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Resumen: El interés por el desarrollo de armas hipersénicas estd aumentando en los dltimos
afios de forma notable. Las principales potencias mundiales han ensayado con éxito misiles
hipersénicos de crucero, que, a diferencia de sus competidores directos (misiles balisticos
o de crucero subsénico), ofrecen maniobrabilidad a velocidades que superan en un factor
de orden 5 la velocidad del sonido. No obstante, ain existen fuertes barreras tecnolégicas
que impiden que estos misiles pueden considerarse una alternativa fiable en el corto plazo.
Las altas cargas térmicas que afectan a la estructura, la formacién de plasma inducido
por intensas ondas de choque que interfiere con la comunicacién, asi como la estabilidad
aerodindmica por la presencia de zonas turbulentas en Orbitas bajas son problemas de gran
envergadura técnica. En este trabajo, calculamos el incremento de la intensidad de la
turbulencia al atravesar una onda de choque en régimen hipersénico, el cual tiene interés
en los tres problemas mencionados. Encontramos que la intensidad y la energia cinética
turbulenta (TKE) de las fluctuaciones se amplifican mas a través del choque que en el
caso con quimica congelada (régimen no hipersoénico). Ademads, el nimero de Reynolds
turbulento también se amplifica a través del choque para niimeros de Mach hipersénicos en
presencia de disociacion y excitacion vibratoria, a diferencia de la atenuacion observada en
el caso con quimica congelada. La presencia de multiples especies quimicas remodela la
curva TKE vs el numero de Mach incidente generando dos médximos que se ajustan bastante
bien a los procesos de disociacion del O, y No. Las condiciones de salto sin perturbaciones
a lo largo del choque se calculan utilizando Combustion Toolbox, un c6digo termoquimico
propio capaz de capturar fendmenos de alta temperatura como disociacion, ionizacion y
recombinacién en mezclas multicomponente, que resultan ser los efectos dominantes en los

choques hipersénicos en aire.
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Figura 1. Trayectorias caracteristicas de misiles de largo alcance: balistico vs hipersénico.
1. Introduccion

Las tecnologias hipersonicas se han investigado durante mas de seis décadas, pero su atencion se ha
visto incrementada en los dltimos afios debido al aumento significativo de las tensiones geopoliticas entre
las principales potencias mundiales [1]. De hecho, el nimero de publicaciones sobre fenomenologia
hipersonica ha aumentado constantemente desde principios de los afios 80 debido a su renovada
relevancia en aplicaciones aeronduticas, astronduticas y militares [2].

El principal interés, desde el punto de vista militar, estd asociado con los misiles de largo alcance,
capaces de recorrer distancias transocednicas. Los misiles de largo alcance que estin actualmente
en servicio son principalmente de tipo balistico. Estos estdn caracterizados por una trayectoria
cuasi-parabdlica, de gran ascenso y descenso como se muestra en la Fig. 1. La principal ventaja es que la
tecnologia base (un cohete multi-etapa cuando son lanzados desde tierra) estd muy afianzada por lo que
tienen una alta fiabilidad. Consecuentemente, los sistemas de defensa también estdn muy desarrollados y
permiten detectar el misil incluso en la etapa de ascenso. No obstante, la trayectoria cuasi-parabdlica es
una simplificacion si nos fijamos en los misiles balisticos actuales, los cuales incluyen maniobrabilidad
aerodinamica (pasiva) y/o impulsiva (activa), lo que hace que sea mucho mas complicado una eventual
interceptacion [3]. Ademads, algunos de estos misiles (Kinjal Kh-47M2, Zircon 3M22; desarrollados en
Rusia) también pueden ser catalogados como hipersénicos en relacién con su velocidad (nimero de
Mach mayor o igual a 5). Sin embargo, la categoria de misil hipersonico suele asociarse a misiles de
trayectoria no balistica y régimen de vuelo de Mach > 5, que vienen a cubrir las carencias de los misiles
balisticos: por un lado, pueden hacer trayectos intercontinentales a mucha menor altitud, lo que retrasa su
deteccion por medios terrestres (ver Fig. 1) y, por otro lado, presentan una mayor maniobrabilidad [4].
Los misiles hipersénicos pueden englobarse en dos grandes categorias: vehiculos de planeo hipersénico
y vehiculos autopropulsados que respiran aire.

Los misiles de planeo hipersénico estin basados en tecnologia consolidada y su efectividad
estd relativamente comprobada. La mayor dificultad reside en la maniobrabilidad y el control. Los
misiles hipersonicos autopropulsados, ademaés, involucran un motor (tipicamente un estato-reactor de
combustion supersonica o scramjet) que ha de operar en condiciones muy exigentes de forma sostenida.

A diferencia del motor cohete, que obliga a la aeronave a cargar con el oxigeno (70 % del peso de la
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mezcla reactiva), el scramjet aprovecha el oxigeno del aire, haciéndolo mucho més ligero. Por contra,
es mucho mas complicado de operar y solo funciona a partir de determinadas velocidades supersénicas,
por lo que necesita de una primera etapa o ha de ser lanzado por un vehiculo supersénico. El carécter
hipersonico (Mach > 5) y por tanto supersonico (Mach > 1) de estos misiles conlleva irremediablemente
la aparicion de ondas de choque sobre el fuselaje de la aeronave. Las ondas de choque son frentes
de compresion que aumentan la temperatura, la densidad y la presion del gas, tipicamente en una
relacién que va con el nimero de Mach normal al frente de onda al cuadrado. Ademds de la onda de
choque de morro—una onda de choque oblicua formada en la parte mds frontal de la aeronave—se
generan mas ondas secundarias en funcion de la morfologia de la aeronave. Para el caso de vehiculos
planeadores, como ocurre con la reentrada de transbordadores espaciales como el Shuttle, la onda de
choque de morro dicta las condiciones aerotérmicas del aire que envuelve la aeronave. Teniendo en
cuenta que la presion y la temperatura pueden aumentar en varios Ordenes de magnitud a través del
choque, la prediccion de las propiedades del flujo tras la onda de choque es fundamental para el disefio
aerodinamico del fuselaje, pues este ha de soportar cargas térmicas muy elevadas, aumentadas a su vez
por la friccioén del flujo de aire con la aeronave en la capa limite. Por ello, la aeronave es equipada
con sistemas de proteccion térmica (TPS, por sus siglas en inglés) [5]. En condiciones de reentrada, el
numero de Reynolds que caracteriza el flujo de aire alrededor de la aeronave, y por tanto las propiedades
aerodinamicas, es relativamente bajo debido a la baja densidad del aire exterior, lo que provoca que el
flujo sea principalmente laminar y la turbulencia juegue un papel secundario. El papel de la turbulencia
crece, sin embargo, a medida que la aeronave disminuye de altitud y la densidad del aire aumenta [6].
Los misiles hipersonicos planeadores requieren una densidad minima de aire para sustentarse
mientras avanzan a gran velocidad. De igual forma, los misiles autopropulsados por scramjet demandan
oxigeno—y por tanto aire—para la combustion. A medida que la altitud disminuye—y este es el
objetivo de los misiles hipersonicos: una trayectoria de crucero de baja altitud a gran velocidad—Ia
densidad aumenta y con ello crece el nimero de Reynolds asociado al flujo que envuelve la aeronave,
incrementando la intensidad de la turbulencia generada, por ejemplo, en la capa limite del fuselaje. Junto
con la turbulencia inducida por la interaccién del aire con la aeronave podemos encontrar la turbulencia
atmosférica, como se muestra en la Fig. 2. Si bien la turbulencia es generalmente un fendémeno no
deseado en el vuelo de una aeronave, especialmente porque afecta a la maniobrabilidad y el control de
esta, puede presentar efectos positivos como, por ejemplo, mejorar el mezclado del combustible con
el aire en la cdmara de combustion. Esto es de gran importancia porque, en condiciones supersonicas
dentro de la cdmara de combustion, el combustible y el aire tienen que mezclarse a nivel microscopico
para poder reaccionar, y el tiempo de residencia es del orden del milisegundo [7]. Las ondas de choque
también se ven afectadas por la turbulencia, deforméndose y adaptandose a las propiedades cambiantes
del flujo turbulento. Paralelamente, las ondas también pueden modificar la turbulencia y promover la
ignicion de la capa de mezcla [8]. Cuando las ondas de choque aparecen en condiciones hipersonicas,
la intensa compresion conduce al gas a altas temperaturas que pueden activar fendmenos termoquimicos
complejos, como la excitacion vibracional, la disociacién, la excitacion electronica y la ionizacién. Por
tanto, las ondas de choque tienen dos efectos positivos para el scramjet: aumentan la turbulencia, que
favorece el mezclado y las reacciones en la cimara de combustién, y fomenta la disociacién del oxigeno

molecular, que disminuye el tiempo de ignicion.
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Mach de vuelo > 5) equipado con un motor scramjet en la parte inferior de la aeronave.

La interaccion de los choques hipersonicos con la turbulencia en el aire se aborda en este trabajo
utilizando un anélisis de interaccion lineal (LIA, por sus siglas en inglés). Suponiendo que la turbulencia
se compone de pequehas fluctuaciones de vorticidad y que las perturbaciones aguas abajo se pueden
separar, utilizando la descomposicion de Kovaznay, en modos independientes de vorticidad, entropia y
sonido, se utiliza el LIA para calcular la amplitud de los modos de perturbacién posteriores al choque,
siguiendo los trabajos pioneros de Ribner [9]. El analisis exige la linealizacion de la curva Rankine-
Hugoniot (RH), previamente calculada con Combustion Toolbox [10]. Este cddigo termoquimico incluye
rutinas para resolver con precision procesos que implican fuertes cambios en la presién dindmica, como
detonaciones en estado estacionario y ondas de choque que implican transformaciones en la estructura
molecular del gas (ver DESEi+d 2022-214 para més detalles sobre otras capacidades de Combustion
Toolbox). Aqui, a diferencia de nuestro trabajo anterior [11] que abord6 gases diatomicos simétricos
de una sola especie, la curva de RH no se puede expresar analiticamente en términos de parametros
fundamentales, como las temperaturas caracteristicas de rotacion, vibracién o disociacién. No obstante,
el enfoque actual se beneficia de la inclusion de efectos mas complejos, como la recombinacién en gases
de mualtiples especies y la ionizacion, lo que aumenta el rango de aplicacion de la teoria a los nimeros
de Mach mas alla de 10. Ademds de las suposiciones en el estindar LIA, la incorporacién de efectos
termoquimicos requiere que el tamafio caracteristico de la corrugacion del choque sea mucho mayor que
el grosor de la regiéon termoquimica en no-equilibrio detrds del mismo. Se espera que la precision de
esta aproximacion en los sistemas hipersonicos practicos mejore a medida que aumenta el nimero de
Mach de vuelo, ya que la temperatura detras del choque aumenta con el nimero de Mach, y también
cuando la altitud disminuye, pues aumenta la densidad. Ambas condiciones promueven las colisiones

intermoleculares y por tanto el tiempo para alcanzar el equilibrio termoquimico es mas corto.
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2. Propiedades del aire detras de la onda de choque

Considérese primero el problema de una onda de choque normal, no perturbada, en una corriente de
aire fria, no viscosa e irrotacional. La densidad, la presion, la velocidad del flujo y la entalpia previas
al choque se indican en el marco de referencia del choque, respectivamente, como pq, p1, uy, hy. Las
variables de flujo correspondientes en el gas posterior al choque se indican como ps, pa, us y he. Las

relaciones RH correspondientes son

2 A 1 42 2
@:leul(l—ﬂ) y 214t 1—(ﬂ> , (1)
P1 D1 P2 hy 2 hy P2

habiendo hecho uso de la ecuacién de la continuidad, que dicta que el flujo masico por unidad de drea

de la onda de choque no varia, p;u; = pouy. NOtese que para una onda de choque oblicua, las relaciones
son las mismas si u; y us hacen referencia a la componente normal de la velocidad medida desde el
choque. Estas ecuaciones se complementan con las ecuaciones de estado de gas ideal p = pR,T', donde
R, es la constante de gas de la mezcla de gases, y la funcion de estado correspondiente para la entalpia,
que depende de la temperatura y de las propiedades de la mezcla. Téngase en cuenta que la entalpia se
reduce a h = /(v —1)p/p para un gas calorificamente perfecto, donde el cociente de calores especificos
es constante (igual a 1,4 para el aire). Esto permite reescribir (1) con pju?/p; = YM? y u?/hy =
(v — 1)M3, para el salto de presiones y entalpia, respectivamente, donde la funcion M; = u;/a; es
el numero de Mach delante de la onda de choque y a; es la velocidad del sonido aguas arriba. Sin
embargo, la hipétesis de gas calorificamente perfecto no se puede mantener en condiciones hipersénicas.
En nuestro caso, h(7") se modela con el uso de la base de datos de la NASA mediante los polinomios
NASA9 [12], que tienen un rango de hasta 20.000 K, aunque este limite puede variar con la especie
quimica. Para resolver las propiedades del flujo detras de la onda de choque hacemos uso de Combustion
Toolbox, que implementa la anterior base de datos citada. Esto es, conocido el estado del flujo libre
(temperatura, presion y velocidad relativa a la onda de choque), las propiedades detras de la onda quedan
determinadas por la condicién de equilibrio termoquimico.

La Fig. 3 (a) muestra la curva de Rankine-Hugoniot (RH) que relaciona el salto de presiones con
respecto a la inversa del salto de densidades a través de una onda de choque. Los cdlculos se han realizado
con aire en condiciones estindar aguas arriba de la onda (77 = 300 K, p; = 1 atm, y composicién
volumétrica {Ny, Oo, Ar, CO2} = {78,08;20,95;0,9365; 0,0319}). Debido a los efectos endotérmicos, se
ve claramente cdmo la recombinacién y la disociacién aumentan la relaciéon de compresion con respecto
a la de un gas termoquimicamente congelado (linea discontinua), que supone constantes los valores de
R, ~ 287 J/(kg’K)y ¢, = R,/(y—1) =~ 717,5 J/(kg-K). Los resultados se han comparado con el cédigo
Chemical Equilibrium with Applications (CEA) de 1a NASA [13], mostrando una excelente concordancia
en todo el rango de validez. La Fig. 3 (b) muestra el nimero de Mach aguas arriba M, frente al nlimero
de Mach aguas abajo My = uy/as para las mismas condiciones. De manera similar, se observa que, para
nimeros de Mach elevados, el flujo aguas abajo es mucho més subsénico (disminuye M5) lo que tiene
fuertes implicaciones en el acoplamiento de la onda de choque con el entorno del fuselaje. Otro efecto
(no mostrado en las figuras por brevedad) es el cardcter endotérmico de las reacciones de disociacion e
ionizacidn. Por ejemplo, la prediccion de la temperatura detrds de una onda de choque normal con M; =

15 para un gas supuesto calorificamente perfecto es 75 = 13.408 K, lo que resulta inviable para cualquier
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Figura 3. Curvas de RH (a) y nimero de Mach aguas arriba M; como funcién del nimero
de Mach aguas abajo M, (b) para aire con 7} = 300 K, presion p; = 1 atm. Nuimeros
romanos: regiones con las reacciones dominantes.

material de fuselaje. En realidad, los efectos de alta temperatura son principalmente endotérmicos, lo que
provoca que la temperatura tras alcanzar el equilibrio termoquimico sea mucho menor, obteniendo 75 =
7.297 K (reduccion del 45 %) si las condiciones del aire aguas arriba son estdndar (mayor temperatura
que la esperada en la altitud de crucero).

3. Amplificacion de la turbulencia por la onda de choque

Caracterizar la turbulencia del flujo en la aeronave es, en si, un problema de elevada complejidad.
Sirva de ejemplo la capa-limite turbulenta, donde el calentamiento aerodinamico por friccion con las
superficies de la aeronave genera gradientes elevados de temperatura, pudiendo el gas comenzar a sufrir
efectos de no-equilibrio termoquimico de forma local y transitoria. Para reducir el problema al menor
nimero de parametros posible, el flujo turbulento delante de la onda de choque se supondrd homogéneo
e isétropo. Ademads, supondremos que se puede representar mediante una superposicion lineal de ondas
de vorticidad, cuyas amplitudes varian con el médulo del nimero de onda de acuerdo con un espectro
de energia isotropica. La energia cinética turbulenta (TKE por sus siglas en inglés) es una magnitud de
gran interés, pues sirve para predecir, por ejemplo, las condiciones del flujo en la entrada del scramjet, y,
por tanto, como de eficiente puede ser el mezclado tras la inyeccion de combustible. Si bien delante de
la onda de choque el valor de TKE; puede obtenerse facilmente, bajo la suposicién de isotropia, el valor
de TKE; no es trivial. Para obtenerlo, cuantificamos la amplificaciéon de la TKE a través del choque,
definida a través del parametro K de la siguiente forma:

_TKE, _ 1/2(|i ) o
TKE:  1/2(|it )

donde (|@’|*) denota el valor medio de la energia cinética de la perturbacién de velocidad. Al realizar
el andlisis tedrico descrito en Ref.[11], con los detalles omitidos aqui por brevedad, el valor de K se



IX Congreso Nacional de I+D en Defensa y Seguridad, 2022 7

puede expresar como una formula integral. El factor K depende, en ultima instancia, de la relacion
de compresion, el nimero de Mach posterior al choque y un pardmetro no dimensional que representa
la pendiente de la curva de RH, todos ellos calculados con la ayuda de Combustion Toolbox . En el
caso de interés que nos ocupa, tenemos una mezcla de gases compuesta principalmente por Oy y No.
La curva resultante para K se muestra en la linea verde de la Fig. 4. Se ve facilmente que exhibe dos
picos que corresponden con las regiones (II) y (III) de la Fig. 3, respectivamente. La no monotonicidad
de K estéd dictada por el comportamiento de la generacion de vorticidad a través del choque, pues la
componente acustica de la energia cinética es mucho menor. En particular, hay dos efectos principales
que gobiernan el flujo perturbado posterior al choque. A primer orden esté la relaciéon de compresion de
masa, que aumenta considerablemente por los efectos endotérmicos. Esto provoca que, por conservacién
de la velocidad tangencial, aumente la componente transversal de la vorticidad. A segundo orden esté la
pendiente de la curva de RH, que es sensible a los diferentes procesos internos que ocurren dentro de la
regién en no-equilibrio, como puede observarse en el recuadro de la Fig. 4, donde la tasa de cambio de
las fracciones molares con el nimero de Mach anterior al choque, dX;/dM;, estd en fase con K para
las especies principales.

221
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Figura 4. Factor de amplificacion K en funcién de M (linea verde). La linea discontinua
corresponde con la aproximaciéon de gas termoquimicamente congelado. El recuadro
representa la tasa de cambio de las fracciones molares con My, esto es: d.X;/d M.

Obsérvese que la TKE se calcula suponiendo que el espesor de la regién en no-equilibrio es mucho
mds pequefia que la longitud turbulenta caracteristica. Cuando esta suposicion no se cumple, la evolucién
de la turbulencia dentro de la zona en no-equilibrio ha de tenerse en cuenta. A este respecto, Ghosh et al.
[14] encuentran, a través de simulaciones numéricas, que las reacciones quimicas dentro de la region en
no-equilibrio aumentan la produccién de turbulencia en la direccion de propagacion del flujo, al contrario
que el modelo LIA presentado en este trabajo. Otro efecto que merece mayor atencion para regimenes de
Mach muy elevados es la inclusién de segundas (y posteriores) ionizaciones del oxigeno y del nitrégeno
atomico. Para resaltar esta la limitacion, se ha utilizado una linea discontinua al mostrar los calculos
de la TKE en la Fig. 4 para 75 > 20.000 K. Los resultados de este modelo permiten anticipar que los
fenémenos de ionizacion adicionales (descritos en Ref. [15]) conducirédn a picos adicionales de menor

amplitud en la curva de la amplificacion de la energia cinética turbulenta /' vs nimero de Mach M.
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4. Conclusiones

Los efectos endotérmicos de alta temperatura (vibraciéon molecular, disociacién molecular e ioni-

zacion atdmica) modifican considerablemente las propiedades del aire detrds de choques hipersénicos

una vez alcanzado el equilibrio termodindmico. En general, el gas es mucho mds denso, mds lento y

mads frio que en condiciones andlogas que supongan el gas termoquimicamente congelado. Relativo a la

amplificacion de la turbulencia, el andlisis de perturbaciones lineales predice un aumento en la intensidad

de la turbulencia de un choque hipersénico y una mayor duracién de esta. La mayor parte de la energia

turbulenta se almacena en forma de vorticidad para nimeros de Mach elevados.
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