.9 y Fig. 10 que muestran la variacién del Mach
y de la presion a través de la discontinuidad. Obsérvese
que dicha captura se realiza préacticamente sin inducir
oscilaciones.

20 i
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Figura 9: Variacion del Mach a través de la onda (esfera
Mo, = 20)
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Figura 10: Variacion de la presion a través de la onda
(esfera M, = 20). Noétese quepges la presion de impacto
sobre la superficie de la esfera.

A partir del analisis de los resultados presentados para
el cilindro y la esfera, se puede concluir que el ejecu-
table rhoCentralFoam de openfoamT permite simular
adecuadamente el estado estacionario del flujo externo
frontal que se induce sobre cuerpos romos cuando una
corriente supersonica incide sobre los mismos.

4.3 Toma de aire

Se sabe que las prestaciones de la propulsién tipo Scram-
jet dependen del caudal masico y de la calidad del flujo
(esta ultima expresada en términos de recuperacion de la
presion total y uniformidad), que la toma de aire puede
proporcionar. Las tomas de aire para vehiculos hiper-
sonicos se disenan con una combinacién de compresion
externa e interna. Pueden contar con una o més ram-
pas de compresion externa, pero como se ilustra en la
Fig. 11 las ondas de choque oblicuas generadas por es-
tas rampas pueden o no interceptarse donde comienza
la cubierta superior (en la literatura inglesa denomina-
da cowl). Cuando la intercepcion de las ondas de choque
externas ocurre en el borde de la cubierta superior, se
dice que la toma de aire estda operando en la condicién
de diseno critica u 6ptima. La desviaciéon por la cubierta
superior del flujo incidente induce una onda de choque
que impacta sobre la superficie inferior y se refleja. A
su vez, el choque reflejado desde la superficie inferior
impacta sobre la cubierta superior y vuelve a reflejarse.
Este proceso de impactos y reflejos entre las superficies
inferior y superior de la toma de aire continiia hasta arri-
bar a la seccion final y alli, supuestamente, se consiguen
las condiciones de flujo (velocidad, presion y tempera-
tura), requeridas por la aplicacién para la cual ha sido
disenada la toma de aire.

Como se muestra en la Fig. 11, en una toma de aire
supersonica se pueden distinguir tres estados de funcio-
namiento:

1. Sub-critico - Mo, < My

2. Critico u 6ptimo (en cuanto hace a la captura de
la cantidad de aire) — My, = My

3. Super-critico My, > My

critica u optima - - -
sub-critica -
super-critica

- choques internos
»

choques externos,

M =E

Figura 11: Toma de aire: esquema de operaciéon

Para cuantificar la eficiencia de una toma de aire exis-
ten diferentes parametros, sin embargo, los més notables
son la relacion de captura de la masa de aire (m.) y la
relacion de presiones totales (I, ) [11]:

A
Mme = 22
Al()()% ( )

PoT
HPO = Pooo (23)

donde A, es el area de captura (Fig. 12), Ajggy €l area
o6ptima de captura, por la presiéon total en la secciéon fi-
nal de la toma y poeo la presion total a la entrada de la
toma de aire. A modo de probar la capacidad de rhoCen-
tralFoam para simular estos tipos de problemas, dicho
solver sera utilizado en la toma de aire mostrada en la
Fig. 12, de la cual se disponen datos experimentales y
resultados de simulaciones numeéricas dados por las refe-
rencias [12, 13]. Notese que la entrada propiamente dicha
(inlet) se continta con una seccién de area constante co-
nocida como isolator, siendo su objetivo compatibilizar
en la seccion de salida las condiciones del flujo con los
requerimientos.

L.=64mm L; =90mm
e

inletiisolator|

choque oblicuo

I h=10mm

\L
z X

! linea de corriente~ 7

Aoy

Acu

6=11°

TN T
X

= 248 mm

Figura 12: Caso de prueba [12, 13]

Condiciones de contorno Se impone el valor de la
presion estatica ps, de la corriente libre y para simu-
lar diferentes ntiimeros de Mach se varia la presion total
Poso- En la secciéon de salida del flujo capturado por la
toma de aire se supone que la velocidad del flujo per-
manece supersonica. Asimismo, en todos los limites ex-
ternos del dominio computacional la condicién de flujo
saliente supersonico es impuesta. Se acepta que el flujo
no es viscoso y evoluciona adiabaticamente. Ademas, el
angulo de ataque para todas las simulaciones es nulo.

4.3.1 Simulacién para M., =4

Para M., = 4, el choque oblicuo generado por la rampa
se ubica por encima del borde de la cubierta superior



(cowl), por lo tanto el funcionamiento de la toma de ai-
re es sub-critico dando lugar a lo que se denomina el
spillage del flujo excedente.

De particular interés en esta simulacion es el resultado
experimental presentado en [12]|, que muestra la distri-
bucion de presiones sobre la superficie inferior de la toma
de aire. En la Fig. 13 se comparan predicciones obteni-
das con rhoCentralFoam y experimentales. La presion se
adimensionaliza respecto de la presion estatica po, de la
corriente libre y la distancia con la altura h de la sec-
cion final del isolator. En general, la concordancia entre
prediccion y experimentos es buena, no obstante, cabe
senialar ciertas diferencias cuando z/h = 20. El subito
incremento de la presion que predice la simulaciéon nu-
mérica, serfa consistente con el arribo de una onda de
choque desde la cubierta superior, pero los datos experi-
mentales denotan la probable existencia de una burbuja
de separacion inducida por el choque incidente sobre la
superficie inferior. Por otra parte, simulaciones presen-
tadas en [13] con modelos turbulentos, muestra que en
situaciones similares los choques inducen burbujas de
separacion y utilizando la distribuciéon de tensiones de
corte sobre la superficie puede localizarse el comienzo de
dichas burbujas. Lo expuesto es una senal de adverten-
cia acerca de la inconveniencia de modelar la simulacién
del flujo en las tomas de aire sin tener en cuenta efectos
viscosos a nivel molecular y turbulento.
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Figura 13: Distribucion de presiones sobre la rampa prin-
cipal M, =4

4.3.2 Simulacion para diferentes ntmeros de
Mach

Se efecttian simulaciones del funcionamiento de la to-
ma de aire para valores del Mach de la corriente M., =
{3, 3.20, 3.25, 4, 5, 6, 7, 8}. Los resultados computados
para la relacién de masas m. (Eq. 22), se comparan con
datos experimentales en la Fig. 14. Se observa una bue-
na concordancia entre las predicciones numéricas y las
mediciones, inclusive cuando para niimeros de Mach de
vuelo inferiores a cuatro se produce la caida de m.. Esta
caida que al principio es suave y luego se hace abrupta,
se interpreta como el cese del funcionamiento de la toma

de aire como tal (intake unstarted). Cuando esto ocurre,
el sistema de choques que deberia formarse dentro de la
toma de aire es expulsado fuera de la misma y el flujo
en el interior de la toma ya no es supersoénico, sino sub-
sonico. Entonces, es factible que la seccion de salida del
isolator se convierta en una garganta (M = 1).

Es de hacer notar que la relaciéon de masas m. depen-
de casi exclusivamente del comportamiento del flujo ex-
terno debido a la presencia de la rampa (Fig. 12). Los
efectos viscosos se potencian a partir de los multiples
choques que impactan y se reflejan entre la cubierta su-
perior y la superficie inferior (rampa + isolator) de la
toma de aire. Por lo tanto, es altamente probable que la
prediccion de m,. concuerde satisfactoriamente con las
mediciones, atun cuando no se tengan en cuenta efectos
viscosos moleculares ni tampoco turbulentos.
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Figura 14: Captura de aire (m.)

En la Fig. 15 se comparan valores del parametro
IT,, (Eq. 23) que predice la simulacién con experimen-
tales. Dicho parametro es representativo de la recupe-
raciéon de la presion total que se consigue en la seccion
final de la toma de aire y es un referente de la calidad
del flujo capturado. Se observan en Fig. 15 importantes
diferencias entre predicciones y experimentos. La recu-
peraciéon de la presion total que se obtiene sin tener en
cuenta efectos viscosos, particularmente turbulentos, no
es realista y evidencia que no se pueden cuantificar las
prestaciones de una toma de aire sin utilizar en la si-
mulaciones las ecuaciones de Navier-Stokes promediadas
para incluir modelos de la turbulencia aplicables a flujos
supersonicos.
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Figura 15: Recuperacion de presion total

5. Conclusiones

Se concluye a partir de los resultados presentados que
el ejecutable rhoCentralFoam, disponible en el paquete
de libre distribucion que ofrece openFoam, permite desa-
rrollar simulaciones numéricas aplicables a flujos super-
sénicos e hipersoénicos en los cuales los efectos viscosos
a nivel molecular y/o turbulento, no son determinantes
del comportamiento del flujo.

Las simulaciones numéricas de flujos externos han si-
do realizadas sobre dos cuerpos romos: el cilindro y la
esfera. Con el cilindro, los nimeros de Mach simula-
dos abarcan el intervalo M[3,.....,20] y con la esfera
Mo [5, .....,20]. Las comparaciones entre predicciones y
mediciones realizadas en términos de la distribucion del
coeficiente de presion (C),) sobre la superficie, han sido
satisfactorias. También lo han sido las comparaciones
entre resultados de las simulaciones y correlaciones em-
piricas de las distancias de separacién minima entre la
onda de choque y el cuerpo. Con referencias a estas dis-
tancias, las diferencia méxima aplicable al cilindro es del
5% y la aplicable a la esfera del 2.9%. La concordan-
cia entre coeficientes C), resultantes de la simulacién y
los calculados mediante la teoria newtoniana es buena,
mientras la hipotesis base de esta teoria (pérdida de la
cantidad de movimiento que posee el flujo en la direc-
cion normal a la superficie), sea el factor preponderante.
En cuanto concierne a la captura de la onda de choque
tanto para el cilindro como para la esfera, el esquema
centrado propuesto por Kurganov et al. e incorporado
en rhoCentralFoam, ha demostrado poseer una adecua-
da capacidad de resolucion sin nivel apreciable de oscila-
ciones. Los campos de entropia calculados muestran que
las leyes de la termodinamica se cumplen.

Con referencia a la simulaciéon de la toma de aire para
M, = 4 se comprueba que, en general, la distribucion de
las presiones sobre la rampa se aproxima bastante bien
a las mediciones, salvo donde se localizan gradientes de
presion adversos capaces de generar burbujas de flujo
separado. Las relaciones de masas m. son computadas

correctamente e inclusive permiten detectar la situacion
conocida como intake unstarting. Esta calidad de los re-
sultados numéricos se fundamenta en que la contribucién
del flujo interno de la toma al calculo de m. es minima,
cotejada con la del flujo externo.

Cuando se analiza la recuperaciéon de la presiéon total en
la seccitén final de la toma de aire, tienen que conside-
rarse tanto el flujo externo como el interno. En el flujo
interno, que abarca desde el borde de la cubierta supe-
rior hasta la seccion de salida, los multiples choques que
impactan sobre la superficie inferior (rampa + isolator),
o la cubierta superior y se reflejan, potencian los efectos
viscosos generando separaciones locales del flujo e incre-
mentando la turbulencia. Este comportamiento del flujo
interno es responsable de fuertes pérdidas en la presion
total y que son mucho mayores que las originadas por
la multiplicidad de choques en un flujo no viscoso. En
consecuencia, toda simulacién que no incluya un mode-
lado de la turbulencia no es realista ya que predecira
una recuperacion de la presiéon total inexistente.

6. Trabajos futuros

Dos son las posibles areas de trabajos futuros. La pri-
mera consistiria en incorporar modelos de turbulencia al
codigo fuente de rhoCentralFoam. El modelo propuesto
por Menter [14] que es un mix entre el k —w de Wilcox
[15], aplicable en cercania de la pared y el k — e tradi-
cional, suficientemente lejos de la pared, seria uno de los
candidatos a ser implementado.

La segunda area consistiria en dotar a rhoCentralFoam
con la posibilidad de considerar al aire como un gas real
en equilibrio quimico. La técnica para determinar las
propiedades termodinédmicas del aire en equilibrio po-
dria basarse en la utilizacion del codigo CEA (Chemical
Equilibrium with Applicatons), que es una versién mas
reciente del codigo originalmente desarrollado por Gor-
don y McBride [16]. En general CEA permite obtener
las propiedades termodinamicas del aire en equilibrio,
si dos de sus propiedades son definidas. Asi, con datos
de la presion y la temperatura, el codigo CEA compu-
ta el equilibrio quimico minimizando la energia libre de
Gibbs.

La alternativa a la utilizacion directa del software CEA
incorporado a rhoCentralFoam, podria ser la prepara-
cion e insercion en el codigo de los datos que relacio-
nen las propiedades termodinadmicas del aire en equili-
brio quimico con otras dos especificamente selecciona-
das, por ejemplo, la temperatura y la presion dentro de
sus respectivos rangos de aplicacion [17, 18]. Ingresando
a esta base de datos mediante funciones de interpolacion
apropiadas, se extraen los valores de todas las variables
necesarias para definir el estado del aire en equilibrio.
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