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RESUMEN

El propésito de la Tésis es analizar y comprobar las diferentes configuraciones
fluidodindmicas del flujo que ocurre en los 4labes de una turbina agas de un motor
aerondautico en un tunel aerodindmico supersonico (TAS), siendo este una
herramienta fundamental en la investigacion cientifica en el campo de la Mecénica de
Fluidos; para ello se utilizo la metodologia de gabiﬁete, haciendo un andlisis de Flujo
Isentrépico (FI) interno y externo, después de Flujo Compresible (FC) con preseﬁcia
de ondas de choque (WC), para luego mencionar sus aplicaciones en Flujo
Unidimensional (FU), calculando los diferentes parametros termodinamicos y
concluyendo con el dimensionado mas apropiado del TAS para dichos alabes, los que
producirdn la expansion supersénica en las turbinas; datos que se pueden usar en el
futuro de disefio y construccion de un TAS muy ttil en el campo de la investigacion
cientifica. Este trébajo concluye con una breve . descﬁpcién del equipamiento
necesario y sus respectivas recomendacionés;

PALABRAS CLAVE:
TAS (Tunel Aerodindmico Supersonico)
FI (Flujo Isentrépico)
FC (Flujé Compresible)
FU (Flujo Unidimensional)

WC (Onda de choque)



ABSTRACT

The purpose matter of thesis 1s to analyze and to verify the different configurations
flow that happening to run through buckets in a aeronautic engine on win tunnel
supersonic that its fundamental too in scientific research of mechanic fluids fields to
will be made profitable methodology theoretical, doing analysis of inside and outside
isentrobic flow, before compressible flow with waves shock pfesence, immediately to
mention your applications on one-dimensional flow and estimating different
thermodynamic parameters and concluding with the size or design of TAS but best
for this buckets ended on supersonic expantion of flow in turbine, its data will can use
in TAS future design and construction, doing very important research scientific field.

This work end with a longest note equipment description necessary and his
respective recommendations.

WORDS KEYLOCK:

TAS (Tunnel Aerodynamic Supersonic)
FI (Flow Isentropic)

FC (Flow Compressible)

FU (Flow Unidensional)

WC (wave shock)



INTRODUCCION

No existen antecedentes en el pais en el disefio de tineles aerodinadmicos
que funcionen a tan altas velocidades, es decir aquellos tineles que superen
la velocidad del sonido, independientemente de las aplicaciones y usos que
se les puedan dar.

La situacion actual de la Aerondutica en el Peri es cada dia més
relevante y el avance cientifico de su entorno tiene un caracter vertiginoso
que nos compromete de una manera ineludible a contar con una de las
herramientas mas importantes para el andlisis fluidodindmico experimental:
el tinel de viento aerodinamico supersonico, y asi contribuir con el sector
industrial que demanda de alguna manera tecnologia de punta en el campo
aeronautico y su verificacion experimental en esta sofisticada herramienta;
ya que los métodos numéricos y la mas sofisticada informatica no pueden
aplicarse para dicha verificacion, es necesario hacerla en los tlineles
Aerodinamicos. También es necesario proporcionar una configuracion fluido
dindmica supersonica del tinel, destinado a las verificaciones en materia de
motores de turbinas a gas u otras aplicaciones, implicaria un sin nimero de
ventajas en: investigaéién cientifica, ensefianza superior, industria, modelaje,

etc. es por esto que es una necesidad imperiosa contar con uno de ellos.



Asi mismo, se recomienda la construccién y operacion de este equipo
con cierta prudencia por profesionales y/o técnicos idoneos en la materia ya
que podria ocasionar accidentes graves de no contar con la experiencia y
conocimiento debidos. El problema antes mencionado se logré con el
resultado  disefiado para varias configuraciones ﬁJidodinémicas
especialmente para numeros de Mach igualesa 14 ,18,22,24y28.
Resultados que éstén en el capitulo 4, con ello se apunta a conseguir mas
configuraciones aplicadas, por ejemplo, a nuestros aviones supersénicos
Mig29 y Sukhoy 22 y otros como el Mirage 2000 que aun tenemos en la
Fuerza Aérea del Per.

Estas configuraciones se pueden aplicar a los alabes de las turbinas de
aviones incluso comerciales en la secciones de prueba que estin
dimensionados en esta tesis para lo cual se hardn los ajustes
correspondientes.

Ademaés, se consigui6 las configuraciones empleando un disefio
Vitoschinnski modificado y se obtuvo relaciones de pardmetros geométricos
punto a punto seglin se notara en funcion del numero de Mach obteniéndose
asi las configuraciones buscadas; y que evidentemente influirdn en la
eficiencia.

La Tesis, se ha desarrollado en seis (6) capitulos que se describen de la

siguiente manera:



En el primer capitulo, se trata sobre los aspectos genéricos de la
investigacion.

En el segundo capitulo, se presenta el marco teérico de la investigacion
del flujo compresible ya sea interno o externo responsables de la presencia de
las ondas choque y sus condiciones de ocurrencia.

En el tercer capitulo, se observan las aplicaciones del flujo
unidimensional que se dan en tineles de viento y la determinacién de los
diferentes pardmetros termodindmicos.

El cuarto capitulo, se aborda el disefio, funcionamiento y uso del
tnel de viento supersonico.

El quinto capitulo, se mencionan los equipos de medicién usados en
los tineles asi como las formas de uso de los mismos.

El sexto capitulo, finalmente se hace la discusion de los resultados y
la contrastacion de la hipotesis de investigacion, con las observaciones y
conclusiones pertinentes.

Para culminar, se inserta un apé’ndice en el que se incluyen tablas y graficos

adicionales.
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SIMBOLOGIA

( A) Area del sistema

(A*) Area critica

(A¢) Area de entrada

(A;) Areaen el punto 1

(A,) Area en el punto 2

(b) Envergadura

( C’) Velocidad del sistema

(C) Cuerda del perfil

(¢) Velocidad del sonido

(co) Velocidad del sonido en el punto de estancamiento
(cy) Calor especifico a volumen constante
( cp) Calor especifico a presion constante
(Cp) Coeficiente de sustentacion
(Cp) Coeficiente de arrastre

(Cp) Coeficiente de friccion
(D) Diametro

( Dy) Diametro hidraulico

(D) Fuerza de arrastre

( E) Moddulo de elasticidad

(F) Fuerza

() Coeficiente de Darcy

( G) Gasto o flujo masico

(g) Aceleracion de la gravedad
( H) Entalpia del sistema

(H) Altura genérica

( hy ) Entalpia de estancamiento
(h;) Altura en el punto 1

( hy) Altura en el punto 2

(K ) Médulo de compresibilidad
(k.) Constante de salida

(Le) Longitud equivalente

(L*) Longitud critica

( L) Fuerza de sustentacion

(1) Longitud de camara

(M) Peso molecular



e o o o o @

(M) Numero de Mach

(M;) Numero de Mach antes del choque
(M;) Numero de Mach después del choque
(M*) Mach critico

(M,) Mach de salida

(m) Masa del sistema

(p) Presion estatica

(p) Presion real

( Po ) Presion de estancamiento

( P ) Presion de salida

( Py) Presion de disefio

( Py) Contrapresion

(px) Presion en el punto k

(P,) Potencia ttil

(Q) Caudal

(q) Calor unitario

(q) Presion dinamica

(q) Coeficiente de utilizacion

(R) Constante universal de gases
(Re) Numero de Reynolds

(r) Radio

('s) Entropia

(' so ) Entropia de estancamiento

( T ) Temperatura absoluta

( To ) Temperatura de estancamiento
(T*) Temperatura critica

(.t) Tiempo en segundos

(U) Velocidad de particula

(u) Energia intema

(V) Velocidad del fluido

(V,) Velocidad normal

(Vo Velocidad tangencial
(Va) Velocidad normal antes del choque
(V) Velocidad normal después del choque

(Va) Velocidad tangencial antes del choque
(V) Velocidad tangencial después del choque

(w) Trabajo unitario

(x) Constante adiabética

(x.) Distancia horizontal

(%) Abcisa del centro de presiones
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Notacion Griega:

(a) Angulo de ataque

( B) Parametro angular

( ) Angulo de choque

(v ) Constante adiabatica

( 3) Pendiente de camara

(6) Angulo de deflexién

( @) Funcion de tangentes
(m) Eficiencia de cdmara

( p) Densidad absoluta

( po ) Densidad de estancamiento
(o) Coeficiente de Poisson
(o) Areaunitaria

(t) Esfuerzo tangencial

(pn) Angulo de Mach

( ® ) Angulo de Prandt! Mayer

Palabra® Supraindice
Palabrag;, Subindice
Formula [1] Referencia
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CAPITULO1

ASPECTOS GENERICOS DE LA INVESTIGACION

1.1. ANTECEDENTES

En el Pert1 no existen antecedentes del presente trabajo, tal es asi, que seria la
primera vez que se trate de generar acercamientos técnicos para el futuro
disefio de un tinel aerodindmico supersénico que sirva de base para hacer

Investigacion en el area de la Mecénica de Fluidos.

1.2. PROBLEMATICA

La determinacion de las configuraciones fluidodinamicas de un tinel, son
imprescindibles para tener datos confiables y poder medir la eficiencia de
los alabes de las turbinas a gas, que estén de acuerdo a la teoria y poder
comparar dichos datos con la realidad para tener confiabilidad y estar
seguros de que lo que tenemos esta de acuerdo con la teoria respectiva; es
por eso, que al no contar con un tinel de viento supersénico, se hace
imperiosa la necesidad de contar con uno, pero esto no es posible en el Peru,
ya que no existe ningin tinel de este tipo para poder hacer tales

verificaciones.
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1.3. FORMULACION DEL PROBLEMA

¢;De qué manera las configuraciones fluidodinamicas supersonicas,

influyen en incrementar la eficiencia de los alabes de los motores de turbinas

a gas ?

1.4. OBJETIVOS

OBJETIVO GENERAL

Determinar  configuraciones fluidodinadmicas supersonicas para

incrementar la eficiencia de los alabes de los motores de turbinas a gas para

un tinel aerodinamico.
. OBJETIVOS ESPECIFICOS

1. Calcular de la eficiencia de los alabes de las turbinas a gas (k).
2. Calcular los coeficientes de sustentacion de los alabes (CL)

3. Dimensionamiento de las partes del tinel acrodinamico.
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1.5. HIPOTESIS

Las configuraciones fluidodindmicas supersénicas de un tanel

incrementan la eficiencia de los dlabes de los motores de turbinas a gas
1.6. VARIABLES

Variable dependiente (VD): eficiencia de los 4labes de los motores de las
turbinas a gas.

Variable independiente (VI): configuraciones fluidodindmicas supersonicas.

1.7. INDICADORES
1.7.1 VD:

e Eficiencia (k)

e Coeficiente de sustentacion (Cp)
1.7.2. VI:

e Radio de entrada (r.)

¢ Radio de salida (1)

e Altura (h)

e Longitud (L)

e Numero de Mach (M)



CAPITULOII

MARCO TEORICO DE LA INVESTIGACION

2.1.- FLUJO INTERNO

Una de las propiedades importantes de un fluido compresible es la
velocidad del sonido, y es fundamental para las consideraciones de la
variacion de la densidad en dicho fluido y que implica el concepto del
numero de Mach (M), que también es fundamental para analizar todo tipo de
flujo. Se tocard brevemente este aspecto mas adelante para indicar cuando se
puede despreciar la compresibilidad inherente a cualquier fluido real. Se
tiene que el criterio adecuado para considerar casi incompresible un flujo es
que el nimero de Mach sea pequefio: M =V/c « 1, en lo posible menor de 0,3

_y donde V es la velocidad relativa del flujo y ¢ la velocidad del sonido en el
fluido.

Si el nimero de Maéh es pequefio, las variaciones de densidad del
fluido suelen ser también pequefias; la ecuacion de la energia queda
desacoplada, y los defectos de la temperatura pueden ser omitidos o
relegados a un estudio posterior. La ec;uacién de estado se transforma en el

enunciado simple de que la densidad es constante.



En el presente capitulo, se estudia los flujos compresibles, con niimeros
de Mach superiores a 0,3 y que discurren dentro de un entorno interno de
nuestro sistema que presentan variaciones apreciables de densidad. Cuando
las variaciones .de densidad son significativas, la ecuacién de estado nos
sefiala que las variaciones de presiéon y temperatura también lo son. Esas
grandes variaciones de temperatura implican que la ecuacién de la energia
no puede suprimirse. Por tanto, el problema se complica al pasar de dos a
cuatro ecuaciones a respetar:

e Ecuacion de continuidad

e FEcuacion de cantidad de movimiento
e Ecuacién de la energia

e Ecuacion de estado.

Que deben ser resueltas simultdneamente para obtener las cuatro
incognitas: presion. densidad, temperatura y velocidad. Por todo ello, la
teoria general del flujo compresible es muy complicada y vamos a realizar
algunas simplificaciones, especialmente suponer flujo adiabético reversible o
isentropico, para luego hacer las correcciones del caso.

Veremos que hay al menos 2 configuraciones de flujo que dependen
fuertemente de variaciones de densidad muy pequefias (del orden de los

milésimos): la acustica y la conveccién natural. Aqui vamos a considerar solo
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aquellos flujos compresibles en los que la velocidad es del mismo orden de

magnitud que la velocidad del sonido. Veamos algunos conceptos basicos:

2.1.1. GAS PERFECTO

En principio, los célculos de flujos compresibles se pueden llevar a cabo
con cualquier ecuacion de estado, y que involucran problemas para usar
tablas de vapor, de gases o sobre liquidos. Pero de hecho, la mayor parte

de los analisis se van a referir a gases perfectos con calores especificos

constantes p=pRT ... (1)
R=¢,-¢, = const .................. (2)
Y= ¢p/¢y, = comst ................. (3)

En todos los gases reales, ¢, , ¢,y y varian con la temperatura, aunque
moderadamente; por ejemplo, el ¢, del aire aumenta un 30% cuando la
temperatura pasa de 0 a 2760 °C. Como es muy poco corriente que
tengamos que frabajar . con tales variaciones de temperatura, supondremos
l6gicamente que los calores esbeciﬁcos son constantes.

Las variaciones de energia interna u y de la entalpia h de un gas

perfecto con calores especificos constantes vienen dadas por?)

(1) JH. Keenan y J Kaye “Gas Tables” N.Y. 1968
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Silos calores especificos son variables debemos integrar u = _[ ¢, dT

y h= Jcp dT o utilizar las tablas.

2.1.2. PROCESOQ ISENTROPICO

La aproximacion isentropica es muy usual en la teoria de flujos
compresibles. Las variaciones de entropia se calculan a partir de la primera y
la segunda ley de la termodinamica.®
Tds=dh-dp/p ............. (6)

Introduciendo dh = ¢, .dT para un gas perfecto, sustituyendo pT = p/R

y despejando ds, obtenemos:
Jdas =Jc,.arT-Rldpp .......(7)

Si ¢, es variable, se necesitan las tablas del gas, pero con ¢,
constante podemos tener resultados analiticos:

s2-s1=C, In[ T2 /T;]-RIn[p;/p1}=c¢,In[ T, /Ty ] -RIn[ ps /p; ]

Ecuacion ( 8 ) que se usa para calcular la variacion de entropia a través
de una onda de choque el cual es un proceso irreversible. En flujo

isentropico, s, =S; y obtenemos las relaciéon potencial siguiente®

p2/p1 =T /T)" = [palpi]” ... (9)

Esta relacion sera utilizada en el calculo del tunel aerodindmico.

Ref [3] Pag. 432 Secc 13.5

18
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2.1.3. VELOCIDAD DEL SONIDO

La velocidad del sonido es la velocidad de propagacion de un pulso
muy chico de presion en un fluido en reposo. Es una propiedad
termodinamica del fluido. Comencemos por analizar un pulso de intensidad
finita (onda de presion) que se mueve a la izquierda a velocidad ¢ hacia un
fluido en reposo (p, p, T, V =0), dejando detras al fluido con otras
propiedades (pt+Ap, p+Ap, T+AT) y con velocidad: AV hacia la izquierda,
siguiendo a la onda, pero mucho mas despacio. Estos efectos pueden ser
calculados mediante el andlisis de un volumen de control que incluya a la
onda. Para evitar los términos no estacionarios que serian necesarios, se
adopta el volumen de control que se mueve a la izquierda a velocidad c. La
onda estd ahora fija, y el fluido pasa de velocidad c¢ a (c-Ac). Las
propiedades termodinamicas no se ven afectadas por este cambio y
considerando flujo estacionario y unidimensional, la ecuacion de continuidad
quedara:

pAc= (p+Ap)(A)(c-Ac) de donde: Ac=c[Ap/(p+Ap)]

Esto prueba de que la velocidad inducida en el flujo es mucho menor
que la velocidad de la onda c. En el limite de una onda de intensidad
infinitesimal (onda sonora); esta velocidad es también infinitesimal. Por
tanto, aunque la viscosidad del fluido sea alta, los efectos de friccion quedan

destinados al interior de la onda. Anélisis mas profundos muestran que el
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espesor de las ondas de presion en gases es del orden de 10°m a la presion
atmosférica. Por ello podemos despreciar la friccion con fiabilidad y aplicar
la ecuacion de cantidad de movimiento unidimensional enla onda:
ZF ger=M(Vsa - Vem ) woooevinenn. (10)
PA-(p+ Ap)A = (pAc)(c-AV-c)
Ap=pcAV ... e (11)

Combinando las ecuaciones de los incrementos de velocidad y de

presién tenemos finalmente™
¢’ = [Ap/Apl{1+Ap/p} ....... (12)

Cuanto mayor es la intensidad Ap/p de la onda, mayor es su
velocidad, por ejemplo: las ondas de una explosion se mueven mucho mas de
prisa que las ondas sonoras. En el limite de intensidad infinitesimal, Ap — 0,
tenemos lo que hemos definido como velocidad del sonido “c” del fluido™

¢ =38pdp ... ,e(13)

En ondas sonoras de intensidad casi nula tenemos, por tanto, un
proceso adiabatico o isentropico. La expresion correcta de la velocidad del
sonido para un gas perfecto es:

c=(@p/p)"* = GRT)* ......(14)

Vemos que la velocidad del sonido es funcién de la temperatura

absoluta. Para el aire, con v=1,4 y R=287 [J/kg°k]. La Tabla siguiente

muestra algunos valores tipicos de diversos materiales comunes. En liquidos
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y sdlidos es usual definir un médulo de compresibilidad (K) del material: K
FPLOD/OP]s « et (15)

En s6lidos, se supone a veces que el médulo de compresibilidad es
equivalente al médulo de elasticidad E de Young, pero de hecho su cociente
depende del médulo o coeficiente de Poisson (c)®;

E/K =3(1-26) .......... (16)

Los dos son aproximadamente iguales cuando ©=1/3, que es
aproximadamente lo que ocurre con los metales comunes en el campo de la
Acrondautica y otras industrias afines.

Velocidad del sonido en diversos materiales

(21°C y 1 bar)

Material ¢ [m/s]
Gases
H, 1415
He 1094
Aire 343
Ar 346
CO, 291
CH, 202
BYFs 99
Liquidos
Glicerina 2033
Agua 1630
Mercurio 1586
Alcohol 1313
Solidos
Aluminio 5633
Acero 5533
Madera 4400
Hielo : 3500

[¥] Frank M White Mecanica de fluidos Pag. 562

[2] F Cheers Elements of Compressible flow Pag. 137
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2.1.4. FLUJO ESTACIONARIO, ADIABATICO E ISENTROPICO

Como se mencioné antes, la aproximacion isentropica simplifica
enormemente el calculo del flujo compresible. También ocurre con el flujo
adiabatico, aunque no sea isentrépico.

Considérese un gas a alta velocidad en las proximidades de una pared
aislada. No hay trabajo de partes moéviles. Por tanto, cualquier tubo de
corriente del flujo satisface la ecuacion de energia de flujo estacionario:

h+1/2V 3+ gz, =h,+12V 3 + gz - q +w ... ... (17) [*]

Donde el punto 1 est4 aguas arriba del 2. Deben revisarse los detalles y
el desarrollo de las ecuaciones donde las variaciones de energia potencial en
un gas son extremadamente pequefias comparadas con los términos de
energia cinética y entalpia. Por ello, despreciaremos los términos gz, v gz,
en nuestros analisis. Dentro de la capa limite viscosa y térmica los términos
de transferencia de calor y trabajo de esfuerzos viscosos no son nulos. Pero
fuera de la capa limite .q Y W son cero por definicion. de modo que la
corriente exterior satisface la rélacién:

hy+1/2V,*=hy+1/2V," = const ........... (18) [*]
Donde la constante de esta ecuacién es igual a la méaxima entalpia
(hy) que puede alcanzar el fluido cuando se lo lleva al reposo

adiabaticamente.

[*] Ref. [6] Pag. 73 Secc 316
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A este valor: (hy) lo denominamos entalpia de remanso, ¢ de
estancamiento, del flujo. La ecuacion anterior se puede reescribir:
h+12V*=hy=const .......................(19)

Esto debe cumplirse para el flujo estacionario adiabatico de cualquier
fluido fuera de la capa limite. La pared puede ser una superficie de un
cuerpo o la pared de un conducto. Normalmente, el espesor de la capa limite
térmica O es mayor que el de la capa limite viscosa d,, debido a que el
naumero de Prandtl Pr = pcy/k es menor que la unidad en la mayoria de los
gases. Notese que la entalpia de remanso varia dentro de la capa limite
térmica, pero su valor medio es el mismo que en la corrieﬁte exterior debido
al aislamiento de la pared.

En gases no perfectos o reales se necesitan tablas para hacer uso de
la ecuacion de la entalpia anterior. Pero en ellos: h=Cp T y la ecuaciéon en
la cual el calor especiﬁcol: Cp es constante, sera:

CpT+12VE=CpTy ..coooovvevv..(20)

De aqui se deriva la definicion de temperatura de remanso T, del
flujo adiabatico de un gas perfecto, es decir, la temperatura que alcanzaria si
se le decelerase hasta el repdso adiabaticamente.

Una interpretacion alternativa de esta ecuacion, se obtiene si
hacemos que la temperatura absoluta T tienda a cero. de modo que la

velocidad alcance un valor maximo:
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Vaae = Rho]"* = 2Cp o). 1)
Sin afiadir mas energia, mediante trabajo de partes moviles o

transferencia de calor, no puede aparecer una velocidad superior a ésta.

2.1.5. RELACIONES DEL NUMERO DE MACH

Utilizando la ecuacion de la velocidad del sonido, la ecuacion de
la energia se puede poner en forma adimensional con el nimero de Mach

Dividiendo toda la ecuacion por Cp T obtenemos :

1+ V2 [[2CpT] = Ty/T

Segun la ley de gases perfectos, CpT = [yR/(y - 1)]T = iy -1),de
modo que la ecuaciéon queda:

To/T=1+[ (Y- D2 TM? ] 217y  [**]

Esta relacion esta representada en la figura 1 en funcion del ntimero
de Mach’.par'a y=14. Péra M=5' la temperatura es To/6~. Como ¢~ T2 el
cociente co/ces: |

/e = [To/ T = 1+ % (¥- DMV oeeeeeen(22)

(=] James Irwin H. Mecénica de fluidos 2004 Pag. 432
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Esta  ecuacion estd también representada en la figura 1
siguiente, en donde, a M =5, la velocidad del sonido se ha reducido al

41% de su valor de remanso.

Numero de Mach

Figura(2.1) Relaciones adiabaticas (T/T, y c/c,) e isentrépicas (p/poy p/po)

en funcién del nimero de Mach, paray=1,4. *

2.1.6. RELACIONES ISENTROPICAS DE PRESION Y DENSIDAD

Notese que estas ecuaciones solo requieren que el flujo sea adiabatico,

y se cumplen incluso en presencia de irreversibilidades como la friccién vy a

(*) Frank M. White “Mecanica de Fluidos” Pag. 565 Mc Graw Hill, Ed.1995
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través de ondas de choque. Si el flujo es ademds isentropico, las relaciones
de presién y densidad, en un gas perfecto, pueden ser calculadas a partir de:

Po/P = [T, /T] "1 = [1+12 (y-)M* YO0 ... (23)

po/p =[To /M1 YOV =[1+122 (p-1)M* VYD . (24)

Estas relaciones estan, asimismo, representadas en la figura 1, en la que
las magnitudes py y po son la presibn vy densidad de remanso,
respectivamente, esto es, la presion y la densidad que se alcanzarfan si el
flujo se detuviera isentropicamente. -

En flujo adiabatico pero no isentrépico py y po conservan su significado
local, pero pueden variar a través del flujo a medida que !o hace la entropia
por efecto de la friccion o de las ondas de choque. Las magnitudes hy, Ty y

Co son constantes en flujo adiabético no isentrépico.

2.1.7. ECUACION DE BERNOULLI

Si derivamos la ecuacion de energia para un proceso adiabético

tendremos:



Que es exactamente la ecuacion de Bernoulli, para flujo estacionario

sin friccion y sin viscosidad, con efectos gravitatorios despreciables.

2.1.8. VALORES CRITICOS EN EL PUNTO SONICO
Los valores de remanso (co, To, po, Po ) son una referencia util en flujo
compresible, pero igualmente utiles son las condiciones sonicas: cuando
M=1,0
Estas propiedades sénicas. o criticas, estdin marcadas con asteriscos: p*, p*,
c*, T* y estan relacionadas con las magnitudes de remanso, pero si hacemos
en las ecuaciones anteriores M=1,0 y y=1,4 resultara:
p*/po = {2/(y+ 1)} = 0,5283
p*/pe = 2/(y+1)} D =0,6339
T*/Ty= 2/(y+1) = 0,8333
c*feo ={2/(y+1)}'7 = 0,9129 [*]
En todo flujo isentropico las condiciones criticas son constantes; en
flujo adiabatico no isentropico c¢* y T* son constantes, y p* y p* son
variables. La velocidad critica V* es igual a ¢* por definicién y a menudo se
usa como referencia en flujo isentropico o adiabatico

V¥ = ¢* = (FRT*)VZ=[{2y/(y+1)}RT]"* ..........(28)

[*] Pag. 432 deRef. [1]
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2.1.9. FORMULAS UTILES PARA EL AIRE

Como la mayoria de nuestros problemas se refieren al aire (y =1,4), las
relaciones tipo p/po, etc., estdn indicadas en tablas.

Los incrementos en nimero de Mach en esas tablas son grandes
porque se trata de una simple gufa: las ecuaciones originales son de manejo
trivial con las nuevas calculadoras manuales. Hace 20 afios, los textos
incluian tablas extensas de flujo compresible con incrementos de 0,01 en el
numero de Mach. de forma que se pudiera interpolar con facilidad.

Paray=1,4 obtenemos las siguientes expresiones de flujo isentropico

y adiabatico
To/T =1+ 0,2 M* (29)
po/p=[1+ 0,2 M*[*? (30)
po/p =[1+0,2 M*P? (31)

Si lo que se conoce son las propiedades del flujo, podemos despejar €l
nimero de Mach (de nuevo, con y=14).

M* =5{To/T - 1} = 5{(po/p)”” -1} = 5{(ps/P)"" -1} (32)

Notese que estas formulas son equivalentes a las ecuaciones de
cantidad de movimiento y energia, adiabaticas y sin fricciéon. Relacionan la
velocidad con las propiedades fisicas del gas perfecto, pero no son la
soluciéon al problema fluido-dindmico. La soluciéon completa se obtiene

incluyendo la ecuacién de continuidad, bien, unidimensional 0
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multidimensionalmente. Estas formulas de flujo isentropico son sencillas y
conocidas, ayudandonos a resolver los problemas utilizando directamente las

tablas.

2.1.10. FLUJO ISENTROPICO CON CAMBIOS DE AREA

Combinando las relaciones de flujo adiabatico y/o isentrépico con la
ecuacion de continuidad podemos estudiar problemas practicos de flujos
compresibles. Esta seccion trata de la aproximacion de flujo unidimensional.

Un flujo real, cumple la condicion de no deslizamiento en la pared y el
perfil de velocidad V(x,y) varia a través de la seccion; sin embargo, si el
cambio de area es pequefio y el radio de curvatura de la pared es grande y el
flujo es aproximadamente unidimensional, con VaV(x), como consecuencia
de la pequefia vartacion de area A(x). Los flujos compresibles en toberaa y
difusores no siempre satisfacen las condiciones anteriores; pero, de todas
formas, empleamoé la t_éoria.unidhnensional debido a su simplicidad. En
flujo estacionario unidimensioﬁal la ecuacién de continuidad es:

p(x) V(x) A(x) =m = const

Antes de aplicar esta teoria. podemos conocer algo mas derivandola:

dp/p +dV/V+d4/4=0

Recordemos, por conveniencia, las formas diferenciales de la

ecuacion de cantidad de movimiento sin friccién y velocidad del sonido :



Cantidad de movimiento: dp/p +VdV =0 [*]
Velocidad del sonido: dp=cldp [*]

Podemos eliminar dp y dp para obtener una relacion entre cambios de
velocidad y érea:

dV/V = [dA/A][1/(M*-1)] =- dp/pV?

Por inspeccion de esta férmula, en lugar de resolverla, ésta nos revela
un aspecto importante de los flujos compresibies: las variaciones de las
propiedades cambian de signo en flujo subsénico y supersonico debido al
término (M>-1). Hay configuraciones de variaciones de area en funcién del
ntmero de Mach.

En las secciones anteriores hemos visto flujos subsonicos (M<1); al
aumentar el area la velocidad disminuye y la presion aumenta, por ejemplo,
en un difusor subsoénico. Pero en flujo supersénico (M> 1) la velocidad
aumenta al aumentar el_ area, como en una tobera supersonica. El mismo
comportamiento, con cambio de signo aparece en las disminuciones de area,
acelerandose el flujo subsénico y frenando el supersonico hasta el punto
sonico (es decir cuando M = 1). Como una aceleracion infinita es
fisicamente imposible, la Gltima ecuacion indica que dV debe ser finita

cuando dA = 0. esto es, en un minimo de 4rea (en la garganta).

[*] Pag. 435 deRef. [1]
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Veamos como varian los diferentes pardmetros seglin los regimenes y la
geometria. (*)

Geometria del conducto. Subsénico (M< 1) Supersoénico (M>1)

Difusor subsénico Tobera supersénica
dA>0 dv<0 dv>0
dp>0 dp<0
Tobera subsénica Difusor supersonico
dA<0 dv>0 dv<O
dp<0 dp>0

La garganta o seccidbn convergente-divergente puede acelerar
suavemente el flujo desde subsonico hasta supersonico.

Esta es la unica forma en que se puede producir un flujo supersonico
expansionando un gas desde un depoésito. La seccion en un vientre o
ensanchamiento no puede acelerar el flujo y el nimero de Mach se aleja de la
" condicién sénica en lugar de acercarse a ¢lla.

Aunque el flujo supersénico aguas abajo de una tobera exige una
garganta sonica, el reciproco no es cierto: un flujo compresible puede pasar

por una tobera sin alcanzar condiciones sonicas.(**)

[*] Pag. 6 de esta Tesis

[**] Pag.30 de esta Tesis.



2.1.11. RELACIONES PARA UN GAS PERFECTO (IDEAL)

Con la ecuacion de los gases perfectos y las relaciones de flujo
isentropico podemos convertir la ecuacion de continuidad en una expresion
algebraica que relacione el numero de Mach con el 4area. Igualemos el flujo
maésico al flujo mésico sénico (que no tiene por qué presentarse)

pVA = p*V*4*
AlA* = [p*Ip][V*/V]

Los dos factores del segundo miembro son tnicamente funciones del
namero de Mach en flujo isentropico.

De las ecuaciones isentropicas de presién y densidad, y de los valores
criticos en el punto sénico, tenemos:

p*/p =[p*/po 1[po /p] ={I2/(r+ DI [1 + 12 (y - M}V (33)

De las ecuaciones  principales del numero de Mach vistas
anteriormente v las correspondientes a los valores criticos en el punto sonico
resulta:

V*/V = (yRT*)"*/v _ [(YRT*)?/V] (T*/To)"* (To/T)**
= 1/M{[2/(y+1)] [1+12(y-D)M?*]*

Combinando esta tltima ecuacién con la ecuacion de continuidad se
llega a lo siguiente:

AlA* = (M) [[1+1/2 (7 —1) M? ] /172(y+1)] %) DD (34)

Para y=1,4, la ecuacion anterior se puede escribir asi:
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AlA* = (M) [1+0,2 MY’ /1,728 (35)

Ecuaciéon que posteriormente representaremos graficamente. Ahora

podremos resolver cualquier problema isentrépico unidimensional si

conocemos, por ejemplo,. la forma del conducto 4 (x) y las condiciones de
remanso y suponemos que no hay ondas de choque.

La ecuacién que representaremos graficamente mdas adelante,
muestra que el drea minima que puede haber en el flujo isentrépico en un
conducto es la garganta o area critica.

Todas las demas secciones deben tener area 4 mayor que 4*. En
muchos flujos no llega a haber condiciones criticas y el flujo es subsénico o,

mas raramente, supersonico en todo el conducto.

2.1.12. BLOQUEO

De la ecuacion de continuidad vemos que A*/4 es igual a pV/p*V*,
que es el gasto masico .por unidad de area relativo al de las condiciones
criticas. En la grafica que représentaremos veremos que este cociente pasa de
cero, en M =0, auno, para M =1, y vuelve luego a cero a grandes M. Asi,
para condiciones de remanso dadas, el maximo gasto masico posible a través
de un conducto tiene lugar cuando en la garganta hay condiciones criticas o
sonicas. Decimos entonces que el conducto estd bloqueado y no puede

haber un gasto masico mayor, a menos que, se agrande la garganta, es decir,
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el 4rea critica. Si la garganta se constrifie mas ;cu’m, el gasto masico debe
disminuir a igualdad de las condiciones iniciales.
De las ecuaciones criticas tenemos que el maximo gasto mésico es:
M max= p* VEA* = po QA+ 1D A*[(2y iy +1)(RT, )] =
= 77 @A) OV D gxp (RT,)" (36)
Paray=1,4, esta expresion se reduce a:
M o= 0,68474%p, (RT, )= 0,6847p, A*/(RT, )" (37)
En flujo isentrépico para conductos, el maximo gasto masico posible
es proporcional al 4rea de la garganta y a la presion de remanso e

inversamente proporcional a la raiz cuadrada de la temperatura de remanso.
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Flujo subsoénico:

Notese que para cada valor de 4/4* hay dos soluciones posibles, una
subsdnica y otra supersonica. La solucion adecuada no puede escogerse sin
informacién adicional, por ejemplo, la presién o la temperatura en alguna
seccion del conducto.

2.1.13. ONDA DE CHOQUE NORMAL

Una irreversibilidad habitual en flujos supersonicos es la onda de
choque normal. Excepto a presiones muy bajas en que estas ondas de
choque son muy delgadas (unas micras de espesor) y se comportan como
discontinuidades en el campo fluido. Seleccionamos un volumen de control
inmediatamente por delante y por detras de la onda de choque.

El analisis se basa en que la onda de choque es una onda de presion
intensa. Para calcular los cambios de todas las propiedades, no sélo la
velocidad de la onda, sino que utilizaremos relaciones basicas de flujo

estacionario unidimensional, en la seccién aguas arribay aguas abajo de la

onda:

Continuidad: p1Vi=pV,=G=const. ... (38)
Cantidad de movimiento: p;- p,=p, Vi2-p1 Vi& .l (39)
Energia : hi+ 172 V2= hy+ 172 V2 =h o = const...(40)
Cas perfecto: pi/p1 (T)=p/p2(T2) . 41

C, constante h=C, T ; Y= const
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Nétese que hemos suprimido las areas, escribiendo: A; =~ A, , lo que
estd justificado por .la delgadez de la onda. Si suponemos conocidas las
propiedades aguas arribd (p1, Vi, p1, hy, Ty, ), las 5 ecuaciones anteriores,
nbs permiten calcular las 5 incdgnitas: ( py, Vi, pa, hy, T,.). Debido a que
aparece la velocidad al cuadrado, hay dos soluciones, de las cuales sélo es
correcta aquella en que S,>8; como indica la segunda ley de la
Termodinamica. Las velocidades V; y V, pueden ser eliminadas de las
ecuaciones anteriores para llegar a la relacién de Rankine-Hugoniot:

hy -hy=12(p,-p)[l/ps +1/p1] ........... (42)
Esta relacion solo contiene propiedades termodinamicas y es
independiente de la ecuacion de estado. Por la ecuacion de gases perfectos:
h=C, T=yp/(y-Dp TN (43)
la reescribimos en la forma:
p2/ o = [1+Bpa/pa ]/ [B+p2/pa]l oo (44)

donde: B = (y+1)/(y-1)

Podemos comparar esta relacion con la de flujo isentropico,
correspondiente a una onda de presion muy débil en un gas perfecto

Palpr=(02/p0" e (45)

La variacion de entropia a través de la onda de choque se puede

calcular también; para un gas perfecto®:

(52-%)/Cy = In[(p2/PD)(Pr/P)'] RSO C )
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Suponiendo una cierta intensidad p,/p;, podemos calcular la relacion

de densidades y la variacion de entropia para y= 1,4 y que se dan en la

tabla(2):
DD polpr isentropico As/Cv
0,5 0,6154 0,6095 -0,0134
0,9 0,9275 0,9275 -0,00005
- 1,0 1,0 1,0 0,0
1,1 1,00704 1,00705 0,00004
2,0 1,6250 1,6407 0,0134

2

Vemos que la variacion de entropia es negativa cuando la presion
decrece al atravesar la onda, la cual vulnera la segunda ley de la

Termodinamica. g

2.1.14. RELACIONES CON EL NUMERO DE MACH

En un gas perfecto. las relaciones de las. diversas-propiedades a
través de la onda de choque sbn unicamente funcién de y y del nimero de
Mach aguas arriba M,. Por ejemplo, si eliminamos p, y V, de las ecuaciones
de continuidad, de cantidad de movimiento y de energia, e introduciendo la

entalpia: h = yp/(y—1)p, obtenemos:

Ref. [6] Pag 89 para gas ideal con Cp y Cv constantes.
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p2/p1 = (LA+DI2p1 V1" /py) - (r-1)]

Pero en un gas perfecto p,V,*/p; = yV,2A/R T; =y M;? de forma que

la ecuacion anterior es equivalente a:
p2/p1 = (AA-DRY M — (-] e (48)
En esta ecuacion vemos que para cualquier y, p,>p; solosiM; > 1,0

Asi, el nimero de Mach aguas arriba de una onda de choque normal
debe ser supersonico para satisfacer la segunda ley de la Termodindmica.

Veamos que ocurre con el numero de Mach aguas abajo. De la
identidad pV?=ypM?, para gases perfectos, podemos deducir que:

P, /P =1+ yMA/A+yMP> ... (49)

Esta expresion relaciona el salto de presiones con ambos numeros de
Mach. Igualando estas 2 Gltimas ecuaciones tenemos:

M2 =[(y-DM?>+ 2]/ 2yM2-(-1)] ......... (50)

Como M, debe ser.superséniéo esta ecuacion predice que, para todo y
>1. M, debe ser subsonico. Por. tanto, una onda de choque normal decelera
bruscamente el flujo de condiciones supersonicas a condiciones subsonicas.

Analogamente, la manipulacion de las ecuaciones principales:
continuidad, cantidad de movimiento, energia, y de gases perfectos nos
puede proporcionar numerosas relaciones para ondas de choque en gases
perfectos

Tor=Toz=comst........................... (51)
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P2/ p1 = [+ M1/ [(-1)M*+2] = Vy/V,
T/ Ty = RHy-DM;?] [2YM% - =D1/ [§+1°M;T v (52)
Po2/Dor=Poo/Por={ (1+ M /[2+(r- DM " 13" DY (r+ 1)/[2yM,*-(y-1)]} /¢
De especial interés es el hecho de que la garganta sonica o critica A*
aumenta al atravesar la onda de choque:!!)
(A/A)*=MyM{[Z+(-DM;*]/ R2+G-1M P00 (53)
Todas estas relaciones estdn tabuladas en tablas; aparecen
representadas en la figura (4) en funcién de M, y para y =1,4 . Vemos que la
presion aumenta considerablemente mientras la temperatura y la densidad lo
hacen moderadamente. El 4rea critica A* aumenta suavemente al principio y
rapidamente después. Una falla tipica en el célculo de las ondas de choque
es no tener en cuenta estos cambios de A*. La temperatura de remanso
permanece invariable, pero la presion y la densidad de remanso decrecen y
en la misma proporci()n;‘ esto es, el flujo a través de la onda de choque es
adiabético pero no isentropico. Otros principios basicos que gobiernan el
comportamiento de las ondas dé choque pueden ser resumidos ast:
1. El flujo es supersénico aguas arriba y subsonico aguas abajo.
2. En gases perfectos y también en los fluidos reales, las ondas de
rarefaccion son muy raras de presentarse, y Unicamente puede haber

ondas de compresion.

Ref. [1] Pag. 448
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Fig. 2.2 Salte de magnitudes a través de una onda de choque normal. [1]
3.1la Ventropia aumenta a través de la onda .de choque, con la
consiguiente disminucioén de la presion, la densidad de remanso y el
aumento de A¥*.
4. Las ondas de choque débiles son practicamente isentropicas.

Las ondas de choque normales no apérecen solo en flujo supersénico
en conductos, sino también en gran variedad de flujos externos. Un ejemplo
es el flujo supersonico alrededor de un cuerpo romo. La onda de choque
delantera es curva, con una parte esencialmente normal al flujo incidente.
Esta region satisface las relaciones de variaciéon de las propiedades

expuestas. E1 flujo detras de la onda de choque es subsonico y estd a una
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temperatura relativamente alta: T, > T,, de modo que la transferencia
convectiva de calor es especialmente alta en esta region.
Las partes no normales de la onda de choque satisfacen las

relaciones de ondas oblicuas que veremos posteriormente.

2.1.15. OPERACION CON TOBERAS DE LAVAL

Combinando las relaciones de flujo isentropico y ondas de choque
normales con el concepto de bloqueo soénico, podemos indicar las

caracteristicas de las toberas convergentes y divergentes.

Tobera convergente

Consideremos en primer lugar la tobera convergente de la ﬁgura 2.3-
(a). Aguas arriba, hay un depdsito con presion de remanso p,.

El flujo se produce bajando la presion py, a la salida, aguas abajo, por
debajo de ps, lo qué origina» las situaciones (@) y (e ) que se muestran en la
figura (b) y (c). Si ppes moderadamente baja, situaciones (a) y (b), la
presion en la garganta es mayor que la critica: p* que haria sénica a la
garganta. E1 flujo es subsénico en toda la tobera y la presion de salida pe s
igual a py. El gasto masico predicho por la teoria isentropica es menor que el

valor critico m myy como muestra la figura (c).™

Ref. [1] Pag. 433
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Fig.2.3 Funcionamiento de una tobera convergente: (a) geometria de la tobera
mostrando las presiones caracteristicas; (b) distribuciones de presion resultantes de

distintas presiones en el exterior; (¢) gasto masico en funcion de la presién exterior.

En la condicion (c) la presion a la salida es exactamente igual a la
critica p*. La garganta se hace sonica, el flujo de descarga es sonico con una
presion: p. = py, ¥ €l gasto masico es maximo.

Aguas arriba de la garganta el flujo es subsonico obedece a las

relaciones isentropicas basadas en la relacion de areas A(x)/A.
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Finalmente, si p, disminuye por debajo de p* ; en los casos (d) v (e) ,
la tobera ya no responde porque el flujo estd bloqueado en su valor maximo.

La garganta sigue siendo sénica con p. = p* vy la distribucion en la
tobera es la misma que en ¢l caso (¢), como se muestra en la figura (b). A la
salida el chorro sé expande supersonicamente y la presion baja de p* a py,.
Por ser supersonico, el chorro no puede enviar ninguna sefial aguas arriba
para variar las condiciones de la tobera. Si el depdsito es muy grande o esta
alimentado por un compresor, o si la camara de descarga es grande o esta
suplementada con una bomba de vacio, el funcionamiento sera estacionario o
casi estacionario.

En cualquier otro caso, el flujo irdA disminuyendo, ademas p,
disminuird y p, aumentard, y el flujo ird cambiando desde la situacion: (e)
hasta la situacién: (a). Los calculos de esta descarga suelen hacerse
suponiendo flujo casi estacionario e isentropico, en funcion de los valores

instantaneos de po(t) ¥ pu(t).

2.1.16. TOBERA CONVERGENTE-DIVERGENTE

Consideremos ahora una tobera convergente-divergente. Si la presion
exterior p, es suficientemente baja, habra flujo supersonico en la parte
divergente v pueden aparecer varias situaciones con ondas de choque, como

se indica en la figura 6(b).
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Fig.2.4 Funcienamiento de una tobera convergente-divergente: (a) geometria de la tobera con
las posibles configuraciones del flujo; (b) distribuciones de presion originadas por distintas

presiones en el exterior; (c) gasto misico en funcién de la presion exterior. [4]

En las situaciones: A y B de esta figura, la presion exterior no es lo
suficientemente baja como para provocar flujo sénico en la garganta, y el
flujo sera subsonico en toda la tobera. La distribucién de presiones se calcula

a partir de las relaciones isentropicas con cambio de area; por ejemplo, de
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tablas para flujo isentropico, la presion a la salida es p.= py , v el chorro es
subsénico.

En la situacion C la relacion de areas A, /A, es igual a la critica A./A*
para el M, subsénico como indican las tablas. La garganta se hace sonica yel
gasto masico alcanza un maximo segin se ve en la figura 2.4(c). E] resto de
la tobera es subsénica, incluyendo el chorro de salida, v p.=py,

Pasemos momentaneamente a la configuracion H. Aqui, py es tal que
Po /po €5 la que corresponde exactamente a la relacion A, /A* para un M,
supersonico. La parte divergente es supersonica en su totalidad, incluyendo

el chorro de salida, con p, = py .Esta situacion se denomina tobera adaptada;

y corresponde a la presion de disefio de un tlnel supersénico o de un motor
cohete.

Volvamos atrds y supongamos que pp estd entre C y H, lo cual es
imposible segun la teoria de flujo isentropico. Veamos lo que ocurre en los
casos D a F de la figura 2.4(b). La garganta sigue estando bloqueada, y
podemos hacer p = py situaﬁdo una onda de choque normal en el lugar
adecuado de la seccidon divergente, dando lugar a un difusor subsonico que
lleve la presion al valor correcto. E1 gasto mésico sigue siendo maximo,
segiin la figura 2.4(c). En el caso F la onda de choque normal estd
exactamente en la seccion de salida. Cuando tenemos la situacion G ninguna

onda de choque normal es capaz de producir ese cambio, y el flujo se
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comprime en el exterior en una serie de ondas de choque oblicuas hasta que
se alcanza py.*!

Finalmente, en la configuracion I, p, es menor que la presion de
disefio de la curva H, pero la tobera esta bloqueada y no responde. El chorro
de salida se expande en una serie compleja de ondas supersonicas hasta que
se alcanza la presion exterior.

Noétese que para py rﬁenor que la del caso C, hay flujo supersonico en
la tobera y la garganta no puede recibir sefiales del exterior. El flujo sigue
bloqueado y la garganta no tiene informacion de las condiciones exteriores.
Por otro lado el acoplamiento con la onda de choque esta idealizado. Aguas
abajo de la onda aparece un gradiente adverso de presion que puede producir
separacion de la capa limite. La capa desprendida interacciona fuertemente
con el nucleo del flujo bloquedndolo y suele producir una serie de ondas de
compresion bidimensionales débiles méas que una onda de choque tnica

normal.™

Ref. [4] Pag. 437

Ref [4] Pag. 440
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2.2. FLUJO EXTERNO

Hasta este momento s6lo hemos visto flujo interno considerando flujo
compresible unidimensional.

Con esto, se han ilustrado muchos efectos importantes, pero en una
visién completamente unidimensional e interna del problema no tendrian
cabida las ondas méviles tan caracteristicas de los flujos supersonicos.

La tUnica “onda movil” que podrfamos mostrar en una teoria
unidimensional es la onda de choque normal, que s6lo representa una
discontinuidad en el flujo dentro del conducto; es decir una vision parcial
del problema.

Veamos ahora conceptos diferentes como, por ejemplo, el flujo a
través de un perfil aerodinamico en forma bidimensional y que acarrean
diversos problemas como, pdr ejemplo, la propagacion de las ondas de

choque y ondas de expansion en dos dimensiones.
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2.2.1. ONDAS DE MACH

Cuando afiadimos una nueva dimensioén al flujo, y si el movimiento es
supersénico, la propagacion de ondas en seguida se hace evidente.
Aparecerén perturbaciones de presién (ondas sonoras) emitidas por una
pequefia particula moviéndose a la velocidad V en un fluido en reposo cuya
velocidad del sonido es ¢.

Cuando la particula se mueve, choca continuamente con las
particulas fluidas de los alrededores, enviando hacia afuera ondas sonoras
esféricas que emanan de cada punto, formando frentes de perturbacion
esféricos. El comportamiento de estos frentes es bastante diferente segun sea
subsénica o supersonica la velocidad de la particula.

Las perturbaciones esféricas se alejan en todas las direcciones sin
alcanzarse unas a otras. Avanzan también por delante de la particula, porque
recorren una distancia cSt en el intervalo de tiempo 8t, durante el cual la
particula s6lo ha recorrido VSt. Por tanto, cuando un cuerpo se mueve
subsonicamente su presencia se percibe en todo el campo fluido: se puede
“sentir” el incremento de presion debido a un cuerpo que se acerca antes de
que llegue.

A la velocidad sonica, V = c, las perturbaciones se mueven a la misma

velocidad que la particula y se acumulan a la izquierda de ella formando un
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cierto tipo de “frente” que lleva e! nombre de onda de Mach en honor a Ernst
Mach. Ninguna perturbacién se desplaza aguas arriba de la particula. Si nos
situamos a la 1zquierda de la particula, no “oiremos™ al movil que se acerca.

En movimiento supersonico, V > c, la falta de aviso previo del peligro
es mucho mas pronunciada Las esferas de la perturbacion no pueden seguir
el rapido movimiento de la particula que las origind Todas ellas son
arrastradas detras de la particula y son tangentes a una superficie conica
denominada cono de Mach. De acuerdo con esto, el dngulo del cono de
Mach es:

p=sen” (c8t/V8t)=sen™ (c/V)=sen (I/M)  ....... (55)

Cuanto mayor es ¢l nimero de Mach de la particula, tanto mas esbelto
es el cono de Mach; por ejemplo, u=30° , cuando M=2 , y es 11,5°, cuando
M=5. En el caso limite de flujo sonico, M=1, p=90° : el cono de Mach se
convierte en un frente plgno que se mueve con la particula.

No podriamos “oir” la perturbacion originada por la particula
supersonica, a menos que, estemos en la zona de accion en el interior del
cono de Mach. No hay peligro que las perturbaciones alcancen nuestro oido
si estamos en la zona de silencio, fuera del cono.

Por tanto, un observador en el suelo por debajo de un avién
supersonico no oye el estampido sonico debido a que el cono viaja ligado al

avidn hasta cierto tiempo después de haber pasado ¢ste.
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La onda de Mach no tiene por qué ser cénica: se forman ondas
semejantes a causa de pequefias perturbaciones de forma cualquiera en
movimientos supersonicos respecto al fluido ambiente. Las ondas de Mach
se forman también a- causa de las pequefias rugosidades o irregularidades de
la capa limite en un tanel supersénico o en la superficie de un cuerpo en
movimiento supersénico. Es bueno observar que las ondas de Mach son
claramente visibles a lo largo de la superficie del cuerpo aguas abajo de la
onda de choque, especialmente en las esquinas posteriores. Su angulo es de
unos 30°, indicando que el niimero de Mach es aproximadamente 2 a lo largo
de su superficie. Un sistema mds complicado de ondas de Mach es el que
emana de un proyectil supersonico. El cambio en los angulos de Mach indica
que hay un numero de Mach variable sobre la superficie del cuerpo. A lo

largo de la superficie también se forman ondas de choque oblicuas.

2.2.2. ONDA DE CHOQUE OBLICUA

Las observaciones anteriores indican que se puede formar una onda de
choque formando un angulo con la corriente incidente supersonica. Tal onda
deflectard la corriente un angulo 0, al contrario que las ondas de choque
normales, para las cuales el flujo aguas abajo mantiene la misma direccion.

En esencia, las ondas de choque oblicuas se deben a la necesidad de

deflectar una corriente supersonica un cierto angulo. Una cufia finita en el
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borde de ataque de un cuerpo o una rampa en la pared de un tanel
supersonico pueden ser ejemplos tipicos.

La figura 2.5 que se ve mas adelante, muestra los aspectos
geométricos del flujo a través de una onda de choque oblicua. E1 estado 1,
corresponde, como para las ondas de choque normales, a las condiciones

aguas arriba, y el estado 2, es aguas abajo. E1 angulo de la onda B es

arbitrario y la velocidad aguas abajo V, aparece deflectada un angulo 6 que

es funcion de B y de las condiciones del estado 1, aguas arriba. E1 flujo
aguas arriba es siempre supersonico, pero el Mach, aguas abajo: M, = V,/c,
puede ser subsoénico, soénico o supersdnico, dependiendo de los datos.

Es conveniente analizar el flujo descomponiéndolo en sus
componentes
normal y tangencial con respecto a la onda, como se muestra en la figura.
Para un volumen de control delgado que incluye a la onda, podemos obtener
las siguientes relaciones integrales, con A; = A, a cada lado de la onda:
Continuidad: P1Vai =2 Vm2 (56)
Cantidad de movimiento normal: p-p;= p2(Va2)’ - p1(Va)*  (57)
Cantidad de movimiento téngencial: P1Vu(Ve—-Vy) =0 (58)
Energia: hi+12(Va)? + 12(V)* = hyt12(Vag) +12(Vi)* = ho (59)

De la ecuacion (58) vemos que no hay cambio en la velocidad

tangencial a través de la onda de choque oblicua
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Vo=Va=Vi=const  ............... (60)

Por tanto, la velocidad tangencial solo afecta como un sumando
constante 1/2(V,)* a la energia cinética en cada miembro de la ecuacion de la
energia (59). Podemos concluir que las ecuaciones anteriores son idénticas a
las relaciones para las ondas de choque normales con Vi y V, reemplazadas
por las componentes normales Vy; y Vi,,. Todas las relaciones de las ondas de
choque normal, pueden usarse para calcular las magnitudes a través de una
onda de choque oblicua. La estratagema consiste en utilizar los numeros de
Mach “normales” en lugar de M; y M,®

Mpy=Vu/c;=Mjsen B .ooininnnne (61)
M= V/e; =Mgsen (B — 0) ...ccenneeenneeeee (62)

Por tanto, para un gas perfecto con calores especificos constantes, las
relaciones entre las magnitudes a través de la onda de choque oblicua son las
analogas a las ecuaciongs para choque normal en funcion del ntmero de
Mach, so6lo reemplazando M, por M,
p2/pr=[1/y+1112YM;’sen’ B - (-1)] (63)
po/p1=[tgB/tg(B-O)1=[(r+ DM, "sen’ BI/[(y- DM, "sen’B+2] =Vuu/Vez  (64)
T/ Ti=[2+(-1)M, sen’B][2M*sen’B—(y—D))/[(y+1)’M, sen’B]  (65)
To1 = To2 ; es decir que la temperatura de estancamiento es constante.

Poa/Po={[(y+1)M,*sen*BY/[2+(y~1)M; sen’ BT} @D (y+1)/[2yM, *sen’B—(y-1)1} 77 5 (66)

Ref. [5] Pag. 179
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Fig. 2.5. Geometria del flujo a través de una onda de choque oblicua [*]

Todos estos resultados estan tabulados en tablas para ondas de choque
normales. Si en su momento parecid extrafio el uso en estas tablas de los
numeros de Mach My, y My, , ahora se comprendera claramente, ya que las
tablas son también validas para las ondas de choque oblicuas

Reflexionando sobre todo esto, se puede comprender que el flujo a
través de una onda de cﬁoque oblicua es el flujo que veria un observador que
se desplazase en la direccion de la onda de choque normal con la velocidad
V., Si se continla con esta analogia del corredor a lo largo de la onda de
choque, se encontrard, que el 4ngulo de deflexion 0, aumenta con la
velocidad V; hasta un méaximo, y después decrece. De la geometria de la

figura 9 de arriba, el angulo de deflexion esta dado por:

[*] K.Oswatitsch “Gas Dynamic” Pag. 278, London 1966; [9]
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0=tg (ViVi2) = 8 (Vi/Va)  werurns 67)

Si derivamos 6 con respecto a V, y hacemos el resultado igual a cero,
encontramos que la deflexion maxima se da cuando Vy/Vy = (Vio/ V)2, Si
sustituimos esto en la ecuacién de & obtenemos®

Omax = 187 (Var/ Vi) — tg 7 (Vir/ V)

Por ejemplo, .si My, = 3, de tablas encontramos que Vy/Vp =
3,8571 y su raiz cuadrada es 1,9640. Por tanto, la ecuacion anterior predice
una deflexion maxima de tg '(1,9640) — tg™'(1/1,9640) = 36,03°. La
deflexion esta bastante limitada incluso para M,; = infinito: de las tablas para
este caso Vn/V = 6, y de esta misma ecuacion obtenemos 0y, = 45,58° .

La idea de deflexién limitada y otros hechos se hacen mas evidentes si
dibujamos algunas de las soluciones de las ecuaciones de choque oblicuo.

Para un valor dado de V, y ¢, , considerando que y = 1,4, podemos dibujar

todas las posibles soluciones para V, aguas debajo de la onda.

Ref. [5] Pag. 185
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CAPITULO 111

APLICACIONES DE FLUJO UNIDIMENSIONAL

3.1. CONDICIONES DE EQUILIBRIO EN FLUJO A TRAVES DE TOBERAS

Las condiciones de flujo subsonico en una tobera de Laval, varia tal
como lo hace la presion como se ve en la figura (3.1) con la curva m,
contenida entre A'A (p/p,= 1) y la curva B'CB, correspondiente al maximo

caudal de flyjo.

Figura (3.1) Variacién de la presion estatica a lo largo de la tobera De Laval.

Dada la presion p; (en el depdsito a la salida de la tobera), mayor que
la presion p, correspondiente a la seccion de salida ., y tan pronto como la

presion py, del punto B es alcanzada, los valores criticos de los parametros

Ref [9] Pag. 234



CAPITULO III

APLICACIONES DE FLUJO UNIDIMENSIONAL

3.1. CONDICIONES DE EQUILIBRICG EN FLUJO A TRAVES DE TOBERAS

Las condiciones de flujo subsénico en una tobera de Laval, varia tal
como lo hace la presién como se ve en la figura (3.1) con la curva m,
contenida entre A'A (p/p,= 1) y la curva B'CB, correspondiente al maximo

caudal de flujo.

T . [91]
Figura (3.1) Variacion de la presion estética a lo largo de la tobera De Laval.

Dada la presion p; (en el depdsito a la salida de la tobera), mayor que
la presion py correspondiente a la seccion de salida o, y tan pronto como la

presion py del punto B es alcanzada, los valores criticos de los parametros

Ref. [9] Pag. 234



termodinamicos, se obtienen en la seccion contraida o, , el naimero de Mach
en esta seccion se iguala a la unidad y el caudal de flujo serd el maximo.

Si la presion en este segundo depdsito disminuye debajo de py,
aicanzando el punto E, pe/p, serda un segundo valor satisfecho por teoria, y
las condiciones en la seccién contraida quedardn invariantes, y ademas
veremos que el caudal del flujo es atin el méaximo, pero el flujo en la parte
divergente de la tobera es supersonico: es decir, ocurre una expansion. El
caudal del flujo naturalmente permanece inalterado, y ocurre una expansion
a lo largo de la curva CD mas alla de la garganta de la tobera. En cambio, si
se invierte el procedimiento, empieza interiormente, desde el segundo
depdsito donde la presion es p; , que corresponde a la seccion G, entonces,
por teoria, otro valor sera obtenido para la seccién contraida de una tobera
ficticia para las mismas condiciones del flujo. El cambio de la presion variard
de una manera diferent¢ de acuerdo a la curva FC'F', en la cual la rama
superior C'F corresponde al régimen subsonico y la rama inferior CF' al
régimen supersonico.

Empezando desde el punto C, por ejemplo, desde la garganta hacia
adelante, ocurre siempre una expansion; y si reciprocamente empezamos
desde el punto F correspondiente a la seccion de salida, ocurre una
compresién interior en alguna parte, por ejemplo, la seccién DJ, y un subito

salto de la compresion DJ ocurrira inevitablemente satisfaciendo las
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condiciones de equilibrio. Para cualquier presion mas pequefia del segundo

deposito, representado por ejemplo por el punto I; alli también habra una

subita compresion o una onda de choque normal GH en la tobera; mas alla,.

la presion decrece hasta un punto limite K, y la onda de choque se movera
mas cerca a la seccion de salida, como los diagramas experimentales también
lo sefialan. Se puede determinar este Ultimo valor de la presion py de la
siguiente manera: Denotando el nimero de Mach en la seccion de la salida
para el caso de una expansién por M., obtenible mediante teoria y aplicando

la siguiente ecuacion de donde se obtiene la presion requerida py

&z 2x M2_x—l (68)
pe x+l e x+1 ..................................

Si la presion exterior. disminuye mas abajo de este valor, esto es si el
valor quéda entre K y E, entonces ocurre ondas de choque oblicuas. Para
ilustrar esto es conveniente asumir que la tobera sea de seccion rectangular
contenida entre dos plarios paralelos, y que la variacion de la seccion esta
dada por dos paredes normales a estos planos. Por este motivo, el problema
gana en simplicidad sin perder la generalidad.

Para obtener un salto de presion desde p. en la seccion de la salida
hésta p1 < px ; una onda de choque oblicua sera indispensable para satisfacer

las condiciones previamente establecidas. Si las ondas reflejadas son también
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tomadas en cuenta, la configuracion a la salida ser4 como se muestra en la

figura (3.2)-~(a) que sigue:

Figura (3.2) Formacién de ondas de choque reflejadas a la salida de las toberas

Si el angulo de la onda de choque es grande, pueden ocurrir ondas
reflejadas normales, en lugar de ondas reflejadas simples como se muestra en
la figura (3.2)--(b).

La investigaciéon de estas ondas por métodos analiticos es sumamente
laborioso, considerando que esto estd corrientemente demostrado por

experimentos (ver fotos siguientes), de la figura (3.3).

Figura (3.3) Fotos de las ondas de choque normales en una tobera De Laval.



Donde, sin embargo, el comportamiento del problema bidimensional
de todo el célculo de la configuracion de un motor de reaccion, estara dado

por solamente simples ondas reflejadas.

3.2. DISTRIBUCION DE VELOCIDADES EN LA SECCION DE UN
TUNEL AERODINAMICO.

Algunos de los resultados obtenidos en las secciones previas tienen una
aplicacion directa en el disefio de tineles de viento de alta velocidad donde
las condiciones del flujo deben ser establecidas con una cierta exactitud, asi
. como habilitar la distribucion de las presiones y velocidades a lo largo del
circuito, la potencia necesaria y otras caracteristicas operacionales a ser
determinadas.

Se debe notar desde afuera que la velocidad no es rigurosamente
uniforme en toda la seccion de corte, especialmente para secciones grandes,
pero varia de: una méneraéi irregulaf" en 'variés puntos del -circuito, y
particularmente después de las regiones donde el flujo sufre sibitos giros.
Rigurosamente, la presion no es constante en toda la seccidn de corte; de
hecho, aun para pequefias secciones la capa limite causada por infima
friccion, se asume la uniformidad de la velocidad sobre toda la seccion, atin

donde la presién es constante. (es decir, la presion en un reservorio o
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deposito ideal donde el fluido estd en reposo desde el cual el flujo
iSentrépicamente atraviesa el circuito del tinel bajo investigacion).

Para determinar los valores medios, se puede hacer la suposicion que
el total de la energia del flujo de masa que pasa eh cada seccion, es
constante; ya que el circuito es suficientemente aislado; asi como también
permitir que las pérdidas de calor a través de las paredes son despreciables.
| Por consiguiente denotando los valores medios de la velocidad, presion,
densidad, temperatura por Vp, Pm Pm, Im €n un area cualquiera: ¢,y

definidos por las integrales:
m=[_pVdo =p,V,o , j;—mV,,f =% [[VipVdo , mT, =[ TpVdo

extendidas sobre toda la seccion; si m representa el flujo de masa, y y la
constante adiabatica; la ecuacion de la energia puede ser escrita de la misma
forma, en la que el cambio de valores definidos arriba son introducidos:

_pﬂ.;.(j]’;n +anf =_x_ﬁ+—;~V,Z‘ =const ......... (69)

Prm 2 x=1pp,
Aungue las anotaciones corrientés de V, p, p, T seran usadas en los
subsiguientes parrafos, ellas representaran los valores medios en las
secciones consideradas. El funcionamiento de un tlnel de viento de alta
velocidad puede ahora ser aproximadamente descrito. Aunque hay tipos
numerosos de tineles .de viento, el tipo comin, que en general se usa

ultimamente, lo veremos a continuacion:



El problema es, esquematicamente, el mismo para todos los tipos de
taneles; sin embargo, pueden ser diferentes en su funcionamiento y en su
geometria. Considerando un tipo de circuito cerrado normal, la discusién
incluye 2 casos: tineles de viento subsénicos y thneles de viento

supersonicos.

3.3. CONDICIONES DE FLUJO EN EL CIRCUITO DE UN TUNEL DE
VIENTO SUPERSONICO.

El circuito de un tunel de viento supersonico consta de una camara de
asentamiento (L) actuando como un reservorio, un cono de contracciéon (C),
una garganta (Cc ), una zona divergente de expansion (Ex), una camara de
prueba (EE), una zona corta convergente (Cs) seguida de un difusor
divergente (D), formando el circuito de retorno principal a la camara de
asentamiento. El compresor se localiza en un punto convenientemente

alejado de este circuito.

Fig. (3.4)Vista de un timel supersonico de circuito cerrado. (Fuente de Ref. [9] Pag. 468 )
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Como el ventilador acelera a su velocidad normal, el flujo de masa
aumenta desde cero al maximo correspondiente a condiciones criticas en la
garganta. La corriente es primero subsonica por todas partes del circuito,
hiego alcanza M=1 en la garganta e inicialmente entra d la zona divergente
con velocidad subsonica. Luego de este momento, el flujo de masa varia
ligeramente y solamente en tanto como las condiciones criticas en la garganta
se alteran un poco como una funcién del levantamiento en presion en la
camara de asentamiento. Para aumentar la potencia entregada por el
ventilador, la corriente llega a ser supersonica sélo después de la garganta, y
llega a ser subsonica de nuevo mas alla a lo largo de la corriente al afravesar
un sistema de ondas de choque normal y oblicuas. Después mas alla la
diferencia de presion producida por el compresor, el flujo supersdnico es
establecido a lo largo de toda la camara de prueba, propagémdose mas allé del
difusor divergente convergente. Las pérdidas principales podrian ser pocas,
si la velocidad se puede convertir en presion al pasar por la porcion
convergente del difusor, tendiendo a la velocidad critica en la garganta y
entonces llega a ser subsonica a lo largo de toda la longitud del circuito de
retorno hasta la contraccion del cono. El flujo descrito arriba es inestable y
no puede ser obtenido practicamente, asi ﬁn difusor convergente-divergente

“debe desarrollarse experimentalmente en cuyo  pasaje desde flujo

supersonico a subsonico es efectuado por un sistema de ondas de choque (a
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lo largo de la corriente en la cdmara de prueba). El sistema debe ser
estudiado de modo que reduzca el gasto a un minimo. Se ha demostrado,
tedrica y experimentalrhente que las pérdidas principales son inicialmente
causadas por una onda de choque normal en la zona de éonvergencia, auna
‘Velocidad cerca de esa obtenida en la camara de la prueba. Puesto que esta
pérdida generalmente es considerable, la pérdida en el difusor llega a ser
despreciable. El calculo de un tinel de viento supersénico se puede, por
tanto, efectuarse mediante un método simple de aproximacion. Los calculos
mencionados sirven para ilustrar una aplicacién de flujo unidimensional sin

terminar el problema de disefio del tunel, el cual estd de acuerdo a los

diferentes aspectos para diferentes sistemnas de tineles de viento que se usen

y las formulas que se usen son, suficientes para el calculo aerodinamico de

todos los tipos de tineles de viento esquematicamente descritos arriba.
3.4. MEDIDAS DE LA PRESION EN LOS PUNTOS DE ESTANCAMIENTO

El estancamiento o presion de impacto p, puede ser medida
exactamente en flujo subsoénico por un niimero de Mach hasta 0,99 , por
medio de un tubo Pitot aunque la direccién de la corriente no sea
exactamente conocida. Las pruebas demuestran que la influencia de la

inclinacion de la corriente respecto al eje del tubo es despreciable hasta 10°
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y dan un error de aproximadamente 1% cuando la inclinacion es 15°. El
tubo Pitot es asi el mas simple y efectivo dispositivo para la medida de la

presion de impacto que ocurre en el punto de estancamiento A como

muestra la figura (3.5):
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Figura (3.5) Tubo de Pitot simple
El tubo de pitot puede ser también usado si el flujo es supersonico,

obteniendo calculos que se toman de las ondas de choque ocurridas delante

del tubo los cuales no pueden ser evaluados.

Figura (3.6) Tubo de Pitot con onda de choque desprendida

La onda de choque es normal a un tubo de corriente muy delgado a
lo largo del eje del tubo Pitot. Si son conocidas la presion de estancamiento
p', v la presiéon estitica p de la corriente en el mismo punto, medida

independientemente de aquella, entonces M se puede deducir de la formula



precedente y todas las caracteristicas del flujo sobre el punto pueden ser

calculadas mediante las relaciones adiabaticas y las de presion dinamica.

3.5. MEDIDA DE PRESIONES ESTATICAS

Para Valoreé de M menores que 0,9 , la presion estatica puede ser
medida por el mismo tubo, como en flujo incompresible; particularmente
como la inclinacion de la velocidad respecto al eje del tubo no tiene
influencia apreciable, si el angulo de inclinaciéon no es mayor de 10°. La
distancia L, en la cual quedan los orificios de la presion estatica, debe ser

bien grande para eliminar la influencia de la redondez final del tubo.
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Figura (3.7) Tubo de Pitot con tomas estaticas

Si la velocidad y la presion.varian ligeramente a lo largo de la distancia L,
entonces debe usarse un tubo de Pitot estatico para determinar ambas
presiones: estiticas y de estancamiento (fig.3.7-(b)). El tubo simple de

presion estatica generalmente se usa para velocidades altas (fig.3.7-(a)).
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Para valores del nimero de Mach mas grandes que 0,9 el flujo es
sonico hacia la punta y muchos puntos del tubo exceden la velocidad del
sonido dando origen a ondas de choque, alterando la presion estatica de los
orificios del tubo. Por esto se usa ﬁn tubo con una punta puntiaguda cénica
para tardar la foirmaci(')n de ondas de choqué y en consecuencia de esto
evitar la alteracion de la presion estatica, incluso hasta M = 0,95 — 0,97. Este
tubo también se puede usar para medir la presion estatica de una corriente
supersonica.

En este caso la distancia L, desde la punta a la seccion de los
orificios, debe ser bastante grande: (6D< L <12D) para que la influencia de
la perturbacion de la punta sea eliminada en esta seccion. Este tubo tiene la
ventaja de medir la presion estatica con perfecta exactitud, aun cuando la
corriente esté inclinada hasta 10°, si el cono no excede este valor.

Si la direccion de la velocidad estda precisamente determinada,
entonces s usard una cufia’ truncada en forma de obelisco, con su parte
inferior paralela a la corriente.. La onda de choque oblicua que ocurre en la
parte superior no afecta de ninguna manera a la superficie inferior donde el
flujo es de la misma intensidad y se mueve en la misma direccion que la
corriente aguas arriba. Sin embargo, en la fig.3.8 (b) el orificio P de la base
inferior del obelisco quedard fuera de los 4ngulos de Mach que emergen

desde la punta del obelisco.

(
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Figura (3.8) Tubo de Pitot truncado para flujo supersénico

Sin embargo, este instrumento aunque es muy exacfo no puede ser usado
si la direccion de la velocidad no es conocida, porque la presion estatica en el
punto P es influenciada por cualquier desviacion de la corriente de la
superficie inferior, pero estas desviaciones son muy pequefias, y no se deben

tener en cuenta.
3.6. DETERMINACION DE LA DIRECCION DE LA VELOCIDAD

Cualquier instrumento con orificios simétricos pueden ser empleados
- por flujos subsonicos. Para flujo supersénico debemos tomar especiales

precauciones. Una cufia simétrica y puntiaguda como un obelisco como
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obelisco como muestra la figura que sigue, es empleado con dos

orificios Ps y Pi colocados exactamente sobre los ejes del obelisco.

& B P

I

Figura (3.9) Tubo de Pitot supersénico con caras simétricas.

Cuando el eje es paralelo a la velocidad, las presiones en Ps y Pi son
iguales e indiferentes de las ondas de choque que ocurren en la punta. Si
ellas no son iguales, la cufia es rotada hasta que llegan a igualarse, asi se
determina la direccién de la velocidad. La direccién de la velocidad queda
determinada aunque los orificios estaticos estén en p’, dentro del cono de

Mach que emerge desde la punta de la cufia.”®!

Ref [8] Pag 128



3.7 MEDIDA DE LA TEMPERATURA DE ESTANCAMIENTO

La temperatura de la corriente es muy dificil de medir, debido al factor
de que la velocidad es cero en la superficie del bulbo del termometro, dentro
de la capa limite; la temperatura tiende por eso a aproximarse a To. Debido a
la radiacion, conduccion y conveccién, a temperaturas aproximadas a un
valor medio entre la actual temperatura y To, es por esta razéon que la
temperatura de estancamiento To es generalmente medida como pueda
determinarse con gran exactitud por aparatos apropiados. Un instrumento de
este tipo puede consistir de un tubo Venturi a través del cual circulan
pequefias corrientes. Como la velocidad, a la entrada y a la salida del
difusor es pequefia la temperatura puede ser considerada como la

temperatura de estancamiento To.
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CAPITULO IV

DISENO DEL TUNEL SUPERSONICO

4.1. FUNCIONAMIENTO DE TUNELES AERODINAMICOS
SUPERSONICOS.

Como demuestra la teoria, si la relacion de presiones entre la salida y
entrada de un ducto convergente-divergente excede de 1,892 , el flujo es
sonico (M=1) en la seccion angosta y supersonico (M>1) aguas abajo. Un
lugar aguas abajo de la garganta puede por tanto ser usado como una
seccion de prueba en la cual el flujo es supersdnico. Ahora como muestra la

., . *
ecuacion que sigue :
( 6

5+ M2 JB
El nimero de Mach depende solamente de la relacion de éareas en la cual A*
es el area de garganta en la seccion de prueba. El nimero de Mach de trabajo
es determinado solamente por la forma. del tinel. Por causa de esto,
frecuentemente los tineles supersonicos consisten de un armazén basico en
el cual se fijan varios delineadores, la idea es que mediante este resultado el
disefio del tinel puede ser determinado. Cada linea dada corresponde a una
relacidn tnica de dreas y por lo tanto, a un Gnico niimero de Mach en la
seccion de pfueba. Las formas de algunos lineamientos diferentes para

varios nameros de Mach son ilustrados en la siguiente figura (4.1):

Ref. [*] De la formula A/A*= f(M) de la pag 32 de esta Tesis, multiplicando y dividiendo por 5 yparay=1.4
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MODELO

WENTAMA DE OBSERY ACION

DELINEADORES PARA 3 HUMEROS DE MACH EN UN TUNEL DE VIENTO
SUPERSONICO.

Fig.(4.1) Diferentes configuraciones de flujo supersénico con delineadores

Una vez que la seccién'de prueba ha empezado a incrementarse, debe
aumentarse continuamente y cualquier intento para detener este incremento
causara la formacion de ondas de choque. Consecuentemente el niimero de
Mach se incrementa suavemente a lo largo de la seccion de prueba. Para
evitar excesivos cambios en el numero de Mach sobre la longitud de la
cuerda del modelo bajé prueba, estos modelos deben ser relativamente
pequefios.

Una forma simple de tinel supersénico es aquel que consiste de un
ducto convergente-divergente en el que aguas arriba es conectado a un
tanque de aire comprimido o de gas. Aguas abajo es usualmente abierto a la
atmosfera. Luego el aire del tanque es descargado a través del ducto. Por

supuesto, esto hace que la presion en el tanque disminuya continuamente y
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por eso se coloca una valvula para mantener una presién constante en el
interior del ducto. La duracion de cada prueba es necesariamente limitada
con este tipo de tunel. Este tipo de tinel es relativamente barato. En
particular para presurizar el tanque puede usarse una bomba de relativa baja
potencia, tomando por supuesto un gran tiempo para hacer esto. La potencia
necesaria en manejar el tinel durante la prueba es varias veces mayor que la
potencia de la bomba. Una forma alternativa para manejar un tinel de viento
supersonico es el método del inyector, que consiste en lo siguiente: aire a alta
presién es entregada a una cidmara que rodea a la seccion del tunel,
usualmente colocada aguas abajo de la seccion de prueba. Luego este aire
escapa a alta velocidad a través de ranuras de las paredes del tunel, las que
han sido formadas para guiar dicho aire paralelamente al eje del tunel,
creandose un flujo de alta velocidad. Thneles de este género son a menudo
del tipo de retorno cerrado. Estos medios, retienen mucha energia dentro del
tinel, consecuentemente la potencia requerida es mas pequefia que la del
tipo de retorno abierto y asf de esta manera es practicable para hacer que
estos tipos de tineles funcionen en periodos largos razonables de tiempo para
realizar un experimento determinado.

En un tanel de retorno cerrado tipo inyector, usualmente son

necesarias dos caracteristicas:
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1) Enfriamiento, de otra manera la alta velocidad a la cual la energia cinética
es convertida en calor resultard en temperaturas excesivamente altas.

2) Un sangrado, para remover una cantidad de aire igual a la inyectada.

42. USOS DE LOS TUNELES AERODINAMICOS.

Los experimentos hechos-en tuneles de viéfito son usualmente -

concernientes con el_‘estlid;o“ mlsmodeﬂuJO de aire o estudio de sus efectos
sobre modelos e)&ﬁr'e‘saﬂdts'?fl pfes{ones, fuerzas y momentos generados por el
modelo. »

Las fuerzas y momentos pueden ser medidas directa o indirectamente.
Para la medida directa de fuerzas y momentos, el modelo es mantenido sobre
una balanza del alg;’_m modo. En algunas balanzas, las fuerzas y momentos
sobre el modelo son balanceados fuera directamente por pesas. En otros las
pequefias deflexiones del miembro de soporte del modelo son medidas por
strain gauges (medidores electrénicos). La balanza con strain gauges es
especialmente valiosa en el caso que las lecturas puedan ser comunicadas
directamente a un computador electronico para obtener de inmediato los

resultados requeridos. 1

[**] Vassily Sansonov Aerodinamica paper 1997 Pag. 10 Postgrado UNI 1998



Es necesario tener cuidado en la seleccion de una balanza para asegurar
que sea sensible, estable, suficientemente rigida y libre de cualquier
vibracién ya que podria causar un minimo de interferencia con el flujo
alrededor del modelo.

Los métodos de medida indirecta de fuerzas y momentos incluidas las
presiones son “ploteadas’;. Hay otras maneras para medir indirectamente la
sustentacion de un modelo, por ejemplo, midiendo los cambios de la presion
estatica causada por el modelo, encima y debajo de la seccién de prueba.
Estos cambios de presion, representan una reaccion en la sustentacion del
modelo, y por lo tanto, la sustentacion puede ser deducida de la diferencia

de presiones.

4.3. VISUALIZACION DEL FLUJO

Los demas métodos para hacer perfiles visibles, es usando finos
filamentos de humo. Tales filamentos siguen unas finas lineas que en flujo
laminar son también lineas de corriente. Los filamentos de humo revelan
muy claramente la posicion dé torbellinos y vortices en el flujo. Hilos de
algodon y otras fibras pueden ser usadas en forma similar pero ellas no

siguen las lineas finas de filamento cerrada como lo hace el humo.
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El flujo en la capa limite es muy importante en la Aerodinamica
practica y las técnicas de la visualizacion de flujo son extremadamente
valiosas en el estudio de las capas limites. Ellas pueden revelar claramente la
p'osici()n en la cual ocurre transicion de flujo laminar a flujo turbulento y
todas las regiones de flujo desprendido. Una técnica, usada para determinar
que un liquido volatil sobre una superficie, se evapora mas rapidamente bajo
una capa limite turbulenta que bajo una capa limite laminar: esto es debido a
la gran mezcla y a la mas rapida difusion que ocurre en flujo turbulento. Para
usar esta técnica, un modelo con un color oscuro en su superficie es cubierta
finamente con una sustancia porosa de un color luminoso (arcilla china). La
cual es luego, impregnada con un liquido volatil. El liquido hace que los
poros cubiertos transluzcan revelando el color oscuro bajo relieve. Despues
que la superficie ha sido expuesta a una corriente de aire por un corto tiempo
algo de liquido habréa sido evaporado donde hay solamente una pequefia
evaporacion (por ejemplo, bajo una capa limite laminar o una region de
separacion de flujo), la superﬁcie todavia aparecera oscura. Donde hay mas
rapida evaporacion (bajo una capa limite turbulenta), la superficie tendréa una
apariencia coloreada luminosa de luz.

Otra técnica consiste en cubrir la superficie con otra sustancia, la cual
reacciona con un gas; la reaccion usada es aquella que resulta en un cambio

de color, analogo a la reaccidon del papel litmus o papel tornasol, a 4cidos y
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alcalis. Si el gas es liberado hacia el flujo de aire dentro del tunel de viento,
algo seré alcanzado en la superficie del modelo por difusién a través de la
capa limite. Ya que esto ocurre mas rapidamente en una capa limite
turbulenta que en una laminar, la posicion de la capa turbulenta serd revelada
por mas cambios pronunciados de color que haya (este método ha sido muy
usado en experimentos de vuelo libre, con aviones de prueba volando a
través de nubes de gas liberado por otro avién delante de él). En lugar de
tener el gas en la corriente principal, puede ser echado dentro de la capa
limite a través de pequefios agujeros en la superficie del modelo, préximos al
borde de ataque. El gas se expande a través del flujo en una cufia y por
supuesto causa el cambio de color. El angulo de la cufia aumenta hacia un
punto de transicion de la turbulencia.

Si el gas es echado préximo al borde de fuga del modelo, éste sera
llevado hacia el borde de ataque tan lejos como sea posible pero no detras de
la separacion del punto. En este caso, la ‘separacion del punto es:indicado
por el lado delantero del cambio de color; (desafortunadamente, los demas
gases convenientes, incluidos el cloro y amoniaco, son nocivos).

Los métodos quimicos descritos arriba facilitan el estudio de las
caracteristicas macroscopicas del flujo de la capa limite, tales como la
transicion y el desprendimiento. Para estudiar los finos detalles de la capa

limite, tales como la velocidad del perfil, son usados otros métodos.
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Unos de los métodos usados es el del anemometro de hilo caliente, éste
consiste esencialmente de un fino hilo caliente paralelo a la superficie y
perpendicular al flujo. Una corriente eléctrica pasa a través del hilo
calentdndolo, mientras que el aire que fluye tiende a enfriarlo. Estos dos
efectoé opuestos résultan en un cambio de la temperatura del hilo, resultado
debido a la resistencia eléctrica del hilo, por estar éste conectado con un
puente de Wheatstone, este cambio de la resistencia puede ser medido y la
velocidad del aire en la vecindad del hilo puede ser deducida de inmediato. .

Conectando el hilo a un osciloscopio, se pueden medir las fluctuaciones
de velocidad y pueden ser visibles y fotografiadas. El anemometro de hilo
caliente, no es, por supuesto, restringido en su uso dentro de capas limites;
la técnica puede ser usada para medir las velocidades del flujo en cualquier
lugar. Sin embargo, si dos hilos son colocados y conectados cercanos a un
puente de Wheatstone, ¢l instrumento puede ser usado como un gonidometro
para medir la direccién local del flujo y también su velocidad.

En flujo de alta Velocidﬁd, donde los efectos de compresibilidad son
importantes hay por definicion substanciales cambios en la densidad del aire
que implican cambios en el indice de refraccion éptico y esto puede ser
utilizado para obtener un flujo visible.

Los dos métodos principales son el inferferometro y la técnica

Schlieren. En ambos, una lamina colimada de luz es pasada a través de la
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seccion de prueba y a través de un arreglo de espejos vy lentes, v, finalmente,

proyectada en una pantalla o un medio fotografico.

'4.4. CALCULOS Y DATOS DE DISENO DEL TUNEL

Conociendo el niimero de Mach en la seccion de prueba y el area de

dicha seccion, se calcularan los parametros geométricos preliminares:

1
M =18 >Senyu=— — u=34°
M
Los parametros termodindmicos se determinaran después, pero por antecedentes se
consideraran algunas disponibilidades convenientes:

Vol =113m* Pot=12kW  P,=142bar t=10s.

4.4.1. PREDIMENSIONADO DE LA PRECAMARA

Para evitar pérdidas en la precAmara, se tomaré a la entrada del gasto masico:
tres veces el 4rea critica, la que se determina en funcion del namero de Mach en la

seccion de prueba, ademas la geometria se hara con la formula de Vitoschinski:

Te=10,424cm
T = 3,475cm
L. =25cm

] ) 2M,*
A, =3A4"=5212 e’ - —4%=1 (1+O’ M°)3 - M, =01977
4 M, 1728
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4.4.2. PREDIMENSIONADO DE LA TOBERA SUPERSONICA

Conocido el area de salida de 25 cm® y el nimero de Mach igual a
1,8 se calcula el area critica A*

(=02°)

A
A=25 cm®* > Z*—=$ T A" =173736 cm?

Para evitar el desprendimiento de la capa limite, la pendiente de la parte divergente no
sera mayor de 6° , lo cual determinard una longitud minima de 15 cm de esa parte;
ademas consideraremos una eficiencia de 0,75 : |

1 =0,75=0,67 + 0,126 - 0,025 *

H=10cm
H*=6,95¢m

AH/2 =1,525¢cm
tan6°=1,525/L
L=29,5cm =30 cm

4.4.3. PREDIMENSIONADO DE LA CAMARA DE PRUEBAS

Los datos de diseﬁo se tomaron en cuenta de acuerdo al angulo de Mach y
al tamafio de la cuerda de los diferentes perfiles aerodindmicos que normalmente
se usan en el campo de las turbinas aeronduticas. Los subindices 1 y 2 son de
entrada y salida respectivamente utilizando la relacién: A= 2,5x10=25cm?

A;=25cm? ; A=26 cm’ ; H,=10,4 ; tanu°=5/0,5C ; C=14,97 ; L=>30cm

Nota: las areas de entrada y salida deberian ser iguales, pero a efectos de
conseguir expansion espontanea, el de salida es ligeramente mayor.
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4.4.4. PREDIMENSIONADO DEL CONO DE CONTRACCION

Con la presencia de una onda de choque normal a la entrada a M=1,8 se
obtiene un M, = 0,6165 detrds de ella, asegurando flujo subsénico en el cono,
aplicando las ecuaciones siguientes se halla el area critica: Ay*

k+1

. _ (k=DM +2 4y M, (24 (k—1)Mp |5D
o2M? - (k-1) 4 M| 2+(k-1)M?

M, =18 — M,=0,6165 — A4, =213782 cm?
Se tomaré4 como area critica del cono de contraccion: Ay* =20 cm?
La geometria del cono se hallard con la férmula de Vitoschinski, a la que se

ha modificado con efectos muy convenientes para la suavidad del flujo resultante:

e Tent Ten=3,2cm
2 2 —
1-x2/12 Io=4,0cm
1—- 1_£fﬂj gx—/_)? L=20cm
¥Vsal (].+x2/L2)

Donde r es el radio de giro desde el eje del tinel en direccién normal al flujo

Tgaf
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4.4.5. PREDIMENSIONADO DEL DIFUSOR

El difusor tendra una geometria lineal con una 4rea iﬁicial de A,* =20 cm® y una
ﬁnal de Ao = 52.12 cm” que coincide con el 4rea de la entrada a la precamara inicial. La
longitud del difusor se hallara con la condicién de pendiente maxima de 6° de las
paredes.

H,=80cm ;H,=20,848cm ; AH2=6424cm ; tan 6°=6,424/L. ; L=61,12cm

Por lo tanto, se tomara una longitud L > 70 cm por efectos de acoplamiento.

Resumen de calculos para diferentes configuraciones supersonicas:

RESULTADOS DEL DIFUSOR
Conf. M; Ay/A* Ay* h* M, AyY/A* Ay hy*
C, 14 L1148 224255 897 07397 1,04362 234037 9,362
C2 18 14388 173736 695 06165 123049 213782 8,055
C3 22 20047 124707 499 05470 159190 19,8521 7941
Cs 24 24028 104045 416 05231 185131 192619 7,705

Cs 23 3,4997 7,1434 2,85 0,4881 2,56737 18,3398 7,339

Tabla (4.2) Resumen de resultados geométricos en funcién del niimero de Mach

Los parametros termodinamicos variaran respecto del niimero de Mach
seccion a seccion y los resultados correspondientes estaran en el apéndice de

la tesis, pero por simplificacion solo estdn a un numero de mach tipico de 1,8



el cual es el mismo que de los calculos precedentes; sin embargo se

calcularon 5 configuraciones supersénicas para la misma area critica.

4.5. CARACTERISTICAS DE UN PERFIL:

Sean las dimensiones del perfil a prueba las siguientes:

PERFIL DE PRUEBA

Donde:

CUERDA :"C"=> C =12.0cm.
EMBERGADUR A:"b"= b =2.54cm.
ESPESOR "t"= 1t =1.0cm

COMPONENTES DEL TUNEL DE VIENTO

El TUNEL DE VIENTO esta formado por las siguientes partes:

TOBERA CONVERGENTE-DIVERGENTE
SECCION DE PRUEBA

TOBERA DE ESCAPE

SECCION DE SALIDA

Se disefié una onda de choque generada para un niumero de Mach = 1.4
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Para hallar la longitud del 4rea de prueba se tomo una distancia de seguridad de
6.0 cm delante del perfil y 12.0 cm detras del perfil.

Por lo tanto:
L3=6.0cm.+C +12.0cm.

L3=30.00cm.

Tomando un ancho “ B “ el cual sera constante en todo el tinel de viento y que es
igual a la envergadura del perfil:

SECCION DE PRUEBA
g
a
I
st
donde:
L3 =30.00cm
H =12.00cm.
B=25cm

4.5.2. TOBERA DE ENTRADA

Como asumimos un M = 1.5 para disefio se tomo también M = 1.5 ala salidadela

tobera.
Entonces haciendo la relacién siguiente calculamos el area critica (area de la

garganta de la tobera de entrada).



K+l

Ai:"l—* 2 *[1+K~1*M12 24K-1)
A M, | K+1 2

A, =H*B=12cm*2.54cm =30.48cm*
2 3
30.48em” _ 1,4 2 *[1+1.4—1*1.52
A 1.5 [1.4+1 2

A’ =2591cm?
LUEGO

25.91cm?
2.54cm

A"=H " *B>H = = H  =10.2cm

Entonces
Aentrada =3A‘ = Aen!rada *B =3*H**B
= Henrrada = 3 * H*
= H, 0 =30.6cm

H,, .. =300cm

entra

Para poder graficar la tobera se utilizo la siguiente ecuacion:

f(x) = Fsatida

1
A2 Y |2
1-— 1_(7}0{:’4{1) % L

rentrada

£

Q

Q

S ™

© \
]

] s -
2 /——
g

Q

I s

[ {t]

L1+ (2=45Cm

Para esta grafica se hizo las siguientes consideraciones:



¢ En el tramo donde la tobera es convergente:
Fontrada = to = 15.0cm
Fosaa = F = 35.1cm

X €]0,30]
= L, =30cm

e En el tramo donde la tobera es divergente:

L 3
Vorada =V =3.1cm

’Tralida =r= 6OCm

X [30,45]
= L, =15cm

4.6. CONDICIONES DE DISENO PARA EL FLUIDO

Po =500 KPa

To = 72° =345°K
Vo =0
K(aire)=1.4

Po,To: Presion y temperatura de estancamiento respectivamente.

Vo: velocidad en el tanque aproximando a cero.

Hacemos los siguientes calculos, considerando flujo isentropico

Un diferencial después de la entrada a la tobera.
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Z0—=1+K—1“‘Me'2
Te 2
= Te=34233°K

K
£9=(1+ K-l * Me™ )KL
Pe

= P*=486.59KPa

4

A M, |K+l 2
Ae=11.73

= A*=2591cm?

erx=p*A*V*=P*A*M*J%

= e = 2.8258/

En la garganta:
To K-1

T = +___*M‘2
T* 2
=T*=2875°K

X
&:(1+—1§—_—1*M*2)F‘—1
P* 2

= P*=264.14KPa

entr'ada — 1 *|: 2 *(1_{_ K-1 *Mem daz]:|2'(1<—1

*

A M, e [ K+1 2

‘= 4* =25914cm?

Mo = p* ARV* = pr gxpr |2

RT
e Kg
= Mmax = 2.82 /S

En la seccion de prueba:
Entrada:

Por condicion el Mach =14

Aptraza _ 1 *[ 2 *(1+K—1

K+1

K+1

% 2 2%(K-1
M entrada
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Como se genera una onda de choque, hallamos M2 (Mach después de la

onda de choque)



M, =0.70109

Luego por condicién de disefio
P*> P

Para que la onda de choque se genere fuera de la tobera de entrada y por lo tanto en la

seccién de prueba.

P*=P,
= P, =264.14KPa

To_\, K1)
71 2
T1=1237.93°K

De las ecuaciones para onda de choque normal:

Ty, =Ty =T,
Py (K +1M] )g( 2K Mz_K—l)l—j;
luego: B, 2+(K-DMP CK+1 ' K+1

paraM | =1.5yP, =500KPa
= F,, =464.87KPa

M, =0.70109
5£=1+—K‘1M§

T, 2

=T, =314.1°K

P K-1 £
£=(1+ MZZ)K—I
P, 2

= P, =334.81KPa
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4.7. CONDICIONES EN LA SECCION DE ESCAPE.

M, =0.70109
4, = A4, =30.48cm®
RN Sl V77
T * 2
= T, *=287.5°K

K
f‘l&_(l K2 1M )K

P *

n

= P,*=24558KPa

4 M, |K+1 2

= A4, =27.87cm?

b e[ 2 (15 e
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K+l

Para esta seccion se considerd un nimero de Mach de salida muy bajo, debido a

que

el tunel de viento propuesto en este disefio es para un laboratorio (ambiente cerrado), y es

por esto que la velocidad de salida debe de ser muy baja para no ocasionar damos en el

" laboratorio.
M, =0.10
Iy g, K1y
T, 2
= T =344 .3°K
X
s K Loy
Ps
P, = 461.6KPa

hallamos la velocidad de escape:
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Ve =M Cy =M, [KRT,

DONDE:
K=14yR=287—_

Kg°K
Vs =37.09m/

Debemos notar que la presion de salida es mayor que la presion del medio

ambiente.

PAMBIENTE =1A4tm
461.6KPa >101.325KPa = P> PAM
= Si.existe. flujo

4.8. TOBERA DE ESCAPE

De las propiedades halladas:
M, =0.70109

A, =30cm*
= A, =27.87cm?

Para un ancho constante:

B=2.54cm
= A, =H,*B
H,=1087cm = H, =11.0Cm
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TOBERA DE ESCAPE
7.5
E 25-
o
B |
T+ 2,5 1
"7,5 T T
75 80 85 0
L4 =15cm

Esta grafica resulta de la misma ecuacién que se utilizo para graficar la tobera de entrada.
Para las siguientes consideraciones:

Voirada = 0.00cm
rsalida = Sscm
L=15cm

4.9. SECCION DE ESCAPE.

Con las siguientes consideraciones:

Mg =0.10
H =218lcm=r, =10.9cm
g =06°

Calculamos la longitud L3.

K+
A§=_1_* 2 *(1+K_1*M52 P
4, M, |[K+1 2
Ay =162.25cm?
Hy=4;*B

H = 63.88cm



_ 26.5cm

> Tan(6°)
Ly =252cm
L; =250cm

SECCION DE ESCAPE

£
S 75
o
Q
- 25
It
£
T 125

90 140 190 240 290 340
L5 = 250.00cm

Por lo tanto la longitud total del tinel de viento es:

L

total

=L1+ L2+ L3+ L4+ L5 =3.40metros

4.10. CALCULO DE COEFICIENTES AERODINAMICOS
Co=2msen(a+f)

C.. = Coeficiente de sustentacioén

o = Angulo de ataque en grados sexagesimales

B = Angulo de sustentacion nula en grados sexagesimales.
K=Cy/Cp

Cp =1 (unitario)

K = Eficiencia aerodinamica.
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VALORES DE COEFICIENTES AERODINAMICOS DE ALABES.

o o (radianes CL K

Tabla 4.2. Coeficientes de sutentacion y de eficiencia de los alabes.

t g
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GRAFICA DE (Cp vs o)
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Estos resultados se graficaron en funcién de los célculos que se encuentran

en la tabla (4.2) de la pagina 93 de la Tesis.
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CAPITULO YV

EQUIPAMIENTO DEL TUNEL

Después que un tinel se construye, el proximo paso es determinar las
caracteristicas de su flujo y, cualquier cambio que se haga debe ser
satisfactorio. Sin embargo, primero es necesario discutir las cantidades que
estaremos midiendo y los instrumentos que la experiencia ha mostrado ser lo
mejor para el trabajo. Ademas, esos instrumentos son requeridos para
calibracién y debemos también discutir otros requeridos para pruebas.

Se define el flujo de aire de baja rapidez cuando sabemos su
distribuciéon de presion dindmica, presion estatica, presién total, su
temperatura y turbulencia. Calculamos entonces su velocidad y el niumero de
Reynolds para un modelo particular. Mucho de nuestro interés, se centra en
deter_minar presiones, y por este procedimiento es inconveniente el calculo de
8 simples columnas fluidas. El aparato por el cual se mide la altura del fluido
es llamado: manometro; pero primero veremos fluidos que son satisfactorios

para su uso.



5.1. FLUIDOS Y MANOMETROS

El fluido mas normalmente usado es el alcohol. Es popular porque es
barato, es facil de obtener, y tiene viscosidad baja. Su gravedad especifica
baja produce una columna fluida mds alta que el que se obtiene con agua.

La gravedad especifica del alcohol varia algo con la temperatura. Las
correcciones se hallan para este efecto; por ejemplo: si se etiqueta alcohol, ya
sea por su gravedad especifica a alguna temperatura nos da: ( 0,801 a 30°C)
o por su contenido de agua (94% de alcohol), se definira completamente y su
curva apropiada para la correccion por temperatura puede ser determinada.
También se puede leer la temperatura de los fluidos en los mandémetros a lo
largo de varias alturas fluidas.

A veces, las presiones requieren ser medidas con fluidos mas pesados
que el alcohol; varios de éstos se muestran en la tabla siguiente. Solo se
deben emplear liquidos pﬁros. Para los liquidos que atacan al caucho natural,
a veces son usados con tubérias de caucho sintético o con tuberias de
plastico ahora disponibles para tal efecto. La tinta ordinaria o anilinas se
usaran para trabajar con agua y alcohol, asi como un gran namero de
tinturas textiles, pero visto que muchas tinturas se descoloran con la
presencia del hierro, es usualmente aconsejable hacer todas las partes

metalicas del manémetro de laton o bronce. El negro es un color muy
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satisfactorio, y el alcohol estaria asi tefiido con una tintura comercial llamada
Nigrosine 12525, Cromo del Bafalo Negro, etc. La violeta genciana trabaja
bien para fluidos mas ligéros. Las alturas de las columnas fluidas se miden en
una gran variedad de maneras, y depende de la exactitud deseada. El mas
simple es pegar unﬂ tubo de vidrio o de pléstico claro y un metro a su costado,
para leer la altura fluida directamente; asi aproximadamente, se obtienen
lecturas de 0,5 mm. La precision de los manometros son mejores;, algunos
tienen un flotador en el fluido y tienen un espejo diminuto en él para
amplificacion Optica; a pesar de eso otros, leen remotamente por medio de un
indicador eléctrico que s6lo se mantiene en contacto con el fluido.

Cualquiera de los instrumentos sefialados arriba puede ser construido
y rendir exactitudes de * 0,005 cm.

Tabla (5.1): Propiedades de Fluidos Manométricos

LIQUIDOS GRAVEDAD OBSERVACIONES
. ESPECIFICA
Alcohol 0,80 Promedio satisfactorio para todos
Silicona DC 200 - 0,902 . Tiene muy bajo punto de ebullicion
Agua 1,00 Tiene un pobre menisco debido a una
excesiva tension superficial
Cloro-metileno 1,30 Ataca al caucho
Bromo-benceno 1,50 Bastante volatil
Etil-brémico 1,50 También volatil en su uso
Carbon-tetraclorico 1,59 Ataca al caucho, pero es barato, dificil
de colorear, también es toxico
Acetileno-tetraclorico 1,59 Ataca al caucho
Etileno-bibromico 2,13 Bastante volatil, baja tension superficial y
menisco pobre
Tetrabromo-etano 297 Ataca el caucho, al plastico vinilico y es toxico
Mercurio 13,56 - Con aceite el menisco presenta mejor

resultado; ataca al bronce y a la soldadura



5.2. MANOMETROS MULTIPLES

Muy frecuentemente es necesario medir presiones en diferentes
puntos simultineamente. Normalmente, la exactitud requerida no necesita
equipos de precisién, y es suficiente montar un niimero apreciable de tubos
del vidrio (25 a 30) en un plato rayado, forma que se llama manémetro

multiple (ver fig5.2.)

Figura (5.2) Foto de un manémetro multiple.

Las lecturas del tubo son frecuentemente fotografiadas y, salvo
algunas lecturas importantes se leen sus valores directamente después de la
prueba.

Para trabajos de baja presion, se debe inclinar el mandmetro hasta que
esté de 30 a 45 grados con la horizontal para conseguir alturas utiles del

fluido. En esta posicion el plato de vidrio y la chapa apreciablemente se
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combean y permite que los tubos se doblen, con un sorprendente error grande
del resultado. De todos modos, se tendrd en cuenta algunos consejos para
conseguir un buen mandémetro:

1. Evitar el uso de hierro en cualquier parte, ya que el fluido puede tocarlo y
causar muchas tinturas que se precipitan fuera.

2. Usar tuberias de laton comercial o bronce disponible para conectar el
deposito al pie del mandmetro. Esta tuberia es permanente y muy superior al
caucho o cualquiera de las mangueras de plastico.

3. Proveer al mandémetro la inclinacion tal que se pueda hacer el trabajo.

4. Proveer un reservorio ajustable para que el viento produzca alturas fluidas

que estén fijas en cualquier parte en el manometro.

5. Proveer un camino de linea recta para limpieza de los tubos.

6. La maxima altura fluida (por ejemplo, la longitud del tubo) debe permitir
para un maximo de 8q; (donde: q = presiéon dinamica).

7. Marca referencial cada 0,5 cm con lineas gruesas.

Se deben verificar freéuentemente las conexiones del mandémetro
multiple para permitir que una presion baja del orificio levante una columna
fluida y sostenerla cuando se sella el orificio. Cuanto sea posible, es
aconsejable tener por lo menos un tubo atmosférico de referencia para

permitir obtener valores absolutos de la presion.
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53. EL TUBO PITOT ESTATICO

El aparato mds comun para determinar la carga de presion total y la
presién estatica de un flujo, es el tubo Pitot estatico, un instrumento que
determina las presiones estaticas y dindmicas.. El tubo Pitot estatico es facil
de construir, pero tiene algunos errores inherentes. Si no se toman en cuenta
estos errores, una lectura verdadera de la presién dindmica se obtiene dentro
de una aproximacion de 0,1%.

Los agujeros de la presion estatica padecen de dos efectos:

1) El amontonamiento de las lineas de corriente cerca de los filos, reducen la
presion a lo largo del pivot del tubo por lo que la presion estatica en los
orificios serd baja.

2) Existe una region del alta presion delante de la proa que tiende a hacer la
presion estatica muy alta.

Los dos efectos se bloquearian uno al otro afuera, si los agujeros de la
presion estatica son apropiadamente colocados. El tubo pitot estatico

"normal" no emplea este principio, ya que daria relativamente un error

grande en la lectura estatica.

100



5.4. TEMPERATURA DEL FLUJO.

A Velocidades bajas, la temperatura del flujo se puede leer
simplemente poniendo un termémetro en él, en algin lugar donde la
perturbacion que hace éste, no implique ninguna consecuencia.

Es deseable guardar un registro de la temperatura del tinel en cada
funcionamiento, ya que los nimeros de Reynolds y Mach varian

extensamente con los cambios de la temperatura .

5.5. BALANZAS.

El proposito de la medida de las cargas del modelo a investigar estd en
hacer disponibles las fue‘rzas,:mOmento'sl,l.y presiones para que se corrijan en
tineles mas grandes (full—scalé) en el mismo prototipo mediante balanzas de
todo tipo y asi predecir el futuro comportamiento de sus sistemas. Las cargas
son obtenidas por cualquiera de los tres métodos siguientes:

1) Midiendo las fuerzas reales y momentos directamente.
2) Midiendo el efecto que el modelo tiene en la corriente por estudios de la

estela y de las presiones de la pared.
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3) Midiendo la distribucion de la presion directamente sobre el modelo por
medio de orificios conectados a los medidores de presion.

Ademads de la sustentacion, arrastre, y momento longitudinal, se sujeta
el modelo para un momento de rolido( alabeo), momento de guifiada
(derrape), y demas fuerzas laterales. Esto hace un total de seis medidas en
total: tres fuerzas, mutuamente perpendiculares, y tres momentos
vectorialmente ortogonales. Estas fuerzas y momentos varian extensamente
en tamafio. Se ve que el equilibrio llega a ser un problema que se debe
calcular; de hecho, se dice que el equilibrio es entre todos, el problema mas
dificil en el campo. El costo de un equipo de balanza refleja estas
dificultades, alcances de US $60,000 para una balanza para 240 Km/h con
dimensiones de unos 2 por 3 [m], hasta unos US $200,000 para un aparato
mas complejo para un tunel mas grande. E! modelo, supuestamente
demasiado pesado se levanta por la sustentacion y mediante seis alambres y
seis fuerzas que son leidas por las balanzas ya sea internas o externas
ayudadas por sensores eléctriéos o electronicos (strain gages). También se
emplean balanzas “pivot” con plataforma interna o externa que son mas
rigidas que las anteriores y mas baratas; €sta es una forma de abaratar costos.

Se debe tener experiencia para su instalacion.
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CAPITULO VI

DISCUSION DE RESULTADOS

Los resultados obtenidos en el presente trabajo se acercan bastante a los

resultados de los demds tiineles supersonicos existentes en diferentes paises
que cuentan con esta importante herramienta de investigacion.

Si bien es cierto que en el convergente no hubo flujo supersénico porque
obedece a la teoria, ya que, el numero de Mach es bastante bajo como
alrededor del 30% de su valor de la parte del divergente; esto induce la idea
de poder aumentar aun mas dicho niimero de Mach, generando asi otra
configuracion fluidodinamica.

Asi mismo cada configuraciéon fluidodinamica obedece a un caudal en
masa particular, ya que, se esta variando en la garganta, el area critica para
llegar a obtener un niimero de Mach igual a 1.

Ademas en el divergente se observé que el numero de Mach corresponde

. . , . . *
a un flujo supersonico generando asi relaciones de A/A" cada vez mayores a

medida que avanza el fluido en direccion a la cdmara de pruebas.



La seccion de pruebas es relativamente apropiada con el tamafio de los
alabes de las turbinas a gas; la cual se podria modificar de acuerdo a los
requerimientos futuros.

En todas las configuraciones fluido dindmicas generadas se produjeron
ondas de choque 'a diferentes angulos de deflexion, tomando como caso
tipico el que corresponde a un ntimero de Mach igual a 1.8 que es el que mas
se ajusta a la salida supersOnica sin generar expansiones bruscas en las
secciones posteriores a la camara de pruebas.

En lo que respecta a la eficiencia de los alabes, se aprecia que a medida
que se incrementa la expansion; la eficiencia se incrementa, debido a que

también se incrementa la sustentacion.

6.1. CONTRASTACION DE LA HIPOTESIS

Se emplears el método hipotético-deductivo, hacie’ndO"investig'acién- con
grupos 5 experimentales y 1 de control, utilizando ademé&s razonamiento
légico con observacion empirica; dichas observaciones se analizaran al final
del experimento.

Para ello usamos como control, el tinel de viento supersénico: Plint /LTD
T25 100MM25MM ntermitent supersonic wind tunnel; el cual usa wuna

potencia de 12kw ; 1,1 m° de aire y una presion maxima de 1,400 kPa la que
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llena al tanque en 7 minutos. Con una duracion de la prueba de 10 seg. a un
numero de Mach igual a 1,8 ; y de 20 segundos para un numero de Mach de
1,4 . Los modelos que se usan son de 10 grados y doble lado.

También se obtuvieron resultados en régimen subsénico ya que antes de
entrar en régimen supersonico indudablemente pasara por dicho régimen; y
se obtuvieron los siguientes resultados: para M = 1,8 se obtuvo 750 kPa y
para un numero de Mach: M = 1,4 se obtuvo 520 kPa. con un consumo
especifico minimo de 0.08 m’/seg.

En lo que respecta a los resultados aerodindmicos de los alabes, vemos la
pequefiisima discrepancia “de alrededor del 2% de los datos experimentales y

numéricos que se dan respecto de la teoria clasica; lo que es satisfactorio.
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CONCLUSIONES

. Las configuraciones fluidodinamicas dependen solamente del
numero de Mach y de los requerimientos diferentes que se
necesiten en las secciones de prueba.

. Las configuraciones fluidodindmicas influyen en el coeficiente de
sustentacion de los alabes de las turbinas a gas y por ende del
rendimiento aerodinamico.

. Las pendientes de la grafica de sustentacion — &ngulo de ataque, en
la zona normal de trabajo, son positivas y por lo tanto sus
eficiencias también lo seran.

. El tiempo de duracién del evento es muy corto, necesitando mas
caudal maximo proporcional al tiempo de duracion de la expansion
e inversamente proporcional al area critica.

. Existe una solucién 'de compromiso entre el gasto maximo y la
seccion de prueba, siendo esta funcién de lo que se quiera
desarrollar en el modelaje y siempre observando flujo laminar en
ella.

. Este tunel es apropiado para .alabes de turbinas a gas ya que son de

un tamarfio relativamente pequefios.
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7. El tamatfio del tinel es apropiado para un laboratorio de ensayos
aerodindmicos, sin embargo se pueden hacer de mayor tamafio sin
perjudicar la exactitud de los resultados obtenidos.

8. No se tomaron en cuenta las pérdidas de energia durante el
recorrido en la conduccion del fluido debido a que este concepto no
corresponde a un desarrollo potencial.

9. Se podria hacer desarrollos mas amplios y de mayor envergadura
para todo tipo de alabes sin embargo el costo de operacion y
mantenimiento serfan  también mayores dependiendo de los
requerimientos que se busquen o se quieran analizar

10.Como esta Tesis es solo un inicio de un proyecto constructivo a
desarrollar en el futuro se requiere un analisis mas exhaustivo
especialmente en la construccion del mismo aunando esfuerzos.

11. La investigacion se podria realizar como factorial o multivariada ya
que también influyen otras variables que no se tomaron en cuenta,
como la cuerda o la-envergadura de los alabes; pero no influyen

sustantivamente en el rendimiento de dichos 4labes.

Con lo cual, la hipotesis planteada queda verificada.



RECOMENDACIONES

. La primera recomendacion y la mas importante es: no se debe
construir el tinel aerodindmico supersonico por personal que no
tenga la capacitacion de alta especialidad porque es sumamente
peligroso manipular aparatos de altisima velocidad de operacion y
que no cuente con la debida experiencia.

Se podra encontrar configuraciones aerodindmicas supersonicas a
partir de un niumero de Mach de 1.4 pero no mas de 2.8.

. Para configuraciones que correspondan a numeros de Mach
mayores de 3 es improcedente por la sencilla razon de que no
existen sistemas de operacion de este orden.

. Ademas, cuando el numero de Mach es mayor de 3 el drea critica se
reduce demasiado, implicando un impedimento del caudal en masa
que puede ocasionar grandes perdidas e incluso que se genere en la
seccion de pruebas remolinos o turbulencia y el flujo dejaria de ser
laminar, que es lo ideal.

Se podran utilizar perfiles diamante de poca conicidad de ataque en

este desarrollo porque las ondas de choque que generen no implican
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problemas de reflexion de onda en las paredes de la secciéon de
prueba, evitando de esta manera interferencias de todo tipo.

. Como el flujo para este desarrollo es axial y unidimensional, no es
lo mismo que para el caso de que no lo sea, por ejemplo, cuando sea
flujo cerrédo en el que se debe tomar en cuenta las pérdidas debidas
a los cambios de direccion de la velocidad.

. En caso de cualquier duda al respecto, no duden de hacer contacto

con este autor que gustosamente estard para servirlos.
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[ TUNEL DE VIENTO SUPERSONICO |

[

.VC-i;aﬁco“ del tinel de viento supersonico a una escala de 1/25. (?;,5m de longitud x 0,80m de altura)
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VALORES CALCULADOS PARA M = 1.8 SIN SEC. DE PRUEBAS.

Datos Cono de Cono de Cono de eyeccion observaciones
(cm.) convergencia divergencia
Radio de entrada 10.424 3.475
Radio de salida 3.475 5.2
Longitud 30 20
0 10.424 3.475 52
1 10.20047412 3.494186170 5.195893333
2 9.613590011 3.551187374 5.183573333
3 8.842435455 3.644211353 5.163040000
4 8.044236829 3.769906078 5.134293333
5 7.307587036 3.922949542 5.097333333
6 6.666052261 4.095771841 5.052160000
7 6.122552677 4.278701683 4.998773333
3 5.667928008 4,460786360 4.937173333
9 5.289383532 4.631287333 4.867360000
10 4.974385442 4.781458786 4.789333333
11 4.711969669 4.905938266 4.70309333
12 4.492990964 5.003195852 4.60864000
13 4.309975044 5.074966820 4.50597333
14 4.156856728 5.125066189 439509333
15 4.028715033 5.158131412 4.27600000
16 3.921542622 5.178670254
17 3.832057287 5.190526623
18 3.757552243 5.196695210
19 3.701439420 5.199198971
20 3.644855231 5.200000000
21 3.603195165
22 3.569452607
23 3.542478282
24 3.521285566
25 3.505023436 .
26 3.492955092
27 3.484440616
28 3.478923097
29 3.475917242
30 3.475000000

Valores cuantitativos de las diferentes configuraciones aerodinamicas a lo largo de la conduccion
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VALORES DE COEFICIENTES AERODINAMICOS DE ALABES.

o o radianes CL K




