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Resumen

En el presente trabajo, el objetivo es determinar el
comportamiento de los patrones de flujo del campo
de nimero de Mach y de presién para toberas planas
y cbnicas fuera de diseno, para el semidangulo de la
divergente de 10,85°. Se empleé el codigo ANSYS-
Fluent R16.2 para simular el campo de flujo con el
modelo RANS y el modelo de turbulencia SAS para
las condiciones de flujo en estado transitorio, para
el rango de relaciones de presion de la tobera de
NPR 1,97 a 8,91. Los resultados presentan diferentes
patrones de flujo de nimero de Mach y de presién
estatica entre ambas toberas, donde los frentes de
choque normales no tienen las mismas posiciones
para un mismo valor de NPR. El pico méximo de la
fluctuacion del flujo en la linea central de la divergente
de la tobera cénica es Mach 2,844, mientras que en la
tobera plana es Mach 2,011, por lo que la velocidad
del flujo es menor en la tobera plana. La velocidad
del flujo a la salida de la tobera cénica es Mach 2,535,
la cual es 27,32 % mayor que la velocidad del flujo
en la tobera plana, que tiene Mach 1,991. El area de
la garganta de la tobera tiene un efecto significativo
para el transito del flujo méasico, ya que el area de la
garganta de la tobera plana es mayor con respecto al
de la tobera cénica.

Palabras clave: fluctuaciones de flujo, modelo
RANS, modelo de turbulencia SAS, onda de choque,
patrones de flujo, toberas fuera de disefio

Abstract

This study aims to analyze the behavior of Mach
number and pressure field flow patterns in off-design
planar and conical nozzles with a divergent half-angle
of 10.85°. Numerical simulations of the flow field were
conducted using the ANSYS-Fluent R16.2 software,
employing the RANS model and the SAS turbulence
model under transient flow conditions. The nozzle
pressure ratios (NPR) ranged from 1.97 to 8.91. The
results reveal differences in flow patterns, including
Mach number and static pressure, between the two
nozzle types. Notably, normal shock fronts exhibited
varying positions for the same NPR values. The max-
imum peak flow fluctuation along the centerline of
the conical nozzle’s divergent section reached Mach
2.844, compared to Mach 2.011 in the planar nozzle,
indicating lower flow velocity in the latter. At the
nozzle outlet, the flow velocity of the conical noz-
zle was Mach 2.535, representing a 27.32% increase
compared to the planar nozzle, which achieved Mach
1.991. Additionally, the throat area significantly in-
fluenced mass flow transit, with the planar nozzle
having a larger throat area than the conical nozzle.
These findings provide insights into the impact of noz-
zle geometry on flow characteristics under off-design
conditions.

Keywords: Flow fluctuations, RANS model, SAS
turbulence model, Shock wave, Flow patterns, Off-
design nozzles
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1. Introduccién

Las geometrias de las toberas convergente-divergentes
utilizadas en el campo aeroespacial influyen significa-
tivamente en el desarrollo del campo de flujo. En con-
secuencia, la geometria de la pared interna de la to-
bera y la turbulencia del flujo resultante contintan
siendo temas recurrentes de interés, particularmente
bajo condiciones de flujo viscoso sobreexpandido, adap-
tado y subexpandido [1]. Desde la aparicién de avances
tecnologicos en toberas supersénicas, sus geometrias
han experimentado una evolucién continua para op-
timizar y regular el transito del flujo. Entre las ge-
ometrias de toberas mas destacadas se encuentran las
toberas cénicas, los disefios contorneados o en forma de
campana (tanto de longitud completa como acortadas),
las toberas tipo tapén o aerospike (de longitud com-
pleta y truncadas), las toberas de expansién-deflexion,
las toberas planas, entre otras [1-6]. La investigacién
en esta area se ha extendido al método de las ca-
racteristicas (MOC) [7, 8], asi como al desarrollo de
modelos matematicos aproximados para simular el
flujo mediante herramientas de dinamica de fluidos
computacional (CFD) [9,10]. Ademads, los estudios han
explorado la solucién de modelos mateméaticos para
flujo isentrépico que involucran ecuaciones analiticas
que no pueden ser invertidas mediante procedimientos
algebraicos [11-14].

Las toberas coénicas supersénicas con un
rendimiento éptimo suelen tener un semiangulo diver-
gente o en un rango de 12° a 18°. Cuando o <12°,
estas toberas se clasifican como fuera de diseno [1].
El mismo principio se aplica a las toberas planas sin
curvatura en la seccién divergente.

Bajo condiciones de flujo sobreexpandido, diversos
fenémenos de ondas de choque ocurren en la seccién
divergente de la tobera, incluyendo ondas de choque
normales, oblicuas, reflejadas e internas. La Figura
1 ilustra la estructura de ondas de choque en la sec-
cién divergente de una tobera supersénica [15], junto
con una imagen de una onda de choque capturada
mediante la técnica Schlieren, segtin lo reportado por
Hunter [6], [16].

La region central del flujo contiene el frente de
choque, flanqueado por ondas oblicuas y reflejadas
que interactiian con gradientes de presién y tempe-
ratura [6], [17,18]. En la regién de flujo adyacente a
las paredes de la tobera, se observan cargas de pre-
sion lateral antes y después del choque. La capa limite
interactia con las ondas de choque y, aguas debajo
del punto de separacion del flujo, se producen con-
trapresiéon y recirculacion del flujo, acompanadas por
la formacién de vortices. Los efectos de la temperatura
y la friccién son prominentes en la regién de flujo cer-
cana a las paredes, donde se observan fenémenos de
separacién libre de choque (FSS, por sus siglas en in-
glés) y separacién restringida de choque (RSS) [19-22].

En los bordes de la tobera, como el borde de salida, se
generan ondas de expansién de Prandtl-Meyer [17]. El
flujo de chorro supersonico descargado a la atmobsfera
forma una pluma que contiene estructuras de ondas de
choque, las cuales estan influenciadas por la relacién
de presi6n de la tobera (NPR, por sus siglas en in-
glés) [19].

Chorro supersénico
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Figura 1. (a) Estructura de ondas de choque para la condi-
cién de flujo sobreexpandido [15]. (b) Imagen experimental
de la estructura de ondas de choque en una tobera plana,
segun lo reportado por Hunter [6].

Varios estudios significativos han explorado el com-
portamiento del flujo en toberas fuera de diseno.
Hunter [6] hizo pruebas experimentales sobre la sep-
aracion del flujo en una tobera plana con un adngulo
divergente a = 11,01°, revelando que el flujo sobre-
expandido estaba dominado por la separaciéon de la
capa limite inducida por ondas de choque. De manera
similar, Verma y Manisankar [18] investigaron toberas
planas con dngulos divergentes o = 5,7°, a = 7,5° y
a = 10,7°, identificando asimetria en los frentes de
ondas de choque normales, oblicuas y reflejadas, asi
como una separacion no simétrica de la capa limite en-
tre las paredes superior e inferior. Tolentino et al. [23]
llevaron a cabo simulaciones computacionales para
toberas planas con @ = 9°, a = 11,01° y a = 13°,
informando que un aumento en el angulo divergente
condujo a un incremento en la velocidad del flujo
en la regién central a la salida de la tobera. Arora
y Vaidyanathan [24] investigaron toberas planas con
doble divergencia, encontrando que el angulo de inflex-
i6n influia significativamente en la estructura de las
ondas de choque, con una expansiéon adicional ocur-
riendo en la segunda divergencia.
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Tolentino et al. [25] simularon el campo de flujo en
toberas planas con garganta de corte recto para a =
11,01°. Encontraron que, a medida que aumentaba la
longitud de la garganta, el tren de ondas de choque
evolucionaba dentro de la seccién de la garganta,
afectando el desarrollo del flujo en la parte divergente.

Mason et al. [26] estudiaron experimentalmente
toberas planas con angulos divergentes a = 1,21°, @ =
10,85° y ae = 11,24°. Sus resultados mostraron que el
contorno convergente y de la garganta afectaba signi-
ficativamente el comportamiento del flujo. Para a =
1,21°, se observaron fluctuaciones de presién a lo largo
de la pared divergente debido a la presencia de un tren
de ondas de choque. En contraste, para o = 10,85°,
solo se observé un salto de presion en el punto de
separacion del flujo debido al frente de choque normal.

Tolentino et al. [15] estudiaron toberas cénicas con
garganta de corte recto para o = 10°, demostrando que
un aumento en la longitud de la garganta provocaba
la evolucién del tren de ondas de choque y una reduc-
cion del empuje en la salida de la tobera. Tolentino y
Mirez [27] analizaron, ademds, los patrones de flujo en
toberas conicas, revelando que una longitud éptima de
la garganta previene la formacién de un tren de ondas
de choque.

Otros estudios experimentales también han investi-
gado el comportamiento del flujo en toberas. Wagner
y Schlechtriem [28] examinaron la turbulencia del flujo
en toberas planas con curvatura de pared, reportando
propagacion no simétrica de las ondas de choque. Bour-
going y Reijasse [29] demostraron que la rugosidad de
la pared afecta el desarrollo del flujo, lo que da como
resultado configuraciones variables de asimetria de las
ondas de choque. Faheem et al. [30] realizaron experi-
mentos con toberas que emiten multiples chorros su-
persénicos, encontrando que, a medida que aumentaba
el niimero de chorros, la tasa de dispersién disminuia
debido a la reduccién de la resistencia, con diferencias
notables en los ntcleos de los chorros supersonicos.

Las simulaciones de dindmica de fluidos computa-
cional (CFD) [9] han demostrado ser efectivas para
reproducir la turbulencia del flujo y determinar para-
metros termodinamicos en regiones donde la obtencién
de imagenes experimentales no es factible. Investiga-
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ciones recientes se han centrado en modelar la turbu-
lencia para la geometria experimental de tobera plana
de Mason et al. [26], con extensiones a geometrias de
toberas coénicas.

Este estudio tiene como objetivo analizar el compor-
tamiento de los patrones de flujo en toberas planas y
cénicas clasificadas como toberas fuera de diseno. Am-
bos tipos de tobera comparten dimensiones geométri-
cas idénticas proyectadas en un dominio computacional
2D. La Seccién 2 describe la metodologia, incluyendo
una descripcién de la geometria experimental de la
tobera utilizada por Mason et al. [26] para registrar
lecturas de presion en diferentes relaciones de presion
de la tobera (NPR) bajo condiciones de flujo frio. Tam-
bién se detallan los fundamentos matematicos y los
métodos de solucién computacional, junto con el anali-
sis de convergencia numérica y la validacién del modelo
de turbulencia SAS empleado en las simulaciones. La
Seccién 3 presenta los resultados numéricos, centrados
en los campos de flujo del nimero de Mach y las dis-
tribuciones de presién estatica. Finalmente, la Seccién
4 proporciona las conclusiones del analisis, resumiendo
los hallazgos y sus implicaciones para investigaciones
futuras.

2. Materiales y métodos

2.1. Experimental Nozzle

La tobera plana experimental (Modelo B1) bajo es-
tudio, como se ilustra en la Figura 2, fue utilizada
previamente por Mason et al. [26]. Los experimentos
de presién para condiciones de flujo frio se realizaron
en el complejo del tinel transénico de 16 pies del NASA
Langley Research Center. Estas pruebas experimen-
tales cubrieron un rango de relaciones de presién de
la tobera (NPR) de 1,97 a 8,91. La tobera plana [26]
fue disenada para un numero de Mach de 2,08, un
NPR de 8,81, una relacién de drea A./A; = 1,8,y
un semiangulo divergente o = 10,85°, clasificdndola
como una tobera fuera de diseno, ya que a < 12°. A,
representa el area de salida de la tobera, y A; denota
el area de la garganta. El ancho de la tobera plana es
de 10,157 cm.

Lo,

(Modelo B1)

s

Figura 2. (a) Representacién esquemadtica de la tobera plana, ilustrando los pardmetros geométricos (unidades en
centimetros). (b) Tobera plana experimental utilizada por Mason et al. [26] para medir la presién del flujo a lo largo de

las paredes internas.
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Cabe destacar que las dimensiones geométricas de
la tobera plana, cuando se proyectan sobre un plano
2D (Figura 2a), se aplican a la geometria de la tobera
cOnica. Para la tobera conica, los radios se definen
como h; para la entrada, h; para la garganta y h. para
la salida, con un semiangulo divergente o = 10,85°. Las
condiciones de disefio para la tobera conica incluyen
un nimero de Mach de 2,713, un NPR de 23,768 y una
relacién de drea A./A; de 3,224.

2.2. Dominio computacional

La proyeccion espacial de las toberas plana y cénica
se considerd en dominios computacionales 2D debido
a su simetria. Estos dominios fueron construidos uti-
lizando los datos geométricos reportados por Mason et
al. [26], como se muestra en la Figura 2. La Figura 3
ilustra el dominio computacional junto con el dominio
mallado para la malla 4, que consta de 30 736 celdas

cuadrilateras. La malla 4 representa una malla refinada
con una mejor distribucién de celdas, previamente eval-
uada en cuanto a su rendimiento en comparacién con
otros dominios mallados. Las dimensiones geométricas
estdn parametrizadas, con la linea central alineada a
lo largo de la direccién x, y la seccién divergente de-
notada como Lg. La seccién convergente de la tobera
abarca 0 < x/Lg < 1, la seccién divergente abarca
1 <xz/L4 <2,y laseccién atmosférica se extiende de
2 < z/L4 < 8. Esta configuracién del dominio com-
putacional es adecuada para capturar la turbulencia
del flujo y simular la formacién de la pluma en el
chorro supersénico a medida que se descarga en la
atmoésfera. Es importante destacar que los dominios
computacionales 2D son apropiados para geometrias
simétricas, lo que ofrece una reduccion significativa en
el tiempo computacional iterativo y el uso de recursos
en comparacién con los dominios computacionales 3D.

(a)

Presi6n de Intel
s

Presi6n de salida
Pared adiabatica

Linea central

2<x/Ly<8

‘ ng/LdglLlsx/Ldgz
e > .

Tobera

Atmésfera

®)

Rejilla4: 30736 Celdas

Figura 3. (a) Dominio computacional 2D que ilustra las condiciones de contorno aplicadas. (b) Malla estructurada

para la Malla 4, compuesta por 30,736 celdas cuadrildteras.

Las condiciones de contorno aplicadas al dominio
computacional 2D para las toberas plana y cénica son
las siguientes: En la entrada de la tobera se especifican
los datos de presiéon de estancamiento P, para ocho
casos correspondientes a relaciones de presion de la
tobera (NPR) de 1,97, 2,94, 3,92, 4,88, 5,84, 6,81, 7,79
y 8,91, donde NPR = P, /P y la presion de la atmdsfera
local P = 101,3 kPa. La temperatura total T, se es-
tablece en 300 K para los ocho casos. En la salida de la
tobera, la presion y temperatura atmosféricas locales
se establecen uniformemente en P = 101,3 kPay T =
300 K para todos los casos. Es importante destacar que
los datos de presién y temperatura fueron obtenidos
del trabajo de Mason et al. [26].

Las paredes de la tobera se modelan como adia-
béticas, lo que significa que no ocurre transferencia
de calor a través de ellas. La malla se refina en las
regiones adyacentes a las paredes para tener en cuenta
la presencia de tensiones cortantes del flujo. En las

paredes, la velocidad del flujo es cero debido a la condi-
cién de no deslizamiento. A lo largo de la linea central,
la velocidad del flujo es cero en la direcciéon perpendic-
ular para la tobera plana y en la direcciéon radial para
la tobera coénica. Los efectos de la gravedad sobre la
turbulencia del flujo se descartan, ya que los dominios
computacionales son bidimensionales y representan
geometrias simétricas.

El flujo de aire se trata como un gas ideal con las
siguientes propiedades termodindmicas: constante de
gas R = 287 J/(kg - K), relacién de calores especificos
k = 1,4, calor especifico a presién constante Cp =
1006,43 J/ (kg - K) y conductividad térmica kt = 0,042
W/(m - K) [31].

2.3. Fundamentos matematicos

La turbulencia del campo de flujo viscoso en un estado
transitorio se simula utilizando el software ANSYS-
Fluent R16.2 [31], que emplea el método de volimenes
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finitos (FVM) [9]. Se utilizan las ecuaciones de Navier-
Stokes promediadas por Reynolds (RANS), va que
proporcionan un marco eficiente y adecuado para obte-
ner soluciones aproximadas de la turbulencia en flujo
compresible. Las ecuaciones gubernamentales para el
calculo del flujo compresible incluyen la conservacion
de la masa (ecuacién (1)), el momento (ecuacioén (2)) y
la energfa (ecuacion (3)) [9,10], [31]. Estas ecuaciones,
expresadas en forma compacta, son las siguientes:

%—FV-(pui):O

“ 1)

%ﬂm0+VUmmn=~W@+V(ﬂ+vi—ﬁ@Z)@)

%(pE)—i—V-(ui(pE—s—p)) = V- (kett VT+ (Tet-ui)) (3)

Donde t es el tiempo, p es la densidad, u es la
velocidad, p es la presiéon y 7T es el tensor de tensiones.
El término —pu’iu;- representa el estrés de Reynolds,
donde se aplican modelos de turbulencia para cerrar la
ecuacién (2). Ademds, E denota la energia total, keys
es la conductividad térmica efectiva, T es la tempera-
tura y Tesr es el tensor efectivo.

El flujo se modela como un gas ideal; por lo tanto, se
aplica la ecuacién de estado del gas ideal (ecuacion (4)).
Las ecuaciones para la relacién de presiones (ecuacién
(5)) v la temperatura (ecuacién (6)) se expresan como
funciones del niimero de Mach:

p=pRT (4)
P, k=1, \FT
(14— M
F = (i) ®
T, k=1,
o1+ M
Tl (6)

Donde R es la constante universal del gas ideal, P,
es la presion de estancamiento, P es la presién estatica,
T, es la temperatura de estancamiento, T es la tempe-
ratura estatica, y k es la relacion de calores especificos.
El niimero de Mach, denotado como M, se clasifica de
la siguiente manera: flujo subsénico 0,3 < M < 0,8,
flujo transénico 0,8 < M < 1,2, flujo supersoénico 1,2
< M < 5, flujo hipersénico M > 5, y flujo sénico M =
1. Para flujo incompresible, se considera M < 0,3 [32].

Se empleé el modelo de simulacién escala-
adaptativa (SAS) [33] para simular la turbulencia del
flujo viscoso en un estado transitorio. Ademaés, se aplicd
la ley de Sutherland [10], [32] para modelar la viscosi-
dad del flujo como una funcién de la temperatura. La
ley de Sutherland, derivada de una aproximacién de
la teoria cinética de los gases, tiene en cuenta la ideal-
izacién de los potenciales de fuerza intermolecular y
se expresa como se ve en la ecuacién (7):

2

T 3

() o

o

Donde p es la viscosidad del flujo, 1, = 1,716 kg/m

- s es la viscosidad de referencia, T, = 273,11 K es la

temperatura de referencia, y S = 110,56 K es la tem-

peratura efectiva. La temperatura efectiva S, también

conocida como la constante de Sutherland, se encuen-

tra tabulada para diferentes rangos de temperatura
dependiendo del tipo de gas.

T+S

2.4. Método de solucién computacional

Las simulaciones en ANSYS-Fluent R16.2 se realizaron
utilizando un solucionador basado en densidad con una
formulacién transitoria. El dominio computacional 2D
fue plano para la tobera plana y axisimétrico para la
tobera cénica. Se empled una formulacién implicita,
con Roe-FDS seleccionado como el tipo de flujo. La
discretizacion espacial se realizé utilizando un enfoque
basado en celdas de minimos cuadrados y esquemas de
upwind de segundo orden, mientras que la formulacién
transitoria utilizé6 un método implicito de segundo or-
den. Se aplicé inicializacién hibrida y se establecid
un criterio de convergencia de residuales de 1 x 107°.
Las simulaciones del campo de flujo para el rango de
relacién de presion de la tobera (NPR) de 1,97 a 8,91
se resolvieron en 7200 a 21 000 iteraciones.

2.5. Analisis de convergencia numérica

Los dominios computacionales fueron mallados uti-
lizando la plataforma ANSYS-Meshing. Se generaron
cuatro mallas de celdas cuadrilateras con densidades
variables: malla 1 con 19 249 celdas, malla 2 con 25
658 celdas, malla 3 con 27 311 celdas, y malla 4 con
30 736 celdas. El campo de flujo del nimero de Mach
se simul6 utilizando el modelo de turbulencia de si-
mulacién escala adaptativa (SAS) [33] para una NPR
de 8,91. Entre las cuatro mallas, la 4 exhibié los va-
lores méas bajos de Y-plus (y™), particularmente en
la distribucién de tensiones cortantes evaluada a lo
largo de la pared de la tobera plana (Figura 4a). En
cuanto a los valores de tensién cortante, las curvas
para todas las mallas son generalmente consistentes y
se superponen, excepto en la regién cercana a la salida
de la tobera (Figura 4b).

Para el dominio mallado con la malla 4, el modelo
de turbulencia SAS [33] se comparé6 con los modelos
de turbulencia DES SA [34], DES SST k —w [35] y
DES k — ¢ [36], como se ilustra en la Figura 4c. Los
resultados indican que el niimero promedio de Mach en
la salida de la tobera es similar para los modelos de tur-
bulencia SAS y DES SA, como se muestra en la Tabla
1. El modelo de turbulencia SAS fue seleccionado para
simular el campo de flujo debido a su ligera ventaja en
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la reduccién del tiempo computacional durante los cél-
culos iterativos. La malla 4 (Figura 3b) presenta una
malla estructurada compuesta por celdas cuadrilateras,
con regiones refinadas en las zonas de flujo adyacentes
a la seccién convergente (0 < x/L,; < 1) y la seccién
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Figura 4. Perfiles de curvas evaluadas a lo largo de la pared de la tobera plana: (a) Y-plus en la pared, (b) Tensién
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Tabla 1. Ntumero promedio de Mach en la salida de la tobera plana para un NPR de 8.91, evaluado utilizando cuatro

modelos de turbulencia diferentes

Modelo de turbulencia: SAS [33] DES SA [34] DES SST k—w [35] DES k —¢ [36]
Ntumero medio de mach: 2.066 2.066 2.065 2.064
Error (%): 0.816 0.816 0.864 0.912

3. Resultados y discusién

Esta seccién presenta los resultados numéricos para el
campo de flujo del ntiimero de Mach (Figura 5) y la
distribucién de presién estitica (Figura 6) a lo largo
del rango de NPR de 1.91 a 8.91. En las visualizaciones
del campo de flujo, las regiones con magnitudes mas
pequenias se representan en azul, mientras que las re-
giones con magnitudes mas grandes se representan en
rojo. Para la tobera plana, el flujo esta sobreexpandido
dentro del rango de NPR de 1.91 a 7.79 y se adapta
en el NPR 8.91. En contraste, para la tobera coénica,
el flujo permanece sobreexpandido a lo largo de todo
el rango de NPR de 1.91 a 8.91.

Para la tobera plana, el campo de flujo del nimero
de Mach (Figura 5a) y el campo de presion estédtica
(Figura 6a) indican que, para NPR 1.97 y NPR 2.94, el
frente de onda de choque normal se encuentra dentro
de la tobera. Para valores de NPR iguales o superi-
ores a 3.92, el frente de choque se desplaza fuera de
la tobera. En el caso de la tobera cénica, los campos
de flujo del ntimero de Mach (Figura 5b) y de presién

estdtica (Figura 6b) muestran que, dentro del rango
de NPR de 1.97 a 4.88, el frente de onda de choque
normal permanece dentro de la tobera. Para valores
de NPR iguales o superiores a 5.84, el frente de choque
se desplaza fuera de la tobera.

La evolucién del campo de flujo del niimero de
Mach y del campo de presion estatica para ambos so-
pladores, plano y cénico, demuestra que el régimen de
flujo exhibe comportamientos distintos para el mismo
valor de NPR. A medida que el NPR aumenta, la es-
tructura de la onda de choque evoluciona y el punto de
separacién del flujo se desplaza més cerca de la salida
del soplador.

En el soplador plano, la distribucién de los choques
internos es evidente tanto dentro del soplador como en
el chorro supersénico que se descarga hacia la atmds-
fera. Sin embargo, para la misma magnitud de NPR,
la distribuciéon de los choques internos difiere en el
soplador cénico. La intensidad del desplazamiento de
la frente de choque es mayor en el soplador plano en
comparacion con el soplador cénico.
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Figura 6. Patrones del campo de flujo de presién. Rango: NPR 1,97 a NPR 8,91. (a) Soplador plano. (b) Soplador
cbnico

Las trayectorias de los perfiles de la linea central plador plano (Figura 7a y Figura 8a), se observan
para los sopladores plano y cénico se ilustran en la fluctuaciones de velocidad y presion estdtica para el
Figura 7 para el nimero de Mach y en la Figura 8 rango de NPR de 2,94 a 8,91. La velocidad méxima
para la presion estéatica. de flujo ocurre en x/L; = 1,486, donde el nimero

i de Mach alcanza 2,011, acompanado de una caida de
En la seccién divergente (1 < x/Lg < 2) del so-
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presién de P/P, = 0,125 (Tabla 2). En x/L; = 1,626,
el flujo se desacelera a Mach 1,819 con una caida de
presién correspondiente de P/P, = 0,169. En la salida
del soplador, x/L4 = 2, la velocidad del flujo alcanza
Mach 1,991 con una caida de presién de P/P, = 0,129.

En contraste, dentro de la seccién divergente (1 <
x/Lqg < 2) del soplador cénico (Figura 7b y Figura
8b), para el rango de NPR de 3,92 a 8,91, la velocidad
méxima de flujo ocurre en x/Ly = 1,577, alcanzando
Mach 2,844 con una caida de presién correspondiente
de P/P, = 0,034 (Tabla 2). La posicién de este pico de
velocidad méxima se desplaza un 6,12 % rio abajo en
comparacién con la posicién del pico en x/Ly = 1,486
en el soplador plano (Figura 7a). En x/Ly = 1,633, el
flujo se desacelera a Mach 2,024 con una caida de pre-
sién de P/P, = 0,122, mostrando un desplazamiento
posicional del 0,43 %.

En la salida del soplador cénico (Figura 7b y Figura
8b), en la misma posicién x/Ly = 2 que el soplador
plano (Figura 7a y Figura 8a), el flujo alcanza Mach
2,535 con una caida de presiéon correspondiente de
P/P, = 0,054. Esto representa un aumento del 27,32
% en la velocidad y una disminucién del 58,13 % en

3.5 4
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34 392 438
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= M
=
8 2
E Choque f:
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0 My
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la presion en comparacién con el soplador plano. Se
observa que en la salida del soplador cénico, se alcanza
una mayor velocidad a lo largo de la linea central de la
regién central del flujo. Sin embargo, la tasa de flujo
maésico total es menor. Esta diferencia se atribuye al
area de la garganta del soplador conico A; = 5,896
em?, que restringe el paso del flujo mésico a velocidad
sonica. Esta drea de la garganta es un 78,79 % maés
pequeiia que la del soplador plano A; = 27,81 cm?.

En la regién atmosférica (2 < x/L4 < 8), el flujo de
salida muestra fluctuaciones notables. Para el soplador
plano (Figuras 7a y 8a), en NPR 8,91, la velocidad
alcanza un pico maximo de Mach 2,522 con una caida
de presién de P/P, = 0,056 en x/Lg = 2,95. Por el
contrario, el soplador cénico (Figuras 7b y 8b) alcanza
una velocidad méaxima de Mach 2,976 con una caida
de presién de P/ P, = 0,027 en x/ Ly = 2,408, lo que re-
fleja un aumento aproximado del 18 % en la velocidad
en esta posicion. Mas abajo, el soplador plano muestra
fluctuaciones mas suaves en la velocidad y la presién,
mientras que estas fluctuaciones son mas pronunciadas
en el soplador cénico.
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Tabla 2. Posicién de las fluctuaciones méximas y minimas
en la regién central del flujo supersénico a lo largo de la
linea central de la seccién divergente del soplador

Boquilla plana. Alcance: NPR 2,94 a NPR 8,91
Numero de Mach M Presién P/P,

Posicién z/L,

1,486 2,011 0.125
1,626 1,819 0.169
2 1,991 0.129

Boquilla cénica. Alcance: NPR 3,92 a NPR 8,91
Numero de Mach M Presién P/P,

Posicién z/Lg

1,577 2,844 0.034
1,633 2,024 0.122
2 2,535 0.054

La Tabla 3 presenta las posiciones de la frente de
choque normal evaluadas a lo largo de la linea central
del soplador plano (Figura 7a) y del soplador cénico
(Figura 7b). M, representa la velocidad méxima de
flujo al inicio de la frente de choque, mientras que M,
corresponde a la velocidad minima de flujo al final
de la misma. Las Figuras 7 y 8 también muestran la
presion minima P, y la presién maxima P, de la frente
de choque para referencia.

En la secciéon divergente del soplador plano, se ob-
servan dos frentes de choque normales para los valores
de NPR 1,97 y 2,94. Al inicio de los frentes de choque,
el flujo alcanza velocidades supersénicas que van de
Mach 1,995 a 1,925. Al final de los frentes de choque,
el flujo pasa a velocidades subsoénicas en el rango de
Mach 0,473 a 0,610. Fuera del soplador, se identifican
seis frentes de choque normales para los valores de
NPR de 3,92, 4,88, 5,84, 6,81, 7,79 y 8,91. Al inicio
de estos frentes de choque, el flujo exhibe velocidades
supersonicas que van de Mach 2,147 a 2,522. Al final
de los frentes de choque, el flujo transita a velocidades
transénicas y supersénicas dentro del rango de Mach

1,072 a 2,221.

En la secciéon divergente del soplador cénico, se
observan cuatro frentes de choque para los valores de
NPR de 1,97, 2,94, 3,92 y 4,88. Al inicio de los frentes
de choque, el flujo alcanza velocidades supersénicas
que van de Mach 1,877 a 2,406. Al final de los frentes
de choque, el flujo pasa a velocidades subsénicas en el
rango de Mach 0,634 a 0,615. Fuera del soplador, se
presentan cuatro frentes de choque adicionales para
los valores de NPR de 5,84, 6,81, 7,79 y 8,91. Al ini-
cio de estos frentes de choque, el flujo sigue siendo
supersonico, con velocidades que van de Mach 2,589 a
2,976. Al final de los frentes de choque, el flujo pasa a
velocidades subsénicas dentro del rango de Mach 0,072
a 0,4.

Se observa que, al inicio de los frentes de choque
para valores de NPR iguales o superiores a 2,94, el flujo
en el soplador cénico alcanza velocidades supersénicas
mas altas en comparacion con el soplador plano. Al
final del frente de choque, el flujo en el soplador cénico
pasa a velocidad subsénica. En contraste, el flujo en el
soplador plano muestra un rango mas amplio de com-
portamientos al final del frente de choque, incluyendo
velocidades subsénicas, transénicas y supersénicas.

Los desplazamientos en las posiciones de los frentes
de choque normales en el soplador conico se resumen
en la Tabla 3. Para el mismo valor de NPR, el frente de
choque en el soplador cénico esta desplazado més hacia
la extrema izquierda en comparacién con el frente de
choque en el soplador plano. El menor desplazamiento
de la posicion del frente de choque ocurre en NPR
1,97, con el inicio del choque desplazado un 12,47 %
y el final del choque un 11,95 %. Por el contrario, el
mayor desplazamiento se observa en NPR 3,92, con el
inicio del choque desplazado un 24,44 % y el final del
choque un 25,38 %.

Tabla 3. Posiciones de los frentes de choque normales evaluados a lo largo de la linea central en la seccién divergente

(1 < x/Lq < 2)y la seccién atmosférica (2 < x/Lq < 8).

Boquilla planar

‘ Boquilla cénica

NPR Posicion Numero de Mach Posicién  Numero de Mach | Posicion Numero de Mach  Posicién  Numero de Mach
x/Lqg M, x/Lq M, z/Lq M, %/Lq M,

1.97 1.475 1.995 1.497 0.473 1.291 1.877 1.318 0.634

2.94 1.888 1.925 1.935 0.61 1.497 2.587 1.554 0.342

3.92 2.254 2.147 2.336 1.072 1.703 2.128 1.743 0.103

4.88 2.466 2.267 2.57 1.476 1.888 2.406 2 0.615

5.84 2.615 2.344 2.734 1.721 2.045 2.589 2.061 0.072

6.81 2.759 2.415 2.865 1.924 2.179 2.739 2.239 0.486

7.79 2.837 2.466 2.979 2.067 2.286 2.852 2.354 0.579

8.91 2.95 2.522 3.103 2.221 2.408 2.976 2.466 0.4

Hallazgos similares respecto al flujo sobreexpandido
y las estructuras de choque divergente en sopladores
planos han sido reportados en [6], [23], y en sopladores
cénicos en [15], [27], donde los frentes de choque oblic-

uos, reflejados y normales son influenciados por la
geometria de la pared y el &ngulo de divergencia. Estos
estudios demuestran que la geometria de los sopladores
supersonicos impacta significativamente el desarrollo
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del régimen de flujo. Para las mismas dimensiones
geométricas proyectadas en el plano, como se mues-
tra en la Figura 2, el soplador plano y el soplador
cénico exhiben areas transversales distintas tanto en
la garganta como en la salida del soplador [26]. El
area transversal del soplador plano es mayor que la
del soplador coénico, lo que ocasiona un menor flujo
masico a través de la garganta del soplador cénico. Es
importante sefialar que los resultados numéricos estan

influenciados por las simplificaciones de los modelos
matematicos, la densidad de celdas en la malla com-
putacional y los modelos de turbulencia empleados. En
consecuencia, la validacién con datos experimentales
fue esencial. El modelo de turbulencia SAS, utilizado
en las simulaciones, fue validado para asegurar que los
resultados numéricos se aproximan estrechamente a
los fenémenos fisicos bajo investigacién.

Tabla 4. Desplazamiento hacia la izquierda de las posiciones de los frentes de choque normales en el soplador coénico

con respecto al soplador plano

NPR
197 294 392 48 584 681 779 891
Amortiguador normal delantero:
desplazamiento de posicién (x/Lg) en porcentajes (%)
Inicio del choque, M,: 12.47 20.7 24.44 2348 21.79 21.02 19.42 18.37
Fin del choque, M,: 11.95 19.68 25.38 22.17 24.61 21.84 20.98 20.52

4. Conclusiones

Con base en los resultados obtenidos de las simulacio-
nes computacionales del campo de flujo en sopladores
planos y cénicos con un angulo de divergencia a =
10,85°, clasificados como sopladores fuera de diseno,
se pueden realizar las siguientes observaciones clave:

El comportamiento de los campos de flujo del
nimero de Mach y la presién estatica difiere notable-
mente entre los dos tipos de sopladores para el mismo
valor de NPR. Dentro del rango de NPR de 1,97 a
8,91, las estructuras de onda de choque evolucionan
de manera distinta, con sus posiciones y los puntos de
separacién del flujo, desplazandose progresivamente
hacia la salida del soplador a medida que aumenta el
NPR.

En la seccién divergente del soplador plano, se ob-
serva que la velocidad méaxima de flujo alcanza su
pico en x/Ly = 1,486, alcanzando Mach 2,011 con una
caida de presién de P/P, = 0,125. En contraste, el so-
plador cénico alcanza su velocidad méaxima de flujo en
x/Lq = 1,577, con Mach 2,844 y una caida de presién
correspondiente de P/P, = 0,034. Esta posicién esta
desplazada un 6,12 % hacia abajo en comparacién con
la posicién x/Lq = 1,486 en el soplador plano.

En la regién central del flujo, la velocidad en la sa-
lida del soplador difiere significativamente entre las dos
geometrias. El soplador plano alcanza una velocidad de
flujo de Mach 1,991, mientras que el soplador cénico
alcanza Mach 2,535, lo que representa un aumento
de velocidad del 27,32 % en relacién con el soplador
plano.

En la regién atmosférica, en NPR 8,91, donde se
forma el chorro supersénico, la velocidad méaxima de
flujo para el soplador plano es Mach 2,522. En com-

paracion, el soplador cénico alcanza Mach 2,976, lo
que refleja un aumento del 18 % en la velocidad de
flujo. Estos hallazgos destacan el papel critico del area
de la garganta en la determinaciéon del transito del
flujo masico. El area de garganta mas grande del so-
plador plano facilita un mayor flujo méasico, mientras
que el area de garganta mas pequena del soplador
cénico restringe el flujo, lo que lleva a las diferencias
observadas en los perfiles de velocidad y presion. Esto
subraya el impacto significativo de la geometria del
soplador en el comportamiento del flujo, especialmente
en configuraciones fuera de disefo.
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