Articulo Cientifico / Scientific Paper

SIoEl)

UNIVERSIDAD POLITECNICA SALESIANA ECUADOR

INGENIUS

Revista de Ciencia y Tecnologia

https://doi.org/10.17163/ings.n25.2021.08
pISSN: 1390-650X / elSSN: 1390-860X

SIMULACION NUMERICA DEL FLUJO
SUBEXPANDIDO EN LA TOBERA CONICA
EXPERIMENTAL HELIOS-X

NUMERICAL SIMULATION OF THE
UNDER-EXPANDED FLOW IN THE
EXPERIMENTAL CONICAL NOZZLE HELIOS-X

San Luis B. Tolentino Masgo'?*, Richard Nakka®, Simén Caraballo*, Jorge Mirez?®

Recibido: 11-03-2020, Revisado: 11-03-2020, Aprobado tras revisiéon: 17-10-2020

Resumen

Estudios numéricos del campo de flujo para toberas
convergentes-divergentes con longitud de garganta,
han reportado fluctuaciones del flujo con ondas de
choque oblicuo en la secciéon de la garganta, para
la condicién de flujo sobre-expandido. Sin embargo,
para otras condiciones del flujo, para un mismo tipo
de tobera, el conocimiento es limitado. En el presente
trabajo, el objetivo es determinar el comportamiento
del flujo en la longitud de garganta y en la divergente,
para una tobera cénica experimental clasificada como
Helios-X, para la condicion de flujo sub-expandido. Se
realizaron simulaciones numéricas 2D del campo de
flujo con el cdédigo ANSYS-Fluent versién 12.1, apli-
cando el modelo RANS. Se emplearon las ecuaciones
gobernantes para el flujo compresible, conservacién
de la masa, cantidad de movimiento, energia y de
estado; asi como, para la turbulencia el modelo SST
k — w de Menter y para la viscosidad en funcién de
la temperatura la ecuacién de Sutherland.

Abstract

Numerical studies of the flow field for convergent-
divergent nozzles with throat length, have reported
fluctuations of the flow with oblique shock waves in
the throat section, for the over-expanded flow condi-
tion. However, for other flow conditions, for the same
type of nozzle, knowledge is limited. In the present
work, the objective is to determine the behavior of
the flow in the throat length and in the divergent, for
an experimental conical nozzle classified as Helios-X,
for the under-expanded flow condition. 2D numeri-
cal simulations of the flow field were performed with
the ANSYS-Fluent version 12.1 code, applying the
RANS model. The governing equations for compress-
ible flow, conservation of mass, momentum, energy,
and state were used; as well as, for turbulence, the
Menter model SST k — w and for the viscosity as a
function of temperature the Sutherland equation.

!Universidad Nacional Experimental Politécnica Antonio José de Sucre, Vice-Rectorado Puerto Ordaz, Venezuela.
2*Grupo de Modelamiento Matematico y Simulacién Numérica, Universidad Nacional de Ingenieria, Lima, Peru.

Autor para correspondencia ®: sanluist@gmail.com.
3Coheteria experimental amateur, Canada.

http://orcid.org/0000-0001-6320-6864,
http://orcid.org/0000-0002-7759-7162

4Departamento de Ingenieria Mecanica, Universidad Nacional Experimental Politécnica Antonio José de Sucre

Vice-Rectorado Puerto Ordaz, Bolivar, Venezuela.

http://orcid.org/0000-0002-0170-2448

SFacultad de Ingenierfa de Petréleo Gas y Petroquimica, Universidad Nacional de Ingenierfa, Lima, Pert.

http://orcid.org/0000-0002-5614-5853

Forma sugerida de citacién: Tolentino Masgo, S. L. B.; Nakka, R.; Caraballo, S. y Mirez, J. (2021). «Simulacién
numérica del flujo subexpandido en la tobera cénica experimental helios-x». INGENIUS. N.° 25, (enero-junio). pp. 81-93.
DOI: https://doi.org/10.17163/ings.n25.2021.08.

81


https://doi.org/10.17163/ings.n25.2021.08
sanluist@gmail.com
http://orcid.org/0000-0001-6320-6864
http://orcid.org/0000-0002-7759-7162
http://orcid.org/0000-0002-0170-2448
http://orcid.org/0000-0002-5614-5853
https://doi.org/10.17163/ings.n25.2021.08

82

INGENIUS N.° 25, enero-junio de 2021

En la seccién de la garganta, adyacente a la pared,
el flujo presenté fluctuaciones, en la simetria axial el
flujo present6 una aceleracién escalonada; en la sec-
cién divergente, el flujo se desacelerd en cierta region,
sin embargo, el flujo sali6 de la tobera a velocidad
supersénica ligeramente mayor de Mach 3. Se con-
cluye que en la secciéon de la longitud de garganta se
presenta un patrén de flujo, asi como, en la seccién
divergente.

Palabras clave: garganta, subex-

pandido, simulacién, tobera

fluctuacién,

In the section of the throat, adjacent to the wall, the
flow presented fluctuations, in the axial symmetry
the flow presented a stepped acceleration; in the di-
vergent section, the flow slowed in a certain region,
however, the flow exited the nozzle at a supersonic
speed slightly greater than Mach 3. It is concluded
that in the throat length section there is a flow pat-
tern, as well as, in the divergent section.

Keywords: Throat, Fluctuation, Under-expanded,
Simulation, Nozzle.
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1. Introduccién

El flujo en toberas de motores de cohetes supersoni-
cos es estudiado de manera recurrente para diferentes
configuraciones geométricas del perfil interno de las
paredes de la tobera. La seccién divergente de la tobera
puede ser de geometria cénica, de campana, parabdlica,
rectangulares, planas, entre otras. Tomar datos expe-
rimentales en un banco de prueba en estéatica del flujo
dentro de la tobera tiene limitaciones, cuando el flujo
de gas estd muy por arriba de la temperatura del am-
biente. Por lo cual, durante el ensayo experimental
registran los datos con instrumentos sensibles a los
cambios de presién, temperatura, vibraciones, en la ca-
mara de combustion, al inicio de la tobera, en las pare-
des, y mediante capturas de imagenes de la region del
flujo que se descarga al ambiente. Cuando el flujo esta
estrangulado en la garganta y basandose a la presion
de la camara de combustién, el flujo puede estar sobre-
expandido, 6ptimamenteexpandido o subexpandido [1].
Senalando que, para un flujo sobreexpandido el choque
se presenta dentro de la tobera y para un flujo subex-
pandido el choque se presenta fuera de ella.

Los datos experimentales obtenidos en la frontera
de la tobera, son utilizados para reproducir el com-
portamiento del campo de flujo dentro de la tobera,
mediante la aplicacion de la dindmica de fluidos com-
putacional (CFD, por sus siglas en inglés) [2,3], el cual
permite cuantificar las magnitudes termodinamicas
en un dominio computacional del campo de flujo que
no es posible obtener por medios experimentales en
campo abierto y laboratorios.

La CFD es una herramienta computacional que
permite obtener soluciones aproximadas de la realidad
del fenémeno fisico, si de manera adecuada se toma
en cuenta la geometria del dominio computacional, el
refinamiento de la malla, el modelo de turbulencia,
el establecimiento de los errores durante la etapa de
iteracién, asi como, otros parametros de control de
variables.

Para flujo compresible estan sustentados y repor-
tados trabajos sobre las ondas de choque y ondas
de expansién de Prandtl-Meyer [4,5], la captura de
imagen de las ondas de choque mediante la técnica
Schlieren [6], la turbulencia [7], la capa limite [8,9], asi
como los modelos de turbulencia [10].

Estudios experimentales en estatica y en dinamica
para toberas convergentes-divergentes con longitud de
garganta han sido reportados con fines de investigacion,
sin embargo, el conocimiento del comportamiento del
régimen del flujo que se presenta dentro de dicha to-
beras con longitud de garganta es practicamente nulo,
ya que escasamente ha sido abordado empleando he-
rramientas computacionales para determinar sus mag-
nitudes termodinamicas.

Un estudio computacional de la simulacién del flujo
sobreexpandido en una tobera cénica con longitud de

garganta y dngulo medio de 11° en la seccién diver-
gente, perteneciente a un motor de cohete sonda para
combustible sélido, clasificado como ULA-1A XP [11],
reporto resultados numéricos de las fluctuaciones de
la velocidad del flujo y de los choques oblicuos que
se presentaron en la seccion de la garganta, en el
rango de velocidad transénica, asi como el compor-
tamiento de la fluctuacién del flujo desde el centro
hacia las paredes de la garganta. Acotando que, previ-
amente, este tipo de tobera fue ensayada en estatica
y en dindmica por el Grupo de Ciencias de la Atmos-
fera y del Espacio (GCAE), de la Universidad de Los
Andes, Venezuela [12-14].

En otro estudio realizado, para un flujo subex-
pandido en una tobera cénica con longitud de garganta
y angulo medio de 15° en la seccion divergente, iden-
tificada como tobera Helios-X [15], que también fue
simulado el campo de flujo, expusieron sus resultados
segin el nimero de Mach, donde, el flujo en la sec-
cién de la garganta presenté desaceleracion. Aunque
aportan un dato fundamental de la velocidad del flujo
de acuerdo con el nimero de Mach, ain queda por
analizar con mayor detalle, el campo de flujo para otros
parametros termodinamicos. Por lo cual, es de interés
que se debe continuar con la investigacién para este
tipo de tobera, para determinar el comportamiento del
campo de densidad, presién, temperatura, velocidad,
asimismo el nimero de Mach, en todo el dominio, y en-
focando con mayor interés en la seccion de la garganta,
que podrian aportar y enriquecer el conocimiento de
la distribucién de los gradientes de los pardametros
termodindmicos.

La tobera Helios-X, disenada por Nakka [16], fue
ensayada en un banco de prueba en estatica y en
dindmica. En la Figura 1 se muestra el registro del en-
sayo en estatica de la tobera acoplada al motor cohete
Helios-X, el cohete en la plataforma de lanzamiento
y el despegue del cohete. Multiples experimentos rea-
lizados por Nakka de toberas en motores de cohetes
para combustible sélido de categoria aficionado, en
estatica y en dindmica, pueden ser obtenidos en su
sitio web [16].

En el presente trabajo se ha propuesto continuar
con la investigacion para el flujo subexpandido en la
tobera Helios-X, reportado en [15], con el fin de de-
terminar el comportamiento del flujo en la seccién de
la garganta y en la divergente. Para lograr el objetivo
propuesto, se simul6 el campo de flujo supersonico y se
obtuvo el campo de presion, nimero de Mach, veloci-
dad, temperatura y densidad. Los resultados muestran,
en la pared, a la entrada de la garganta, una regiéon del
flujo que presenta fluctuacion, por lo cual, en esa regién
el flujo acelera y desacelera, en otras regiones, de la
misma seccion, la velocidad del flujo solo se lentifica.

En la seccién 2 se presentan las ecuaciones em-
pleadas, el dominio computacional 2D y el método de
solucién computacional. En la seccién 3 se exponen los
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resultados obtenidos y las discusiones. En la seccion 4
se exponen las conclusiones del andlisis realizado.

Figura 1. (a) Ensayo experimental en estatica de la to-
bera con longitud de garganta acoplada al motor cohete
Helios-X, marzo 2017. (b) Plataforma de lanzamiento del
cohete Z-30, con el motor cohete Helios-X instalado. (c)
Despegue del cohete Z-30, mayo 2017 [16]

2. Materiales y métodos

2.1. Fundamento matematico

En el presente trabajo, para la simulacién del campo de
flujo compresible, se emplea el modelo de las ecuacio-
nes de Navier-Stokes de niimero de Reynolds promedio
(RANS, por sus siglas en inglés). Las ecuaciones gober-
nantes empleadas son: la ecuacién de la conservaciéon
de la masa (1), cantidad de movimiento (2), conser-
vacién de la energia (3) y de estado (4). En forma
compacta y para un flujo en condiciones estacionarias,
se expresan como:

V- (pui) =0 (1)

Donde, la densidad es p y la velocidad wu.

V- (puuj) = =Vp+ V(T) + V- (—pwiu;)  (2)

Donde, la presién es p; el tensor de tensiones 7 y
las tensiones de Reynolds —pu;u;. Cabe senalar, la
ecuacién (2) estd cerrada, ya que incluye el término
de tensiones de Reynolds.

Ve (ui(pE +p) =V - (keyVT + (Tess i) (3)

Donde, la energia total es F, la temperatura T,
la conductividad térmica efectiva k.yr, y el tensor de
tensiones efectivo 7oy .

p=pRT (4)

Donde, la constante del gas es R.

Para flujo compresible, se toman en cuenta las
relaciones de presiones (5) y de temperaturas (6) en
funciéon del ntimero de Mach el cual es el pardmetro
dominante, y se expresan como:

,
-1 =1
p°=<1+7—M2)7
P 2

(5)

Ty
= (6)
Donde, la presion total es pg, la temperatura total
Ty, la relacién de calores especificos v y el nimero de

Mach, M.

Y1, 5
1+ —M
+ 2

El ntimero de Mach supersénico en la salida de la
tobera para un flujo subexpansionado y sin choque en
la salida de la divergente se determina con la ecuacién
(7); donde A/A* es la relacién de areas de diseno, el
area en la salida de la tobera es A y de la garganta
A*:

o+l
A1 (14255M2\ T
(—2 (7)

RN

Las consideraciones del nimero de Mach son las
siguientes: para flujo incompresible M < 0, 3; flujo
subsoénico 0,3 < M < 0,8; flujo transémnico 0,8 <
M < 1,2; flujo supersénico 1,2 < M < 5; flujo hiper-
sénico M > 5; y para el flujo con velocidad sénica,
se tiene M =1 [5]. Cabe sefialar, White [5] considera
que a partir de un valor mayor de Mach 3 el flujo es
hipersénico, y Anderson [4] a partir de Mach 5.

Para la viscosidad en funcién de la temperatura
(8), de acuerdo con la ley de Sutherland [8], se expresa
como:

n_ (T T+ S (8)
o \Tp T+S

Donde, la viscosidad de referencia es pg =
1,716 kg/(m - s), la temperatura de referencia Ty =
273,11 K y la temperatura efectiva S = 110,56 K.

Para la turbulencia del flujo, se toma en cuenta el
modelo de turbulencia SST k—w de Menter [17], la cual
es resuelta en conjunto con la ecuacién de cantidad de
movimiento. Este modelo de turbulencia contiene dos
ecuaciones, una para la energia cinética especifica k,
y la otra para la tasa de disipacién especifica w, por
lo cual, logra mejorar las respuestas en presencia de
gradientes adversos de presién, y separacion de flujo.

El modelo de turbulencia de Menter [17] ha sido
comparado con otros modelos de turbulencia para dife-
rentes condiciones del flujo compresible con presencia
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de ondas de choque en diferentes equipos experimen-
tales para flujo sobreexpandido y flujo subexpandido,
donde los resultados numéricos para dominios 2D de
geometrias simétricas se superponen sobre los datos
experimentales de presiéon en las paredes de equipos
experimentales, en una tobera [18,19] y en un difusor
transénico [20,21], siendo las formas de las ondas de
choque de los resultados numéricos aproximadamente
similares con las experimentales. Aplicaciones del mo-
delo de turbulencia de Menter sustentan su validez para
diferentes condiciones del régimen del flujo [22-25]. En
dominios 3D, el aporte del analisis fisico es mucho
mayor, incluso para geometrias asimétricas, y cargas
laterales asimétricas en el campo de flujo. Por tanto,
para las condiciones del flujo subexpandido y sin condi-
ciones de cargas laterales asimétricas, el modelo de
turbulencia de Menter es adecuado para la simulacién
2D del flujo subexpandido del presente trabajo.

2.2. Dominio computacional

El esquema de la geometria de la tobera cénica expe-
rimental convergente-divergente con longitud de gar-
ganta, Helios-X [16], se muestra en la Figura 2, y cuyas
dimensiones principales y sus respectivas unidades en
milimetros se muestran en la misma figura. Siendo
longitud de garganta L, = 6,01 mm, didmetro de la
garganta Dy = 5,58 mm, la relacién entre la longitud
de garganta y el didmetro rpp = 1,07, y la relaciéon
de 4reas de disefio A/A* = 5, 206.

i)
{ _ 415

|
X 538 i

1541 mm|_ | 1275 mm

‘ |(x(l1 mm|
Il

27.91 nimn

Figura 2. Geometria de la tobera cénica experimental
Helios—X [16]

El dominio computacional 2D con simetria axial
compuesto por una seccién de la camara de combustion,
la tobera y la atmoésfera, se muestra en la Figura 3.
El propésito de tomar en cuenta una seccién corta de
la cAmara de combustién de 7,47 mm y no toda la
seccién del tubo motor, es para aplicar la carga de
presion y direccionar el flujo hacia la entrada de la
tobera. La longitud de la seccién de la tobera conica
es 27,91 mm y la longitud de la secciéon del ambiente
de la atmosfera 281 mm, respectivamente. Senalando
que, la garganta inicia en la posiciéon z = 8,51 mm y
termina en la posicién x = 14,53 mm, y su longitud
es Ly = 6,01 mm.

-
|
I
C. B. Presion de
la atmosfera
«

C. B. Pared de
la camara
A C. B. Pared

M de la tobera
\

1 C.B.

C.B Simetria axial

Presion de AN
Ly .

entrada r [
X
B — SSDURN RSN VUV NESSD SR

Cémara | Tobera . Atmostera
- il + -

Figura 3. Dominio computacional 2D con simetria axial.
El dominio incluye una seccién de la cdmara de combustion,
la tobera y una seccién de atmosfera

Ademaés, como la tobera tiene una geometria
simétrica de revolucion, un dominio 2D es adecuado,
lo cual contribuye en la reduccién de la cantidad de
celdas de la malla y el tiempo de iteracion durante el
procesamiento de datos computacionales. Ademds, en
la misma figura del dominio se sefialan las referencias
donde se aplican las condiciones de borde (C.B.).

Las condiciones iniciales y de borde se establecieron
como:

En la cdmara del motor cohete Helios-X, la pre-
sién total absoluta se establece 6996, 11 kPa; y
de la temperatura total 2558 K.

En el ambiente de la atmésfera, la presién se es-
tablece 101, 5 kPa, de la temperatura 263,15 K.

En el eje de simetria axial, la velocidad del flujo
en la direccién radial es nula. En las paredes la
velocidad es nula por la condicién de no desliza-
miento.

Las paredes de la seccion de la cAmara de com-
bustién y de la tobera son consideradas adiabati-
cas.

El efecto de la gravedad del flujo dentro de la
tobera no se considera, esto es debido a la alta
velocidad del chorro supersénico en la divergente.
En la atmoésfera, la velocidad del flujo es super-
sonico, por lo cual, para la longitud del dominio
considerado, el efecto de la gravedad es infimo y
es considerado despreciable.

Cabe senalar, los datos de presién y de tempera-
tura en la cdmara del motor cohete que se aplican en
las condiciones de borde del presente trabajo han sido
obtenidos por medios experimentales por Nakka [16],
asi como, los datos del ambiente de la atmésfera re-
gistrados con instrumentos de medicién de presion y
temperatura. Los datos experimentales de la cAmara de
combustién y del ambiente de la atmdsfera aplicados
al dominio 2D, contribuyen para obtener la simulacién
del campo de flujo en todo el dominio, y permiten
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determinar el comportamiento de la presién y tempe-
ratura en la pared de la tobera que no ha sido posible
medir experimentalmente.

Para el presente trabajo, en las simulaciones numéri-
cas para el presente trabajo, los gases quemados pro-
ducto de la combustion del propelente sélido com-
puesto por nitrato de amonio, aluminio, azufre y cloro-
preno (A24 ANCP) [16], se considera como gas ideal,
y como sustancia aire. Como parametros, se fija la
relacién de calor especifico v = 1,4, la constante del
gas R = 287 J/(kg - K), el calor especifico a presién
constante C), = 1006,43 J/(kg- K) y la conductividad
térmica k = 0,0242 W/(m - K).

El dominio computacional mallado se muestra en
la Figura 4 y una ampliacién de la seccién mallada
de la tobera se muestra en la misma figura. El ma-
llado se realizé en la plataforma ANSYS-Meshing y
se discretizo el dominio mediante la interaccién de
ICEM-CFD. Se refin6 la malla del dominio a lo largo
de todas las paredes, por la presencia del esfuerzo cor-
tante en esas regiones. En la seccién de la camara y
de la tobera se aplicé un mallado con celdas triangu-
lares, y en la seccién del ambiente de la atmoésfera un
mallado estructurado con celdas cuadrilateras, para
un total de 32 675 de celdas combinadas. El mallado
del dominio mostrado en la figura corresponde para
un mallado final, luego de haber realizado un estudio
de convergencia numeérica para un refinamiento del
dominio tres veces.

(@)

Figura 4. (a) Dominio computacional mallado con un
total de 32 675 celdas combinadas. (b) Seccién del dominio
mallado de la tobera.

En el estudio de convergencia numérica, el primer
dominio mallado arrojé 30 950 celdas, siendo la celda
de menor dimensién de 4,9 x 107° mm y de mayor
dimensién de 3,37 x 1074 mm en la seccién de la to-
bera, y la mayor dimension de la celda de 3,2 mm se
presenté en la esquina superior derecha en el dominio
de la atmoésfera. El segundo arrojé 32 296, siendo la
celda de menor tamaifio de 4, 7 x 107® mm y la maxima
de 3,31 x 1074 mm, y en el dominio de la atmésfera
la celda maxima de 3,2 mm. El tercero arrojé 32
675 celdas, y con dimensiones de celdas minima de
4,67 x 107° mm y maxima de 3,29 x 10™* mm, y en
la atmésfera la celda de mayor dimensién de 3,2 mm.
Para el primer dominio, el espaciamiento minimo de la

celda en la pared de la tobera, en promedio se obtuvo
y+ = 0,98, para el segundo dominio y* = 0,95 y para
el tercer dominio del mallado final y* = 0, 94.

Para los tres casos, la densidad de la malla es alta
en la tobera y en la region de la atmédsfera donde se
presenta el chorro supersénico conocido como pluma.
Se tomé como punto de control al final de la seccién
divergente, en la simetria axial, para evaluar numéri-
camente el nimero de Mach, por ser una regién critica
por la alta velocidad del flujo, y se obtuvo un error
porcentual de 0,04 % entre el tercer dominio mallado
y el segundo; y ligeramente mayor, de 0,052 % entre el
segundo y el primero; siendo en la salida de la tobera
en la simetria axial del eje X para el tercer dominio
de mallado final y el valor numérico de Mach 3,1.

Para la teoria de flujo cuasiunidimensional con
v = 1,4, y A/A* = 5,206 de disefio de la tobera
Helios-X, y sin choque a la salida de la tobera, se tiene
el valor de Mach 3,217 obtenido con la Ecuacién (7)
(tedrica). Siendo la diferencia de magnitud de nimero
de Mach 0,117 entre el célculo teérico de Mach 3,217
y el cdlculo numérico de Mach 3,1 del tercer dominio
mallado. Por lo cual, es aceptable la magnitud del
resultado de las comparaciones de niimeros de Mach
como validacién numeérica. Para un flujo cuasiunidi-
mensional y subexpandido, el flujo sale de la tobera de
manera uniforme y perpendicular al drea de salida, por
lo cual tiene la misma magnitud en su area de seccién
transversal, mientras que, para el método numérico el
flujo tiene un gradiente de velocidad del nimero de
Mach a la salida de la tobera y su magnitud varia en
su area de seccién transversal.

El dominio mallado que se presenta en la Figura 4
es adecuado y cumple con los criterios satisfactorios
del andlisis de convergencia realizado. Aunque los tres
dominios satisfacen para y™ < 1, se opté por el do-
minio mallado con 32 675 celdas por tener un mayor
refinamiento en las paredes, la cual es empleado en las
simulaciones computacionales.

La calidad de la malla, para celdas bidimensionales,
y el sesgo equidngulo (Qpag), establecen que debe
estar 0 > Qgas > 1, para cualquier celda 2D [26].
Para todo el dominio de la malla final, se obtuvo
QREas = 0,55. Acotando que, el estudio de convergen-
cia numérica se realizé con el modelo de turbulencia
SST k — w de Menter [17] para simular la turbulencia
del flujo.

2.3. Método de solucién computacional

Para la simulacién del flujo, en el cédigo ANSYS-
Fluent 12.1, el cual aplica el método de volumen finito
(MVF), se opté la opcién de andlisis basado en den-
sidad para un fluido compresible, dominio 2D con
simetria axial en el eje x. Para la turbulencia del flujo
se empled el modelo de SST k — w de Menter [17] y
para la viscosidad la ecuacién de Sutherland [8].
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En el método de solucién, se considerd, la formu-
lacion implicita y tipo de flujo Roe-FDS. Para la dis-
cretizacion espacial, el gradiente: Least Squares Cell
based; para el flujo, energia cinética turbulenta y la
tasa de disipacién especifica, la opcién: First Order
Upwin.

En el monitor residual, para el criterio de conver-
gencia absoluta, se establecié un valor fijo de 0,00001,
tanto para continuidad, velocidad, y energia. Se reali-
zaron 136 400 iteraciones en un tiempo cercano a cin-
cuenta horas, para obtener la convergencia numérica
de los resultados finales del campo de flujo, de nimero
de Mach, presion, velocidad, temperatura y densidad.

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

3. Resultados y discusion

En esta seccién se presentan los resultados del campo
de flujo, para la carga aplicada de presién de entrada
de 6996,11 kPa y temperatura de 2558 K, presion
del ambiente en la salida de la tobera 101,5 kPa y
temperatura de 263,15 K.

Las variaciones de las magnitudes de la presiéon
estatica (Figura 5), de nimero de Mach (Figura 6), de
velocidad (Figura 7), de temperatura estatica (Figura
8) y de la densidad (Figura 9), muestran en qué re-
giones del dominio alcanzan valores méximos y min-
imos. Mediante las lineas de contorno se observa de
qué manera se distribuyen en diferentes regiones del
campo de flujo, en la seccién de la tobera asi como en
la seccién de la atmosfera.

El flujo que sale de la tobera esta subexpandido, y
se muestra en la atmdsfera como estan conformadas
las ondas de choque; y esa regién del chorro super-
sénico donde se presentan las ondas, en la literatura
es conocida como pluma.

En la Figura 10 se muestra los perfiles evaluados en
la simetria axial, para la regién del flujo supersénico
que sale de la tobera y descarga en la atmoésfera. Se
muestran las fluctuaciones producto de la onda de
choque, incluso en ciertas regiones la presién cae por
debajo de la presion de la atmésfera, acelerando el
flujo en esa region antes que se presente el choque a
un valor cercano Mach 4,75, y velocidad de 2050 m/s;
mientras que la temperatura cae por debajo de 500 K.
Después del choque, el flujo sigue siendo supersénico
con presencia de fluctuaciones amortiguadas alrede-
dor de Mach 3, velocidad de 1800 m/s y temperatura
de 900 K. Ademas, el comportamiento de las curvas
de presiéon y de densidad muestra una tendencia de
equilibrio.

Se han considerado las lineas de contorno, en la
seccién de la tobera, las cuales aporta mayor infor-

macién en cuanto a la distribucion de los gradientes
de los parametros termodinamicos. En las figuras
ampliadas se ilustra cémo se distribuyen las lineas
de contorno en las secciones convergente, de la gar-
ganta de longitud L, y en la divergente: para la pre-
sién estédtica (Figura 11), para el numero de Mach
(Figura 12), para la velocidad (Figura 13), para la
temperatura estdtica (Figura 14) y para la densidad
en la (Figura 15). Se observa que las lineas de contorno
al inicio de la seccién de la garganta tiene un compor-
tamiento distinto a las lineas de contorno al final de
la misma garganta, asi como, en la parte media.

(a)

(b)

14 1400 2806 4199 5399 6991

Figura 5. Campo de presion estatica (kPa)

0.0 0.97 1.95 2.92

Figura 6. Campo de nimero de Mach

0.0 412 824 1236 1648 2061

Figura 7. Campo de velocidad (m/s)

260 861 1462 2002 2663

3263
e

Figura 8. Campo de temperatura estéatica (K)
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Figura 9. Campo de densidad (kg/m?). ~ 0.0

Figura 12. Lineas de contorno de niimero de Mach del
flujo en la seccién de la tobera
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Figura 13. Lineas de contorno de velocidad (m/s) del
flujo en la seccién de la tobera
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Figura 10. Perfiles evaluados en la simetria axial, en el eje
X, en la regién del ambiente de la atmdsfera. (a) Presién

(b) Ntimero de Mach. (c¢) Velocidad. (d) Temperatura y (e)
Densidad
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Cabe senalar, para el caso de la presion estética, Figura 14. Lineas de contorno de temperatura estatica
se observa que en la parte media de la longitud de (K) del flujo en la seccién de la tobera
garganta, las lineas de contorno tienen una tendencia
a ser perpendicular a las paredes de la garganta, por

lo cual, la magnitud de la presién en la simetria es
similar a la magnitud de la presiéon en la pared. L
/ ]

3.88 5.76 7.64 9.53

/j“—‘\

1400 2806 4199 5599 6991

Figura 15. Lineas de contorno de densidad (kg/m?) del
flujo en la seccién de la tobera

14
Analizando el comportamiento del flujo desde otra

Figura 11. Lineas de contorno de presién estatica (kPa) perspectiva, a través de las trayectorias de las curvas
del flujo en la seccién de la tobera numéricas, se muestra que el cambio brusco de la caida
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de presion estdtica (Figura 16) se presenta en el primer
vértice de la seccién de la garganta. En la seccién me-
dia de la garganta, un tramo de las trayectorias de
los perfiles de presién en la pared y en la simetria
axial es coincidente, lo cual indica que se presenta un
régimen de flujo uniforme, con incidencias en la acele-
racion del flujo. Aguas abajo, a partir de la posicién
x = 22,5 mm, la caida de presién del flujo tiende a
frenar, incrementa ligeramente, después disminuye con
menor intensidad, siendo un tramo de la trayectoria
del perfil con tendencia oscilatoria; en dicho tramo, las
fluctuaciones de presién influyen en el desarrollo de la
aceleracion del flujo, por lo cual, las magnitudes de los
parametros termodindmicos presentan variaciones.

Para el caso del niimero de Mach (Figura 17), se
muestra la desaceleracion de flujo en la seccién de la
garganta, siendo en la parte media de la seccién de la
garganta Mach 1, y en la salida de la garganta mayor
a este valor. Cerca de la salida de la seccién diver-
gente, la velocidad del flujo alcanza un valor mayor de
Mach 3, en la posiciéon x = 22,5 mm, aguas abajo se
presenta una curvatura, y tiende a disminuir el flujo
hasta la salida de la tobera, manteniendo su velocidad
mayor a Mach 3, siendo el flujo supersonico. Desde la
posicién x = 22,5 mm hasta la salida de la tobera, el
comportamiento de la trayectoria de la curva muestra
que se produce una desaceleracion del flujo antes que
salga de la tobera.

En el perfil de velocidad (Figura 18) se observa
cémo se comporta el patrén de velocidad en la simetria
axial, mas no se presenta en la pared por ser nula la
velocidad alli por la condicién de no deslizamiento. En
la parte media de la seccién de la garganta el flujo
tiene una velocidad estimada de 920 m/s; aguas abajo,
se muestra como se comporta un tramo de la trayec-
toria del perfil de la velocidad a partir de la posicién
x = 22,5 mm, con una tendencia de velocidad ligera-
mente mayor de 1800 m/s. También como en el caso
anterior, para el nimero de Mach, la velocidad del
flujo se desacelera antes de salir de la tobera.

Presion estatica (kPa)

b

000

1000+

0.0 5 10 15 20 25 30
Distancia, x (mn)

Figura 16. Perfiles de presién estatica evaluados en la
pared y en el eje X, en la seccién de la tobera
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Figura 17. Perfil de nimero de Mach evaluado en el eje
X, en la seccién de la tobera
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Figura 18. Perfil de velocidad evaluado en el eje X, en la
seccion de la tobera

Asimismo, para los perfiles de temperatura estatica
(Figura 19), se muestra el comportamiento de las
trayectorias en la pared y en la simetria axial. En la
seccion de la garganta se observa que la temperatura
aumenta y disminuye, e influyen los vértices a sufrir
cambios repentinos. En el caso de la seccién divergente,
el incremento de la temperatura en la pared, a un valor
mayor de la temperatura de entrada, es consecuencia
de la friccién del flujo a alta velocidad rozando con
la pared adiabatica, el cual disminuye drasticamente
antes de salir el flujo de la tobera. Mientras que, en
la simetria axial, la temperatura disminuye producto
de la expansion del flujo, y se muestra la fluctuacion
de su magnitud a partir de la posicion = = 22,5 mm.
Y de los perfiles de densidad (Figura 20) muestran
su comportamiento en funcién de la expansién y com-
presion del flujo, en las secciones convergente, de la
garganta y en la divergente.

Los resultados del campo de flujo y de los per-
files que definen la trayectoria de la presién, niimero
de Mach, temperatura, velocidad y densidad, en la
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simetria axial y en la pared de la tobera, son acepta-
bles. Esto se justifica porque la diferencia de magnitud
de nimero de Mach es de 0,117, entre el valor teérico
de Mach 3,217 obtenido con la Ecuacién (7) y el valor
numérico de Mach 3,1 mostrado en la Figura 17, siendo
ambos valores calculados a la salida de la tobera y de
magnitud cercanos entre si.
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Figura 19. Perfiles de temperatura estdtica evaluados en
la pared y en el eje X, en la seccién de la tobera
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Figura 20. Perfiles de densidad evaluados en la pared y
en el eje X, en la seccién de la tobera

Los detalles ampliados de la secciéon de la garganta
muestran el comportamiento de las trayectorias de
los perfiles de presion estética (Figura 21), nimero
de Mach (Figura 22), velocidad (Figura 23), tempe-
ratura estética (Figura 24) y densidad (Figura 25),
para diferentes distancias radiales, evaluadas desde la
simetria axial hacia la pared. La longitud de garganta
inicia en la posicion x = 8,51 mm y termina en la
posiciéon x = 14,53 mm. Los perfiles muestran el com-
portamiento de la regién del flujo en el primer vértice,
al inicio de la longitud de garganta, a lo largo de la
longitud de garganta, asi como, cuando el flujo ingresa
al inicio de la seccion divergente.

Para el caso de nimero de Mach (Figura 22) y la
velocidad (Figura 23), para la regién del flujo adya-
cente a la pared de la seccién de la garganta, el flujo se
acelera, desacelera y vuelve acelerar; mientras que, en
la simetria axial, el flujo se acelera, desacelera y vuelve
a acelerar al ingresar a la seccién divergente; y esto
es consecuencia de las variaciones de presién estatica
que se presentan desde el inicio de la seccién de la gar-
ganta hasta el final de dicha seccién (ver Figura 21).
Por lo cual, la geometria del perfil aerodinamico de la
seccién de la garganta de longitud L, determina el
comportamiento del patrén del flujo en dicha seccién,
en este caso, se tiene un patrén de flujo en la seccién
de la garganta, para un flujo subexpansionado en la
salida de la tobera a velocidad supersénica mayor de
Mach 3.

Las variaciones de la temperatura estatica en la
seccién de la garganta se muestran en la Figura 24,
donde en la pared se presenta un incremento de su
magnitud, y variaciones en los vértices a la entrada
y salida de la garganta (Figura 24). Asimismo, para
el caso de la densidad (Figura 25), hacia la pared dis-
minuye su magnitud, y en el vértice a la entrada de la
garganta, la densidad disminuye e incrementa, con un
comportamiento similar a la trayectoria del perfil de
la presion.

Los resultados muestran que la geometria de la
seccién de la garganta con relacién de longitud de gar-
ganta y didmetro rp = 1,07, inicia en la posiciéon
x = 8,51 mm y termina en la posicién = = 14,53 mm,
la cual es un tramo corto de seccién circular, influye
en el desarrollo del flujo en las regiones adyacentes
a las paredes, en los vértices y en la simetria. En la
simetria axial, en el eje X, el flujo alcanzd un valor en
el rango de Mach 0,65 a 1,2, con regiones de velocidad
subsénica, transénica y sonica, sin presencia de choque;
por lo cual, se presenta un patrén de flujo.

En un trabajo reportado de la tobera cénica ex-
perimental ULA-1A XP [11], con dngulo medio de la
seccién divergente de 11° y relacion longitud de gar-
ganta y didmetro rpp = 1, 10, presenté desaceleracién
del flujo con presencia de ondas de choque oblicuas,
en el rango de Mach 0,8 a 1,4; para un flujo sobreex-
pandido.

Al comparar ambos casos, para el flujo en la sec-
cién de la garganta, la longitud de la misma influye
en el desarrollo del flujo, sea un flujo subexpandido o
sobreexpandido.

Otro patrén de flujo se present6 a partir de la posi-
cién x = 22,5 mm. Desde la posicién de x = 22,5 mm
hasta la salida de la tobera, el comportamiento de la
trayectoria de la curva muestra que se produce una
desaceleracion del flujo en la divergente, luego que el
flujo alcanza la velocidad supersénica Mach 3.

Resultados similares de la desaceleracion del flujo
en la divergente para dominios 2D, fue reportado
en [19] mediante un patrén de densidad, para un dngulo
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medio de 11,01° de una tobera plana, para condiciones
de flujo sobre-expandido. Otro estudio reporté desa-
celeracion del flujo para una tobera cénica de angulo
medio menor de 5° [27], asi como, para una tobera con
contorno optimizado y de contorno parabdlico [28].

Por lo cual, no es un resultado aislado de la fluc-
tuacion obtenido en el presente trabajo, al presentar
una region del flujo una desaceleracién en la seccion
divergente, con un patrén definido.

Cabe destacar, en la literatura para flujo unidimen-
sional inviscido [1,4, 5,9, 26], detallan el incremento
de la velocidad del flujo de acuerdo con el niimero de
Mach en la divergente de una tobera, la trayectoria de
la curva es creciente y tiende a curvarse hacia la salida
de la misma, y no presenta fluctuacién alguna. Sin
embargo, los resultados del presente trabajo muestran
que se produce una fluctuacién para cierta regiéon del
flujo en la divergente, a pesar de que la onda de choque
se presenta fuera de la tobera.
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Figura 21. Perfiles de presién estatica evaluados en la
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Figura 23. Perfiles de velocidad evaluados en la seccién
de la garganta de la tobera
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4. Conclusiones

De acuerdo con los andlisis realizados, de los resultados
de las simulaciones numéricas del flujo subexpansion-
ado, se concluye que:
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En la seccién de la tobera, se presentan dos re-
giones donde la caida de presiéon del flujo se lentifica,
en la seccion de longitud de garganta, que se encuentra
entre la posiciéon x = 8,51 mm y x = 14,53 mm; y al
final de la seccion divergente, a partir de la posicién
x = 22,5 mm hasta la salida de la tobera. Por lo cual,
en ambas regiones, el flujo se desacelera.

En la simetria axial, al final de la seccién divergente
de la tobera, el flujo alcanza un valor ligeramente ma-
yor de Mach 3, y velocidad del flujo de 1800 m/s. En
el ambiente de la atmésfera alcanza un valor estimado
de Mach 4,75, y velocidad del flujo de 2050 m/s, antes
que se produzca el choque. Aguas abajo, las magni-
tudes de numero de Mach y de velocidad fluctian,
hasta una distancia prolongada, alrededor de Mach 3.

Los perfiles de presién estatica, nimero de Mach,
velocidad, temperatura estatica y densidad, muestra
cémo se desarrolla el flujo en la seccién de la garganta,
donde al inicio de la seccién de la garganta, estd pre-
sente el vértice; una regién del flujo adyacente a la
pared presenta fluctuaciones, ocasionando caidas de
presién, por lo cual, la velocidad del flujo en esa regién
adyacente a la pared se acelera y desacelera.

En la simetria axial, en la garganta, en la posicién
x = 8,51 mm el flujo alcanza un valor estimado de
Mach 0,68, al final de la seccién de la garganta, en la
posicion z = 14, 53 mm un valor estimado de Mach 1,1;
por lo cual, una regién del flujo es subsénica y el resto
transénica. En dicha seccién de la garganta, la trayec-
toria del perfil define un comportamiento escalonado.

Se considera un trabajo en el futuro, para dominios
2D y 3D, y con diferentes cédigos computacionales,
reducir de manera progresiva la longitud de garganta
L, para determinar si persiste la influencia en la acele-
racion del flujo o si se presenta una posible fluctuacién
que origine ondas de choque oblicuas. Asimismo, de-
terminar si la fluctuacion de los parametros termod-
indmicos, tales como el nimero de Mach, presién y
temperatura, en la simetria axial, al final de la seccién
divergente presenta algin cambio significativo.
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