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CAPITULO 1 INTRODUCCION

CAPITULO 1 “INTRODUCCION”
1.1 Contenido

En este capitulo se dara una breve introduccion de lo que es una onda de choque
y COmMO es que estas pueden presentarse en situaciones cotidianas y las consecuencias de
las mismas. Asi mismo se mostrara y explicara el trabajo previo que se ha realizado para
fines de atenuacion y mitigacion de ondas de choque. Por ultimo se hablara de las
motivaciones y objetivos de esta tesis.

1.2 Ondas de choque

Una onda de choque es una region de discontinuidad muy delgada (del orden de
micrometros) en la cual, propiedades fisicas como la presion, temperatura, densidad y
velocidad sufren un cambio abrupto de un estado delante de la onda de choque a un
segundo estado detras de la onda. Como una onda comun, las ondas de choque llevan
consigo energia y se pueden propagar a través de un medio. Cuando dicha onda se
mueve mas rapido que la velocidad del sonido en un liquido o gas, tenemos una onda de
choque. El fendmeno de onda de choque puede presentarse en diversos escenarios en
nuestra vida cotidiana, por ejemplo al encontrarse en medio de una tormenta eléctrica y
ver un relampago a la distancia e instantes después escuchar y sentir retumbar las
estructuras cercanas a nosotros, estamos experimentando los efectos de una onda de
choque producida por el relampago observado con anterioridad. De igual forma es
importante aclarar que durante la explosion de una bomba o granada el dafio inmediato
producido por la explosién es provocado por la onda de choque que genera dicha
explosién, los dafios secundarios pueden ser provocados por particulas desprendidas del
artefacto que salen disparadas como proyectiles a altas velocidades y de igual forma por
el calor producido al momento de la explosion.

Figura 1.1. Superior izquierda: Relampagos durante una tormenta eléctrica, Richard T. Cole [1]. Superior derecha: Onda de choque
generada por una bala, Andrew Davidhazy [2]. Inferior izquierda: Avién generando una onda de choque por el fendmeno de boom
sonico, Ensign John Gay [3]. Inferior derecho: Onda de choque generada por la explosion de una bomba, Richard Hammond [4].
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Como podemos observar las ondas de choque se pueden presentar de forma repentina y
causar diversos dafios, es por eso que el estudio de mitigacion y atenuacién de ondas de
choque es motivado por los efectos no deseados que éstas pueden provocar al generarse
intencional o accidentalmente.

1.2 Trabajo previo

El estudio y comprension del comportamiento de los flujos compresibles asi
como de los fendmenos asociados a éstos, como las ondas de choque, ha sido un tema
de interés en el gremio de investigadores en la comunidad cientifica alrededor del
mundo desde mediados del siglo XX.

Dentro de los trabajos mas recientes y en los que esta tesis se apoyd para continuar
experimentando nuevas formas de mitigar las ondas de choque, se encuentra el del Dr.
Arnab Chaudhuri et al. [5]. En dicho trabajo el Dr. Chaudhuri priorizo el analisis
geométrico de tres distintos tipos de obstaculos sélidos que coloco de forma alineada e
intercalada en un arreglo matricial priorizando el analisis geométrico de los obstaculos,
variando la seccion transversal de los prismas, utilizando prismas de base cuadrada y
triangular, asi como cilindros, para posteriormente observar los efectos para fines de
atenuacion en la propagacion de la onda de la variacion de los obstaculos. Para ello
utilizd una simulacion bidimensional en la cual se resolvian de forma iterativa las
ecuaciones de flujo compresible de Navier-Stokes.

La simulacién const6 de colocar una onda de choque (numero Mach, M = 1.4) en un
canal bidimensional para que posteriormente se propagara a lo largo de éste en un
medio con condiciones iguales a las del aire atmosférico y finalmente impactara los
obstaculos solidos no deformables.

En la Figura 1.2 se muestran los resultados del experimento del Dr. Chaudhuri, los
primeros cuatro arreglos matriciales de obstaculos son los que fueron colocados de
forma alineada y los ultimos tres son aquellos que fueron colocados de manera
intercalada. Del lado izquierdo de cada uno de los experimentos se muestra la onda
reflejada (RS, por sus siglas en inglés) y del lado derecho se muestra la onda transmitida
(TS, por sus siglas en inglés).

Lo que el Dr. concluyé del trabajo que realizo es que el arreglo no alineado de
triangulos con la base de la figura en direccion de la parte incidente de la onda,
funcionaba mejor que el resto de los arreglos debido a que la onda transmitida no viaja
mas lejos que aquella en el resto de los arreglos, lo cual significaba que tienen menos
velocidad por lo tanto menos energia y para fines de atenuacion, trabaja mejor.

Posteriormente en el afio 2015, la Dra. Veronica Eliasson [6] presento el trabajo en el
cual se propuso un nuevo arreglo donde se colocaron obstaculos con distinta seccion
transversal a lo largo de la curva descrita por la espiral logaritmica (logarithmic spiral)
[7, 8], que en trabajos previos ha demostrado tener la habilidad de minimizar las
reflexiones de la onda asi como focalizar la energia de la onda incidente.
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Figura 1.2. Fotografia schlieren® digital a 500 ps del trabajo realizado por el Dr. Chaudhuri en 2013.

De igual forma en este nuevo trabajo se reprodujo la simulacion realizada por el Dr.
Chaudhuri para comparar los resultados con los obtenidos en el nuevo arreglo. Se
utilizaron los mismos parametros de simulacién, es decir el medio en el cual la onda de
choque se propagd fue aire atmosférico y Ms=1.4.

La conclusion que la Dra. Eliasson obtuvo de dicho trabajo es que la espiral logaritmica
con 15 obstaculos de seccion transversal cuadrada, colocados a lo largo de la curva
funciona mejor para fines de atenuacion y mitigacién de ondas de choque en la
transmision asi como en la reflexién, ya que como se muestra en la Figura 1.4, tanto la
RS como la TS viajan una menor distancia lo que significa que tienen menor energia
gue aquellas del experimento del Dr. Chaudhuri.

! La fotografia schlieren es un proceso 6ptico usado para fotografiar el gradiente de densidad de un fluido
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Figura 1.3. Fotografia schlieren digital a 500 ps del trabajo realizado por la Dra. Eliasson en 2015.

1.3 Motivaciones

Como se comentd con anterioridad, este tipo de trabajos, estd motivado por los
efectos no deseados de explosiones que se pueden presentar en escenarios no deseados
como la explosion de una nave industrial por la presurizacion excesiva de algln reactor
o la explosion de una bomba en un posible ataque terrorista, asi como aquellos que son
propiciados intencionalmente como lo puede ser en las excavaciones en la industria
minera o las demoliciones en el area de ingenieria civil.

Pese a que algunos avances se tienen con la mitigacién y atenuacion de ondas de
choque, el area de oportunidad que un tema de tan complejo analisis brinda es muy
amplia, es por eso que en el presente trabajo se ve como un proyecto al cual se le puede
sacar mucho provecho en un futuro implementando nuevas técnicas y métodos para
lograr dicho fin.

De igual forma se generara un modelo de simulacion numérica, siguiendo los mismos
pardmetros utilizados por la Dra. Eliasson, modificando la superficie de los obstaculos
colocando depresiones para visualizar y entender los efectos que éstas tienen en el flujo
supersonico, la idea es tomada de la teoria de flujo subsénico donde estas depresiones
son utilizadas en las superficies de las pelotas de golf y ropa de corredores, entre
muchas otras, para reducir efectos de arrastre generando turbulencia en el flujo.
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En este punto, es prudente rescatar que trabajo previo del analisis de los efectos de las
depresiones en las superficies de contacto para el caso de flujo supersonico no se tiene
documentado a la fecha.

1.4 Objetivo

La presente tesis tiene como objetivo optimizar y mejorar el trabajo previo de la
Dra. Eliasson para fines de atenuacion de ondas de choque. La seccién transversal
cuadrada (seccion transversal que ha demostrado tener la propiedad de atenuar tanto la
onda choque reflejada como la transmitida, en trabajaos previos) de cada uno de los
trece obstaculos serd modificada colocando depresiones en las cuatro aristas de éstos, a
lo largo de la espiral logaritmica. Esto con el fin de producir mas vdrtices y turbulencia
en el flujo y de esta forma quitarle energia a la onda de choque.

Por otro lado, se comparara el resultado con aquellos reportados en la literatura con
anterioridad para validar el nuevo modelo de atenuacion de ondas de choque.
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CAPITULO 2 “MARCO TEORICO” *
2.1 Contenido

En el capitulo 2 de esta tesis se introduciran los conceptos béasicos de la
mecénica de fluidos asi como las leyes bésicas de conservacion que rigen a dicha rama.
Posteriormente los conceptos de flujo compresible, gas perfecto y ecuacion de estado
seran introducidos para poder abordar el tema de ondas de choque.

2.2 Mecénica de fluidos

La mecanica de fluidos se ocupa del estudio de los fluidos en movimiento
(fluidodindmica) o en reposo (fluidoestatica). Tanto los liquidos como los gases son
considerados fluidos, y el nimero de aplicaciones de la Mecénica de Fluidos es enorme:
respiracion, rios, molinos de viento, tuberias, misiles, icebergs, motores, filtros, chorros
y aspersores, por mencionar algunos. Casi todas las cosas que existen en este planeta o
son un fluido o se mueven inmersas o cerca de un fluido.

Por ser la Mecéanica de Fluidos una rama de la mecanica, dispone de un conjunto de
leyes de conservacién bien documentadas y es posible, por tanto, un tratamiento tedrico
riguroso. Los dos obstaculos mayores para el tratamiento tedrico son la geometria y la
viscosidad. Por lo tanto el andlisis se concentra en placas planas, conductos circulares y
otras geometrias sencillas. También es posible aplicar métodos numéricos a geometrias
arbitrarias como los son los de la Mecéanica de Fluidos Computacional (CFD,
Computational Fluid Dynamics).

El segundo obstaculo para la teoria es la accion de la viscosidad, que puede ser
despreciada solamente en algunos flujos idealizados. En primer lugar, la viscosidad
aumenta la dificultad de las ecuaciones basicas, aunque la aproximacion de capa limite,
hallada por Ludwig Prandtl en (1904), ha simplificado enormemente el analisis de los
flujos viscosos. En segundo lugar, la viscosidad afecta a la estabilidad de todos los
flujos, lo que salvo a velocidades muy pequefias da lugar a un fendmeno desordenado y
aleatorio llamado turbulencia.

2.3 Leyes basicas de la Mecanica de Fluidos

En la Mecénica de Fluidos se siguen unas leyes béasicas que nos permiten
entender mejor los fendmenos asociados a liquidos y gases, estas son conocidas como
las leyes de conservacion y son aquellas que nos dicen que cierta propiedad de un
sistema aislado permanecera constante en el tiempo durante un proceso. Estas leyes
pueden ser aplicadas a voliumenes de control (VC), los cuales son modelos matematicos
para describir fenomenos fisicos.

Las tres leyes fundamentales de conservacion para el analisis de un fluido son:

(1) La ley de conservacion de masa.
(2) La ley de conservacion de la cantidad de movimiento.
(3) La ley de conservacion de energia.

A continuacion se dara una breve introduccion a dichos modelos y como es que se
obtienen.
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2.3.1 Ley de conservacion de masa

El principio de conservacion de masa para un volumen de control se puede
expresar como: la transferencia neta de masa hacia dentro un volumen de control, o
hacia fuera de éste, durante un intervalo At, es igual al cambio neto en la masa total
que esta dentro de ese volumen en el transcurso de At. ES decir:

Masa total Masa total Cambio neto en la
que entraal VC | — | que sale del VC | = | masa que esta dentro 1)
durante At durante At delVC

Fue elegido un volumen de control infinitesimal fijo en un sistema cartesiano (dx, dy,
dz) como el de la Figura 2.1 y fueron utilizadas las relaciones basicas para volumenes de
control. El flujo a través de cada cara del elemento es aproximadamente unidimensional.

Volumen de control

Pudy d; —— = e — [,Ou + 9 (pu dx} dy dz

dx

o ———— ) x

dx

L]

Figura 2.1 Volumen de control infinitesimal fijo en coordenadas cartesianas mostrando los flujos mésicos de entrada y de salida en
las caras perpendiculares al eje x.

La Figura 2.1 muestra unicamente los flujos en las caras izquierda y derecha. Los flujos

en las caras perpendiculares a los ejes y (inferior y superior) y z (anterior y posterior) se

han omitido para mayor claridad en el dibujo. A continuacion se enlistan los seis flujos

en la Tabla 2.1.

Caras Flujo masico de entrada Flujo masico de salida
6 -
X pudy dz [pu + 5 (pw)dx|dy dz
6 -
y pvdy dz [pv + @ (pv)dy|dx dz
6 -
z pwdy dz [pw + 5 (pw)dz|dx dy

Tabla 2.1 Flujos a través de un volumen de control infinitesimal en coordenadas cartesianas.
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Y la ecuacion de la conservacion de masa la podemos escribir como:

&p

=+ % (pu) + % (pv) + % (pw) =0 (2)

La ecuacion numero 2 también es conocida como ecuacion de la continuidad porque no
requiere mas suposicion que la de continuidad de las funciones que dan la densidad y la
velocidad. Esto es, el flujo puede ser estacionario 0 no estacionario, viscoso 0 no
viscoso, compresible o incompresible.

Para flujo compresible estacionario sabemos que todas las propiedades son unicamente
funcién de la posicion ya que no hay variacion de las mismas en el tiempo, entonces la
ecuacion numero 1 se reescribe como:

s P P
5 (ow) + 3 (pv) + 5, (pw) = 0 3)

2.3.2 Ley de conservacion de la cantidad de movimiento

En Mecénica de Fluidos, la segunda ley de Newton se denomina ley de
conservacion de la cantidad de movimiento. Utilizando el mismo volumen de control
elemental de la Figura 2.1, podemos escribir la Tabla 2.2.

Flujo de cantidad de Flujo de cantidad de
Caras e o .
movimiento de entrada movimiento de salida
6 -
X puV dy dz [puV + 5 (puV)dx|dy dz
6 -
y pvV dy dz [va + 3y (pvV)dy|dx dz
5 -
z pwV dy dz [pwV + 5 (pwV)dz|dx dy

Tabla 2.2 Flujos de cantidad de movimiento a través de un volumen de control infinitesimal en coordenadas cartesianas.

Y la ecuacion de la conservacion de cantidad de movimiento podemos escribirla de la
siguiente manera.

av
pg—Vp+V- T =p (4)

Donde:

= g [=]gravedad.

= t;; [=] tensor de esfuerzos viscosos.
* p [=] presion.

» p [=] densidad

= ¥V [=] vector velocidad.

Una hipotesis para simplificar la ecuacion 4 es suponer el flujo no viscoso, entonces
podemos reescribir la ecuacion de la conservacion de cantidad de movimiento como:

dv
pg—Vp=p— ®)
10
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Esta es la ecuacion de Euler para flujos no viscosos.

2.3.3 Ley de conservacion de la energia

La primera ley de la Termodinamica, es conocida como la ley de conservacion
de la energia. Utilizando el mismo elemento diferencial infinitesimal de la Figura 2.1
que se utilizé para analizar las dos leyes anteriores, podemos enlistar para las seis caras
lo mostrado en la Tabla 2.3.

Caras Flujo de calor de entrada Flujo de calor de salida
)

. gy dy dz [qx +o (qx)dx] dy dz
)

y qy dxdz [qy Sy (qy)dy] dx dz
)

z g, dx dy [qz + 5 (qz)dz] dx dy

Tabla 2.3 Flujos de calor a través de un volumen de control infinitesimal en coordenadas cartesianas.

Y la ecuacion de la conservacion de la energia en coordenadas cartesianas se puede
escribir como:

P+ p(V-V) =V (kVT) + (6)

Esta ecuacion es valida para un fluido newtoniano bajo unas condiciones uy generales
de flujo no estacionario, compresible, viscoso y conductor de calor; solo se desprecia la
transferencia de calor por radiacion y las fuentes internas de calor que podrian aparecer
en una reaccién quimica o nuclear

2.4 Flujo compresible

Cuando un fluido se mueve a velocidades comparables a la velocidad del sonido,
las variaciones de densidad se hacen importante y el flujo se denomina compresible.
Dichos flujos son dificiles de obtener en liquidos, pues se necesitan presiones elevadas
generar velocidades sonicas. Sin embargo, en gases es mas sencillo, por tanto, el flujo
compresible de gases es bastante habitual.

Probablemente, los dos efectos mas importantes y distintivos de los flujos compresibles
son (1) el bloqueo, que limita fuertemente el flujo en conductos cuando se dan
condiciones sonicas, y (2) las ondas de choque, que son cambios casi discontinuos en
las propiedades de los flujos supersénicos.

2.4.1 Gas perfecto y ecuacion de estado

Un gas es una acumulacion de particulas (moléculas, atomos, iones, electrones,
etc.) que estan en movimientos aleatorios. Un gas ideal es una sustancia hipotética que
obedece a la relacion:

11
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P = pRT (7)
Donde:

P presion absoluta.
= T temperatura absoluta.
= p [=]densidad.

= R [=] constante del gas.

[=]
[=]

La constante del gas se determina con la relacion R,/M, en donde R, es la constante
universal de los gases y M es la masa molar del gas. De igual forma esta constante
puede ser calculada como:

R=c,—cy (8)
Donde:

»= ¢, [=] calorespecifico a volumen constante.
= ¢, [=]calor especifico a presion constante.

La relacion de calores especificos, y=cy/c,, de un gas perfecto es un parametro
adimensional muy importante en el analisis de los flujos compresibles.

De manera experimental se ha observado que la relacién del gas ideal se aproxima con
buena precisién al comportamiento P-v-T de los gases reales a bajas densidades. A bajas
presiones y altas temperaturas, la densidad de un gas decrece y tal gas se comporta
como gas ideal.

Figura 2.2 El aire se comporta como gas ideal, incluso a
velocidades muy altas. En esta imagen, una bala que viaja
aproximadamente a la velocidad del sonido se abre paso a través de
ambos lados de un globo, formando dos ondas de choque
expansivas.

2.4.2 NUmero Mach

El nimero de Mach es el pardmetro dominante en el analisis de flujos
compresibles, con efectos distintos dependiendo de su magnitud. Matematicamente el
dicho nimero es definido como:

_v
Ma = - 9)
Donde:

Ma [=] numero Mach.

12
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V [=] velocidad local del flujo.
a [=] velocidad del sonido. Y se puede calcular, para un gas ideal como

La siguiente es una clasificacion aproximada para distinguir entre los diferentes rangos
del nimero Mach:

Ma< 0.3 flujo incompresible, donde los efectos de la densidad son
despreciables.

0.3<Ma<0.8 flujo subsonico, donde los efectos de la densidad son
importantes, pero no aparecen ondas de choque.

0.8<Ma<1.2 flujo transénico, donde aparecen por primera vez ondas de
choque que separan regiones subsonicas y supersonicas
dentro del flujo. El vuelo propulsado en régimen
transonico resulta dificil a consecuencia del caracter mixto
del campo fluido.

1.2<Ma<30 flujo supersoénico, donde hay ondas de chogue pero ya no
existen regiones subsoénicas.

3.0 < Ma flujo hipersonico, donde las ondas de choque y otros
cambio que experimenta el flujo son especialmente
fuertes.

Estas cinco categorias de flujo son apropiadas para la aerodindmica externa a alta
velocidad. Para flujos internos (conductos), la cuestion méas importante es simplemente
saber si el flujo es subsonico (Ma < 1) o supersénico (Ma > 1).

2.4.3 Magnitudes de estancamiento y valores criticos en el punto sénico.

Las magnitudes de estancamiento son aquellas en las que se supone que el fluido
es llevado al reposo adiabaticamente y generalmente se denotan con el subindice 0. A
continuacion se dan las relaciones de la velocidad del sonido, temperatura, presion y
densidad con sus respectivas magnitudes de estancamiento.

fo (%)% (%) =1+=Ma? (10) y (11)
B () £ - (%)ﬁ (12) y (13)

Los valores criticos en el punto sonico, al igual que las propiedades de estancamiento
son Utiles en el estudio de flujos compresibles. Estas son cuando el Ma=1.0 y se denotan
mediante un asterisco como superindice. Las relaciones criticas son las siguientes.

K . N
2 (&) L= (H) (14) y (15)
(5_;‘) =2 — = (ﬁ)% (16) y (17)

13
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2.5 Flujo unidimensional

Consideremos el flujo a través de una regiéon unidimensional como el de la
Figura 2.3, el area sombreada puede ser una onda de choque o una regién con adicion de
calor, en cualquiera de los dos casos, las propiedades del flujo cambian en funcion de x
conforme el gas fluye a través de la region. Las propiedades del estado 2 son diferentes
de las propiedades del estado 1. Para calcular estos cambios se deben utilizar las
ecuaciones de conservacion.

S e e iy o T 1y
I I
— |
r1—.-% I._,.f |\
.LJ:—H: 5—--::'3 |
w—'l*"“]r' o R
|

v

Figura 2.3 Volumen de control rectangular para un flujo unidimensional en coordenadas cartesianas.

Entonces las ecuaciones de conservacion para un flujo unidimensional pueden ser
rescritas como:

Ecuacion de la continuidad P1 = P2 (18)

Ecuacion de la conservacion de cantidad de movimiento P+ plu% =p+ p2u§ (19)
ui u3

Ecuacion de la energia hy + e +qg=h,+ - (20)

2.6 Onda de choque normal

Por definicion una onda de choque normal es perpendicular al flujo, como se
muestra en la Figura 2.4

Onda de choque normal

Py Py 2 P

TI TZ > Tl.

Py Py > Py

u, Uy < uy

- X

M, > M, <1
Condiciones dadas delante de Condiciones dadas detras
la onda de choque de la onda de choque

14
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Figura 2.4 Diagrama de onda de choque normal.

Las ondas de choque normales ocurren frecuentemente como parte de muchos campos
de flujos supersdnicos. Como se muestra en la Figura 2.4 la onda de choque es una
region muy delgada.

El flujo es supersonico delante de la onda de choque y subsénico detras de ella. La
presion estatica, la temperatura y la densidad aumentan a través de la onda, mientras que
la velocidad y por lo tanto el numero Mach decrecen.

Suponiendo que todas las condiciones son conocidas delante de la onda de choque y
resolviendo las condiciones detras de la misma, asi mismo considerando que no hay
adicion ni sustraccion de calor del flujo cuando atraviesa la onda de choque, es decir, se
considera un flujo adiabatico, las tres ecuaciones de conservacion y las de gas ideal
(ecuacion de estado y entalpia), son utilizadas para el anélisis de una onda de choque
normal, obteniendo de esta forma un sistema de cinco ecuaciones con cinco incognitas
que puede ser resuelto algebraicamente. Segun los estados de la Figura 2.4, obtenemos
las siguientes relaciones.

a*? = uu, (21)
1
-1
R (23)

27 yME-(y-1)/2

P2 _ui _  (y+OM7

p1 Uz  2+(y+1)M? (24)
o = =1+ (y+1) (M? -1) (25)
T, _hy _ 2+(y—-1)M2

T, hy [1 + y+1) (M3 )H (y+1)M2 ] (26)

Con estas relaciones es posible calcular los valores desconocidos del estado dos detras
de la onda de choque. De la misma forma nos percatamos que para un gas ideal con un y
dado, las propiedades detras de la onda son funcion unicamente del Ma; para flujos
compresibles, por lo tanto, podemos concluir que el nimero Mach es un pardmetro muy
importante en el analisis de este tipo de flujo.
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CAPITULO 3 “CONFIGURACION DE LA SIMULACION?”
3.1 Contenido

En el objetivo de esta tesis se mencion6 que se buscard modificar [6] cambiando
la seccidn transversal de los obstaculos que se encuentran colocados a lo largo de la
espiral logaritmica, esto con el fin de generar més vortices al flujo y de esta forma
quitarle energia y atenuar la onda de choque incidente. Para lograr esto se generara un
modelo de simulacion numérica y se utilizard un solucionador de ecuaciones de flujo
compresible de Navier-Stokes. Se reproducira el caso con mayor eficiencia de [6] y se
generaran otros dos modelos.

3.2 Propuesta de modificacion de las superficies

Tal y como lo mostraron los resultados de [6], el arreglo que mejor trabaja para
fines de atenuacion en la transmisién y reflexion de la onda de choque, es aquel en el
que se colocan obstaculos con seccion transversal cuadrada a lo largo de la espiral
logaritmica, esto se puede observar en el octavo (penultimo) arreglo de la Figura 1.4. El
modelo fisico de una configuracion similar con trece obstaculos puede ser visto en la
Figura 3.1.

Figura 3.1 Modelo fisico de trece obstaculos con seccion transversal cuadrada a lo largo de la espiral logaritmica.

La aproximacion que esta tesis propone a la modificacion de dichos obstaculos es
colocar unas depresiones (orificios) en la superficie de dichos obstaculos, tales como los
gue se usan en las pelotas de golf, asi como en ropa de corredores, alas de aeronaves,
entre muchas otras.

La teoria del funcionamiento de estas depresiones es mostrado en la Figura 3.2, en la
que se muestra que cuando tenemos un flujo subsénico incidente sobre una superficie
lisa se comporta de cierta forma y de una forma distinta a cuando se tienen depresiones
en ésta.

Cuando la superficie es lisa y el flujo incidente tiene contacto con ésta, se provoca una
mayor cantidad de separacion de las lineas de corriente después de tener contacto con la
superficie y no se genera turbulencia alrededor de la misma. En su contraparte cuando
dicho flujo tiene contacto con una superficie con depresiones, éste tiene una menor
separacion entre las lineas de corriente provocando turbulencia en los alrededores.

El andlisis de la Figura 3.2 permite rescatar algo importante de la configuracion con
depresiones, el analisis se hace para flujo subsonico y sin perder de vista el objetivo de
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CAPITULO 3 CONFIGURACION DE LA SIMULACION

este trabajo, debemos recordar que nuestro caso de estudio es para el régimen
supersonico. Es por eso que en una bisqueda minuciosa de trabajos previos publicados
en libros y articulos en revistas cientificas, no se encontr6 ningun analisis de los efectos
que pueden ocasionar estas depresiones en las superficies, para el flujo supersonico.

Gran cantidad de
— separacion

— Menor
_‘_,_:-"'- . s
- separacion
— / Lisa = (o

Figura 3.2 Comportamiento del flujo en contacto con superficies lisas y superficies con depresiones.

La primera aproximacién de modelo que se propuso para realizar el estudio de los
efectos que las depresiones sobre la superficie generan en un flujo supersonico es el que
se muestra en la Figura 3.3, el cual es un modelo generado en un software de disefio
tridimensional, que representa uno de los obstaculos del modelo fisico de la Figura 3.1,
que se tiene actualmente en el laboratorio de la Dra. Veronica Eliasson, en la
Universidad del Sur de California, Los Angeles, California, Estados Unidos de
Norteamérica.

Figura 3.3 Modelo tridimensional de un obstaculo con seccion transversal cuadrada con depresiones en la superficie.

Sin embargo la simulacion que se realizé es una simulacion en dos dimensiones, en la
cual lo que se observa es la seccion transversal de los obstaculos a lo largo de la espiral
logaritmica, lo que nos lleva a la conclusién que el obstaculo de la Figura 3.3 y el que
actualmente se tiene, son iguales. La aproximacion que se hizo para modificar la
superficie de los obstaculos es la que se muestra en la Figura 3.4. Donde se modifica la
seccion transversal de éstos.

Como se menciono, trabajo sobre esto no se tiene reportado adn, es por eso que se
propone remover el 10% del area de contacto de los obstaculos como una primera
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CAPITULO 3 CONFIGURACION DE LA SIMULACION

aproximacion para ambos casos de depresiones. En la figura 3.5 se muestra a detalle la
seccion transversal de uno de los obstaculos de los tres distintos casos a simular en este
trabajo y el efecto esperado para la generacion de vortices debido a las depresiones de
cada uno de ellos.

(@) Unasola depresion

A~ 7

(b) Dos depresiones

Figura 3.4. (a) Obstéculos a lo largo de la espiral logaritmica con una sola depresion en la seccion transversal. (b) Obstaculos a lo
largo de la espiral logaritmica con dos depresiones en la seccion transversal.

£ g L
\_/

7 Y

Figura 3.5 Efecto esperado de las depresiones en la seccion transversal de cada una de las modificaciones de los obstaculos.

3.3 Aproximacion numérica

Se considero un ducto bidimensional para simular la seccion de prueba en un
“shock-tube®”, donde los obstaculos son colocados a lo largo de una espiral logaritmica

2 Shock-tube es un instrumento utilizado para reproducir ondas de chogue en un ambiente controlado.
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CAPITULO 3 CONFIGURACION DE LA SIMULACION

para atenuar la onda de choque normal que los impacta desde el lado izquierdo. Las
paredes superior e inferior son paralelas entre ellas.

La simulacion fue corrida utilizando las ecuaciones bidimensionales de Euler,
conservacion de masa y energia, sin fuerzas de cuerpo. El hecho de no utilizar las
ecuaciones de Navier-Stokes (sin incluir los términos viscosos), es porque en [6] se
demostro que la adicion del término viscoso no tenia ningun efecto significativo en los
resultados de la simulacion para fines de reflexion y transmision de la onda. Al realizar
esto, se optimiza el tiempo de computo empleado en la simulacion. Las ecuaciones son
las que a continuacion se mencionan.

5Q 6E OF

E‘Fa‘f‘@—o

Donde t es el tiempo x e y son las coordenadas. El vector de variables conservativas Q

€s.
p
_ |pu
e

Donde p es la densidad del fluido, u y v denotan la velocidad del flujo en las direcciones
X e y respectivamente y e es la energia total por unidad de volumen. Los vectores de
flujo, E y F, son representados como de la siguiente forma.

E1 _ [ES]_[EY

7] = [l = 2]
Donde [E¢ , F°]T y [EY , FV]T son los flujos convectivos y Viscosos
respectivamente.

pu pv
2
c_|put+p c pvu
E* = puv ’ F== pvi+p
(e +pu (e+p)v
Como se menciond con anterioridad, para fines de nuestra simulaciéon los flujos
viscosos no tienen efecto, es decir, [EY , FY]T =0. Y por lo tanto la ecuacién a
resolver es la siguiente.
6Q+6EC+6FC_0
ot Ox 5y

3.4 Overture

Overture es un codigo libre de simulacion numérica orientado a la resolucion de
ecuaciones diferenciales parciales, utilizando el método de diferencias finitas y volumen
finito en mallados compuestos.

El codigo ofrece una amplia variedad de solucionadores (solvers) dependiendo el tipo
de ecuaciones que quieran ser resueltas. En el presente trabajo se utilizoé el “Composite
Grid Compressible Navier-Stokes (CGCNS)”, solucionador que puede ser utilizado
tanto para resolver las ecuaciones de flujo compresible de Navier-Stokes asi como las
ecuaciones de flujo no viscoso de Euler, en dos dimensiones. Las ecuaciones son

19



CAPITULO 3 CONFIGURACION DE LA SIMULACION

resueltas con un algoritmo de segundo orden del método de Godunov, el cual es un
esquema numerico conservativo, propuesto por S. K. Godunov en 1959, para la
resolucion de ecuaciones diferenciales parciales, es un método de volumen finito.

3.5 Pasos de la simulacion

Para comenzar a correr la simulacién en Overture, es necesario seguir unos
pasos previos a correr el modelo. Primero que nada es prudente resaltar en este punto
que el sistema operativo en el que el software fue corrido fue Linux, el cual es una
plataforma libre. En orden cronoldgico la simulacién debe seguir la siguiente secuencia.

e Obtener la forma que se quiere modelar.

e Generar el archivo del mallado y checar la malla.

o Definir condiciones iniciales y comenzar la simulacion.
e Checar los resultados.

3.5.1 Obtener la forma que se quiere modelar

La modificacion que realizé en los obstaculos es la colocar las depresiones en la
seccidn transversal de cada uno de los trece obstaculos. En la obtencion de la forma que
se quiere modelar, se utiliza un software o programa auxiliar para generar la misma, en
el cual se generaron las coordenadas de cada uno de los obstaculos. En esta simulacion
en particular se generaron ochenta pares de coordenadas.

Empleando las ecuaciones que fueron utilizadas en [6] para la espiral logaritmica, se
lograron obtener los valores para generar la espiral logaritmica asi como los centros de
cada uno de los trece obstaculos que iban a ir colocados a lo largo de la curva.

En la Figura 3.6 se muestra la configuracion y los pardmetros que se usaron para
generar la curva. Donde AB representa la onda incidente moviéndose de izquierda a
derecha con un nimero Mach de la onda (Mach shock, Mg), CO es la linea central, L es
la longitud caracteristica de la espiral y y es el angulo caracteristico. El tamafio de la
espiral logaritmica puede ser controlado por la longitud caracteristica L. AO=R, donde
R = L/cos yx, r es la distancia entre un punto sobre la curva y el centro de éstay 6 es el
angulo formado entre r y la linea central.

Figura 3.6 Parametros de la espiral logaritmica.
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Utilizando coordenadas polares, se puede escribir una ecuacion que represente la espiral
logaritmica de la siguiente manera:

x—0

etanx (27)

cosy

El &ngulo caracteristico y puede ser determinado por las siguientes relaciones:

1

MZ-1 \2
tany = (W)z (28)
Donde:
2 (y-1)MZ+2
B = mmz-o-n (29)
2 1-u? 1
A(MS) = (1 + m—uﬂ ) (1 + 2# + ﬁs) (30)

Los dos valores mas importantes en el manejo de las ecuaciones es el numero Mach y la
relacion de calores especificos y, con estos dos es posible calcular y.

3.5.2 Generar el archivo de mallado y checar la malla

Overture utiliza un método de superposicion de malla para resolver las
simulaciones que se llevan a cabo en él. Primero se genera una malla para delimitar el
dominio del fendbmeno en estudio. La segunda parte es generar la malla que se
superpondra a la del dominio Unicamente en las regiones donde se tengan los objetos
que interactien con el caso de estudio. El ultimo paso es definir el tamafio de esta
segunda malla para ver la interacciéon que tendra con la malla del dominio y remover
mallado innecesario donde no se tenga interaccion entre los objetos y el dominio. Esto
se logra con un programa llamado “Ogen” incluido en la paqueteria de Overture.

Para el tamafio del dominio asi como el tamafio de la malla se utilizaron los valores
reportados en [5] y [6]. En coordenadas cartesianas el tamafio del dominio, en
milimetros, en el eje X es de 550 que van desde la coordenada X, = -200 hasta X, =
350, para el eje Y es de 50.8 que van desde la coordenada Y, = -25.4 hasta Yy, = 25.4. El
tamafo de la segunda malla se aproxima al tamafio de la malla del dominio para evitar
discontinuidad en las iteraciones entre punto y punto de la malla.

De la misma forma un remallado “Adaptive mesh refinement (AMR)”, es utilizado para
redefinir la malla en las regiones cercanas a la onda de choque u otras regiones de flujo
complejo, donde las propiedades del flujo sufren un cambio abrupto. Este remallado
ayuda a optimizar tiempo de coOmputo ya que las regiones donde no se tienen cambios
abruptos en el flujo permanecen con el tamafio inicial a lo largo de la simulacion.

Una vez que se tiene esto se revisa el mallado para verificar que no se tengan regiones
de superposicion en las cuales no hay interaccion entre los objetos y el dominio, lo cual
significaria tiempo innecesario de computo invertido. En la Figura 3.7 se muestra como
quedo el mallado para el caso de esta tesis.
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Figura 3.7 (a) Se muestra el mallado de los trece obstaculos colocados a lo largo de la espiral logaritmica. (b) Detalle la
superposicion de malla de uno de los obstéaculos.

3.5.3 Definir condiciones iniciales y comenzar la simulacion

El Gltimo de los pasos es comenzar a correr la simulacion, para esto se necesita
definir una serie de condiciones iniciales para generar un entorno controlado en el que
se realizara la simulacion. Como primer paso, utilizando la solucién analitica de onda de
choque normal (mostrada en el Capitulo 2 de esta tesis), se definen las condiciones
iniciales tanto delante como detras de la onda (propiedades fisicas como presion,
temperatura, densidad y velocidad). Los valores que se tienen que definir para realizar
el célculo analitico de las condiciones son el numero Mach, la relacion de calores
especificos y la constante universal de los gases ideales. De la misma forma se definen
las propiedades conocidas en la zona de baja presidon (también conocida como presion
delante de la onda de choque, generalmente esta zona se denota con un subindice 1)
como lo son la presion, la temperatura inicial, la velocidad y la densidad.

El fluido que se utiliza para la simulacidn es aire a nivel de mar con una temperatura de
21°C (temperatura promedio que mantiene el laboratorio donde se realizan las pruebas
fisicas). Por lo que las propiedades utilizadas son las siguientes.

Ma = 1.2 T, =294.15 [K]
y=14 u; =0 [m/s]

R = 287.06 [J/kg-K] r = 1.2 [kg/m®]
p1 = 101325 [Pa]

Donde:
Ma  [=] numero Mach.
Y [=] relacidn de calores especificos.
R [=] constante universal de los gases ideales.
p1  [=] presion delante de la onda de choque.

T, [=] temperatura delante de la onda de choque.
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Uy [=] velocidad delante de la onda de choque.
r [=] densidad delante de la onda de choque.

De igual forma se definen las condiciones de frontera, que para fines de esta simulacién
se toma como paredes con deslizamiento. Y por ultimo se define el refinamiento de
malla, en el cual se utilizé un nivel dos en este trabajo®.

Por ultimo se colocaron dos sensores (p1 y p2) delante y detrds de nuestra zona de
obstaculos para recolectar informacién del cambio de las propiedades fisicas del fluido.
En el sistema cartesiano que se utilizd, la localizacion de los sensores fueron: p; (-
100,0) y p2 (150,0).

Una vez definidas todas las condiciones iniciales y las de frontera, se da inicio a la
simulacion.

% Para més informacion acerca de los niveles de refinamiento de malla consultar la pagina de Overture
“http://www.overtureframework.org/”

23



CAPITULO 4 RESULTADOS
CAPITULO 4 “RESULTADOS”

En la Figura 4.1 se muestra una visualizacion computacional de la técnica
schilieren, en la cual se observan los tres casos distintos, 535 s después de que la onda
impacta por primera vez el primer par de obstaculos, y la ubicacién de la onda
transmitida y reflejada.

(Qnda reflejada Onda trans\mitida
1

|

) / |'

7Y

/)

5

Figura 4.1 De arriba abajo: Superficie lisa, Superficie con una depresion y Superficie con dos depresiones. Visualizacion schilieren
tomada en t = 535 ps después de que la onda impacta por primera vez a los obstéaculos.

4.1 Analisis de resultados

En la Figura 4.1 se puede observar que conforme se agregan depresiones a la
seccidn transversal de los obstaculos tanto la onda reflejada como la onda transmitida
viajan una menor distancia, lo que significa que poseen menor velocidad y por lo tanto
menor energia. Una parte de la onda es transmitida a través de los obstaculos, mientras
que el resto es reflejada.

Los espacios entre los obstaculos cambian la direccion de parte de la onda incidente,
desviandolo hacia las paredes del shock tube, es por eso que parte de la energia es
perdida por disipacién y otra parte por los vortices generados. Conforme se fueron
agregando depresiones a los obstaculos, mas vortices fueron generados en la parte
posterior de los obstaculos, lo que disminuye la energia de la onda.

La presion adimensional es una presion que utilizaremos como medida de la eficiencia
en la atenuacion de la onda, para que esta pueda ser comparada con el trabajo previo y
esta definida como:

p, =22t (31)
Donde:
Pn [=] presion adimensional.

p [=] presion dimensional medida por los sensores.

p1 [=] presion baja, presion delante de la onda de choque.
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P2 [=] presion alta, presion detras de la onda de choque.

En la Figura 4.2 se muestra la gréfica de la presion adimensional como funcion del
tiempo medido para ambos sensores. Para todos los casos se tiene un salto de presion
cuando la onda de choque alcanza el sensor.

Supetficie lisa
Supertficie con una depresidon A

Superficie con dos depresiones
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(b) Onda transmitida

Figura 4.2 Grafica de la presion adimensional, p,, en (a) sensor pl (X, y) = (-100,0) y (b) sensor p2 (x, y) = (150,0), como

funcién del tiempo para todos los casos.
Para el caso de la onda reflejada se observa un primer salto que es cuando la onda
reflejada alcanza el sensor después de que la onda incidente impacta por primera vez los
obstaculos, posteriormente, la mayor parte de la onda continua propagandose hasta que
llega a la zona mas profunda del arreglo de la espiral logaritmica (zona de focalizacién),
donde se tiene una segunda reflexién y en la grafica se genera un segundo salto de
mayor magnitud en la presion.
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La sobrepresion promediada en el tiempo asi como el tiempo en que la onda alcanza los
sensores son dos medidas que nos indican la eficiencia de las barreras de obstaculos. La
sobrepresion promediada en el tiempo esta definida como:

P= 52_;11 (32)
Definiendo p, como:
p=al) pdt (33)
Donde:
P [=] sobrepresion promediada en el tiempo
p [=] presion dimensional medida por los sensores.
te [=] tiempo cuando deja de recolectar datos el sensor.
to [=] tiempo cuando comienza a recolectar datos el sensor.
AT  [=] tto.

En la Tabla 4.1 se muestran los resultados de las tres simulaciones, Superficie lisa “SL”,
Superficie con una depresion “SUD” y Superficie con dos depresiones “SDD”. Los
subindices r y t denotan la onda reflejada y onda transmitida respectivamente. En la
tabla los valores de t nos indican el tiempo en el que la onda alcanza los sensores y
comienzan a recolectar datos. Mientras mas grande sean los valores de t y mas pequefios
sean los valores de P, significara que los obstaculos han trabajado de forma mas
eficiente.

Tabla 4.1 Comparacion de la sobrepresion promediada en el tiempo.

Caso P, P, t, [us] t; [us]
SL 1.47 0.45 393 436
SUD 1.48 0.42 396 439
SDD 1.47 0.43 396 439

Posteriormente el impulso también fue calculado para dos intervalos de tiempo distintos
para ambos casos, onda reflejada y onda transmitida, como se muestra en la Tabla 4.2.
El impulso es calculado para el tiempo cuando la onda reflejada alcanza el sensor y solo
la presion que es mayor a la presion inicial antes que la onda alcance al sensor, es la que
se toma en cuenta. Las ondas transmitidas alcanzan en un tiempo mayor, es por eso que
los intervalos que se utilizan para las dos ondas son distintos.

Tabla 4.2 Impulso, I, calculado para la onda reflejada y la onda transmitida para tres intervalos de tiempo distintos. Las unidades
son Pa-s (Pascales por segundo). Los subindices indican en que tiempo en s fue calculado el impulso.

Onda reflejada Onda transmitida
Caso Iss 110 l165 L4 lgo l120
SL 1.22 2.39 3.61 0.69 1.44 2.65
SUD 1.25 2.37 3.64 0.53 1.32 2.43
SDD 1.27 2.40 3.61 0.59 1.31 2.47
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CAPITULO 5 “CONCLUSIONES”

El trabajo presentado en esta tesis se simuld el comportamiento de una onda de
choque normal después de chocar contra un arreglo de obstaculos, que en trabajos
previos mostro la habilidad de reducir los efectos no deseados de las ondas de choque,
disminuyendo su energia. La variacion en la configuracion de la seccion transversal de
los obstaculos colocados a lo largo de una espiral logaritmica, logrd6 mejorar los
resultados obtenidos con anterioridad.

Como primer punto podemos rescatar el hecho de que la onda viaja una menor distancia
para ambos casos, onda transmitida y onda reflejada. De igual forma para la
configuracién de una sola depresion la sobrepresion promediada en el tiempo para la
onda transmitida es mucho menor. Lo mismo ocurre con la segunda configuracion, sin
tener variacion la primera con respecto de la segunda. Para el andlisis de la onda
reflejada se puede concluir que no hay un gran efecto para el analisis de la sobrepresion
promediada en el tiempo, pero de igual forma el retraso en el tiempo que presenta, es un
indicador que este arreglo de depresiones funciona mejor.

Analizando el impulso de la onda transmitida, podemos observar que la configuracién
con una depresion y dos depresiones tienen valores por debajo del caso de la superficie
lisa. El impulso es otro indicador que nos otorga informacion de la eficiencia de los
obstaculos.

Con lo anterior podemos concluir que el los arreglos con depresiones funcionan mejor
que la superficie lisa para fines de atenuacion de la onda transmitida y la reflejada. Por
otra parte a la hora de manufacturar dichos arreglos el uso de material seria un 10%
menor para la elaboracién de la configuracion con depresiones que aquella sin las
mismas.

5.1 Trabajo a futuro

Para validar el modelo, actualmente se estan realizando pruebas en el laboratorio
de ondas de choque “Shock Wave Laboratory” de la Doctora Veronica Eliasson del
departamento de Ingenieria Mecanica y Aeroespacial en la Universidad del Sur de
California en Los Angeles, Estados Unidos de Norte América.

Dicho prototipo fisico cambia las dimensiones de la simulacidn aqui presentada, es por
eso que en un trabajo conjunto con la Dra. Eliasson se estan corriendo una nueva serie
de simulaciones adecuando las dimensiones de la simulacién con las del prototipo
fisico. Esto se realiza ya que la primera aproximacion mediante simulacion numérica
mostrada en este trabajo de tesis mostro tener la habilidad de mitigar la transmision y
reflexion de ondas de choque.
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