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Resumen

En la Universidad de Los Andes, Venezuela, el GCAE ha disefiado y fabricado un grupo de toberas supersonicas con lon-
gitud de garganta, las cuales han sido empleadas en su fase experimental en motores de cohetes sonda de la serie ULA.
En el presente trabajo el objetivo es analizar el comportamiento del campo de flujo sobrexpandido en la tobera conica
experimental ULA-2, que tiene un angulo medio de la divergente de , considerado una tobera fuera de disefo. El campo
de flujo se simul6 en un dominio computacional 2D con el codigo Ansys-Fluent para dos casos de longitud de garganta; se
empled el modelo RANS en conjunto con el modelo de turbulencia de Menter, y para la viscosidad la ley de Sutherland.
Los resultados del campo de ntimero de Mach, presion y temperatura, para la seccion de la garganta con mayor longitud
presentaron fluctuaciones producto de las ondas de choque oblicuas, y para la menor longitud no se presentaron fluctuacio-
nes. Se concluye que existe una influencia de la longitud de garganta en el desarrollo del flujo en esa seccion; sin embargo,
la longitud de garganta no influye de manera significativa en la velocidad del flujo a la salida de la tobera.
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Abstract

At the University of Los Andes, Venezuela, the GCAE has designed and manufactured a group of supersonic nozzles with
throat length, which have been used in their experimental phase in sounding rocket engines of the ULA series. In the present
work the objective is to analyze the behavior of the over-expanded flow field in the experimental conical nozzle ULA-2,
which has a mid angle of the divergent of 9°, considered an out of design nozzle. The flow field was simulated in a 2D
computational domain with the Ansys-Fluent code for two throat length cases, the RANS model was used in conjunction
with the Menter turbulence model, and for Sutherland&#39;s law viscosity. The results of the Mach number, pressure and
temperature field, for the longest throat section had fluctuations resulting from the oblique shocks wave, and for the shorter
length no fluctuations were presented. It is concluded that, there is an influence of throat length on the development of
the flow in that section; however, the throat length does not significantly influence the flow rate at the outlet of the nozzle.

Keywords: Sounding rocket; Flow field; Computational domain; Over-expanded flow; Fluctuation; Turbulence model;
Throat length; Shock wave; Simulation; Conical nozzle.
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1. INTRODUCCION

En el campo de la ingenieria aeroespacial existen dife-
rentes tipos de toberas convergentes-divergentes que
tienen diferentes aplicaciones de acuerdo a la geome-
tria de los perfiles aerodinamicos de las paredes inter-
nas. En una tobera, segun la presion de la camara de
combustion y del ambiente, el flujo puede estar sobrex-
pandido, adaptado o subexpandido. Las toberas se di-
senan considerando el angulo medio, , de la seccion
divergente dentro del rango de 12 < « < 18%; para va-
lores menores de 12* son consideradas toberas fuera
de diseno [1].

Para un flujo sobrexpandido, la onda de choque
se presenta dentro de la tobera, en consecuencia,
hay cambios abruptos de las magnitudes termodina-
micas tales como la presién, temperatura, velocidad
y densidad, antes y después del choque; asi como la
separacion de la capa limite de la pared de la tobera,
recirculacion de flujo, gradientes adversos de presién,
turbulencia, separacion de flujo, cargas laterales de
presion y asimetria en el desarrollo del flujo [2], [3], [4],
[5], [6], [7]; por lo cual, la pared de la tobera sufre cam-
bios rapidos de cargas de presién y de temperatura.
Con respecto a la temperatura en la pared, con fines
ilustrativos, se muestra el efecto térmico en la Fig. 1,
la cual fue tomada del trabajo de Riveros & Rodriguez
[8]. En la imagen se distingue un tono de color azul mas
intenso en la divergente de la tobera conica, el cual es
caracteristico de materiales de acero cuando alcanzan
altas temperaturas. En esa regién con forma de anillo
de azul intenso el flujo presenta una onda de choque;
ademas, el gradiente de temperatura en la pared de la
tobera interactua con el flujo interno y externo [9].

Fig. 1. Tobera conica sometida a ensayo experimental en estatica [8]. El tono
de color mas intenso indica que en esa region se presento la onda
de choque.

Durante los ensayos experimentales en laboratorio,
para un flujo sobrexpandido, las formas de las ondas
de choque son captadas en imagenes con la técnica
Schlieren [10], [11], cuando las paredes son transparen-
tes, para el caso de un flujo frio. Cuando el flujo es ca-
liente, la toma de captura de imagenes es imposible por
las paredes metalicas de la tobera y solo se limitan a
las capturas de las ondas de choque fuera de la misma.
Ademas, mediante la técnica Schlieren, no es posible
registrar las magnitudes de los parametros termodina-
micos del flujo. Sin embargo, las formas de las ondas
de choque que se presentan dentro y fuera de la tobera
pueden ser reproducidas aplicando la dinamica de flui-
dos computacional (CFD, por sus siglas en inglés) [12]
y cuantificar las magnitudes de los pardmetros termo-
dinamicos en diferentes regiones del campo de flujo.

Diferentes paises alrededor del mundo han centrado
el interés en el desarrollo de cohetes sonda, dirigidos
por centros de investigacion, asi como por universi-
dades, fundamentados en proyectos académicos [13],
[14], [15], [16]. En América del sur dos paises tiene el
mayor avance tecnoldgico en cohetes sonda, la Agen-
cia Espacial Brasilena (AEB) de Brasil y la Comisién
Nacional de Actividades Espaciales (CONAE) de Argen-
tina; en Perl esta a cargo la Comision Nacional de In-
vestigacion y Desarrollo Aeroespacial (CONIDA).

En la Republica Bolivariana de Venezuela, el desa-
rrollo, disefo y fabricacion de cohetes sonda y toberas
con longitud de garganta, esta a cargo de la Universi-
dad de Los Andes (ULA), con sede en el Estado Méri-
da, como parte del proyecto cohete sonda serie ULA
que desarrolla la Comision Rectoral del Programa de
Ciencias Espaciales (CRPCE) y el Grupo de Ciencias At-
mosféricas y del Espacio (GCAE) [17]. Las toberas han
sido sometidos a ensayos experimentales en estatica
y empleados en dinamica como parte de los motores
de cohetes sonda que emplean combustible sélido de
nitrato de potasio y sacarosa (KNO3 + SO) [17]. En la
Fig. 2 se ilustra el grupo de cohetes de la serie ULA-1y
ULA-2, el posicionamiento del cohete sonda ULA-2 y su
lanzamiento al espacio. Otros estudios de toberas con
longitud de garganta han sido empleados en motores
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de cohetes sonda experimentales con fines de investi-
gacion por otras instituciones fuera del territorio vene-
zolano, los cuales estan reportados en [18], [19].

Estudios previos de simulaciones computacionales
del campo de flujo de una tobera clasificada como ULA-
1A XP con angulo medio de 11°, disenada por la ULA,
reportaron desaceleraciones del flujo en la longitud de
garganta con presencia de ondas de choque oblicuas
[20]. En ese sentido, motivd el interés en continuar con
la investigacién del desarrollo del flujo para otros tipos
de toberas con longitud de garganta con angulo medio
que sean menores de 117, con el fin de comparar los
resultados y tener un criterio de analisis mas amplio del
conocimiento del régimen del flujo.

Fig. 2. (a) Grupos de cohetes sonda de combustible sélido Serie ULA-1y Serie
ULA-2. (b) Posicionamiento del cohete sonda ULA-2 en la plataforma
de lanzamiento. (c) Lanzamiento del cohete sonda ULA-2 [17].

En el presente trabajo el objetivo es analizar el cam-
po de flujo sobrexpandido en la tobera ULA-2 superso-
nica disefiada con angulo medio de  [17], asi mismo,
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determinar para cual longitud de garganta se reducen
las desaceleraciones del flujo en dicha seccion. Para
obtener los resultados esperados, el flujo se simula en
un dominio computacional 2D de simetria axial con un
cddigo comercial de la CFD. En la seccién dos se pre-
senta la metodologia, donde se expone el fundamento
matematico, el dominio y el método de solucién com-
putacional. En la seccién tres se presentan los resul-
tados del campo de flujo de nimero de Mach, presion
estatica y temperatura estatica. En la seccion cuatro se
exponen las conclusiones. Seguidamente, en la seccion
cinco se presenta el trabajo a futuro para dar continui-
dad en la misma linea de investigacion.

2. METODOLOGIA

Fundamento matematico

El campo de flujo compresible en condiciones estacio-
narias se simulé con el codigo Ansys-Fluent version
12.1, el cual aplica el método de volumen finito (MVF),
y fue resuelta con el modelo de las ecuaciones de Na-
vier-Stokes de niimero de Reynolds promedio (RANS,
por sus siglas en inglés). Cabe sefalar que en RANS se
acopla el modelo de turbulencia [21] de acuerdo a las
condiciones del régimen de flujo.

Las ecuaciones gobernantes son: la conservacion
de la masa, de la cantidad de movimiento, de la energia
y de estado [22], las cuales se expresan como:

Conservacion de la masa:

V.(pu;) =0 (1)

La densidad es y la velocidad

Cantidad de movimiento:

V. (puu) = —Vp + V.(F) + V. (—pufu]) )
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La presion es ; el tensor de tensiones , las ten-

siones de Reynolds —puuj, y las fluctuaciones w". La
ecuacion esta cerrada ya que incluye el término de ten-
siones de Reynolds.

Conservacion de la energia:

V. (u;(E +p)) = V. (kosy VT + (Fupp.11s)) &)

La energia total es , la temperatura , la conduc-

tividad térmica efectiva k. y el tensor de tensiones

eff

efectivo 7,;;.

Ecuacion de estado:

p = pRT 4)
La constante del gas es

Para un flujo compresible, los parametros termodi-
namicos presion, temperatura y densidad estan en fun-

cion del nimero de Mach . Las consideraciones para
el rango de nimero de Mach son las siguientes: para

M = 0,3 el flujo es incompresible; para 0.3 < M < 0.8 €l
flujo es subsonico; en el rango de 0.8 = M = 1,2 el flujo
es transonico; para 1.2 < M < 5 el flujo es supersonico;
y para M = 5 el flujo es hipersénico; y para el flujo con

velocidad sénica se tiene M = 1 [2], [3]. Cabe sefialar
que White [3] considera que para valores mayores de
Mach 3 el flujo es hipersdnico, y Anderson [23], a partir
de Mach 5.

Para la viscosidad del flujo en funcién de la tempe-
ratura se tomoé en consideracion la ley de Sutherland
[2], [24], y esta ley es el resultado de una aproximacion
de la teoria cinética de los gases, de la idealizacion del
potencial de la fuerza intermolecular; la cual se expresa
como:

3
[T {T jET“+.-
g MTgd T+5 (5)

La viscosidad de referencia es u,, la temperatura de

referencia T, y la temperatura efectiva . Acotando que
la temperatura efectiva es conocida como la constante
de Sutherland, la cual es una caracteristica del gas y
estan tabulados para diferentes rangos de temperatura
para diferentes tipos de gases [24].

Para la simulacion de la turbulencia del flujo com-

presible se empled el modelo de turbulencia SST & — w
de Menter [25], el cual es resuelto en conjunto con la
ecuacion de la cantidad de movimiento en RANS. Es un
modelo de dos ecuaciones, una para la energia cinética

especifica y la otra para la tasa de disipacion especi-

fica , que logra mejorar las respuestas en el desarrollo
del flujo con presencia de gradientes adversos de pre-
sién y separacion de flujo debido al desprendimiento
de la capa limite, por lo cual, permite el transporte de
esfuerzos cortantes en las regiones adyacentes a las
paredes. El modelo de turbulencia de Menter ha sido
evaluado para diferentes condiciones del régimen del
flujo compresible y comparado con datos experimenta-
les [26], [27], presentando resultados satisfactorios; por
lo cual, es un modelo adecuado para ser empleado en
el campo de flujo sobrexpandido del presente trabajo.

Dominio computacional

La geometria de la tobera cdnica experimental ULA-
2 tiene una longitud de garganta L, = 21.38 mm
y didmetro de la garganta D, = 23.4mm, Sien-
do r,/D, =0.9136; y longitud de la divergente
Ly =148,8 mm, L, /D, = 6,35. La seccidn convergente
tiene un angulo medio 20° y la divergente un angulo
medio = = 9°. Se sefala que el esquema y dimensio-
nes de detalles de la tobera ULA-2 estan reportados en
[17]. Por la simetria que tiene la tobera conica se consi-
der6 un dominio 2D, el cual se muestra en la Fig. 3; las
dimensiones estan dadas en milimetros, en el mismo
dominio se muestra donde se aplican las condiciones
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de borde (C. B.); asi como se muestra el dominio malla-
do. Ademas, se considerd un sequndo dominio con lon-
gitud de garganta L, = 1 mm, que tiene L,/ D, = 0,042,
y no se muestra el dominio por ser repetitivo.

Fig. 3. (a) Dominio computacional 2D en el plano de simetria con el eje x. (b)
Dominio mallado con 25100 celdas cuadrilateras.

El dominio 2D esta configurado con una seccion
corta de la cdmara de combustion, la tobera, y una sec-
cion del ambiente que corresponde a la atmésfera local
del entorno. Cabe senalar que la tobera ULA-2 al final
de la divergente tiene una seccién recta de 19,62 mm,
la cual es parte de su disefo original.

Para la simulacién del flujo en el dominio 2D, los
gases quemados en la camara de combustion del pro-
pelente sélido compuesto por nitrato de potasio y sa-
carosa (KNO3 + SO) se consideré como gas ideal; los
ensayos experimentales de la presion estan reportadas
en [28] y de la temperatura en [29]. Como parametro
se fij6 para el gas ideal la relacion de calor especifico

y = 1.4, laconstante del gas # = 287 ]/ (kg - K), el calor
especifico a presion constante C, = 1006.43 ]/ (kg - K)
y la conductividad térmica k = 0,0242 W/(m - K).

Para las condiciones de borde, se tomaron las si-
guientes consideraciones para los dominios con longi-
tud de garganta L, = 21.38 mm Yy L; = 1 mm:

Las condiciones del flujo en la cdAmara de combus-
tién se establecieron a la presion de 709 kPa y de
la temperatura a 1673.15 K; para el ambiente de la

DOI: https://doi.org/10.21501/21454086.3707

atmosfera se fijaron a 98 kPa y 293,15 K; la relacion
de presion (rp) entre la presion de la camara y de la
presion del ambiente es rp = 7,234,

Las paredes de la camara y de la tobera se consi-
deraron adiabaticas y la velocidad del flujo en esas
paredes se considerd nula por la condicion de no
deslizamiento.

En la simetria axial, en el eje , la velocidad del flujo
en la direccion radial es nula.

El dominio con longitud de garganta L, = 21.38 mm
, la cual se muestra en la Fig. 3, se mallé con celdas
cuadrilateras estructuradas en la plataforma Ansys-
Meshing en Workbench, aplicando el MVF, se discreti-
z6 el dominio mediante la interaccion ICEM-CFD. En la
direccion radial se dividi6 el dominio en 100 partes a lo
largo de todas las secciones, para la seccion recta, con-
vergente y divergente, con bias factor igual a 50 hacia
las paredes para que las regiones adyacentes a las pa-
redes sean mas refinadas por la presencia del esfuerzo
cortante y de la capa limite. En la direccion axial del eje
, el tramo recto de la seccion de la cdmara de combus-
tién se dividid en 5 partes; la la convergente se dividié
en 30 partes; la longitud de la garganta en 56 partes; en
la divergente en 100 partes; y la seccion recta pertene-
ciente a la atmésfera se dividié en 60 partes; para un
total 25100 celdas en todo el dominio.

Cabe senalar que el dominio mallado mostrado en
la Fig. 3 corresponde al tercer mallado luego de un es-
tudio de convergencia. El dominio se refind tres veces:
el primer mallado se discretizé con 24290 celdas, el
segundo mallado con 24960 celdas y el tercer mallado
con 25100 celdas, siendo para los tres casos la densi-
dad de la malla alta. Para los tres casos de mallado, el
espaciamiento minimo de la celda en la pared de la to-
bera se ubicé por debajo de ¥* < 1. Para cualquier cel-
da bidimensional de un dominio computacional, para
que la malla sea de buena calidad, el sesgo equiangulo
debe estar en el rango de 0 < @5 < 1[30]; para el domi-
nio del tercer mallado, se obtuvo g-4; = 0.39.
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Para el segundo dominio, con longitud de garganta
L, = 1 mm, se mallé con 21100 celdas cuadrilateras,
y la disminucion de las celdas fue debido a la dismi-
nucion de la longitud de la garganta; y no se realiz6
ningun estudio de convergencia por tener las mismas
caracteristicas del tercer mallado del primer dominio.
Por la complejidad del campo de flujo sobrexpandido
con presencia de ondas de choque en la divergente
se considerd analizar la relacion de areas en la posi-
cion local 4/4" = 1.2, en la regién donde el flujo no
presenta ondas de choque, y se obtuvo mediante si-
mulacion numérica Mach 1,5. Con la ecuacion anali-
tica (6) [2] correspondiente a la teoria para flujo cua-
siunidimensional para ¥ = L4y A/A" = 1.2 se obtuvo
Mach 1,54, siendo la diferencia entre ambos resultados
M:1,54 — 1,5 = 0.04; por lo cual, el resultado numérico
del proceso de validacién de la convergencia numérica
es aceptable.

Método de simulacion computacional

En el cddigo Ansys-Fluent, se considerd la solucion de
analisis basado en densidad para un fluido compresible
y simetria axial 2D. Se seleccion6 el modelo de turbulen-
cia SST k — w Menter para la turbulencia del flujo, la ley
de Sutherland para la viscosidad en funcion de la tem-
peratura. Para el flujo se establecid el calor especifico a
presion constante ¢, = 1006,43 ]/ (kg - K) Yy la conduc-
tividad térmica k = 0.0242 W/ (m - K). Para la presion
de entrada se definid la intensidad turbulenta con valor
de 1,5 % y la relacién de la viscosidad turbulenta con
magnitud de 10; asi mismo para la presién de salida,
para la intensidad turbulenta de contraflujo con mag-
nitud 1,5 % y la relacion de la viscosidad turbulenta de
contraflujo con magnitud de 10. Para la solucidn del flu-
jo en estado estacionario se selecciond la formulacion
implicita, tipo de flujo: Roe-FDS. Para la discretizacion
espacial del gradiente se optd por las celdas basadas
en el minimo cuadrado; para el flujo, la energia cinéti-

ca turbulenta y para la tasa de disipacion especifica, se
selecciond la opcién Second Order Upwin. EI monitor
residual se acondiciond para un valor fijo de 0,00001,
tanto para la continuidad, la velocidad y la energia. La
simulacion del flujo para el mallado final del dominio 2D
con longitud de garganta L, = 21,38 mm report6 16130
iteraciones, y para L, = 1 mm reportd 14221 iteracio-
nes. Se obtuvieron los resultados del campo de nimero
de Mach, presién y temperatura. Para el procesamiento
de datos de la simulacién computacional se empleé un
equipo con las siguientes caracteristicas: Laptop mar-
ca Siragon, modelo M54R, Intel Core 2 Duo, dos proce-
sadores de 1,8 GHz, memoria RAM de 3 GB.

3. RESULTADOS Y DISCUSION

En esta seccidn se presentan los resultados del campo
de flujo sobrexpandido para el nimero de Mach, pre-
sién estatica y temperatura estatica; las lineas de con-
torno y los perfiles evaluados en la simetria axial del
eje ,yenlas paredes de la tobera experimental ULA-2.

Como puede verse en la Fig. 4, los gradientes de
Numero de Mach, presién estatica y temperatura es-
tatica en el campo de flujo muestran sus magnitu-
des maximas y minimas. En la longitud de garganta
L, = 21,38 mm Se presentan ondas de choque oblicuas
y reflejadas, en consecuencia, el flujo se acelera antes
del choque y desacelera después del choque, presen-
tando fluctuaciones bruscas de sus parametros termo-
dindmicos. En la seccion divergente, el flujo se acelera
hasta cierta distancia y se frena bruscamente debido
al choque, y aguas abajo el choque presenta diferentes
configuraciones; la capa limite se desprende de la pa-
red y el flujo se separa; aguas abajo, en las regiones ad-
yacentes a las paredes, se presenta una recirculacion
del flujo a bajas presiones.

La region que presenta el inicio de la separacion
del flujo produce un cambio de presion, producto de
la onda de choque oblicua. También, la temperatura
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alcanza un valor maximo cuando se frena el flujo y des-
pués del choque oblicuo disminuye drasticamente. In-
cluso, se puede observar en la region de circulacion del
flujo un color mas azulado, que se encuentra adyacente
de la pared, lo cual muestra que el flujo se encuentra a
menor temperatura que en otras regiones. Una imagen
ampliada de la temperatura del flujo en la divergente se
muestra en la Fig. 5, en la que se observa en cual region
el flujo adyacente a la pared alcanza la mayor tempera-
tura; en la simulacién computacional se han considera-
do paredes adiabaticas, por lo cual, el flujo adyacente a
la pared antes del choque presenta mayor temperatura
y después del choque, menor temperatura.

Fig. 4. Campo de flujo: (a) Nimero de Mach. (b) Presion estdtica y (c)
Temperatura estatica.
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Fig. 5. Detalle ampliado del campo de temperatura estatica, donde se hace
referencia a la region que presenta la temperatura maxima en la
pared.

Ampliaciones de la seccion de la garganta y de la di-
vergente se muestran en las Fig. 6, Fig. 7 y Fig. 8, en las
que las lineas de contorno estan bien definidas por la
escala de grises. Se muestran las comparaciones para
la tobera con longitud de garganta L, = 21,38 mm Y
L, = 1 mm, y se observan las distintas configuraciones
de los patrones de choque en diferentes regiones del
campo de flujo. Para L, = 1 mm no se presenta ninguin
choque oblicuo, por lo cual el flujo no presenta desace-
leracion en la longitud de garganta. No obstante, el flujo
en la divergente cercana a la garganta ha sido influen-
ciado en su comportamiento, pues se observa en el
campo de flujo en la regién central, como las lineas de
contorno lo definen con una forma de equis (x); antes
de que se presente el frente de choque normal y choque
oblicuo se presenta una desaceleracion del flujo.

El comportamiento de los patrones del flujo en la si-
metria del eje x en la seccion de la tobera conica ULA-2,
para el campo de nimero de Mach (Fig. 6) se muestra
enlaFig. 9; de la presion estatica (Fig. 7) se muestra en
laFig. 10; de la temperatura estatica (Fig. 8) se muestra
en laFig. 11. La presion y la temperatura en la pared se
muestran en la Fig. 12.
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Fig. 8. Patrones de choque, linea de contorno de temperatura estatica.
Fig. 6. Patrones de choque, linea de contorno de ntimero de Mach.

Fig. 7. Patrones de choque, linea de contorno de presion estatica.

Fig. 9. Patron de nimero de Mach en la simetria axial. (a) Longitud de garganta
21,38 mm. (b) Longitud de garganta 1 mm.
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Fig. 10. Patron de presion estéatica en la simetria axial. (a) Longitud de
garganta 21,38 mm. (b) Longitud de garganta T mm.

Fig. 11. Patron de temperatura estética en la simetria axial. (a) Longitud de
garganta 21,38 mm. (b) Longitud de garganta T mm.

DOI: https://doi.org/10.21501/21454086.3707

Fig. 12. (a) Patron de presion estatica en la pared. (b) Patron de temperatura
estatica en la pared. Para ambos casos: longitud de garganta 21,38
mm.

Como puede verse en la Fig. 9, en la longitud de gar-
ganta L, = 21,33 mm Se evidencia la desaceleracion
del flujo, la cual flucttia a velocidad transénica y una re-
gion del flujo alcanza un pico de velocidad supersonica
estimado de Mach 1,55; mientras que, para L, = 1 mm
el flujo se acelera sin perturbaciones e ingresa a la di-
vergente por debajo de la velocidad sénica, por lo cual,
define un patrén de comportamiento. Al ingresar el flujo
a la divergente, para el primer pico de nimero de Mach,
para L, = 1 mm, Se ha incrementado su velocidad, por
tanto, el flujo tiene un mejor desarrollo con respecto a
la otra longitud de garganta que ingresa a la divergen-
te a velocidad sénica Mach 1. Para ambos dominios,
el segundo y tercer pico se encuentran en el rango de
namero de Mach 2,5 - 3; asi como el flujo a la salida de
la tobera es supersonico, con una velocidad estimada
de Mach 1,5. Asi mismo, para los parametros de niime-
ro de presion estatica (Fig. 10) y temperatura estética
(Fig. 11) se muestran los patrones de comportamiento
en la garganta y en la divergente, donde se observan
sus magnitudes maximas y minimas.
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Para el caso del flujo adyacente a la pared de la di-
vergente, como puede verse en la Fig. 12, se evidencia
donde se presenta la separacion del flujo con una cai-
da de presion, en la posicion en el rango de 140-145
mm. Desde la caida de presion hasta la salida de la
tobera se tiene una trayectoria de la presién con una
tendencia horizontal. Para el caso de la temperatura, y
para la misma posicion 140-145 mm, se observa que
la temperatura maxima alcanzé un valor estimado de
1900 K, el cual es mayor al de la camara de combus-
tion de 1673,15 K; luego del choque, se presenta una
caida abrupta de la temperatura casi de forma vertical.
La temperatura maxima que se presenta en la divergen-
te para un flujo sobrexpandido corrobora con lo que se
presenta en la realidad, tal como se mostrd en la Fig.
2 [8] del efecto de la alta temperatura con un tono de
color en la pared de acero.

La tobera conica ULA-2 del presente trabajo, con re-
lacion L, /D, = 0.9136 y L,/D, = 6,358, tiene un angu-
lo medio de la divergente y el comportamiento de
la trayectoria de presion del flujo en la divergente es si-
milar con respecto a la tobera experimental ULA-1A XP,
conL,/D, = 1101y Ls/D, = 10,41,y con angulo me-
dio 11°, estudiado por Tolentino et al. [20]. No obstante,
para un angulo medio mayor de  de la divergente, los
patrones de choque tienen una configuracion diferente,
tal como fue reportado para la misma tobera ULA-1A
XP analizada para un dominio 2D con diferentes angu-
los medio en el rango de ~11.5° < & = ~13,5%[31]. Por
tanto, el flujo es influenciado a cambiar su comporta-
miento por la variacion del angulo medio y la longitud
de la divergente. Cabe senalar que la tobera ULA-2 fue
estudiada con paredes adiabaticas, por lo cual, no se
tomo en cuenta la pérdida de calor a través de las pa-
redes; en un proceso real, el efecto térmico interviene
en la interaccién del campo de flujo, en la pared de la
tobera y en la region del flujo del ambiente externo ad-
yacente a la pared [9], [32]. Se destaca que el efecto
térmico se puede observar en diferentes toberas que
han sido ensayadas experimentalmente para un flujo
sobrexpandido cuando se presenta el choque en la di-
vergente, y tiene consecuencias en la estructura de la

tobera, pues podria deformar cuando el efecto térmico
supera los limites térmicos de disefo por largos tiem-
pos de operacién para un flujo sobrexpandido.

La desaceleracion del flujo en la longitud de garganta
obtenido para la tobera cénica ULA-2, para rp = 7.234,
presentd resultados casi similares con la tobera conica
ULA-TA XP para rp = 6.234 [20]; donde el flujo presentd
fluctuaciones con presencia de ondas de choque obli-
cuas, con un pico de valor estimado de Mach 1,4, siendo
este valor menor para el caso de la tobera ULA-2 con
Mach 1,55. No obstante, el flujo de la tobera ULA-2 para
L,/ D, = 0,042, en la seccion de la garganta, se aceler6
sin presencia de choques oblicuos, asi como para la to-
bera ULATA-XP para L,/ D, = 0,0659 [31].

Por tanto, existe una influencia en el desarrollo del
flujo en la seccién de la garganta con respecto a su lon-
gitud y la influencia del angulo medio de la divergente.
Esto es para la condicion de flujo sobrexpandido. La
geometria de la tobera cénica ULA-2 del dominio com-
putacional 2D no tiene curvatura en los vértices que
unen la garganta con la convergente y la divergente,
mientras que, el estudio de la tobera ULA-1A XP [31]
si tiene ligeras curvaturas; la velocidad, la presidn, la
temperatura, entre otros pardmetros termodinadmicos
presentan fluctuaciones y disminuyen las fluctuacio-
nes al reducir la longitud de garganta. En otro estudio
se senala que el flujo subexpandido en la tobera conica
clasificada como Helios-X [33] con longitud de gargan-
tayL,/D, = 1.07, el flujo se desacelerd en la longitud
de garganta con un comportamiento escalonado sin
presencia de choques oblicuos, no obstante, el flujo
salié de la tobera a velocidad supersonica ligeramente
mayor de Mach 3.

El comportamiento del perfil de la presion en la pa-
red de la tobera ULA-2 es similar al de |a tobera ULA-1A
XP [20], y esto se debe a la longitud de la divergente y
el angulo medio 11°. No obstante, para toberas planas
con longitudes de la divergente menores a la tobera
ULA-2 y ULA-TA XP, y con angulos medios alrededor
de 11°, el comportamiento del patron de presion en la
pared es diferente, tal es el caso para el flujo en una to-
bera plana experimental estudiado por Hunter [34] para
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un angulo medio de la divergente de 11.01° que presen-
t6 una menor caida de presién en la pared, para el rango
de rp: 1,255 — 5,423, en el que el comportamiento de la
trayectoria de la presion fue creciente con una curvatu-
ra hacia la salida de la tobera; en tal sentido, existe una
influencia de la divergente con respecto a su longitud.
En la divergente, para un flujo sobrexpandido, cuando el
flujo se frena producto del choque, el flujo se separa de
la pared aguas abajo, por lo cual se origina una interac-
cion del choque oblicuo con la capa limite, se presentan
los gradientes adversos de presion y la transicion de
choque libre (FSS, por sus siglas en inglés) [35], [36],
[37]; en la region central, antes del choque la presion
es menor y después del choque la presion es mayor; la
region del flujo adyacente a la pared, mucho antes de la
separacion del flujo la presion es mayor, la presién des-
pués del choque es menor que la presion del ambiente
de la atmdsfera, por lo cual, el flujo ingresa rozando las
paredes internas de la tobera y se presenta una recircu-
lacién del flujo.

4. CONCLUSIONES

Del andlisis realizado del flujo sobrexpandido en la to-
bera conica ULA-2 con longitud de garganta, se conclu-
ye que:

En la seccion de lagargantapara L, = 21,38 mm, que
corresponde para L,/ D, = 0,9136, se presentan ondas
de choques oblicuas, por lo cual el flujo se desacelera; no
obstante, en la misma seccion de la garganta, para una
longitud L, = 1 mm que corresponde a L,/ D, = 0.042,
el patrén de flujo de velocidad tiene un comportamien-
to acelerado a velocidad transénica, y presenta un buen
desarrollo el régimen del flujo; por tanto, la longitud de
garganta influye en la aceleracién del flujo. En la sime-
tria axial, en la divergente, para L, = 1 mm, una region
del flujo adyacente a la garganta es influenciada a in-
crementar su velocidad a un valor estimado Mach 2,5;
ademas, el flujo presenta fluctuaciones de sus propie-
dades termodinamicas por la presencia de ondas de
choque oblicuas. En la salida de la tobera el flujo alcan-
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za un valor estimado de Mach 1,5 para ambas longitu-
des de garganta, por tanto, no se ve afectado cuando
disminuye la longitud de garganta.

Después del choque, la presién del flujo en las pare-
des de la divergente disminuye a una presion menor a
la del ambiente de la atmdsfera, por lo que induce al flu-
jo a presentar una recirculacién. El cambio de presion
antes y después del choque oblicuo no es abrupto; las
cargas laterales de la presion interna del flujo no tiene
una mayor incidencia de manera significativa sobre la
estructura de la tobera.

La temperatura del flujo presenta un valor maximo
de 1900 K en la pared adiabatica de la divergente, en
la region en la que se presenta la separacion de flujo
producto del choque oblicuo, a causa del incremento de
la energia interna como consecuencia del frenado del
flujo en esa regidn, y cuya magnitud de la temperatura
es mayor que de la camara de combustion. Por tanto,
antes del choque esta presente una carga térmica de
mayor temperatura en las paredes de la tobera, y de
menor temperatura después del choque.

5. TRABAJOS FUTUROS

En los trabajos futuros para las simulaciones del cam-
po de flujo sobrexpandido y flujo subexpandido en la
tobera ULA-2, para un dominio 2D y 3D, se tiene pre-
visto incrementar el angulo medio de la divergente en
el rango de 9° = « < 187, para diferentes longitud de
garganta , con el objeto de analizar la influencia del
incremento del angulo medio de la divergente.
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