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Resumen— La coheteria experimental amateur tiene sus
inicios a finales de 1950, donde los aficionados disefian y
realizan ensayos experimentales en estatica de los motores
cohetes, asi como el lanzamiento de cohetes. En el presente
trabajo, se realiza una simulacion numérica 2D del flujo
supersonico en la tobera conica del motor cohete Helios-X de
categoria amateur, con el objetivo de determinar la velocidad
del flujo en términos del nimero de Mach. Se empled el
cddigo ANSYS-Fluent el cual aplica el método de volumen
finito. Se emplearon las ecuaciones gobernantes para el flujo
compresible, para la turbulencia se emple6 el modelo de
turbulencia de Menter y para la variacién de la viscosidad en
funcion de la temperatura la ecuacion de Sutherland. El
dominio computacional se mallé con celdas triangulares en la
seccion de la tobera y celdas cuadrilateras en la seccion de la
atmdsfera. Los resultados obtenidos del perfil de nimero de
Mach muestran que en la seccion de la garganta el flujo es
transonico y en la salida de la tobera el flujo es supersénico y
sub-expansionado alcanzando un valor de Mach 3,0. Se
concluye que en la seccion de la garganta el flujo se
desacelera.

Palabras claves— Coheteria amateur, Desaceleracion del
flujo, Flujo sub-expansionado, Tobera conica.

I. INTRODUCCION

Los aficionados de coheteria experimental vienen
incrementando su participacion con el pasar de los
afios, solo basta navegar en internet para darse
cuenta del nivel que han alcanzado.

La coheteria experimental amateur (CEA) es un
hobby, y tiene sus inicios a finales de 1950, se hizo
popular con la publicacién en 1960 del “Manual de
cohetes para aficionados” [1], y en 1965 de “Una
guia para coheteria amateur” [2]; donde se sientan
las bases fundamentales para los interesados en la
coheteria. Ademas, informacion extensa de la teoria
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sobre cohetes y de propelentes estan reportada en la
literatura [3].

Los aficionados en coheteria, realizan ensayos en
estatica de los motores de cohetes, y de vuelos de
los cohetes, siendo reportados sus experiencias en la
web con fines informativos [4]-[14]. Sus disefios de
las toberas de los motores de cohetes, tienen
diferentes configuraciones geométricas, asi como, el
disefio y dimensiones de los cohetes que portan
tales motores. Ademas, el tipo de propelente sélido
que emplean para la propulsion, son de diversas
formulaciones y de diferentes mezclas de
materiales. Asi como, para los cohetes que emplean
combustible liquido e hibridos.

Paralelamente, en forma general, de casos en
especificos, algunas universidades han presentado
resultados de trabajos de investigacion sobre
cohetes experimentales [15]-[20], donde presentan
el desarrollo del disefio, asi como, los resultados

obtenidos.
De los diferentes motores de cohetes
experimentales reportados en la web, se ha

seleccionado uno en particular para su estudio, el
motor cohete Helios-X, disefiado por Nakka [4].
Donde, el motor cohete Helios-X fue sometido a
prueba en estatica el 13 de marzo de 2017,
posteriormente, acoplado al cohete Z-30, el cual
fue lanzado al espacio el 10 de mayo del mismo
afo.

En la Fig. 1 se muestra el motor cohete Helios-X,
donde la longitud externa de la cémara de
combustién es 324,0 mm y el didmetro interno 29,9
mm. La tobera cdnica convergente-divergente se
muestra en la Fig. 2, siendo la longitud total de
27,9146 mm y la longitud de la seccion recta de la
garganta de 6,0198 mm.
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Figura 1: Motor cohete Helios-X. (a) Esquema. (b) Estructura
del motor cohete [4].
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Figura 2: Geometria y Dimensiones internas de la tobera
conica Helius-X [4]. Las unidades estan dadas en milimetros.

La mezcla del propelente sélido empleada en el
motor cohete, es un compuesto de nitrato de
amonio, aluminio, azufre y cloropreno (A24
ANCP). En la Fig. 3 se muestran las 6 unidades de
cartuchos del propelente utilizado.

Figura 3: Propelente s6lido (A2ACP) [4].

El experimento en estatica del motor cohete
Helios-X se muestra en la Fig. 4, donde se observa
el fogonazo del gas a alta velocidad en direccion
vertical en la salida de la tobera. Los resultados
experimentales de la variacion de la presion
manométrica dentro de la camara de combustion en
funcion del tiempo, se muestran en la Fig. 5.

El posicionamiento y lanzamiento del cohete Z-30
se muestran en la Fig. 6. La altura lograda del
cohete fue de 841 m (2760 ft), medido con un
altimetro de la marca Raven.
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Figura 4: Ensayo experimental en estatica del mo
Helios-X. Fecha: 13 de marzo de 2017 [4].

1200

Ensayo: HXST-3
Fecha: 13/03/2017

—
(=
(=
[=]

800

600

Presion manomeétrica (psi)
=y
=
[==]

3]
=]
=]

0.0
0.0 0,5 1,0 L3 2,0 2,3
Tiempo (s)
Figura 5: Lectura del experimento de la presién manométrica
en la cdmara de combustion del motor cohete Helios-X [4].

Figura 6: (a Platafrma de Inzaiento -30, con
el motor cohete Helios-X instalado. (b) Despegue del cohete
Z-30. Fecha: 10 de mayo de 2017 [4].

De lo antes expuesto, sobre el experimento del
motor cohete Helios-X en campo abierto, se tiene el
objetivo de determinar la velocidad del flujo dentro



y fuera de la tobera en términos del nimero de
Mach, recurriendo a la dinamica de fluidos
computacional (DFC). En la seccion 1l se presenta
el fundamento matematico de las ecuaciones
empleadas; el dominio computacional y las
condiciones de bordes aplicadas, el cddigo
computacional empleado, y se exponen los
resultados. En la seccion Il se exponen las
conclusiones del analisis realizado.

Il. DESARROLLO

A. Fundamento matematico

Las ecuaciones gobernantes aplicadas para flujo
compresible, son: la conservacién de la masa (1),
cantidad de movimiento (2), conservacion de la
energia (3) y de estado (4); en su forma general y en
condicidn estacionaria, se expresan como:

V.(pt) =0 1)
Donde, la densidad es p y el vector velocidad .
V.(puu) = =VP +V.(7) (2)

Donde, se tiene la velocidad u y la presion P.
Ademas, se tiene el tensor de esfuerzo, la cual se
= — —> 2 — -
expresa cCOmo 7 = u [(Vu + vul) — gv.ul], siendo
el tensor unitario 1.

V. (@(pE + P)) = V. (ke VT + (Tepr- 1)) (3)

2
Donde, E = h —§+”7, siendo la entalpia h. La

temperatura T. Ademas, se tiene la conductividad
efectiva k.rr, que esta en funcion de Ila
conductividad térmica turbulenta k;; vy, el tensor de
esfuerzo efectivo Tpf.

6p_i
9P RT (4)

En la ecuacion del gas ideal, se tiene la constante
del gas R, y otros parametros fisicos conocidos que
anteriormente han sido mencionados.

Para flujo compresible, se toman en cuenta las
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relaciones de presiones (5) y de temperaturas (6) en
funcion del nimero de Mach M, y se establecen
como:

Y
PO _ )/—1 2 )/Tl
= (1+5m?) (5)
To_q 4 U D2 (6)
T 2

Donde, P, es la presién total y T, es la
temperatura total.

Para flujo compresible, el parametro dominante es
el nimero de Mach M. Donde, el nimero de Mach
es la relacién de la velocidad del flujo entre la
velocidad del sonido M = u/c. La velocidad del
sonido se expresa como ¢ =./yRT, siendo la
relacion de calor especifico y. Las consideraciones
del nimero de Mach son las siguientes: para flujo
incompresible M < 0,3, flujo subsonico 0,3 < M <
0,8, flujo transénico 0,8<M < 1,2, flujo
supersonico 1,2 < M < 3, flujo hipersénico M > 3.
Y, para el flujo con velocidad soénica, se tiene
M = 1][21].

Para las variaciones de la viscosidad, en el
presente trabajo se toma en cuenta la ley de
Sutherland [21], ya que la viscosidad estd en
funcion de la temperatura, y se expresa como:

3

uo_ 1)5T0+S
=) )
Donde, la viscosidad de referencia es u, =

1,716 kg/(m.s),
To=273,11K y
110,56 K.

Para la turbulencia del flujo, se emplea el modelo
de turbulencia SST k — w de Menter [22], la cual
va acoplada a la ecuacion de cantidad de
movimiento. Cabe sefialar, que este modelo de
turbulencia ha sido validado con datos
experimentales [23].

la temperatura de referencia
la temperatura efectiva S =

B. Procedimiento

El dominio computacional consta de tres partes,
una secciéon de la cdmara de combustion, la secciéon



de la tobera, y una seccion de la atmosfera. El
proposito de tomar en cuenta una seccidn corta para
la simulacién del flujo y no toda la seccion de la
camara de combustion, es para aplicar la carga de
presion y direccionar el flujo, siendo la distancia
7,475 mm. La seccion de la tobera conica tiene una
longitud de 27,9146 mm vy, de la longitud de la
seccion de la atmdsfera 281,0 mm. Una parte del
dominio computacional, donde se ubica la tobera, se
muestra en la Fig. 7, ademas se aplican las
condiciones de borde (C.B.).

C.B.Presion de

C.B.Pared la atmosfera

C.B. ‘AQ

Presion ™~y _ _
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r
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-

Figura 7: Dominio computacional, la cual incluye una seccién
de la cdmara del motor cohete, la tobera cdnica, y una seccion
de la atmosfera.

(a) Dominiomallado

(b) Seccion mallada de la tobera

Figura 8: (a) Dominio computacional mallado con un total de
32675 celdas combinadas. (b) Mallado en la seccion de la
tobera con celdas triangulares.

El dominio computacional mallado se muestra en
la Fig. 8 asi como una ampliacion de la seccion de
la tobera cénica. En la seccién de la tobera se
muestra el refinamiento de la malla en las paredes, y
esto es, por la presencia de los esfuerzos cortantes.
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En la seccién de la camara y de la tobera se aplicd
un mallado con celdas triangulares, y en la seccion
de la atmdsfera un mallado estructurado con celdas
cuadrilateras, para un total de 32675 de celdas
combinadas, quedando compuesto el dominio con
una malla hibrida.

Las condiciones iniciales y de borde se establecen

como:

e En la camara del motor cohete Helios-X, la
presion total absoluta se establece a
6996,11 kPa  (1014,7psi). Y, de |la
temperatura total a 2558 K (2284,85 °C).

e En la atmosfera, la presion se establece a
101,5 kPa (14,7 psi), y de la temperatura a
263,15K (—10°C).

e En el eje de simetria axial, la velocidad del
flujo en la direccidn radial es nula.

e En las paredes consideradas adiabaticas, la
velocidad del flujo son nulas, esto es, por la
presencia de los esfuerzos cortantes.

Donde, los datos de presion y de temperatura han
sido obtenidos por medios experimentales por
Nakka [4]. Cabe sefialar, para la simulacion
numeérica se ha tomado en cuenta la magnitud de
2558 K, considerando que durante la quema de los
granos en la cdAmara durante el experimento, se tiene
la temperatura 5 por ciento menor de 2693 K, esto
es, por la pérdida de calor.

En las simulaciones numéricas, los gases
quemados producto de la combustion del propelente
solido compuesto por nitrato de amonio, aluminio,
azufre y cloropreno, se considera como gas ideal, y
como sustancia aire. Y, como pardmetros, se fija la
relacion de calor especifico y = 1,4, la constante
del gas R =287 J/(kg.K), el calor especifico a
presion constante C, =1006,43 J/(kg.K) y la
conductividad térmica k = 0,0242 W/(m.K).

Para la simulacién del flujo supersonico se emplea
el cddigo ANSYS-Fluent version 12.1, el cual
aplica el método de volumen finito (MVF). En la
configuracion de problemas, en item general: para
el solver, se prefirio por el tipo de analisis basado
en densidad, dominio 2D con simetria axial,
formulacion de la velocidad absoluta y estado
estacionario. En la solucién, en item método de
solucion: se selecciono la formulacién implicita, y
tipo de flujo Roe-FDS. En la discretizacion



espacial: para el gradiente se optdé por el minimo
cuadrado basado en celdas; asi como, para el flujo,
energia cinética turbulenta y la tasa de disipacién
especifica, por First Order Upwin. Seguidamente,
para la solucion de control, se fijo el nimero de
Courant igual a 0,05, manteniendo por defecto los
factores de relajacion. En el monitor residual, para
el criterio de convergencia absoluta, se establecio
un valor fijo de 0,00001, tanto para continuidad,
velocidad, y energia. Se realizaron 136400
iteraciones para obtener la convergencia numerica,
superando el tiempo de calculo de 50 horas.

Para el procesamiento de datos se empled un
equipo con las siguientes caracteristicas: Laptop
marca Siragon, modelo M54R, Intel Core 2 Duo,
dos procesadores de 1,8 GHz, y memoria RAM de 3
GB.

C. Resultados y discusién

El campo de nimero de Mach se muestra en la
Fig. 9. Donde, la onda de choque esta presente fuera
de la tobera, en la atmoésfera, para un flujo
supersonico, por tanto, el flujo esta sub-
expansionado. Ademas, se muestran en diferentes
regiones del dominio variaciones de las magnitudes
del nimero de Mach, tanto para flujo subsénico y
transonico.

O R=————
V — —
/ .

(b)
0.0 0,83 1,66 2,48 331 4,14 4,87

Figura 9: Campo de numero de Mach. (a) Lineas de contorno.
(b) Distribucion de regiones.

En la Fig. 10, se muestra el perfil de la trayectoria
de la curva del nimero de Mach, evaluado a lo
largo de todo el eje x de la simetria axial, tanto para
la seccion de la tobera y de la atmdsfera. Se
muestran las variaciones de las magnitudes, donde
el flujo sale de la tobera a velocidad supersonica,
tres veces a la velocidad del sonido, es decir Mach
3,0, y en la atmdsfera el flujo alcanza un valor
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maximo aproximado a Mach 4,75, para luego de
este valor, aguas abajo, la velocidad del flujo tiende
a oscilar alrededor de Mach 3,0.
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Figura 10: Perfil de nimero de Mach evaluado a lo largo de la
simetria axial, eje x, de la tobera y atmésfera.

Un detalle ampliado de una seccién del dominio,
la seccion de la tobera, se muestra en la Fig. 11. En
la cual se muestra el comportamiento de las lineas
de contornos de nimero de Mach en la seccion de la
longitud recta de la garganta, asi como, en las
secciones convergente y divergente.

En la Fig. 12, se muestra el perfil de la trayectoria
de la curva de nimero de Mach a lo largo de la
simetria axial de la tobera, donde, en la seccion
convergente, el flujo se va acelerando, por tanto, la
magnitud de nimero de Mach se va incrementando,
sin embargo, cuando el flujo se encuentra en la
seccion de la garganta, el flujo se estrangula, y por
tener la garganta una longitud de seccidn recta, el
flujo tiende a lentificar, por lo cual se produce una
desaceleracion del flujo, pero sin oscilaciones.
Luego que el flujo sale de la seccion recta, el flujo
sigue incrementando su velocidad hasta alcanzar un
valor estimado de Mach 3,0 en la salida de la
seccion divergente.

Se observa que la longitud recta de la garganta no
contribuye con la aceleracion del flujo, todo lo
contrario, lentifica el paso del flujo, es decir, lo
desacelera. A pesar de esto, no impide que se
descargue el flujo a la atmosfera a velocidad
supersonica.



Al comparar el tiempo del quemado del propelente
solido y la altura alcanzada del cohete Z-30, se
evidencia que el desplazamiento del cohete fue a
velocidad supersoénica, para la fecha de lanzamiento
el 10 de mayo de 2017 [4].

L (@ Longitud recta =
> - de la garganta -

0,0 0,83 1.66 2,48 331 4,14 4,87

Figura 11: Campo de nimero de Mach en la seccion de la
tobera. (a) Lineas de contorno. (b) Distribucion de regiones.
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Figura 12: Perfil del nimero de Mach evaluado a lo largo de la
simetria axial, eje x de la tobera.

Un estudio realizado por Tolentino et al [24], para
el flujo sobre-expandido en una tobera
experimental, que tiene una longitud de seccion
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recta de la garganta, con diferentes dimensiones y
cargas aplicadas a lo estudiado en el presente
trabajo, presentd en la seccion de la garganta una
desaceleracion del flujo con un comportamiento
oscilatorio, y con presencia de choques oblicuos. Lo
cual corrobora que existe influencia de las
longitudes de secciones rectas de la garganta en la
desaceleracion del flujo en ese tramo.

I11. CONCLUSIONES

De los resultados obtenidos de la simulacion del
flujo supersonico, se tienen las siguientes
conclusiones:

El flujo supersonico en la salida de la tobera
alcanza un valor estimado de Mach 3,0, siendo un
flujo sub-expansionado, con velocidad tres veces a
la del sonido.

En la atmosfera, el flujo alcanza un valor maximo
de Mach 4,75, y aguas abajo para una distancia
prolongada un valor estimado de Mach 3,0.

La longitud de la seccion recta de la garganta
influye en la desaceleracion del flujo, aunque no
impide que el flujo alcance wuna velocidad
supersonica en la salida de la tobera.

En trabajo a futuro, se propone realizar un estudio
para una longitud minima de la seccion recta de la
garganta de la tobera cénica y comparar con los
resultados obtenidos del presente trabajo. Asi como,
simular el flujo para obtener el campo de presion,
temperatura y de la densidad, dentro y fuera de la
tobera.
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