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Analisis numérico del comportamiento del flujo en la seccién
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(Numerical analysis of the flow behavior in the throat section
of an experimental conical nozzle)
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Resumen

El patron de flujo en toberas supersonicas lo definen los perfiles aerodinamicos de la geometria de las paredes inter-
nas, entre otros parametros, donde la garganta es una seccion critica. En el presente trabajo, el objetivo es analizar
el compartamiento del flujo en la seccion recta de la garganta de una tobera canica experimental de un motor de
cohete sonda de combustible solido. El flujo sobreexpandido se simulo con el cadigo ANSYS-Fluent en un dominio
computacional 20, empleando el modelo RANS y el modelo de turbulencia de Menter, y la ecuacion de Sutherland
para la viscaosidad en funcion de la temperatura. Se llevaron a cabo cinco casos de estudio para la longitud de gar-
ganta en elrango de 1-10 mm. Se obtuvo fluctuaciones de numero de Mach, presion y temperatura, ondas de chogue
oblicuas en la seccion de la garganta para la longitud de 10 mm; para longitudes menores disminuy0 la intensidad de
la magnitud del choque. Se concluye que para la longitud de garganta de 1 mm el flujo es transaonico sin la presencia
de choques oblicuos. En la seccion divergente, las ondas de choque varian en su intensidad y cambian de posicion.
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Choque oblicug, fluctuacion, longitud de garganta, tobera conica, simulacion.

Abstract

The flow pattern in supersonic nozzles is defined by the aerodynamic profiles of the geometry of the internal walls, among
other parameters, the throat being a critical section. In the present work, the objective is to analyze the behavior of the
flow in the straight section of the throat of an experimental conical nozzle of a solid fuel probe rocket engine. The over-
expanded flow was simulated with the ANSYS-Fluent code in a 2D computational domain, using the RANS model and the
Menter turbulence model, and the Sutherland equation for viscosity as a function of the temperature. Five case studies
were performed for the throat length in the range of 1-10 mm. Fluctuations of Mach number, pressure and temperature,
oblique shock waves in the throat section were obtained for the length of 10 mm; for shorter lengths the intensity of the
shock magnitude decreased. It is concluded that, for the throat length of Tmm, the flow is transonic without the presence
of oblique shocks. In the diverging section, shock waves vary in intensity and change paosition.

Keywords
Oblique shack, fluctuation, throat length, conical nozzle, simulation.

1. Introduccion

El cohete sonda es disenado para llevar carga util al espacio, su longitud varia de acuerdo con
sus etapas y en cada etapa contiene un motor. Cuando el mator emplea combustible salido,
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este se guema en la camara de combustion a alta presion y temperatura; por tanto, los gases
guemados se ven obligados a salir de la tobera convergente-divergente a velocidad supersoni-
ca, generando el empuje del cohete.

Cuando el flujo esta estrangulado en la garganta, segun la presion de escape a la salida de la
tobera, el flujo puede estar sobreexpandido, adaptado o subexpandido (Sutton & Biblarz, 2016). Para
el flujo sobreexpandido, en la seccion divergente de la tobera se presentan ondas de chogue norma-
les, oblicuas y de expansion, separacion del flujo, cargas laterales y gradientes adversaos de presion
(Sutton & Biblarz, 2016; Schlichting & Klaus, 2017; Anderson, 2017; Zucker & Biblarz, 2019).

Las formas de las ondas de choque vy la separacion del flujo de las paredes de la tobera se
pueden visualizar por medios experimentales mediante la captura de imagenes con la técnica
Schlieren (Dagaro et al,, 2019). La turbulencia del flujo (Schlichting & Klaus, 2017) se puede recrear
con modelos de turbulencia aplicando la dinamica de fluidos computacional (CFD, por sus siglas
eningles) (Blazek, 2015);y, en la salida de la tobera, el flujo puede ser controlado y manipulado por
diferentes mecanismos (Shimshi, et al., 2015; Stark & Génin, 2016; Kostic et al., 2017).

Diferentes instituciones de universidades de distintos paises, tales como Estados Unidos,
Alemania, Francia, Polonia, Australia, Japan, Chinag, Italia, Espana, Corea, entre otros, han centrado
su interés en el desarrollo de cohetes sonda con base en proyectos académicos y de investiga-
cion (Okninski & Wolanski, 2015; Verberne et al, 2015, 27-29 de julio; Barato et al,, 2016, 25-27 de
julio; Schittauf et al, 2017; Huh et al, 2017; Nilsen et al., 2019, 7-11 de enero; Heeg et al, 2020).

En Ameérica del Sur, dos paises tienen el mayor avance tecnolagico, Brasil y Argentina. La
Agencia Espacial Brasilefia (AEB) ha desarrollado cohetes sonda de varias series y etapas, entre
ellos, el VLS es el mas emblematico; y algunos cohetes sonda fueron lanzados entre 1965 vy
1966 (De Gouyon, 2019). En Argentina, se cancelo el proyecto Condor (De Leon, 2016, 26-30 de
septiembre). Actualmente, el desarrollo de cohetes sonda esta a cargo de la Comision Nacional
de Actividades Espaciales (CONAE). A partir de 2007, lanzaron varios cohetes de la serie Trona-
dory, a partir de 2014, lanzaron vehiculos experimentales suborbitales (Vera, 2015); entre 2015
y 2020 han desarrollado diferentes proyectos en el campo aeroespacial (Schulz et al., 2020).
En Perq, la Comision Nacional de Investigacion y Desarrollo Aeroespacial (CONIDA) desarrollo
el cohete sonda Paulet |, entre otros cohetes sonda (Canales, 2013, 27 de marzo); en 2004
realizaron diferentes pruebas de lanzamientos de cohetes sondas, asi como vienen desarrollan-
do propuestas de modelos de cohetes sonda (Villanueva, 2018, 3-10 de marzo). En Colombia,
diferentes universidades estan involucradas en el desarrollo de cohetes sonda, tal es el caso
del Proyecto Uniandino Aeroespacial (PUA), donde, en 2009, lanzaron el cohete experimental
Ainkaa 1 de combustible solido de 20 kg de empuje; 0 el desarrollo del cohete sonda Libertador
(Morales & Mendoza, 2017).

En la Republica Bolivariana de Venezuela, en la Universidad de Los Andes (ULA) con sede
en el Estado Mérida, se disenan y construyen cohetes sonda propulsados por motores de com-
bustible salido, como parte del Proyecto Cohete Sonda Serie ULA que desarrolla la Comision
Rectoral del Programa de Ciencias Espaciales y el Grupo de Ciencias Atmosféricas y del Espacio
(GCAE) (Tolentino et al., 2017).

Desde 2006, se han llevado a cabo cuatro pruebas de rendimiento aerodinamico y propul-
sion de los cohetes sonda ULA-1y ULA-2, para lo cual, se han hecho diez pruebas en estatica de
los motores combustible solido (Parco, 2014). Las toberas disefiadas por la ULA estan en su fase
experimental, son de geometria conica canvergente-divergente y la garganta tiene una longitud
de seccion recta determinada, conocida como longitud de garganta.
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De la poblacion del grupo de motores de cohetes sonda disefados por el GCAE, una tobera
fue clasificada como ULA-1A XP, la cual fue sometida a ensayas experimentales en un banco de
pruebas en estatica (Figura 1). Parco (2014) realizo un estudio térmico del flujo en diferentes
secciones de la tobera, donde, en la seccion de la garganta, la temperatura registro fluctuacio-
nes. Lacruz et al. (2016) llevaron a cabo un estudio de las oscilaciones de la presion interna del
flujo en la camara de combustion, que para ambos casos de estudio es flujo sobre expandido con
presencia de ondas de choque en la seccion divergente durante los ensayos experimentales.

Sustentados con los datos experimentales de Parco (2014) y Lacruz et al. (2016), Tolenti-
no et al. (2017) hicieron simulaciones numeéricas 2D del campo del flujo sobreexpandido para un
dominio computacional de la tobera conica experimental ULA-1A XP. Del estudio numeérico, en la
seccion de la garganta de seccion recta de diametro 15.16 mm y longitud 16.7 mm, obtuvieron
ondas de choque oblicuas, donde la velocidad del flujo en ciertas regiones es transonica y en
otras, supersonica, por lo cual, el flujo presentd desaceleraciones. En ese sentido, motiva al
GCAE a continuar con la investigacion.

En el presente trabajo, se simula el flujo en un dominio computacional 2D con simetria
axial de la tobera conica experimental ULA-TA XP para diferentes longitudes de la seccion rec-
ta de la garganta en el rango de 1-10 mm, con el objeto de analizar numéricamente el com-
portamiento del flujo en la seccion de la garganta. Se presenta el fundamento matematico, el
dominio computacional y el método de solucion computacional. Se exponen los resultados de
los campos de flujo y los perfiles de numero de Mach, presion estatica y temperatura estatica.
Posteriormente, se exponen las conclusiones del analisis realizado.

Figura 1. Banco de pruebas en estatica. (a) cohete sonda de combustible solido serie ULA,
en la plataforma de lanzamiento; (b) despegue del cohete sonda, (c) motor de cohete sonda
de combustible solido ULA-TA XP, donde, en el extremo derecho del tubo motor, se muestra
la tobera conica acoplada; (d) posicién del motor cohete en estatica para medir la temperatura
(Parco, 2014), y (e) banco de prueba en estatica para medir la presion y empuje
e los motores de cohetes sonda serie ULA (Lacruz et al., 2016)
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2. Materiales y métodos

2.1. Fundamento matematico

En el presente trabajo, la simulacion del campo de flujo compresible fue resuelta mediante el
modelo de las ecuaciones de Navier-Stokes de nimero de Reynolds promedio (RANS, por sus
siglas eninglés) con el codigo ANSYS-Fluent v.12.1 que aplica el metodo de volumen finito (MVF).
Las cuatro ecuaciones de gobierno empleadas en el campo de flujo son (1), (2), (3) (ANSYS, 2019)
y (4) (Andersaon, 2017), las cuales, para las condiciones de flujo en estado estacionario y en for-
Mma compacta, se expresan as.

Ecuacion de conservacion de la masa:

V.(pu;) =0

Donde la densidad es p vy la velocidad, u.
Ecuacian de cantidad de mavimiento:

Donde la presion es p; el tensor de tensiones, T,y las tensiones de Reynolds, -pu'lu]' .La
ecuacion (2) esta cerrada, ya que se incluye las tensiones de Reynolds.
Ecuacion de la energia:

V. (w;(pE +p)) = V. (keffVT + (?eff'ui)) @)
3

Donde, la energia total es E; la temperatura T'; la conductividad térmica efectiva, keff, y
el tensor de tensiones efectivo, T¢f.
Ecuacion de estado:

= pRT
p=p ()

Donde la constante del gas es R. Par despeje, la densidad se expresa como P = p/RT .
Para flujo compresible, la relacion de presiones (5) y de temperaturas (6) en funcion del

numero de Mach, M, el cual es el parametro dominante (Anderson, 2017; Zucker & Biblarz, 2019),
Se expresan asi.

14
Po _ VPV
. (1+2M) .
To

To _ 120D
0= 1+2M ©

Donde la presion de estancamiento es p,, la temperatura de estancamiento Ty, vy la rela-
cion de calores especificos, y.
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Las unidades de los parametros termodinamicos de las ecuaciones del (1) al (6) se expre-
san asi. p (kg/m’), u (m/s), E (), p (Pa), T (K), R (J/(kg:K)), po (Pa), T, (K), donde el niumero de
Mach y la relacion de calores especificos son adimensionales.

La velocidad del flujo, en términos de numero de Mach, se establece para flujo incom-
presible M < 0.3; flujo subsonico 0.3 < M < 0.8; flujo transonico 0.8 < M < 1.2; flujo s6nico
M=1 y flujo supersonico 1.2 < M < 5. Para flujo hipersonico M > 5 (Anderson, 2019).

La ley de viscosidad de Sutherland (Anderson, 2017) en funcion de la temperatura, se
expresa ast

3
o (1)5 To+S
T T+S
Ho 0 (7)

Donde la viscosidad de referencia es g (kg/(m-s)), la temperatura de referencia, Ty (K), y
la temperatura efectiva, S (K).

En las simulaciones numeéricas, el flujo se considerd como gas ideal. Esto es para el gas
gue se produce en la camara de combustion por la quema del propelente solido compuesto por
nitrato de potasio y sacarosa (KNO3 + C;,H1,041) (Lacruz et al, 2016). Como parametras, se
fijo la relacion de calor especifico y= 1.4, la constante del gas R = 287J/(kg-K), el calor especi-
fico a presion constante Cp=1006.43 J/(kg-K) y la conductividad térmica k = 0.0242 W/(m-K).
Cabe destacar que la guema del combustible solido en la camara no es totalmente homaogeénea,
y esto hace que los parametros del gas no sean facilmente medibles, por lo que se tiene que
recurrir a la teoria cinética de los gases y del gas real. Par tanto, al considerar un gas homoge-
neo, facilita el empleo de la ecuacion de gas ideal. Ademas, la viscosidad de diferentes tipos de
gases se acondiciona en funcion de la temperatura, donde Sutherland propuso la ecuacion (7),
gue es ampliamente empleada en codigos computacionales para flujo supersanico.

Para la simulacion del flujo, se empled el modelo de turbulencia de transporte de los es-
fuerzos cortante SST k-w de Menter (1994). Este modelo de turbulencia contiene dos ecuacio-
nes: una para la energia cinética especifica k, y la otra para la tasa de disipacion especifica w,
por lo cual, logra mejorar las respuestas en presencia de gradientes adversos de presion y se-
paracion de flujo. Cabe destacar que, previamente, el modelo de turbulencia de Menter fue eva-
luado por Tolentino & Caraballo (2017), Tolentino (2019; 2020), donde los resultados numericos
se ajustan a los datos experimentales de presion y de velocidad, y es un modelo de turbulencia
adecuado para simular la turbulencia del flujo en el presente trabajo.

2.2. Dominio computacional

La tobera tonica con longitud de garganta ULA-1A XP, en su disefio original, tiene un angulo me-
dio de la seccion convergente de 29° y de la divergente de 11°, donde las dimensiones basicas
se muestran en la Figura 2a. Donde, en la garganta, la relacion de longitud y diametro es Lg/ Dy
=1.101.

Para el presente trabajo, se consideraron cinco casos de estudio para la longitud de la
garganta, y para la longitud de la seccion divergente,; se mantiene constante la longitud de la
seccion convergente de 37.82 mm, asi coma, valores constantes de los diametros de la conver-
gente, de la garganta y de la divergente.
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Al ser la geometria de la tobera simétrica alrededor del eje x, se considerd simular el
flujo para un dominio computacional 2D con simetria axial en el gje x, tal como se muestra el
dominio computacional en la Figura 2b. Cabe resaltar gue la simplificacion de la geometria de
3D a 2D contribuye en la reduccion de la cantidad de celdas de la malla, tiempo de procesa-
miento y coste computacional del equipo, y es muy comun las simplificaciones para solidos
de revolucion y geometrias simeétricas para casos idealizados, donde los resultados no son
afectados en las precisiones numéricas de manera significativa con respecto a un flujo en un
dominio 3D. No obstante, el dominio 2D tiene su limitacion al no permitir proyectar el flujo en
la seccion transversal, por lo cual un dominio 30 aporta mas informacion para el analisis del
flujo cuando se presenta el chogue en la divergente. Cabe sefalar que en casos idealizados se
considera que el flujo es simétrico en la direccion del eje axial, destacando que los estudios
experimentales han demostrado que el flujo es asimétrico, como lo reportado por Ostlund &
Muhammad (2005).

El dominio computacional esta compuesto por una seccion de la camara de combustion,
la tobera conica y el ambiente de la atmadsfera, donde la longitud de garganta se establecio con
medida de Lg = 10 mm, lo cual corresponde para la longitud de la divergente Lg = 75.58 mm,
como condicion inicial. Otras dominios se construyeron para Lg = 4 mm y Lg =69.58 mm; Lg
=3mmy L4 =68.58 mm; Ly =2 mm yLa=6758mm,y Ly -1 mm y La = 66.58 mm; donde,
para el rango de la longitud de garganta 1-10 mm, el angulo medio se encuentra en el rango de
~11.5 a ~13.5% pues, a medida que se disminuye la longitud divergente, el angulo medio se in-
crementa al considerar valores constantes para los diametros de la garganta y de la divergente.

La consideracion de una seccion de dominio de longitud corta de la camara de combus-
tion ha sido con el fin de direccionar el flujo cuando se produce la combustion, ya que esta es
un tubo largo donde se almacena el combustible solido, asi comao la seccion del dominio del
ambiente de la atmosfera para la descarga del flujo. Ademas, en el mismo dominio se sefiala en
donde se aplican las condiciones de borde.

Las condiciones del flujo en la camara de combustion se establecieron a la presion abso-
luta de 709 kPa 'y temperatura de 1673.15 k, basados en los experimentos de Lacruz et al. (2016)
y Parco (2014); para el ambiente de la atmosfera, se fijaron a 98 kPay 293.15 k. Las paredes de
la camara y de la tobera se consideraron adiabaticas y la velocidad del flujo en las paredes se
caonsidero nula par la condicion de no deslizamiento. Ademas, en la simetria axial la velocidad
del flujo en la direccion radial es nula. Todas estas condiciones de borde se aplicaron para la
tobera con longitud de garganta de 10 mm, 4 mm, 3 mm, 2 mmy 1 mm, respectivamente.

El dominio se malld con malla estructurada con celdas cuadrilateras, el cual fue discre-
tizado por el MVF para Lg =10 mm vy para las longitudes de garganta de 1-4 mm, las cuales se
muestran en las Figuras 2c y 2d. El refinamiento de la malla se aplicd para las regiones adya-
centes a las paredes de la camara y de la tobera, debido a la presencia del esfuerzo cortante en
esas regiones.
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Figura 2. L ongitudes de garganta de 1-4 mm. (a) dimensiones principales de la tobera conica
experimental ULA-TA XP; (b) dominio computacional 2D con simetria axial en el eje x
para Lg=10 mm; (c) dominio mallado con celdas cuadrilateras, y (d) detalles de mallado
para los cinco casos de longitud de garganta.
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Para el estudio de convergencia numerica, se consideraron tres dominios para la longitud
de garganta fija Ly = 10 mm de la tobera, los cuales fueron mallados en la plataforma ANSYS-
Meshing, y se discretizo mediante la interaccion de ICEM-CFD. El primer dominio se malld con
18 349 celdas, el segundo con 18 453 celdas, y el tercero con 18 532 celdas. Para los tres domi-
nios mallados, para Lg = 10 mm, se obtuvo el sesgo equiangulo Qg4s < 0.22. Cengel y Cimbala
(2019) establecen que, para cualquier celda 2D de un dominio computacional, para que la malla
sea de buena calidad, el sesgo equiangulo debe estar en elrango de 0 < Qgas < 1.

Simetria axial

| 3782 [10] 75.58
I ™

-

Camara Garganta (Lg) Ambiente

2.3. Método de solucion computacional

Para la simulacion del flujo en el codigo ANSYS-Fluent, se considero la opcion de solucion de
analisis basado en densidad para un fluido compresible, y simetria axial 2D. Para la turbulencia
del flujo, se opto por el modelo de Menter, y para la viscosidad en funcion de la temperatura, la
ecuacion de Sutherland. Para el flujo, la turbulencia de la energia cinéticay para la disipacion es-
pecifica, se selecciono la opcion Second Order Upwin. Para el monitor residual, se determiné un
valor fijo de 0.00001, tanto para continuidad, velocidad y energia. Se realizaron 35 000-39 000
iteraciones para obtener la convergencia numerica, y se obtuvieron los resultadaos finales de
ndamerao de Mach, presion estatica y temperatura estatica. Para el procesamiento de datos, se
utilizé un equipo con las siguientes caracteristicas: Laptop marca Siragon, modelo M54R, Intel
Core 2 Duo, dos procesadores de 1.8 GHz, y memoria RAM de 3 GB.

Enfoque UTE, V.12 -N.1, Ene. 2020, pp. 12-28



19

3. Resultados y discusion

3.1. Campo de flujo de numero de Mach, presion y temperatura

En el dominio del campo de nimero de Mach (Figura 3a) se observan las regiones donde el flujo
es subsanico, transanico y supersonico, asi como se muestra en queé regiones sus magnitudes
son maximas y minimas, por medio de la barra de colores. En la seccion divergente el flujo esta
sobreexpandido, lo cual causa separacion del flujo de la pared. Se observa en qué regiones del
flujo se inicia la separacion, asi como la recirculacion. Para todas las secciones divergentes,
las posiciones y las magnitudes de las ondas de chogue varian a medida que la longitud de la
garganta disminuye, por lo cual, definen un patron de chogue. En la seccion de la garganta, para
la longitud de la garganta L, = 10 mm se aprecia la presencia de una onda de chogue oblicua
y reflejada, lo cual indica que existe una transicion en el réegimen del desarrollo del flujo; y a
medida que la longitud de la garganta disminuye para L, = 4 mm, 3 mm, 2 mm, la presencia de
las ondas de choque oblicua se van disipando, y para la longitud de L, =1 mm no hay ondas de
chogue oblicuas, por o cual, el flujo para esta longitud no presenta perturbaciones significati-
vas en su desarrollo.

En el campo de presion estatica (Figura 3b) se muestran las regiones donde se producen
las caidas e incrementos de la presion, y se identifican por medio de los gradientes de la barra
de colores de datos donde la presion es maximo y minima. Debido al desprendimiento de la capa
limite de la pared y separacion del flujo de la pared producto de la onda de choque oblicua, se
presenta un gradiente adverso de presion en la region de recirculacion de flujo con una caida
de presion menor a la de la atmasfera local, por tanto, el flujo de aire de la atmasfera local es
forzado a ingresar rozando la pared divergente de la tobera.

Asi mismo, para el campo de la temperatura estatica (Figura 3c), se muestran las regio-
nes del flujo subsonico, transonico y supersonico, y se muestra en qué regiones del flujo la tem-
peratura es minima y maxima por medio de la barra de colores. Cuando se produce una caida
de presion, la temperatura del flujo disminuye, y cuando se incrementa la presion, también se
incrementa la temperatura; esto se debe a la naturaleza fisica del fluido donde la energia inter-
na disminuye a un nivel inferior, consecuencia de la expansion de las moléculas por la disminu-
cion de su presion antes de que se presente el chogue. Asi mismao, después del chogue, el flujo
es frenado, por tantg, al ser forzado las moléculas a estar mas juntas incrementan su energia
interna por la resistencia que presentan por el incremento de la presion; en consecuencia, la
temperatura se incrementa. Los cambios bruscos de las variaciones de las magnitudes de las
temperaturas estan presentes en las regiones donde se presenta el choque. De igual manera,
enlaregion donde se presenta la recirculacion del flujo, se observa un gradiente de temperatura
estatica de menor magnitud con respecto a las otras regiones del flujo.
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Figura 3. Campo de la temperatura estatica. (a) campo de numero de Mach,
(b) campo de presion estatica (kPa) y (c) campo de temperatura estatica (K).
Se sefialan para los tres campaos de flujo: (i) region subsonica en la convergente,
(i) region transonca en la longitud de garganta, (iii) region del chorro supersonico
en la divergente, (iv) inicio de separacion de flujo, (v) chogue oblicuo,

(vi) disco de Mach y (vii) region de circulacion de flujo
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3.2. Seccion de la garganta: lineas de contorno de numero de Mach

En la Figura 4 se muestran las lineas de contorno para distintas secciones de la garganta con
diferentes longitudes. En la seccion de la garganta para la longitud de Lg = 10 mm, se observa
una onda de choque oblicuo, la onda reflejada y una onda de choque normal, que es el disco de
Mach; asi como en la seccion divergente se muestra elinicio de la separacion del flujo, la recir-
culacion de flujo, el chogue oblicuo y reflejado y el disco de Mach. Para el caso de la seccion de
la garganta, las formas de las ondas de choque son similares a los obtenidos por Tolentino et
al. (2017) para Lg = 16.7 mm, la cual se incluye en la misma figura como referencia (Figura 4a).
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A pesar de que se ha disminuido la longitud de la garganta de Lg = 16.7 mm a Ly =10 mm, se
mantiene casi similar el mismo patron de comportamiento del flujo en la seccion de la garganta.

Para Ly = 4 mm, el choque reflejado no esta presente, solamente el chogue oblicuo, y el
disco de Mach disminuye su intensidad ubicando su posicion en la seccion divergente, donde el
desarrollo del flujo es diferente al caso anterior, para Lg = 10 mm. Al disminuir la longitud de la
garganta a Lg = 3 mm, la onda de choque oblicua disminuye su intensidad con tendencia a disi-
parse y abarca espacio a la entrada de la divergente. Para la longitud de la garganta Lg = 2 mm, la
fluctuacion del numero de Mach ha disminuido su intensidad drasticamente. Para la longitud de
la seccion de la garganta de L, = 1mm, se tiene un nuevo patran de flujo, donde las lineas de con-
torno muestran que el flujo tiene un mejor comportamiento con respecto a los casos anteriores.

Figura 4. Lineas de contorno de numero de Mach
para diferentes longitudes de la seccion recta de la garganta.
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3.3. Perfiles de numero de Mach, presion y temperatura

Los perfiles de numero de Mach, presion estatica y temperatura estatica evaluados en la sime-
tria axial muestran diferentes patrones, los cuales se aparecen en la Figuras de la S ala/, donde
para las Figuras 5a, 6ay 7a corresponden los perfiles para todo el dominio de la tobera, y las
otras corresponden para la seccion de la garganta y una seccion corta de la divergente.

Para el caso del numero de Mach, se muestran los valores maximos y minimaos, y en qué
distancias de referencias se producen las ondas de choque en la seccion de la garganta y en
la seccion divergente (Figura 5a), por lo cual, el flujo se acelera y desacelera. A medida que se
disminuye la longitud de la seccion recta de la garganta, las ondas de chogue en la seccion
divergente se producen con mayar intensidad y cambian de posicion. Se observa como se com-
porta el flujo en la simetria axial, donde a partir de la distancia estimada entre 43.5 mma 44 mm
se produce una onda de choque normal dentro de la longitud de garganta para Lg = 10 mm. A
medida que la longitud de la garganta disminuye su longitud para Lg = 4 mmy Lg = 3 mm, la
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intensidad de la onda disminuye y se presenta en la seccion divergente. Para Ly = 2 mm, el com-
portamiento del perfil tiene doble escalon y la desaceleracion del flujo es débil aguas abajo, y
para Ly =1 mm tiene un solo escalon en la seccion divergente, y en la seccion de la garganta el
flujo tiende a acelerarse sin perturbaciones.

Los perfiles de detalles evaluados en la distancia radial, para el tramo en la direccion axial
en el rango de 35-60 mm (Figuras 5b-5f), muestran como fluctta la magnitud del namero de
Mach. A medida que disminuye la longitud de la garganta, el flujo tiende a disminuir su tran-
sicion, por ende, tiende a acelerarse en ciertas regiones. Para la longitud de la garganta Lg =
Tmm, el flujo tiene un buen desarrollo y no presenta desaceleraciones, excepto para una region
infima de flujo adyacente a la pared, esto es, para el perfil de radio 7 mm.

Figura 5. Perfiles de numero de Mach para diferentes longitudes de garganta
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Los perfiles de presion estatica (Figuras 6a-6f) muestran las caidas e incremento de las
presiones en las regiones donde se forman las ondas de chogues en la seccion de la garganta
y en parte de la seccion divergente. En la direccion radial se muestra el comportamiento de las
trayectorias de las curvasy se observa como varia la magnitud de la presion, con referencia del
eje hacia la pared y en la pared misma, donde para la longitud L, =1 mm, las fluctuaciones han
disminuido considerablemente.

Figura 6. Perfiles de presion estatica para diferentes longitudes de garganta
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Asi mismo, las trayectorias de las curvas de temperatura estatica (Figuras 7a-7f) evalua-
das en la simetria axial y en la direccion radial muestran su compaortamientg, se cbserva que la

trayectoria de la curva evaluada en la pared adiabatica tiene un valor maximo donde se produce
la onda de chogue oblicuo, y es un lugar donde se inicia la separacion del flujo de la pared, lo
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cual ocasiona una recirculacion del flujo por la caida de presion vy, debido a esto, es inducido a
ingresar de la atmasfera una porcion de flujo de aire rozando la pared interna de la seccion di-
vergente, donde el flujo de aire ingresa a la temperatura de la atmaosfera local.

Figura 7. Perfiles de temperatura estatica para diferentes longitudes de garganta
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De los resultados del campo de flujo y de los perfiles, para el dominio computacional de la
tobera conica experimental ULA-1A XP, el comportamiento del flujo es influenciado por la geo-
metria del perfil aerodinamico de la longitud de la garganta. A mayor longitud, se presentan
fluctuaciones de los parametros termodinamicos, por lo cual, se manifiestan las ondas de cho-
que. Los resultados numeéricos muestran que para la longitud de la garganta Lg=1mm % Dy =
15.16 mm se tiene la relacion Lg/Dg = 0.0659, donde el flujo presenta un mejor desarrollo y no
presenta desaceleracion. No obstante, en la divergente de longitud Lg = 66.58 mm, el cual tiene
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un valor estimado del angulo medio ~13.5° las posiciones de las ondas de chogue oblicuas han
cambiado de posicion, asi comao se presenta la separacion del flujo, los gradientes adversos de
presion, y la transicion de choque libre (FSS, por sus siglas en inglés) y separacion de choque
restringida (RSS, por sus siglas en inglés) (Ostlund & Muhammad, 2005). EL efecto térmico in-
fluye en el campo de flujo en la tobera (Ding et al, 2017), sin embargo, en el presente trabajo
se ha considerado la tobera con paredes adiabaticas. No obstante, el perfil aerodinamico en la
seccion de la garganta para relaciones Lg/Dg > 0.1 influye en el desarrollo del flujo en toberas
canicas supersonicas, asi como la longitud de la divergente.

Otros estudios experimentales y numericos en toberas con paredes planas y longitudes
variables en la seccion divergente han reportado patrones de choques oblicuos en el chorro
supersonico (Giglmaier et al., 2014, Nair et al., 2020; Verma et al., 2018; Arora & Vaidyanathan,
2015; Zebiri et al,, 2020), por lo cual, a medida que el angulo medio disminuye, el patrén de cho-
gue oblicuo cambia su configuracion.

La seccion divergente de la tobera con angulo medio de 15° tiene buen desempeno, y es
tomado como referencia en los disefos de las toberas vy, tipicamente, en diferentes disefios. El
angulo medio de la seccion divergente esta en elrango de 12° a 18° y es un factor que depende
de la aplicacion especifica y de la trayectoria de vuelo (Sutton & Biblarz, 2016). Ademas, un fac-
tar gue se debe tomar en cuenta en la seccion de la garganta es el radio de curvatura, o cual
hace que el flujo tenga un buen desarrollo en las regiones adyacentes a las paredes.

Aungue la tobera conica ULA-1A XP tiene un angulo medio a = 11° y una longitud de sec-
cion recta en la garganta de L, = 16.7 mm, con respecto a su disefo original, la tobera ha pre-
sentado un buen desempenfio en la fase experimental en estatica y en dinamica (Parco, 2014;
Lacruz et al., 2016), alcanzando los propositos preestablecidos sobre su disefio; sin embargg,
presento fluctuaciones en la seccion de la garganta. La pared de la seccion de la garganta de
la tobera ULA-1A XP tiene ligeras curvaturas, mas no son curvaturas como de la tobera conica
estudiada por Back & Cuffel (1966), quienes detectaron ondas de choque oblicuas en la seccion
divergente para un flujo sobreexpandido, para un angulo medio de la divergente a = 15°

En el presente trabajo, se ha analizado el comportamiento del flujo en la seccion de la
garganta para un flujo sobreexpandido para diferentes longitudes de garganta. En el caso de
estudio, para un flujo subexpandido para la misma seccion de la garganta estudiada de longitud
10 mm, en la seccion de la garganta no se presentaran ondas de chogque oblicuas, el flujo se
desacelerara sin fluctuaciones, luego de salir de la garganta se acelerara, por lo cual, el perfil
de velocidad en la garganta presentara un patron con forma de escalon; este comportamiento
hipotético del flujo, de manera similar, fue obtenido por Tolentino et al. (en prensa) para una
geometria similar con longitud de garganta para una tobera conica con relacion Ly /Dy = 1.077
y angulo medio de 15°

4. Conclusiones y recomendaciones

De acuerdo con los analisis elaborados sobre el compartamiento del campo de flujo en la tobera
canica experimental ULA-TA XP con diferentes longitudes de la garganta, se concluye que:

En la seccion divergente se presentan patrones de choque, variando su magnitud y posi-
cion por la influencia de la variacion de la longitud de la garganta.

En la seccion de la garganta, para las longitudes de 10 mm, 4 mm, 3 mmy 2 mm, se presentan
fluctuaciones de la velocidad del flujo, con presencia de ondas de choque oblicuo y disco de Mach,
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gue son de mayor intensidad para la longitud de 10 mm; y a medida que disminuye la longitud de
garganta hasta 2 mm, las fluctuaciones disminuyen su intensidad. Para la longitud de T mm, no se
presentan fluctuaciones de los parametros termodinamicos de velocidad, presiony temperatura, por
lo cual, el flujo tiene un mejor desarrollo en su aceleracion sin presencia de ondas de chogue. Sin
embargo, para un valor mayor de Lg/Dy>01,la longitud de garganta influye en el régimen de flujo.

Para trabajos a futurg, se recomienda emplear la misma geometria de la tobera para do-
minios 2Dy 3Dy simular para un flujo subexpandido con otros codigos de la CFD y comparar con
los resultados de este trabajo.
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