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GLOSARIO.

Aerodindmica: Rama de la mecanica de fluidos que estudia las acciones que
aparecen sobre los cuerpos soélidos cuando existe un movimiento relativo entre

éstos y el fluido que los bafia, siendo éste Ultimo un gas.

Adiabatico: Se dice de la transformacion termodinamica que un sistema

experimenta sin que haya intercambio de calor con otros sistemas.

Aeronave: Toda maquina que puede sustentarse y desplazarse en la atmdésfera
por reacciones del aire que no sean las reacciones del mismo contra la superficie
de la tierra y que sea apta para transportar pesos Utiles (personas o cosas).

Alabeo: Movimiento del avion respecto del eje longitudinal.

Alas: Las alas son perfiles aerodinamicos colocados a cada lado del fuselaje y es

la principal superficie que soporta el avion en vuelo.

Altura Geométrica: Es la altura de un objeto medida a partir del nivel del mar.

Aspect Ratio: Es la proporcion entre la envergadura y la cuerda media de un

perfil aerodinamico.

Cabeceo: Movimiento angular alrededor del eje transversal del avion.

Calibrar: Ajustar, con la mayor exactitud posible, las indicaciones de un

instrumento de medida con los valores ¢~ '~ magnitud que ha de medir.



Capa Limite: Es la region del flujo donde la viscosidad retarda el fluido en la
vecindad de una superficie, haciendo que la velocidad de este respecto al cuerpo

varie desde cero hasta el 99% de la velocidad de la corriente libre.

Celda: Cada uno de los hexagonos y/o cuadros componentes del honeycomb y/o

pantalla.

Circuito: Recorrido previamente fijado, es decir el recorrido que hace el aire

dentro de los componentes del tanel.

Coeficiente de Caida de Presion: Es una expresion adimensional que relaciona
la caida de presion en una seccidén con la presién dinamica al inicio de dicha
seccion, expresa la perdida de presion total que sufre el fluido al atravesar una

seccion particular.

Coeficiente de Presion: Es un numero adimensional inferior a la unidad que
describe la relacion existente entre las presiones a lo largo de un fluido. Cada
punto tiene un coeficiente de presion Unico, es muy usado en aerodinamica e

hidrodinamica.

Compresion: Proceso en el cual la presion del un fluido es aumentada mientras

su volumen disminuye.

Convergente: Ducto cuya seccién transversal disminuye a medida que se avanza

en direccion del flujo.

Corriente Abajo: Desplazamiento en la direccion normal del flujo de aire que va
desde la fuente.

Corriente Arriba: Desplazamiento en la direccion normal del flujo de aire que va
hacia la fuente.
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Cuerda: Es la distancia que hay entre el borde de ataque y el borde de salida en

un perfil aerodinamico.

Densidad: Es la masa de una sustancia por unidad de volumen.

Desprendimiento de Capa Limite: Es el fendmeno en el cual el flujo de aire no
tiene la energia suficiente para vencer la friccion existente entre sus capas o entre

este y la superficie en contacto.

Diametro Hidraulico: Es una relacion entre el area y el perimetro de una seccion
transversal que no es circular. Proporciona el valor del diametro para una seccion

circular con la misma area.

Divergente: Ducto cuya seccidn transversal aumenta a medida que se avanza en

direccion del flujo.

Ecuacion Polinomial:  Expresién matematica compuesta de dos o0 mas términos

algebraicos unidos por los signos mas (+) o menos (-).

Efecto Pared: Son las perturbaciones introducidas en el flujo de aire por
desarrollarse dentro de un entorno limitado, es decir son las limitaciones
introducidas por las paredes del tinel y el desarrollo de la capa limite en estas

paredes.

Energia: Es una magnitud fisica abstracta, ligada al estado dinamico de un
sistema y que permanece invariable con el tiempo en los sistemas aislados. Todos
los cuerpos, por el sélo hecho de estar formados de materia, contienen energia;
ademas, pueden poseer energia adicional debido a su movimiento, a su
composicion quimica, a su posicion, a su temperatura y a algunas otras

propiedades.
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Envergadura: Es la maxima distancia que existe entre las puntas de las alas.

Escala: Tamafo o proporcion en que se desarrolla un plano. Graduacion

empleada en diversos instrumentos para medir una magnitud.

Estancamiento: Termino usado en termodinamica para definir las propiedades de

un fluido en un punto donde la velocidad es cero.

Experimento: Es un procedimiento mediante el cual se trata de comprobar
(confirmar o verificar) una o varias hipoétesis relacionadas con un determinado
fendmeno, mediante la manipulacién de las variables que presumiblemente son su

causa.

Factor de Friccién: Es un parametro adimensional que depende del nimero de

Reynolds y de la rugosidad, para expresar la tension de rozamiento en la pared.

Flujo: Es la accion del movimiento de moléculas o energia de alguna naturaleza,
si se centra el interés en los fluidos, mas precisamente el aire, se puede decir que
un flujo de fluido es el movimiento de las moléculas que lo componen a lo largo de

una trayectoria definida.

Flujo Compresible: Es un flujo en el cual la densidad de los elementos del fluido

cambia de un punto a otro.

Flujo Incompresible: Flujo en el cual la densidad de los elementos del fluido es

constante.
Flujo Rotacional: Se puede describir brevemente como el flujo en que cada

elemento del fluido en movimiento sufre rotacion neta entre un instante y el

siguiente respecto de un determinado marco de referencia.
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Fuselaje: Es la seccion de un avion que consiste de la cabina de tripulantes, la
cabina de pasajeros y los controles del avion.

Gradiente de Presion Adverso: Es la situacion en la cual la presion va

aumentando en la direccion del flujo.

Guifiada: Movimiento angular alrededor del eje vertical del avion.

Hidrostatica: Es la rama de la fisica que estudia los fluidos en estado de
equilibrio. Los principales teoremas que respaldan el estudio de la hidrostéatica son

el principio de Pascal y el principio de Arquimedes.

Hipersonico: Régimen de velocidad que supera cinco veces la velocidad del
sonido.

Inlet: Entrada o admision de aire.
Intercambiador de Calor: Dispositivo disefiado para transferir calor de un fluido a
otro, sea que estos estén separados por una barrera solida o que se encuentren

en contacto.

Interfaz: Conexion fisica y funcional entre dos aparatos o sistemas

independientes.

Inyeccion: Efecto de introducir a presion un gas, un liquido, o una masa fluida, en

el interior de un cuerpo o de una cavidad.

Isentrépico: Proceso en el cual no hay transferencia de calor y se considera

reversible, es decir la entropia es constante.

Iteracion: Accion de repetir una serie de pasos un cierto numero de veces.
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Licuefaccién: Es el cambio de estado que ocurre cuando una sustancia pasa del
estado gaseoso al liquido, por accién de la temperatura y el aumento de presion,

llegando a una sobrepresion elevada.

Malla: Conjunto de cuadrilateros que unidos que forman creando veértices como un

tejido de red.

Medicion: Comparar una cantidad con su respectiva unidad, con el fin de

averiguar cuantas veces la segunda esta contenida en la primera.

Meteorologia: Ciencia que trata de la atmésfera y de los meteoros.

Modelo: Representacion a escala de algun objeto.

Motor Sincronico:  Son un tipo de motor eléctrico de corriente alterna. Su
velocidad de giro es constante esta determinada por la frecuencia de la tension de
la red eléctrica a la que esté conectada y por el niumero de pares de polos del
motor.

Numero Mach: Es un numero adimensional que proporciona una medida de
velocidad relativa que se define como el cociente entre la velocidad de un objeto y

la velocidad del sonido en el medio en que se realiza el movimiento.

Numero de Reynolds: Es un parametro adimensional que relaciona las fuerzas

de inercia con las fuerzas viscosas de un fluido.

Onda de Choque: Es una onda de presion fuerte que a través de diversos

fendmenos produce diferencias de presion extremas y aumento de la temperatura.

Outlet: Salida del aire.
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Perfil: Figura que representa un cuerpo cortado real o imaginariamente por un

plano vertical.

Perfil Aerodindmico: Cuerpo que puesto en una corriente de aire tiene una forma
tal que le permiten aprovechar al maximo las fuerzas que se originan por estas

variaciones de presion y velocidad.

Porosidad: Es la capacidad de un material de absorber liquidos o gases.

Potencia: Cantidad de energia producida o consumida por unidad de tiempo.

Presion: Es la fuerza normal por unidad de area ejercida en una superficie debido

a el cambio de momentum de las moléculas de gas que impactan la superficie.

Presion Dinamica: Es la presion debida a la velocidad del fluido. En flujo
incompresible es la diferencia entre la presion total y la presion estatica, mientras

gue para flujos compresibles ésta depende del nUmero Mach.

Presion Estatica: En un fluido en movimiento, es la presion que se mediria por un
instrumento que es estético con respecto al fluido, es decir, moviéndose junto con
el fluido.

Presion Total: En flujo incompresible es la suma de la presién estatica y la
presion dinamica, para flujo compresible es igual a la presion de estancamiento,

gue es la presion que tiene el fluido en un punto de velocidad igual a cero.

Proporcion: Disposicion, conformidad o correspondencia debida de las partes de

una cosa con el todo o entre cosas relacionadas entre si.

Pruebas: Hechos utilizados para demostrar una accion, tesis o teoria.
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Reflexién: Es el cambio de direccion de una onda que ocurre en la superficie de

separacion entre dos medios, de tal forma que regresa al medio inicial.

Rugosidad: Es el estado superficial de las piezas que varia segun la funcién que
han de realizar o de su aspecto externo y de los fines comerciales que pueda
tener. El acabado final y la textura de una superficie son de gran importancia e
influencia para definir la capacidad de desgaste, lubricacion, resistencia a la fatiga

y aspecto externo de una pieza o material.

Sincronizar: Hacer que coincidan en el tiempo dos o mas movimientos o

fendbmenos.

Subsoénico: Rango de velocidad que es inferior a la velocidad del sonido.

Succién: Es hacer fluir un fluido dentro de un vacio parcial o a una zona de baja

presion. La presion de esta zona debe ser menor a la presion del ambiente.

Superficies de Control:  Son superficies que permiten controlar cada movimiento

de un modelo, generalmente se usan en los aviones.

Supersonico: Velocidad que supera la velocidad del sonido.

Temperatura: Es una medida de la energia cinética promedio de las particulas de

un gas.

Termodinamica: Parte de la fisica en que se estudian las relaciones entre el calor

y las restantes formas de energia.

Tobera: Es un dispositivo que convierte la energia potencial de un fluido (en forma

térmica y de presion) en energia cinética.
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Transductor: Dispositivo que transforma el efecto de una causa fisica, como la
presion, la temperatura, la dilatacion, la humedad, etc., en otro tipo de sefial,

normalmente eléctrica.

Transonico: Rango de velocidades que estan son muy préximas a Mach 1,

generalmente se consideran en el rango de 0,8 < Ma < 1,2.

Turbulencia: Es el fendmeno presentado en un flujo donde los elementos del

fluido se mueven con comportamiento aleatorio e irregular.

Variable: Magnitud que puede tener un valor cualquiera de los comprendidos en

un conjunto.

Velocidad: Magnitud fisica que expresa el espacio recorrido por un movil en la

unidad de tiempo.
Vibracién: Es el movimiento repetitivo de un objeto alrededor de una posicion de
equilibrio. La posicion de equilibrio es la a la que llegar4 cuando la fuerza que

actla sobre él sea cero.

Viscosidad: Propiedad de los fluidos que caracteriza su resistencia a fluir, debida

al rozamiento entre sus moléculas.
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RESUMEN.

Un tunel de viento es una herramienta que permite desarrollar experimentos
dentro de un flujo de aire controlado, para analizar la interaccion de distintos
elementos con el aire. Este proyecto hace un acercamiento desde el punto de
vista aerodinamico, al disefio de un tunel de viento de circuito abierto de alta
velocidad; los parametros para el disefio son: una seccion de pruebas lo
suficientemente grande que permita el acceso de una persona para la instalacion y
desarrollo de pruebas a modelos. En el disefio se adoptan las recomendaciones
hechas por los autores para la optimizacion de uniformidad del flujo en taneles de
viento de baja velocidad y adicionalmente se hace uso de un CFD (Computational

Fluid Dynamics) como apoyo en la seleccion del perfil y longitud de la contraccion.

El CFD cumple una funcién importante al realizar un acercamiento al
comportamiento del flujo dentro del tunel, lo que permite hacer sugerencias para

mejorar la configuracion del tinel de viento dentro del rango de funcionamiento.

El tunel de viento tiene como base el calculo de las propiedades del aire, una
velocidad méxima dentro de la seccion de prueba equivalente a Ma = 0,6
basando el disefio en condiciones atmosféricas estandar para una altitud
equivalente a la de la ciudad de Bogota (2.600m). Se incluye también dentro de
este trabajo la preseleccion de la instrumentacion necesaria para la medicion de
las variables béasicas dentro del desarrollo de una prueba de aerodinamica en un

tunel de viento (presién, velocidad y temperatura).
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ABSTRACT.

A wind tunnel is a tool that allows develop experiments within a controlled air flow
to analyze the interaction of different elements with the air. This project makes an
approach from the aerodynamic point, to design for a high speed, open circuit wind
tunnel; the parameters to design are: a large test section enough to allow access a
person for the installation and develop the models testing. For this design |
adopting the recommendations made by the authors to optimize the uniformity flow
in low speed wind tunnel and additionally | make use of a CFD (Computational

Fluid Dynamics) as support in selecting the profile and length contraction.

The CDF plays an important role to make an approach to behavior of the flow
inside the tunnel, which allows you to make suggestions for improving the

configuration of the wind tunnel within the range of operation.

The wind tunnel is based in calculating the air properties, a maximum speed within
test section equivalent to Ma = 0,6 basing the design on atmospheric standard
conditions for a height equivalent to that of the Bogota city (2.600m). Within this
work 1 also include the preselection of the instrumentation needed for the
measurement of the basic variables in the development of a test of aerodynamics

in a wind tunnel (pressure, speed and temperature).
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INTRODUCCION.

La industria moderna ha implementado estandares muy altos en cuanto a
mejoramiento continuo se refiere, es por este motivo que los experimentos y
estudios en campos especificos del conocimiento se han venido ampliando y
mejorando cada vez mas. Una disciplina muy exigente es la aerodinamica, en esta
disciplina es necesario llevar a cabo experimentos dentro de condiciones
controladas para poder desarrollar un conocimiento valioso que permita mejorar el
rendimiento de todas las cosas que de una u otra forma interactian con el aire en

movimiento.

Desde sus inicios, los tuneles de viento han sido una herramienta fundamental
para el desarrollo de pruebas que han permitido mejorar el entendimiento de la
interaccion del aire con diversos cuerpos, gracias a que permite desarrollar
experiencias bajo condiciones controladas, lo cual facilita al investigador reconocer
el efecto que tienen las condiciones del aire frente a la respuesta del cuerpo a

estas.

Al desarrollar el disefio de un tunel de viento, hay que tener en cuenta ciertos
parametros que permiten controlar y mantener estables las condiciones del aire
para el desarrollo de las pruebas, lo cual es un factor determinante en las

conclusiones que de ellas se pueda obtener.
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1. HISTORIA DEL TUNEL DE VIENTO.

Los primeros intentos del hombre por desarrollar maquinas voladoras se vieron
frustrados gracias al poco entendimiento que se tenia de las fuerzas que actian
durante el vuelo, lo cual llevo a desarrollar laboratorios en donde las alas,
fuselajes y superficies de control fueran probadas y analizadas bajo condiciones
controladas. Es alli donde se inicia la evolucion de una herramienta fundamental
para tales fines, el tunel de viento, la cual ha presentado tan buenos resultados
gue actualmente gran parte de la industria aeroespacial, gobiernos, y laboratorios
de universidades tienen un completo espectro de tuneles de viento que

comprende desde bajas velocidades subsonicas hasta velocidades hipersonicas.

Por tal motivo es interesante hacer un recuento de la evolucion de los tuneles de
viento. Increiblemente la historia se remonta hasta 400 afios antes, porque el
principio fundamental de las pruebas en los taneles de viento fue concebido por
Leonardo da Vinci empezando el siglo XVI, este concepto se basa en el hecho de
que:
“El efecto que genera el medio sobre un cuerpo, es el mismo que si el
objeto se mueve en un medio inmovil, o si las particulas del medio chocan

con la misma velocidad sobre el cuerpo inmévil”.

En el periodo comprendido entre 1707 y 1751 Benjamin Robins, un matematico
ingles, fue el primero en emplear un brazo de giro, este giraba gracias a la accion
de una polea y lograba velocidades de pocos metros por segundo. En este
dispositivo se montaron diferentes formas y se concluyo que las teorias
disponibles sobre resistencia al avance contenian defectos, ya que una misma

seccion no siempre presentaba la mism= rasjstencia.
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Figura 1. Brazo de giro por peso de Robins.

(Fuente: http://www.hg.nasa.gov/office/pao/History/SP-440/ch1-2.htm)

Entre 1773 y 1857 Sir George Cayley desarrollo experimentos con varios perfiles
aerodinamicos en un dispositivo parecido al de Robins, lo cual lo condujo a
construir el primer planeador en 1804. La mayor contribucion de Cayley fue el
decir que si se usaba una planta motriz para crear un empuje traducido en

movimiento, se puede crear sustentacion en las alas.

El primer tinel de viento actual en la historia fue disefiado y construido por Francis
Wenham en Greenwich, Inglaterra, en 1871. El tinel de Wenham no tenia mas de
10 ft de longitud, estaba hecho de madera con una seccién de prueba cuadrada
de 18 in de lado. El aire atravesaba el ducto gracias a un ventilador colocado al
frente, los objetos aerodinamicos eran colocados al final del ducto y alli Wenham

media la fuerza de sustentacion y de arrastre, pesando barras unidas al modelo.

Trece afos después, Horatio F. Phillips, también un Ingles, construy6 el segundo
tunel de viento conocido en la historia. De nuevo, el ducto fue una caja, pero
Phillips uso eyectores de vapor (boquillas de vapor de alta velocidad) para

succionar aire a través del tunel.
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Otros tuneles de viento fueron construidos antes de la hazafia de 1903. Por
ejemplo, el primer tinel de viento en Rusia se debe a Nikolai Joukowski en la
universidad de Moscu en 1891 (tenia 2 in de didmetro). Un tanel de viento de 7 in *
10 in fue construido en Austria en 1893 por Ludwig Mach, hijo del famoso cientifico
Ernest Mach. El primer Tanel en los Estados Unidos fue construido en el Instituto
de tecnologia de Massachusetts en 1896 por Alfred J. Wells. Otro tinel en los

Estados Unidos fue construido por el Dr. A. Heb Zahm en 1901.

Entre Septiembre y Agosto de 1902, los hermanos Wright emprendieron el mayor
programa de investigacion aeronautica, con un tunel de viento conducido por un
motor a gasolina; en este tiempo ellos probaron mas de 200 perfiles hechos en
acero. Los resultados de estas pruebas constituyen el primer gran impacto de un

tunel de viento en el desarrollo exitoso de una aeronave.

Figura 2. Tunel de viento de los hermanos Wright.

(Fuente: http://www.solarnavigator.net/inventors/wright_brothers_wind_tunnel.htm)

El rapido crecimiento de la aviacion después de 1903 fue de la mano del rapido
crecimiento de los tuneles de viento, en numero y tecnologia. En 1915, con la
creacion de la National Advisory Committee for Aeronautics (NACA), cuyo
fundamento fue el disefio de tuneles de viento; el primer tinel de viento
operacional de NACA fue puesto en funcionamiento en Virginia en 1920, tenia 5 ft
de diametro en la seccién de prueba. En 1923 se construyo el primer tinel de
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viento de densidad variable con el fin de simular los altos nimeros de Reynolds
presentados en el vuelo; luego en 1931 NACA puso en operaciéon un tunel de
viento de seccién ovalada de 30 ft*60ft, el cual podia desarrollar una velocidad
méaxima de 129 mi/h.

Luego en 1944, un tanel de viento de 40*80ft con una velocidad de 265 mi/h fue
iniciado en California. Este es todavia uno de los tuneles mas grandes del mundo,
en donde incluso aviones completos pueden ser montados en la seccion de

pruebas.

Todos los tuneles de viento antes mencionados cumplen con los requerimientos
de baja velocidad y flujo incompresible, pero a medida de que la velocidad de las
aeronaves fue aumentando, se hizo necesario el desarrollar tineles de viento de
alta velocidad. Este requerimiento llevo a NACA en 1927 a desarrollar un tunel de
viento de 12 in de didametro, que desarrollaba una velocidad de 765 mi/h en la

seccion de prueba.

El primer tdnel de viento supersonico para pruebas aerodinamicas fue
desarrollado por el Dr. A. Busemann en Alemania, a mediados de los afios treinta.
Tenia un difusor con una segunda garganta corriente abajo para desacelerar el
flujo y para obtener a una eficiente operacion del tinel. Basados en el trabajo de
Busemann, los alemanes construyeron dos tuneles supersonicos durante la

segunda guerra mundial, los cuales fueron usados para desarrollar el cohete V-2.

El primer tdnel supersoénico construido en los Estados Unidos fue disefiado por
Theodore Von Karman y sus colegas del Instituto de Tecnologia de California en el
afio de 1944; este fue construido y operado en el Laboratorio de Investigacion

Balistica de Ejercito en Aberdeen, Maryland.

Para la época de los afos cincuenta el desarrollo de misiles intercontinentales, y el

programa espacial en los afios sesenta, permitieron el desarrollo de vehiculos que
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alcanzaron altas velocidades en la atmdsfera, lo cual elevo la demanda de tuneles
hipersonicos. El primer tunel hipersénico fue operado por NACA en 1947. Estos
tineles son diferentes de los supersénicos, dado que para obtener velocidades
hipersonicas, el flujo debe ser expandido hasta que la temperatura disminuye al
punto de licuefaccién del aire.

Actualmente el tinel de viento es indispensable para el desarrollo de aviones
modernos, ya que durante la etapa del disefio es necesario desarrollar mediciones
sobre modelos bajo condiciones controladas para poder maximizar el rendimiento

de estos en vuelo real.

(Resefia tomada del libro Introduction to Fly)
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2. TIPOS DE TUNELES DE VIENTO.

La gran variedad de tuneles de viento existentes en la actualidad permiten
clasificarlos dentro de varios parametros, las clasificaciones mas comunes se
realizan basandose en la arquitectura del tunel, en el tipo de seccion de pruebas y
en velocidad del aire en la seccién de pruebas. Aunque existe mas tipos de
tineles de viento a continuacion se realiza una breve descripcion de las
caracteristicas mas relevantes de cada uno de los tuneles contenidos en las

categorias mencionadas.

2.1SEGUN SU ARQUITECTURA.

Generalmente existen dos tipos de tunel de viento basados en este concepto, los

de circuito abierto y los de circuito cerrado.

2.1.1 Circuito Cerrado.

Este tipo de tuneles se caracteriza porque el intercambio de aire con el entorno es
minimo o nulo, generalmente tienen altos costos de construccidon pero cuentan con
la ventaja de que la energia necesaria para manejar el tinel es menor. La figura 3
muestra un esquema general de un tunel de circuito cerrado. Alli se puede
apreciar que este tipo de tuneles cuentan con un ducto de retorno, generalmente
es uno pero dependiendo de las necesidades del programa de pruebas pueden

ser dos 0 mas.

35



2.1.2 Circuito Abierto.

Los tuneles de circuito abierto o de pobre recirculacion se caracterizan porque el
aire ingresa a través de una camara estabilizadora y una contraccién a la seccion
de prueba, luego se expande y finalmente es descargado de nuevo a la atmésfera.
Su construccibn es mas sencilla pero se necesita mas energia para hacer
funcionar el tanel. La figura 4 presenta la configuracion tradicional de un tanel de

circuito abierto.

Turning Vanes
/

/

Honeycomb Screen

Boundary layer removal

Figura 3. Tunel de viento de circuito cerrado.

(Fuente: http://www.windshearinc.com/images/windtunnel_anatomy_720px.jpg)

SCCeEEN

Figura 4. Tunel de viento de circuito abierto.

(Fuente: http://www.aerodyn.org/WindTunnel/ttunnels.html#hotshot)

En la tabla 1 se puede encontrar una comparacion de las ventajas y desventajas

gue se obtiene con cada uno de los circuitos planteados para un tinel de viento.
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VENTAJAS.

Circuito Abierto

Circuito Cerrado.

Los costos de construccion son mucho

La calidad de flujo puede ser controlada

menores. y es independiente de condiciones
meteoroldgicas.
Se permite operar motores de | Se requiere menos energia para una

combustién interna o hacer operaciones
de visualizacion con humo, esto no
proporciona problemas, dado que la
admision y la salida estan abiertas a la
atmosfera.

seccion de prueba y velocidad dadas,
esto es importante para tuneles de
viento que generalmente se encuentran

operando.

DESVENTAJAS.

Circuito Abierto

Circuito Cerrado.

El tamafio del tunel depende del tamafio
de la habitacion, estos pueden requerir
mucha proteccion en la entrada del
circuito para conseguir un fluido de
calidad. También puede verse afectado

por las condiciones meteorolégicas.

Si es usado para experimentos donde
de

combustion interna, el tunel debe tener

intervenga humo, 0  motor

un sistema de escape.

Para un tamafio y velocidades dadas,

puede requerir mucha energia para

El costo inicial es alto debido a la

construccion del ducto de retorno.

operar.
Tiende a ser ruidoso, a tener|Si el tinel se utiliza demasiado, debe
limitaciones en los tiempos de |tener un intercambiador de calor y otro

operacién y/o requerir tratamientos para
reducir el ruido producido en la

habitacion.

sistema de refrigeracion.

Tabla 1. Ventajas y desventajas de los tuneles de circuito abierto y cerrado.

(Fuente: Pope y Rae)
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2.2 SEGUN EL TIPO DE SECCION DE PRUEBAS.

En los taneles de viento la seccion mas importante es la secciéon de pruebas, ya
gue es en ella donde se lleva a acabo la instalacion del modelo a probar y las
mediciones de la experiencia, como se mencionara en el capitulo del disefio de
esta seccion, pueden ser de varias formas geométricas, pero generalmente se
clasifican dentro de dos modelos fundamentales, la secciones de pruebas abiertas

y las cerradas, como se describe a continuacion.
2.2.1 Seccion de Prueba Abierta.

Las secciones de prueba abierta son aquellas que no se encuentran limitadas por
una pared, generalmente el aire que ingresa desde la contraccidén pasa a través de
una zona no limitada e ingresa al difusor. Este tipo de secciones de prueba sufren
de vibraciones similares a pulsaciones en los 6rganos de tubo. Son empleadas
para facilitar la instalacién y modificaciéon de los modelos a probar (Pope y Rae).
Tienen la ventaja de que la seccion de prueba generalmente cuenta con una

presion estética igual a la atmosférica.

L

i e T

Figura 5. Seccion de prueba abierta.
(Fuente: http://www.rtri.or.jp/rd/maibara-wt/_IMG/ID3-01.JPG)
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2.2.2 Seccion de Prueba Cerrada.
Este tipo de secciones de prueba se caracterizan por tener la seccion enmarcada
por paredes que limitan la extension de la misma, es decir se encuentran
separadas de la atmosfera o el salon de instalacién por unas paredes que definen
su forma y extension, este tipo de secciones de prueba permiten tener un flujo de
aire mejor definido aunque su presion estatica generalmente es diferente a la
atmosférica. Presentan la desventaja de que la capa limite reduce el area efectiva

donde el flujo tiene un comportamiento idéneo para la ejecucion de las pruebas.

Pl

T -

Figura 6. Seccion de prueba cerrada.

(Fuente: http://media.nasaexplores.com/lessons/03-080/images/windtunnel6.jpg)

2.3 SEGUN LA VELOCIDAD EN LA SECCION DE PRUEBA.

2.3.1 Tuneles Subsonicos.
Los tuneles de viento de baja velocidad son usados para operar a nimeros Mach
bajos, con velocidades en la seccion de prueba de hasta Ma = 0,3, donde el aire
puede ser considerado como incompresible. En este rango se pueden encontrar
de circuito abierto y de circuito cerrado (figuras 3 y 4). En este tipo de tuneles el
sistema de propulsion consiste en un ventilador axial que incrementa la presion

dinamica para vencer las perdidas dentro del circuito; el ventilador puede ir
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ubicado corriente arriba o corriente abajo de la seccidn de prueba, en cuyo caso

se conocen como de succién o de inyeccion.

Honeycomb

Acoplamiento Camara
Flexible /Estabilizadora
lad d if
Ventilador Difusor de » Seccidn de Difusor
; € Sl K 4 —_—— I 18
Centrifugo * Gran Angulo Lontiaccion Trabajo de Salida

Pantallas

Figura 7. Esquema de un tunel de viento por inyeccién.
(Fuente: Low Speed Tunnels PDF)

2.3.2 Tuneles Transonicos.

Los tuneles de viento transénicos son capaces de desarrollar velocidades muy
proximas a la velocidad del sonido en la seccion de prueba; presentan una serie
de problemas de disefio y funcionamiento debido a la reflexion de las ondas de
choque desde la pared hacia la seccién de prueba. Son comunmente usados en la
aviacion debido a que permiten desarrollar velocidades cercanas a las reales de

vuelo en modelos a escala uno a uno.

2.3.3 Tuneles Supersonicos.

Los tuneles de viento supersénicos son aquellos taneles de viento capaces de
desarrollar velocidades que generalmente son iguales o mayores a Ma > 0,5. En
este tipo de tuneles, se tiene un disefio convergente divergente para alcanzar la
velocidad sénica en la “garganta” y se basan en la teoria de flujo compresible

unidimensional, donde la velocidad del sonido o superior se alcanza Unicamente al
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construir la seccion de menor area con una proporcion dada con respecto al area
inicial. Uno de sus principales problemas es que al alcanzar la velocidad del
sonido o superior, las ondas de choque viajan a lo largo de la seccion de prueba

provocando desprendimiento de capa limite.

Subsonic
diffuser
Breakdown
Convergent Test rhombus shock
- divergent {uniform supersonic ?ﬁfg&d
Settlin nozzle flow)

Supersonic tunnel working section (M=2 nozzle).

Figura 8. Seccion de prueba en un tunel de viento super sonico.
(Fuente: http://www-htgl.stanford.edu/bradshaw/tunnel/fig/Fig6.html)

2.3.4 Tuneles Hipersonico s.

Como su nombre lo indica son tuneles de viento que tienen como caracteristica
principal que en la seccién de prueba se obtienen velocidades mayores a la del
sonido ( ). Representan un reto muy grande para el disefio y
construccién de los tuneles de viento, gracias a que la temperatura del aire
disminuye a medida que la presion aumenta, muchas veces se necesitan suplir
muy altas presiones o un sistema de calentamiento de aire para evitar que este

llegue a temperaturas inferiores o iguales a las del punto de licuefaccion.
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3 DISENO DEL TUNEL DE VIENTO.

El disefio de un tunel de viento es un trabajo muy interesante desde el punto de
vista de la ingenieria, ya que es una herramienta muy importante en el desarrollo
de lo que hoy dia se conoce como aerodinamica; la base teérica sobre la cual
descansa el disefio de un tunel de viento es la mecanica de fluidos y las leyes de
los gases ideales, que generalmente se basan en flujos incompresibles, pero
dadas las condiciones de disefio presentadas para el presente proyecto, la base
fundamental de el disefio se centra en las recomendaciones hechas por los
autores que se refieren al disefio de tuneles de baja velocidad (flujo incompresible)

y en las teorias disponibles en la mecéanica de fluidos para flujos compresibles.

Una vez referenciadas las bases tedricas del disefio, es importante mencionar y
exponer las condiciones de disefio que se tuvieron en cuenta para desarrollar el
presente disefio, en este punto es importante recalcar que el disefio es netamente
desde el punto de vista aerodindmico, es decir se enfoca en determinar la
geometria del tanel de viento, los valores de presion, temperatura, densidad y
velocidad del aire dentro del tinel, sugerir la configuracion de los ventiladores a
usar para proporcionar el flujo de aire controlado, para lo cual se realiza el calculo

de las perdidas dentro del circuito.

El disefio se concibe partiendo de las bases que se desea una seccion de pruebas
lo suficientemente comoda para permitir que una persona ingrese a ella para
configurar el modelo a probar, lo cual incluye proporcionar la facilidad de ingreso
del modelo y de los accesorios necesarios para la optimizacion de la prueba,
adicionalmente el contar con una seccion de pruebas considerablemente grande
permite ampliar el tamafio de los modelos a probar, la cantidad y calidad de las
pruebas a desarrollar, esto se basa en el hecho de que aunque el tunel es

principalmente concebido para pruebas en el campo de la aeronautica, no se
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descarta que pueda ser util para desarrollar pruebas en otros campos como la

arquitectura, la industria automovilistica y pruebas de motores.

Otros pardmetros importantes que se definieron como punto de partida del disefio
fueron la velocidad maxima en la seccion de pruebas y las condiciones
atmosféricas que se deben asumir para el disefio; la velocidad maxima en la
seccion de prueba fue fijada en un valor equivalente a Ma = 0,6, lo cual
inmediatamente evidencio el primer reto de disefio, que fue disefiar asumiendo un
flujo compresible a lo largo del circuito; el segundo parametro fue asumir
condiciones atmosféricas estandar para Bogota; generalmente cuando se realiza
un diseflo aerodinamico se parte de la suposicion de condiciones atmosféricas
estandar al nivel del mar, pero en este caso se disefia bajo la concepcion de que
el tunel funcionaria en Bogota donde por la altitud las condiciones son diferentes,
es por este motivo que se ajusta el disefio a estas condiciones, tomando como

base la Atmosfera Estandar Internacional (.S.A.).

3.1 SECCION DE PRUEBA.

La seccion de prueba es la parte de un tanel de viento en donde se lleva a cabo la
toma de las medidas de los experimentos a desarrollar; es por ello que se
considera como el punto de partida en el disefio de este tipo de herramienta. En
general la seccion transversal y las medidas de este importante componente,
determinan el tamafio general de tanel. De igual manera las condiciones en las
gue se desarrolla el flujo de aire dentro de esta seccion son la base para
determinar la potencia requerida para el funcionamiento del tinel y son factores

influyentes en el disefio y construccion de la estructura general.

El primer paso en el disefio de una seccion de prueba es determinar la geometria

y las dimensiones de la misma, pero esta eleccion se basa fundamentalmente en

el uso para el cual se esta disefiando el tunel de viento. Algunos de los primeros

tuneles de viento tenian secciones de prueba en forma circular o eliptica debido
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principalmente a las disponibilidad de expresiones matematicas que permitian
calcular manualmente las correcciones del efecto pared en experimentos que
involucraban superficies aerodinAmicas como las alas, sin embargo a través de
los tiempos se han construido secciones de prueba con distintas formas
(circulares, elipticas, cuadradas, rectangulares, hexagonales, etc.) demostrando
gue la diferencias en las perdidas generadas por una u otra forma no son

significativas.

Para tuneles que estan pensados para probar modelos a escala instalados en la
seccion de prueba, el tamafio y la forma de esta seccion se determina de acuerdo
a las caracteristicas de los modelos a probar, ya que se desea minimizar los
efectos de interferencia producido por el efecto pared. Considerando que el tinel a
desarrollar esta concebido para realizar pruebas de modelos a escala y
desarrollos en el campo de la aeronautica, se acoge una seccion transversal de
forma rectangular, la cual es la mas usada para este tipo de aplicaciones. Varios
autores hacen especial énfasis en ciertas consideraciones que se deben tener en
cuenta a la hora de escoger las dimensiones de dicha seccién, como primera
medida se tomo en cuenta los pardmetros planteados por Bradshaw y Metha
guienes mencionan que se debe tomar en cuenta que el ancho de los modelos a
probar debe ser menor al 80% del ancho de la seccion de prueba, ya que esto
permite reducir los efectos de las paredes en el flujo afectado por el modelo a
probar, esta condicion sugiere que se debe tomar como la dimension mas grande
de la seccion transversal, ya que asi se logra albergar modelos con una mayor

envergadura.

Debido a la comodidad y facilidades con que se desea contar en la seccién de
prueba, se tomé como dimension caracteristica un alto (hys) de 2m, en los cuales
perfectamente una persona de estatura estandar puede ingresar y realizar los
arreglos necesarios para el desarrollo del experimento y que ademas permite
considerar experimentos con una amplia gama de modelos a escala, dentro del
rango de velocidades subsonicas.
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Una vez definido el alto de la seccion, el siguiente paso el determinar el ancho,

para determinar esta longitud se hizo uso de los estudios disponibles de

correccion por efecto pared, en este campo Pope y Rae presentan el compendio

de un estudio adelantado por Van Schliestett donde se presentan los factores de

correccion por efecto pared para una seccion rectangular, estos resultados se

reflejan en la grafica 1, donde se presentan la proporcion existente entre el ancho

y la altura de la seccién de prueba y el factor de correccion por efecto pared para

distintas configuraciones de la seccion de prueba, en esta grafica se puede ver

que para una secciéon de prueba cerrada, el factor de correcciébn es minimo para

una proporcion acho/alto de 1,5 en la curva A, hecho que se soporta en que

muchos taneles han sido construidos en un rango de tamafio de 2,13 * 3,05 a 2,44
*3,66 m(7*10a 8* 12 ft) con un rango de velocidades de 200 a 300 kt.
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Grafica 1. Valores de para
secciones rectangulares abiertas
y cerradas. Solamente pequeias
alas.

A: seccion cerrada;

B: seccion abierta;

C. seccibn con  paredes
horizontales solamente;
D: seccibn con  paredes

verticales solamente;

E: seccidn con pared horizontal.
(Fuente: Pope y Rae)

Basado en la descripcion anterior, se adopta una relacion alto ancho de

con la cual se determina el ancho 6ptimo como sigue:
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hTS =2m

Wrs
r=——=15
hrs

WTS = 1'5h’TS = 1,5(2m) = 3m

Del calculo anterior se determina que el ancho (wy) de la seccién de prueba es
de tres metros, la figura 9 muestra la seccion transversal de la seccion de pruebas.
La siguiente dimension a tener en cuenta es la longitud de la seccién de prueba;
generalmente se desea una seccion tan larga como sea posible, con el fin de
contar con un flujo uniforme y de poder visualizar lo mejor posible el
comportamiento del flujo antes y después de ser afectado por el modelo. Para
calcular esta dimension los autores refieren que se deben tener en cuenta varios
aspectos; el primero y mas importante es proporcionar uniformidad en la velocidad
del flujo de aire dentro de la seccion de prueba sin favorecer el crecimiento de la
capa limite dentro de la seccion, lo cual se puede ver reflejado en una caida de

presion estatica y en una reduccion del area de flujo uniforme disponible para el

3000

desarrollo de la prueba.

Figura 9. Seccién
transversal de la

seccion de prueba.

2000

Cotas en milimetros.
' (Fuente: Solid Edge)

El profesor Peter Bradshaw, menciona que “en secciones de prueba muy largas

(mayor de tres veces el didmetro equivalente) se favorece el crecimiento de la

capa limite, fenomeno que puede crear un desprendimiento de capa limite en la

entrada del difusor de salida mientras se manifiesta en una caida de presion
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estatica a lo largo de la seccion de prueba”. Adoptando este parametro se
determina que la longitud de la seccidén de prueba de este tinel debe tener una
longitud menor a tres veces el diametro hidraulico (®) de la seccion transversal
(definida en péarrafos anteriores), por este motivo se calcula el diametro hidraulico

de la seccion y se estipula un valor maximo de la longitud como sigue:

A
O =4 (5) L)
Donde:
A Area.
P Perimetro.

Para la seccion de prueba se puede escribir:
ATS == h’TSWTS == 2m(3m) == 6m2

Prg = 2hps + 2wpg = 2(2m) + 2(3m) = 10m

Una vez obtenido el diametro hidraulico de la seccion de pruebas (®rs), se puede
escribir que Lys < 3dg, lo cual establece que Lrs < 7,2m, es decir, la longitud de
la seccion se prueba debe ser menor a 7,2m. Tomando como apoyo a la decision
de la longitud, el hecho de que muchas aeronaves de transporte tienen
proporciones de envergadura a longitud mayores a la unidad, generalmente
comprendidas entre 1-1,5 y que hay que disponer de una longitud que permita
reducir aun mas las posibles uniformidades que trae el flujo al salir de la
contraccion y otra seccion en donde se pueda visualizar el comportamiento del
flujo después de ser afectado por el modelo estudiado, se determina una longitud
de 6m, que corresponde a una longitud equivalente a 2,5 veces el diametro

hidraulico de la seccién transversal.

El tomar en cuenta el crecimiento de la capa limite plantea varios puntos a
analizar, el primero es que la capa limite se desarrolla en las paredes horizontales

y verticales, lo cual crea una regién en donde estas zonas de baja velocidad y
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presion se encuentran, este efecto se desarrolla en las esquinas, formando una
region muy propicia a producir flujo turbulento, el tamafio de esta region tiende a
crecer conforme se aleja del inicio de la seccion de pruebas; para corregir este
problema, generalmente los autores que se refieren a este tema recomiendan
disefiar esquinas curvas en forma de perfil aerodindmico o secciones octogonales,
formas que minimizan este efecto, lo cual se evidencia en el hecho de que tienen

unos factores de correccion de efecto pared mas pequefios.

Figura 10. Seccion de Prueba del Tunel de Viento del Ames Research Center

40 x 80 ft. (Fuente: http://www-htgl.stanford.edu/bradshaw/tunnel/index.html)

3.1.1 Descripcion del Flujo del Tanel de Viento.

a. Flujo en seccion de prueba cerrada o abierta.

Generalmente se hace una descripcién del comportamiento del flujo dentro de
secciones de prueba abiertas o cerradas con cuerpos aerodindmicos y no
aerodinamicos, la figura 11 muestra una seccion de prueba cerrada con los
cuerpos mencionados anteriormente. Alli se puede apreciar que hay un volumen

menor de flujo rotacional con el cuerpo aerodinamico que con el cuerpo que no lo
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es. Sin embargo las situaciones muestran una clara separacion entre el alto flujo
rotacional originado por la capa limite del cuerpo en prueba y la estela de la capa
limite producida por las superficies del tinel. Esto ignora el hecho de que en el
tinel cuenta con elementos de montaje para los modelos y que la capa limite de

estos interactla directamente con la capa limite del cuerpo que se esta probando.

: FIgW OUTSae woLngar B A0
ns with favorable gradisen Wikl 15 praCCady potnnal iy
5 with adverse gradiant

i Il f L Wakie . i
— - — -

— =
Closed Jet with Closed Jet with
Streamline Body Bluff Body

Figura 11. Casos para seccion de prueba cerrada. (Fuente: Pope y Rae)

La figura 12 muestra una seccion de prueba abierta con dos cuerpos uno
aerodinamico y uno que no lo es. Aqui hay una capa limite libre al limite de la
seccion de prueba en lugar de una capa limite producida por un flujo dentro de
una seccion limitada con paredes. Esto generalmente resulta en un mayor nivel de

inestabilidad que en el caso de secciones de prueba cerradas.

Boundary Layer
an Tunnal Surface:

Lift Waksa i - Ak )
e — — e
Open Jet with Streamline Body Open Jet with Blutf Body

Figura 12. Casos para seccion de prueba abierta. (Fuente: Pope y Rae)
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La descripcion hecha del flujo de aire dentro de las seccion de prueba, esta
basado en el recuento hecho por Pope y Rae cuando introducen los factores de
correccion de efecto pared, pero permiten conducir a establecer que para el tipo
de tunel de viento que se esta disefiando, con las facilidades que se desean, es
mas beneficioso el escoger una seccion de prueba cerrada, que permita tener una
mayor estabilidad del flujo al desarrollar alguna experimentaciéon con modelos. Por
otro lado, muestra que es importante mantener unos tamafios maximos de los
modelos para prevenir la interaccion de la capa limite producida por la interaccion
de las paredes del tunel con el fluido y la estela producida por el modelo que se

esta probando.

Con la finalidad del mejorar el espaciamiento entre la estela generada por el
modelo, y la capa limite generada en las paredes del tunel, Bradshaw y Mehta
recomiendan el disefiar la seccion de prueba con una expansion de 1 a 1,5°
caracteristica que permite considerar la seccion como un ducto recto, pero que
genera un espacio adicional en el cual la capa limite puede crecer sin afectar el
tamafno original concebido para la seccion de prueba. En el anexo B puede

apreciar el plano a escala de la seccion de prueba.

3.1.2 Numero de Reynolds.

Un importante parametro en la seccioén de prueba es el calculo del numero de
Reynolds (Re) correspondiente a esta seccidn; este nimero es una relacion
adimensional que permite en muchos casos identificar si el flujo que se tiene es
laminar o turbulento y es un importante parametro para llevar a cabo la semejanza
dinamica de los modelos a escala que son probados. Por otra parte, es un
parametro muy importante que permite a los posibles usuarios del tunel determinar
si dentro de la seccion de prueba pueden llevar a cabo el andlisis del vehiculo o

componente a desarrollar.
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La ecuacion general utilizada para la obtencion del numero de Reynolds se retoma
del libro de Joseph Franzini; en ella se requiere conocer los valores de
densidad(p), velocidad (V), la viscosidad(u) del fluido de trabajo dentro del ducto
gue se esta analizando. En el presente caso, el fluido de trabajo es el aire y el
ducto es la seccion de prueba. La ecuacion general del nimero de Reynolds que

se presenta y describe a continuacion:
DPooVoo L
Koo
Donde L es una longitud caracteristica del ducto; en este caso la longitud a utilizar

Re =

)

es el valor conocido como el diametro hidraulico (®) de la seccién de prueba, cuyo
valor fue calculado anteriormente en esta seccion mediante la ecuacion 1. Para
encontrar los valores de las variables incluidas en esta ecuacion es necesario
determinar varios pardmetros, el primero consistié6 en hacer uso de la teoria de
flujo compresible unidimensional para el calculo de las propiedades del aire en la
seccion de prueba, esto implica que se considera que no hay transferencia de
calor y la friccion se desprecia inicialmente, ya que sus efectos son considerados
posteriormente cuando se calculan las perdidas de carga dentro del tanel. Por otro
lado, se hace una semejanza del tinel con una tobera convergente divergente, en
donde la seccién de prueba es una extension de la garganta de la misma, la figura

13 ilustra esta semejanza.

b
B
a: Contraccion. a’: Contraccion.
b: Garganta. b": Seccion de Prueba.
c: Difusor. c’: Difusor.

Figura 13. Semejanza entre una tobera convergente divergente y el tunel de

viento. (Fuente: Propia)
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Una vez determinado el marco dentro del cual se van a desarrollar los calculos, se
hace uso de la teoria de las toberas, en donde se establece que cuando el fluido
es llevado isentropicamente desde la atmosfera, la presion atmosférica y la
temperatura representarian el estado de estancamiento del flujo (T, y py). Con lo
cual se determina que la suma de la presion estatica y dinamica en cualquier
punto de la tobera, es constante e igual a la presion de estancamiento, esto
Unicamente para flujos isentropicos y para flujos adiabéticos a través de una
tobera, la suma de la temperatura estatica y la equivalente de la temperatura en
velocidad en cualquier punto de la tobera es constante e igual a la temperatura de

estancamiento. (Tutorial de toberas, universidad América)

Las consideraciones anteriores, se ven validadas en los resultados de las
simulaciones realizadas posteriormente para el disefio de la contraccién y del
difusor. Como primer paso se hace uso de la tabla 2, donde se encuentran
relaciones para las propiedades estéticas con respecto a las de estancamiento o
total en funcion de numero Mach. Donde (T, po, po) SOn las propiedades de

estancamiento y (T,p, p) son las propiedades estaticas del fluido.

T P )
Ma T, Po Po
0,00 1,00000 1,00000 1,00000
0,10 0,99800 0,99303 0,99502
0,20 0,99206 0,97250 0,98028
0,30 0,98232 0,93947 0,95638
0,40 0,96899 0,89561 0,92427
0,50 0,95238 0,84302 0,88517
0,60 0,93284 0,78400 0,84045
0,70 0,91075 0,72093 0,79158
0,80 0,88652 0,65602 0,73999
0,90 0,86059 0,59126 0,68704
1,00 0,83333 0,52828 0,63394

Tabla 2. Funciones de flujo isentropico unidimensional con k=1,4.

(Fuente: Joseph Franzini)
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De la tabla 2 se obtiene que para una velocidad de Ma = 0,6 en la seccién de

prueba: Tl = 0,93284, pﬁ =0,7840 y pﬂ = 0,84045; una vez obtenidos estas relaciones,
0 0 0

se remite a la tabla de la atmosfera estandar para hallar Ty, Py ¥ p, para la altitud

de Bogota.

De la tabla de la atmoésfera estandar Internacional (ISA) con h=2600m (Anexo A):
Ty =271,27K = —1,88°C
po = 7,3759 = 10*Pa

4 kg
Po = 9,4727 * 10 1m

Una vez obtenidos estos datos, se corrige la temperatura, ya que para el tropico
se sugiere asumir ISA+20C, con esta correccion se obtiene:
T, = —1,88°C + 20°C = 18,12°C
T, = 291,270K )
La correccion de la densidad se hace con base a la ley de gases ideales y a la
temperatura corregida para el tropico, lo cual permite determinar la densidad como
sigue:

_Po
Po = RT, 4)

Donde R es la contante de los gases, para el aire R = 287 I’(\;—";{. Reemplazando:

7,3759 « 10 2L k
m? g
Po = N = 0’882ﬁ
(287,{9—0 (291,270K)

La presion, temperatura y densidad obtenidas anteriormente corresponden a las
propiedades de estancamiento, de acuerdo a lo asumido anteriormente. Esto
permite obtener de forma sencilla las propiedades estaticas dentro de la seccion
de prueba a la velocidad maxima estipulada para el disefio, con estos datos se

puede calcular la temperatura de la seccion de prueba(T;s) como sigue:
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Trs = 0,93284(291,270K)
Trs = 271,708K = —1,442°C
Para la presion estatica en la seccién de prueba (prs) se puede escribir:
prs = 0,784(7,737 x 10*Pa) = 57.827,056Pa

Y por ultimo para la densidad (prs) se establece la ecuacion siguiente:

kg kg
prs = 0,84045 (0,878m) = 0,742$

Una vez determinados estos valores, hace falta el valor de la viscosidad (u) del
aire para poder evaluar el numero de Reynolds. Este valor se determina por medio
de la ley de Sutherland, quien expuso la relacion existente entre la viscosidad y la
temperatura; la tabla 3 presenta los valores de viscosidad para distintas
velocidades y temperaturas en la seccion de prueba dentro del régimen de
funcionamiento del tinel. La ecuacion de Sutherland se obtiene de CFD online y la

guia del usuario del Fluent, y se escribe de la siguiente forma:

—6_kg .3 ©))
1,458 * 107 —<=T2
msvK
T+ 110,4K

M:

De donde purs = 1,709 * 10‘51\'—52 para una velocidad de Ma = 0,6 en la seccion de
m

prueba. Con este valor Unicamente queda por convertir el namero Mach
seleccionado en una magnitud de velocidad en el sistema internacional de
unidades. Para lograr esto, se hace uso del concepto que expone la relacion
existente entre la velocidad del sonido y la temperatura del medio, lo cual permite
determinar la velocidad del sonido bajo las condiciones de temperatura de la
seccion de prueba y posteriormente obtener la velocidad en la seccion de

prueba(V;s) gracias a la relacion a dimensional que proporciona en nimero Mach.

De acuerdo con Joseph Franzini la velocidad del sonido (c¢) se puede calcular con

la siguiente ecuacion:



¢ =4/YRTrs (6)

Donde y = 1,4 para el aire; de acuerdo a lo anterior se puede escribir:

m2
c= |14 (287 2—) (271,708K)
s*K

m
¢ = 330,412 5

Vs = 0,6 (330,412%)

m
Vrs = 198,247 —

MaTS T (K) u <E) " 10—5

m2
0,050 291,124 1,804
0,100 290,689 1,802
0,150 289,965 1,798
0,200 288,958 1,793
0,250 287,674 1,787
0,300 286,120 1,780
0,350 284,305 1,771
0,400 282,238 1,761
0,450 279,933 1,749
0,500 277,400 1,737
0,550 274,653 1,724
0,600 271,707 1,709

Tabla 3. Viscosidad del aire para distintas temperaturas. (Fuente: Propia)

Este valor de 198,247? corresponde a la velocidad maxima de operacion en la

seccion de prueba para la cual se esta disefiando el tunel de viento, es con este
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parametro que se obtiene el valor del nimero de Reynolds de

prueba (Reqs,) bajo esta condicion.

Req)TS

(0,741 kg ) (198,247 %) (2,40m)

m3

1,709 * 10-° Z

Ns

Reg,; = 2,064 * 107

la seccion de

Usualmente el nimero de Reynolds para un tanel de viento se expresa de forma

tal que se deja indicando, de forma tal que pueda ser evaluado con una longitud

caracteristica diferente (cuerda de un perfil aerodindmico, longitud caracteristica

del modelo, etc.), en cuya forma el numero de Reynolds se puede expresar como

sigue:

Req,. = 8,559 x 10°
m
Ma Trs (K) prs (Pa) kg Reg, Reg,g
Prs <m3) m
107
* 108
0,00 291,270 73.759,000 0,882 0,000 0,000
0,10 290,687 73.244,900 0,878 0,3995 1,665
0,20 288,957 71.730,628 0,865 0,7886 3,287
0,30 286,120 69.294,368 0,844 1,157 4,823
0,40 282,238 66.059,298 0,815 1,497 6,239
0,50 277,400 62.180,312 0,781 1,801 7,506
0,60 271,708 57.827,056 0,741 2,064 8,603

Tabla 4. Numero de Reynolds para varios Numeros Mach en la Seccion de

Prueba. (Fuente: Propia)

La tabla 4 presenta los valores de presion, temperatura, densidad, numero de

Reynolds basado en el didmetro hidraulico del tanel de viento y numero de

Reynolds en funcion de una longitud para distintas velocidades en la seccién de

prueba dentro del rango de 0,1 < Ma < 0,6.
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Grafica 2. Numero de Reynolds en Funcion del Niumero Mach en la Seccién de

Prueba. (Fuente: Propia)

3.1.3 Flujo Masico.

El flujo mésico (1) es una magnitud que representa la cantidad de aire necesaria
por unidad de tiempo para alcanzar la velocidad deseada dentro de la seccién de
prueba, tomando en cuenta las dimensiones de la seccion transversal de la
misma. Por otra parte es una cantidad caracteristica del disefio, que por medio de
la aplicacién del concepto de conservacion de la masa, puede ayudar a establecer
los valores de las propiedades termodindmicas del flujo en las siguientes

secciones del tunel.

Para este célculo se relaciona a continuaciéon dos métodos utilizados y se relatan
las condiciones asumidas en cada caso. En el primer método se hace uso de los
valores calculados anteriormente de la densidad, area y velocidad del aire dentro
de la seccion de prueba para poder hacer uso de la ecuacion tradicional de flujo

masico (m = pVA), esto permite desarrollar la ecuacion como sigue:
k m
i = (0,741 —93) (198,247 ) (6m?)
m S

k
m = 882,086 Tg
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Retomando la semejanza hecha anteriormente entre un tunel de viento y una
tobera convergente divergente, se planted el célculo del flujo masico con base a
consideraciones hechas para flujo compresible unidimensional que fluye a través
de una tobera desde un gran reservorio donde las propiedades termodinamicas
del aire son las mismas de estancamiento. Una de las aproximaciones mas
conocidas a este tipo de flujo, es la ecuacion de Laval Nozzle, Kuethe y Yen Chow
en su libro titulado fundamentos de disefio aerodinamico, realizan una exposicién
de una tobera y llegan a la ecuacion para flujo masico que relaciona las
propiedades de estancamiento, el area y la relacion entre las propiedades de
estancamiento y estaticas en la garganta, esta ecuacion es conocida como la

ecuacion de St. Venant, cuya forma general se presenta a continuacion:

; 2 2 r-1
m Y (P )y (P ) Y
iy Pyli- (2 )
A Y — 1p0p0 Po [ Po
Donde:

A Area

m Flujo masico.

y Relacion de calores especificos.

Para este caso en especifico se puede acondicionar y desarrollar la forma general

de la ecuacion de St. Venant como sigue:

1,4-1

m 2(1,4 k 1 Eve
rs =\/ (1) (7,3759 * 10*Pa) (0.882 ‘gg,)(0.784)1'4 1-(0,784) 14

Ars  J14-1 m3

My kg
— =147,014 —
A m2s

TS

) kg
ritrs = 882,081~

Como se puede ver los valores de flujo méasico hallados por dos métodos
diferentes, muestran un valor que difiere en un 0,0007%, lo cual permite concluir

dos cosas: la primera, que el flujo masico para las condiciones maximas de

operacion es de 882,086%‘7; la segunda que la semejanza hecha entre tobera y
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tunel es valida para acercarse al comportamiento del flujo de aire dentro de este
ultimo. La tabla 5 presenta el flujo mésico calculado por los dos métodos para
distintas velocidades de aire en la seccién de prueba y el porcentaje de variacion
entre los dos métodos; la grafica 3 proyecta el comportamiento del flujo masico

para el rango de funcionamiento del tunel.

Ma m . kg . kg\ Variacion (%
vis(3) s (3) e () o

St. Venant

0 0,000 0,000 0,000 0,00000%
0,1 33,041 180,045 180,027 0,00980%
0,2 66,082 353,643 353,664 0,00598%
0,3 99,124 515,013 515,015 0,00030%
0,4 132,165 659,129 659,113 0,00239%
0,5 165,206 782,245 782,246 0,00014%
0,6 198,247 882,086 882,081 0,00068%

Tabla 5. Relacién de flujo méasico para distintas velocidades de funcionamiento.

(Fuente: Propia)
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Grafica 3. Flujo mésico para distintas velocidades de funcionamiento. (Fuente: Propia)

3.2 CONTRACCION

En un tdnel de viento, la contraccion es la seccion encargada acelerar el aire
desde la camara estabilizadora hasta la velocidad deseada en la seccion de
prueba, mientras que reduce la turbulencia del aire para entregar un flujo mas

uniforme.

Generalmente se encuentra instalada corriente arriba de la seccion de prueba y
segun Bradshaw y Mehta tiene dos efectos principales, el primero es incrementar
la velocidad media del flujo, permitiendo que los honeycombs y las pantallas sean
ubicadas en zonas de baja velocidad, reduciendo asi las perdidas de presion; el
segundo efecto es reducir las variaciones de la velocidad media y fluctuante,

gracias a que la presion total permanece constante a través de la contraccién.

El disefio de este dispositivo tiene como objetivo la produccion de flujo uniforme y

estable a la salida reduciendo el crecimiento de capa limite para evitar su
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desprendimiento; esto constituye el reto mas importante en el disefio de la
contraccion, donde uno de los pardmetros mas relevantes es determinar la
longitud éptima; varios autores mencionan que para producir un flujo estable a la
salida, la contraccién se desea tan larga como sea posible, pero por otro lado una
longitud excesiva favorece el crecimiento de capa limite dentro de la misma, efecto
que es indeseable, por este motivo no es facil encontrar una relacion que permita
elegir la longitud optima de una contraccion, ya que esta depende de la aplicaciéon

para el cual se esta disefiando.

Otro valor que describe esta seccion es la relacién de contraccion (R.); esta
relacion describe que proporcion existe entre el area a la entrada (4;) y el area a
la salida (4.); Bradshaw y Mehta recomiendan que una R; = 9 es aceptable para

un tanel tipico con tres pantallas ubicadas en la camara estabilizadora.

Camara

ErSlE!biIizadmra Contraccion Seccion de pruebas

- ——
—
||I"'IIIIZ:E

—_
o

Figura 14. Dibujo esquematico de una contraccion. (Fuente: Tolentino y Toledo)

3.2.1 Diseio de la Contraccion.

La literatura consultada, no referencia un método satisfactorio para el disefio de
una contraccion en tres dimensiones, debido en gran parte a que en una
contraccion de longitud finita existen regiones con gradientes de presion adversos
en las paredes cerca de cada extremo. Generalmente se encuentra que los
autores esbhozan perfiles de contraccion y relaciones de contraccion, pero dejan a

concepto de cada disefiador la eleccion de la longitud de la misma; el
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procedimiento seguido en el presente disefio para escoger el perfil y longitud de la
contraccion es realizar simulaciones 2D en un CFD (Computational Fluids
Dymanics) y con base a dichas simulaciones escoger el que mejores

caracteristicas presente para la aplicacion que se esta disefiando.

En el documento de Bell y Mehta, se puede encontrar que al realizar una
recopilaciéon de los escritos sobre disefio de contracciones para tlineles de viento,
se seleccionan las siguientes formas poligonales para estudiar:

1. Polinomial de Tercer Orden: Y (X) = h; — (h; — h)[—2X3 + 3X?] (8)

2. Polinomial de Quinto Orden: Y(X) = h; — (h; — h.)[6X> — 15X* + 10X3] 9)
3. Polinomial de Séptimo Orden: (20)

Y(X) = h; — (h; — h)[—20X7 + 70X® — 84X5 + 35X*]
Donde X = x/L;, x es la coordenada sobre el eje x y L es la longitud de la
contraccion. Asumiendo la relacién de contraccidon que sugieren Bradshaw y
Mehta, (R, = 9) se puede determinar el area al inicio de la contraccion:
Ars = A, = 6m?

R. =2 11
c=5 CEY

e

De donde (4;) es el area al inicio de la contraccion.
A; = 6m?(9) = 54m?
Entonces por la definicion de area, se puede escribir: A; = w;h;, donde (w;, h;) son
el alto y el ancho al inicio de la contraccion.
Si se mantiene r = 1,5 como se establecio en la seccion de prueba, se puede
reescribir la ecuacién del area como A4; = 1,5h? , de donde la altura al inicio de la

contraccion se puede despejar:

’ A; ’54‘m2
h; 15 15 6m (12)

Y para el ancho se obtiene:

w; = 1,5(6m) = 9m
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Una vez definida la seccion transversal al inicio de la contraccion, y retomando la
presion, temperatura y densidad de estancamiento para el inicio de la contraccion
y los valores de estas variables para la seccidén de prueba, se puede plantear que
el modelo a desarrollar en el C.F.D., para facilitar su ilustracion, la figura 15
presenta un perfil de contraccion arbitrario, con las condiciones termodinamicas

consideradas al inicio y salida de esta seccion.

Y To=29127K
po = 73.759Pa
-

kg Trs = 271,708K
= 0,882 — TS = <l -y
Po m3 prs = 57.827,056Pa

e

Figura 15: Condiciones limite de la contraccion. (Fuente: Propia)

- X
kg

= 0,742
Prs -

Gracias a estas conclusiones, se seleccionaron los perfiles construidos por las
ecuaciones polinomiales de quinto y séptimo orden, cuyos resultados fueron los
mas aceptables en el estudio desarrollado por los autores mencionados en el
parrafo anterior y que se supone son los que mejor desempefio pueden tener en la
presente aplicacion. La grafica 4 presenta el perfil que se obtiene con cualquiera
de estas dos opciones con cualquier longitud.
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Grafica 4. Perfiles de contraccidn a analizar. (Fuente: Propia)

El paso siguiente es establecer un parametro de comparacion que permita
garantizar la exactitud de la simulacion a desarrollar en FLUENT, el C.F.D.
elegido para el presente trabajo. En el estudio adelantado por Bell y Mehta, se
encontrd que para una serie de contracciones evaluadas, el comportamiento del
coeficiente de presibn es como se muestra en la grafica 5, gracias a este
desarrollo, se adopta el coeficiente de presion como parametro para asegurar la
fiabilidad de la simulaciébn. Como primer paso se van a comparar una contraccion
construida con un perfil acorde con la ecuacion polinomial de quinto orden y una

construida con un perfil acorde con la ecuacién polinomial de séptimo orden, las

. . L .
dos con una longitud equivalente a h—?z 0,833. A estas contracciones se les

l

adjunta ductos rectos al inicio y al final para garantizar que el flujo se pueda
desarrollar antes y después de la contraccion, en este estudio adicionalmente
puede ser de utilidad para simular el flujo desde la camara estabilizadora hasta la
seccion de prueba.
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Grafica 5: Distribucion de presion en la pared para contraccion.
(Fuente: Bell y Mehta Fig. 9)

En el anexo C se presentan los pardmetros seleccionados para ajustar la

simulacion y obtener los siguientes resultados:
a. Contraccion con perfil polinomial de 5°orden:
El primer paso en el desarrollo de la simulacién, es producir el enmallado de la

seccion dentro de la cual se van a desarrollar las iteraciones para determinar las

propiedades del flujo, para este caso, el enmallado es presentado en la figura 16.

Figura 16: Enmallado perfil de contraccion polinomial 5°orden . (Fuente: Fluent 6.3)
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Después del procesamiento de la configuracién anterior y tomando como valores
de referencia la presion, densidad y velocidad deseados del flujo en la seccion de
prueba, se obtiene la grafica 6; en esta grafica se observa el comportamiento del
coeficiente de presion y se compara con el que obtuvieron Bell y Mehta; esto
permite asegurar que la simulacion realizada se ajusta a una aproximaciéon muy
cercana del comportamiento del fluido dentro del modelo considerado, por ende se
puede considerar como un parametro para la seleccion satisfactoria del
dispositivo.

El siguiente resultado de interés es el comportamiento de la presion total tanto en
el eje como en la pared, en primera instancia para confirmar que el valor de la
presion total en el eje permanece constante y en la pared para determinar que
perfil de contraccion presenta la menor caida de presion total en el contorno de la
seccion; como se puede observar en la grafica 7 la presion total en la pared decae
en forma lineal tres metros después del inicio de la contraccion y mantiene esta
tendencia hasta un metro después de la contraccidén, en donde es menos brusca
la caida de la presion.

* cie
. D%red ‘
1.20e+00 —
1.00e+00 —
8.00s-01 %
6.00e-01 %
Pressure 1 *
Coefficient 4.00e-01 - !
i et
o'e
ZAlJm=ll, = .-.
] " Y
0.00e+00 .
4 L% 4
-2.00e-01 T T T T T T T . |
-6 -4 -2 0 2 4 B 8 10 12

Fosition (m)

Grafica 6: Coeficiente de presidn en la pared y eje se simetria para contraccion

con perfil basado en ecuacién polinomial de 5°orde n. (Fuente: Fluent 6.3)
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Grafica 7. Presion total en la pared y eje, contraccion perfil polinomial 5°orden.
(Fuente: Fluent 6.3)

Otro pardmetro importante a incluir es el comportamiento de la velocidad en la
contraccion, para ello la grafica 8 ilustra este parametro en el eje de la contraccion
y en la pared de la misma, es evidente la tendencia lineal del aumento de la
velocidad tanto en el eje como en la pared, aunque en la pared decae
bruscamente la velocidad a valores muy por debajo de los deseados en la seccion
de prueba.

* cje ‘
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Grafica 8. Velocidad en la pared y eje, perfil de contraccién polinomial de 5°

orden. (Fuente: Fluent 6.3)
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b. Contraccion con perfil polinomial de 7°Orden:

Igual que en el punto anterior la figura 17 presenta en enmallado de el perfil de la
contraccién construido a partir de la ecuacion polinomial de séptimo orden con el

arreglo mencionado en el perfil anterior.

Figura 17: Enmallado Perfil de contraccion Polinomial 7°orden . (Fuente: Fluent 6.3)

En la grafica 9 se presenta el coeficiente de presion para esta contraccion, la cual
en comparacion con la grafica 6 presenta un gradiente de presion mas
pronunciado al inicio vy al final de la contraccion, lo cual concuerda con los

comportamientos descritos por Bell y Mehta.
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Grafica 9: Coeficiente de presion en la pared y eje se simetria para contraccion

con perfil basado en ecuacién polinomial de 7°orde n. (Fuente: Fluent 6.3)
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El siguiente paso es analizar el comportamiento de la presion total, para ello la
grafica 10 ilustra que a la salida de la contraccion la presiéon total tiene un
decrecimiento mayor que el encontrado para el perfil construido con la ecuacion
de quinto orden; a lo cual se afade un comportamiento mas inestable al inicio del

decrecimiento lineal de la presion.

En relacion al comportamiento de la velocidad la grafica 11 muestra que esta tiene
un decrecimiento mucho mas pronunciado al inicio de la contraccion y que
adicionalmente en las cercanias del final de dicha seccion la velocidad en la pared
varia un poco mas de la velocidad en el eje, lo anterior en comparacién con el

comportamiento del perfil construido a partir de la ecuacién de quinto orden.

De las graficas presentadas anteriormente se puede ver que los dos perfiles
alcanzan la velocidad deseada en la seccion de prueba, pero que hay diferencias,
gue se evidencian y que definitivamente verifican la conclusién del estudio
desarrollado por Bell y Mehta, en donde se reconoce el perfil construido por la
ecuacion de quinto orden como la mejor opcion; igualmente basados en dicha
conclusion y en el comportamiento mostrado por las simulaciones, se escoge el
perfil construido con la ecuacion de quinto orden, el cual presenta una caida de
presion total en la pared de 5,75KPa, frente a una caida de presion total en el
perfil construido a partir de la ecuacion de séptimo orden de 6,25KPa; por otro
lado se evidencian gradientes de presion mas suavizados en el perfil de la

ecuacion de quinto con orden.
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Grafica 10. Presion Total en la pared y eje, Contraccién perfil Polinomial 7°orden.
(Fuente: Fluent 6.3)

Con base al andlisis anterior y al modelo propuesto para el disefio de la
contraccion, el paso a seguir es modelar el mismo perfil (polinomial de quinto
orden) con distintas longitudes para evaluar que longitud presenta un
comportamiento optimo del flujo para la aplicacion que se esta disefiando. Como
base para determinar el rango de longitudes que se va a simular, se tomo en
cuenta el parametro expuesto anteriormente al revisar los resultados del estudio
expuesto por Bell y Mehta, de donde obtenemos el siguiente rango:
L =0,667h; = 0,667(6m) = 4,002m
L =1,79h; = 1,79(6m) = 10,74m
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Grafica 11. Velocidad en la pared y eje, perfil de contraccién polinomial de 7°

orden. (Fuente: Fluent 6.3)
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Grafica 12. Efecto de la longitud de contraccién sobre la uniformidad del flujo.
(Fuente: Bell y Mehta)
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3.2.2 Simulaciones.

Basados en el rango anterior, se adiciono dos longitudes fuera de dicho rango,
una de menor longitud y una de mayor longitud, para evidenciar el comportamiento
del flujo en estas longitudes. Las longitudes simuladas y su proporcion con
respecto la altura inicial de la contraccién se muestran en la tabla 6.

Lc/h; Lc(m)

0,333 2
0,667 4
0,833 5
1,000 6
1,167 7
1,417 8,5
1,667 10
2,500 15

Tabla 6. Longitudes de contraccion simuladas. (Fuente: Propia)

Para este andlisis Unicamente se presentan las graficas de presion total; las
graficas que resultan de la simulacion y que complementan el analisis se pueden

consultar en el anexo C del presente documento.

a. Longitud Dos Metros:
Este modelo presenta un perfil de contraccion muy brusco, como se muestra en la
figura 18, este hecho podria sugerir la existencia de zonas en donde el flujo se

acelere demasiado y por ende presentar turbulencias o desprendimiento de la

capa limite.
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Figura 18: Enmallado perfil de contraccion L=2m. (Fuente: Fluent 6.3)

En la grafica 13 presenta el comportamiento de la presion total, en donde se
puede evidenciar una pendiente muy brusca en la caida de presion en la pared, lo
cual si se relaciona con el comportamiento del coeficiente de presion, muestra que
los gradientes de presion a la entrada y la salida de la contraccion sugieren
desprendimiento de la capa limite, lo cual se confirma al encontrar coeficientes de
presion negativos que muestran que la aceleracion del flujo se produce muy

bruscamente.

Position (m)

Grafica 13. Presion total, L= 2m. (Fuente: Fluent 6.3)
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b. Longitud Cuatro metros:

Esta longitud en el presente disefio representa el limite inferior de las longitudes
factibles contempladas para el andlisis, presenta una longitud menor a la de la
seccion de prueba. En la figura 19 se presenta el perfil que se utilizo para la

simulacién.
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Figura 19: Enmallado perfil de contraccion, L= 4m. (Fuente: Fluent 6.3)

En este caso la grafica 14 muestra que la pendiente de la caida de presion es
menos pronunciada que la presentada en la grafica 13, de igual manera presenta
un cambio menos brusco de la presion total al ingreso de la seccion de
contraccion. Otro factor importante a destacar es que el coeficiente de presion
presenta gradiente menos pronunciado a la salida de la contraccidén, en

comparacion con el presentado por la longitud de dos metros.
c. Longitud Cinco Metros:
Esta longitud se expuso anteriormente cuando se selecciono el perfil de

contraccion. Cabe anotar que el gradiente de presion a la salida de la contracciéon

es menor que en las dos longitudes presentadas anteriormente.
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Grafica 14. Presion total, L= 4m. (Fuente: Fluent 6.3)

d. Longitud Seis Metros:

Esta longitud es de particular interés, ya que tiene una longitud de igual magnitud
a la de la seccion de prueba y a la altura inicial de la seccion de contraccion y por
ende de la camara estabilizadora; el perfil presentado por esta longitud se muestra

en la figura 20.

Figura 20. Enmallado perfil de contraccion, L= 6m. (Fuente: Fluent 6.3)

Para esta simulacion la grafica 15 muestra que la caida de presion a través de la

seccion de contraccidn, se inicia con una suave curvatura, lo cual representa que
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a la entrada de la seccion de contraccion no existe un cambio brusco de
crecimiento a decrecimiento en la presion como se evidencia en las longitudes
anteriores. Por otro lado el coeficiente de presion muestra un gradiente de presion
mas suave tanto al inicio como al final de la contraccion en comparacion con las

longitudes anteriores.
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Grafica 15. Presion total, L= 6m. (Fuente: Fluent 6.3)
e. Longitud Siete metros:
Con esta longitud se evidencia un perfil de contraccion menos brusco, dado que la

longitud es de una magnitud mayor que la de la altura de entrada a la seccién de

contraccion y que la longitud misma de la seccion de prueba.

Figura 21. Enmallado perfil de contraccion, L= 7m. (Fuente: Fluent 6.3)
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La grafica 16 muestra una caida de presion muy suave dentro de la contraccion,
pero que evidentemente produce un valor de caida mayor que el presentado en
las longitudes anteriores; es importante destacar que en la grafica del coeficiente
de presion, el gradiente presentado a la salida de la contraccion evidencia un valor

negativo muy pequefio en contraste con los valores presentados en las longitudes
anteriormente presentadas.

7.40et04 5

\
7.30e+04

7.20e+04 \
7T.10e+04

7.00e+04

)
]
L]
.
%
R .
Total 6.90e+04 s
Pressure : Y
(pascal) B80ev0t¢4 .
6.70e+04
6.50e+04 3
6.60e+04

6.40e+04

Position (m)

Grafica 16. Presion total, L= 7m. (Fuente: Fluent 6.3)

f. Longitud 8,5 Metros:

La figura 22 presenta el perfil de contraccion con la longitud referenciada, longitud
gue aun se encuentra dentro del limite recomendado por Bell y Mehta, pero se

acerca al limite superior en donde la longitud puede favorecer el desprendimiento
de la capa limite.

Figura 22. Enmallado perfil de contraccion L= 8,5m. (Fuente: Fluent 6.3)
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La grafica 17 presenta el comportamiento de la presion total, en donde se puede
evidenciar una curva suavizada de decrecimiento que aumenta su pendiente en la
salida de la contraccion, igualmente destacable es el comportamiento del
coeficiente de presion, el cual no presenta valores negativos y muestra un

gradiente de presién negativo muy suave a la salida de la contraccion.
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Grafica 17. Presion total, L= 7m. (Fuente: Fluent 6.3)

g. Longitud 10 Metros:

Esta longitud es la longitud simulada més cercana al limite superior recomendado,
por este motivo es interesante mostrar el comportamiento de la presion total y del
coeficiente de presion; la figura 23 muestra el perfil de contraccion con esta

longitud.
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Figura 23. Enmallado perfil de contraccion, L= 10m. (Fuente: Fluent 6.3)
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Al igual que la longitud anterior, presenta una curva de caida de presion muy
suave, pero con una pendiente que se aumenta a la salida de la seccién de
contraccion, como se muestra en la grafica 18; es igualmente destacable, que el
coeficiente de presién muestra un comportamiento muy parecido en la pared y en
el eje, destacando un muy sutil gradiente de presion negativa en la salida de la

contraccion.
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Grafica 18. Presion total, L= 10m. (Fuente: Fluent 6.3)

h. Longitud 15 metros:

El presente perfil corresponde a una longitud mayor al limite superior
recomendado por Bell y Mehta, la figura 24 presenta el perfil de contraccion para
una longitud que es 2,5 veces la altura de la seccidén de contraccion, de acuerdo a
la teoria y al estudio de tomado como base, es una longitud excesiva que debe

favorecer el desprendimiento de capa limite.

Figura 24. Enmallado perfil de contraccion, L= 15m. (Fuente: Fluent 6.3)
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La grafica 19 muestra el comportamiento de la presion total, la grafica muestra una
caida en forma de arco, el cual es mucho mas curvo que el presentado en la
grafica 18, también presenta una pendiente mas pronunciada de caida de presién

dentro de la seccion de pruebas.
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Grafica 19. Presion total, L= 15m. (Fuente: Fluent 6.3)

3.2.3 Seleccion de la Longitud.

Una vez simuladas y analizadas las distintas longitudes de la contraccion el paso a
seguir es determinar la longitud que presenta las mejores caracteristicas para el
desemperfio del tunel; para tal efecto se tabulan los resultados de las simulaciones
en la tabla 7, en la cual se encuentran las longitudes simuladas, el valor de la
presion total en la pared al final de la contraccion, el valor de la presion total en la
pared a la salida de la seccion de prueba; también se referencia la caida de la
presion total con referencia al valor de 7,40 = 10*Pa, que es el valor constante mas

alto que presentan las simulaciones y en el cual permanece constante en el gje.

Como se puede apreciar en la tabla 7, la caida de presion se aumenta a medida
gue aumenta la longitud; para apoyar la identificacién de este efecto, la grafica 20
permite analizar, que a la salida de la contraccidén la presion decae en forma
aproximadamente lineal desde L = 6m, lo cual sugiere que desde este valor el

comportamiento del flujo puede presentar mejores propiedades que en longitudes
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menores a este. Unido a esto la presion total al final de la seccién de prueba
mantiene un valor constante en las longitudes comprendidas para valores de
6 <L <10.

L¢/hy Le(m) P, *10*Pa P,_;.c*10*Pa AP +10*Pa

0,333 2,0 6,800 6,500 0,600
0,667 4,0 6,850 6,500 0,550
0,833 5,0 6,825 6,500 0,575
1,000 6,0 6,775 6,475 0,625
1,167 7,0 6,750 6,475 0,650
1,417 8,5 6,725 6,475 0,675
1,667 10,0 6,700 6,475 0,700
2,500 15,0 6,625 6,450 0,775

Tabla 7. Resultados de la simulacion de las longitudes de contraccion.
(Fuente: Propia)
6,900 -
6,850 -
6,800 -
6,750 -
6,700 -
6,650
6,600 - ——X=l
6,550 - —B—X=L+6
6,500 -
6,450 ._%—r-\.\.

6,400

PRESION TOTAL *10* Pa

0,00 1,00 2,00 3,00 4,00

L/h,

Grafica 20. Presion total Vs L/h;, para la salida de la contraccion y final de la

seccion de prueba. (Fuente: Propia)

El andlisis hecho de la grafica 20 en el péarrafo anterior, unido a los parametros
expuestos por Bell y Mehta a través de la grafica 12, se puede encontrar que la

longitud que se debe seleccionar para la presente aplicacion debe estar
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comprendida en el rango de 6 < L < 10, rango en el cual el aumento de la caida
de presion pude ser asumido por los ventiladores y también es un rango en el cual
se puede obtener una muy buena calidad de flujo en la seccion de prueba y segun

el estudio citado anteriormente no se espera desprendimiento de capa limite.

Por los motivos expuestos anteriormente y con la intencion de no llevar al méximo
el rango, pero de mantener una longitud que favorezca la uniformidad del flujo
dentro de la seccion de prueba, se escoge una longitud de siete (7,0) metros para
la contraccion del presente disefio. Obtenida esta magnitud se obtiene una

seccion de contraccion de las siguientes dimensiones:

Caracteristica L h; h, w;, w, r

Magnitud 7,00 6,00 2,00 9,00 3,00 1,50

Tabla 8. Caracteristicas de la contraccion. (Fuente: Propia)

3.2.4 Comportamiento del Flujo.

Una vez seleccionada la longitud de la contraccion es importante hacer una
aproximacion al comportamiento del flujo dentro de la misma, para esto se hace
referencia nuevamente a la simulacion hecha en Fluent. En primera instancia la
grafica 21 presenta el comportamiento de la velocidad en funcion del ndmero
Mach dentro de la contraccion, esto permite evidenciar si hay zonas de alta
velocidad que puedan predecir vortices que afecten el comportamiento del flujo en

la seccion de prueba.

La grafica 21 permite mostrar principalmente dos cosas, la primera es el hecho
gue dentro de la seccién de prueba se mantiene practicamente constante la
velocidad de disefio de Ma = 0,6 cuyo valor es un poco mas elevado en la escala;
el segundo efecto es que en cercanias de las paredes de la seccion de prueba

existe una zona en donde la velocidad varia hasta llegar al valor equivalente de
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Ma = 0,6 pero evidencia que esta zona es muy pequefia y que permite desarrollar

experimentos en una zona bastante amplia de la seccion de prueba.

B.07e-10
. 5.80e-0
5.54e-0

L
L
L
5:27e~01
5.01e-01
4.75e-01
4.48e-01
4.22e-01
3.96e-01
3.69e-01
L

L

L

L

L

L

L

L

L

L

3.43e-0
3.1Be-10
2.90e-0
2.64e-10
2.37e-10
2.1.le=0
B |.04e-0

1.58e-10
1.32e-0
1.05e-0
7.88e-02

Grafica 21. Velocidad en funcién del nimero Mach. (Fuente: Fluent 6.3)

Otro parametro a considerar es la densidad, cuyo valor se desea mantener
constante dentro de la seccion de prueba, y que puede mostrar zonas en donde
las propiedades béasicas del fluido van a cambiar bruscamente. La grafica 22
muestra una disminucion progresiva de la densidad dentro de la contraccién, y un
valor constante dentro de la seccién de prueba. Evidencia que en las cercanias de
las paredes este valor decrece, pero al igual que la velocidad esta region se limita
a una pequefa zona, lo cual permite considerar que se puede hacer uso de gran

parte de la seccién de prueba bajo la suposicion de densidad constante.

Basado en los resultados obtenidos de las simulaciones desarrolladas en el CFD,
se puede seleccionar este perfil de contraccién, con un nivel de aproximacién
bastante bueno al cumplimiento de los objetivos basicos planteados para el disefio
de esta seccién, mientras que por otro lado se pueden corroborar que las zonas
mas sensibles del dispositivo se encuentran al inicio y al final de la contraccion
donde la curvatura del perfil impone al fluido cambios considerables de direccién y

por ende de velocidad.
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Grafica 22. Densidad del flujo. (Fuente: Fluent 6.3)

3.3 CAMARA ESTABILIZADORA

Es la zona del tanel de viento que posee la mayor seccion transversal y tiene
como proposito brindar cierto grado de uniformidad al flujo de aire que ingresa al
tinel. Esta seccion alberga las pantallas y los honeycombs, cuya funcion es
ayudar a mejorar la calidad del flujo. Estos dispositivos son localizados en esta
zona ya que es en ella donde se tiene la velocidad mas baja, caracteristica que
permite minimizar las perdidas de presion debidas a estos dispositivos. La camara
estabilizadora debe ser tan larga como sea posible para disipar la turbulencia del
flujo de aire que ingresa, siempre y cuando esta caracteristica no favorezca el

crecimiento de la capa limite. (Mathew y Bahr)

La configuracion tradicional consiste de un honeycomb (con cerca de 25.000
celdas) seguido de cuatro o cinco pantallas, cuya cantidad dependen del nivel de
turbulencia requerido. Por otra parte, Burley y Harrington mencionan que en una

configuracion de un honeycomb mas tres pantallas de 34 celdas por pulgada, se
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encontro una reduccion de turbulencia del 1,2%; al adicionar la cuarta pantalla, se
espera una reduccidn mayor en la turbulencia, sin embargo al realizar las

mediciones no se encontré dicha reduccion.

Como se puede apreciar en la grafica 23, la pérdida de presion en la configuracion
de cuatro pantallas (linea 6) es considerablemente mayor que la pérdida
encontrada en la configuracién de tres pantallas (linea 5) en todo el rango de
funcionamiento. Por otra parte, la grafica 24, muestra que al aumentar la cantidad
de pantallas existe una reduccién en la turbulencia longitudinal del fluido (barras 1
a 5), sin embargo en la configuracion de cuatro pantallas existe un incremento en
los niveles de turbulencia existente, comportamiento que demuestra que una
configuracion de cuatro pantallas no es la optima, sino que convendria por efectos
de potencia, escoger una configuracion de un honeycomb mas tres pantallas que
mejoran la reduccion de la turbulencia y tienen una menor perdida de presion total
en todo el rango de funcionamiento del tinel que se esta disefiando.
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Flow
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Total pressure loss coefficient, .API(;SC
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Grafica 23. Coeficiente de pérdida de Presion Total a través de un honeycomb

solo en combinacion de hasta 4 pantallas. (Fuente: Burley y Harrington)
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Grafica 24. Efecto sobre la turbulencia longitudinal al inicio de la contraccion de un

honeycomb solo en combinacion de hasta 4 pantallas. (Fuente: Burley y Harrington)

Scheiman, sugiere el uso de la configuracién tradicional en donde la primera
pantalla corriente abajo se ubica separada del honeycomb, dado que en pruebas
documentadas por dicho autor, se encontrd0 que al instalar la primer pantalla
pegada al honeycomb se obtiene un incremento considerable (aproximadamente
10%) de la turbulencia axial, mientras que se reduce en pequefa escala la
turbulencia en direccion lateral.

El procedimiento a seguir en el disefio de esta seccion, es analizar las
caracteristicas de cada uno de los componentes, basados en la teoria disponible
para ello, realizar los calculos de las dimensiones de estos componentes y las
distancias entre ellos, para finalmente determinar la longitud de la camara
estabilizadora, cuya dimension es el Unico parametro que hace falta calcular para

definir su geometria.

3.3.1 Honeycomb.

Un honeycomb es instalado para alinear el flujo y para atenuar algunos ruidos de

alta frecuencia, al mismo tiempo que remueve las turbulencias mas grandes del
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aire que ingresa minimizando las variaciones de las componentes laterales de la
velocidad media, con un pequefo efecto en la velocidad axial gracias a que la

caida de presion a través del mismo es reducida. (Bradshaw y Mehta)

De acuerdo con Prandtl, un honeycomb es un dispositivo de guia a través del cual
el aire es dispuesto de forma paralela. Los parametros de disefio para un
honeycomb son la relacién entre la longitud y el diametro hidraulico de una sola
celda, la porosidad y la solidez. El parametro tipico de funcionamiento es el
namero de Reynolds basado en el didmetro hidraulico de una celda. Tipicamente
se usan relaciones de longitud a diametro hidraulico en el rango de 6 - 8, mientras
gue la porosidad debe estar cercana a 0,8; lo cual permite estabilizar coeficientes
de perdida de presion para un honeycomb alrededor de 0,5. (Pope y Rae)
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Figura 25. Cuatro Tipos de Honeycombs. (Fuente: Pope y Rae)

La configuracién tradicional sugiere que el honeycomb albergue alrededor de 150
celdas por didmetro hidraulico de la camara estabilizadora, y estima que alrededor
de 25.000 celdas es adecuado. De acuerdo a las condiciones del presente disefio,
se pude calcular la cantidad de celdas y area de cada una la siguiente manera:
As. = w;h; = (6m)(9m) = 54m?
P, = 2(6m) + 2(9m) = 30m

Donde A, y P, son e areay el perimetro de la cAmara estabilizadora.

Una vez obtenidos los valores del area de la seccidn transversal y del perimetro
de la camara estabilizadora, se procede a calcular el didmetro hidraulico de la

seccion;
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De acuerdo a los parametros recomendados por las referencias consultadas, el

numero de celdas para el honeycomb debe ser el siguiente:

celdas
N, = 150 = 150(7,2) = 1.080 celdas
SC
p . Asc 54m? 2
Donde el area de cada celda seria: A, = T Tos0 = 0,05m*. Para hacer un
ch .

célculo de las medidas de la celda sugerida se hace uso de la geometria;
partiendo de la base de que cada celda es un hexagono regular se determina que
todos sus lados tienen la misma longitud y que todos sus angulos internos son

congruentes y miden 120° (2 / 3 rad).

Hc.’-

Figura 26. Geometria de una Celda de Honeycomb. (Fuente: Propia)

Una vez establecidos los parametros de geometria presentados en la figura 26, se
puede calcular la longitud de cada uno de los lados de la celda a partir del area.

Perimetro * apotema 6B * Bcos(30°)
ch = 2 = 2

Como ya se conoce el area recomendada de una celda para la configuracion
tradicional de un honeycomb, se procede a calcular el lado (B) de cada celda

como sigue:
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24,1 2(0,05m2)
B = = = 0,0473m = 4,73 13
\/6cos(30°) \/6005 (309 m cm (13)

. . . . H
De las misma realciones geometricas se obtiene que 7':" = Bcos(30°), por ende

se puede calcular la altura (H,;,) de cada celda como sigue:
H., = 2(4,73cm)cos(30°) = 27,75cm (14)

La tabla 9 presenta los calculo de altura, diametro hidraulico y longitud del
honeycomb variando la cantidad de celdas presentes en el dispositvo. El criterio
de longitud del honeycomb se calcula con base a dos criterios, el primero consiste
en que debe ser siete (7) veces el diamtero hidraulico de una celda y el segundo
basado en la recomendacion de que la longitud del honeycomb no debe ser mayor

a doce (12) veces la altura de la celda (Burley y Harrington).

Como se puede apreciar en la tabla 9, las dos configuraciones tradicionales, (150
celdas por diametro y 25.000 celdas) proporcionan longitudes de honeycomb
bastante considerables, caracteristica que por su gran magnitud contribuirian a
una longitud excesiva de la camara estabilizadora favoreciendo asi el crecimiento
de la capa limite. Apoyado en el razonamiento anterior y en el hecho de que las
referencias que mas ilustran el comportamiento de dichos dispositivos, han
adelantado estudios para determinar el tamafio Optimo de la celda en un
honeycomb y encontraron que los estudios no son concluyentes y que el tamafio

de la celda no afecta grandemente el cumplimiento de la mision, por tanto, se
adopta un tamafo de celda igual al utilizado en el estudio adelantado por Burley y
Harrington, estudio que cubre todo el rango de velocidad propuesto para el
presente disefio. El tamafio de las celdas del honeycomb para el presente disefio,
es de 0,953cm (0,375in), tamafio que es usado en distintos tuneles de viento, es
muy comercial y que adicionalmente es recomendado por las referencias

consultadas al respecto.

89



Nch

1.080
25.000
30.000
40.000
50.000
100.000
200.000
300.000
400.000
500.000
600.000
700.000
800.000
900.000
916.372,18
1.000.000

H.p Hp,

(in) (cm)
10,923 27,75
2,270 5,77
2,073 5,26
1,795 4,56
1,605 4,08
1,135 2,88
0,803 2,04
0,655 1,66
0,568 1,44
0,508 1,29
0,463 1,18
0,429 1,09
0,401 1,02
0,378 0,96
0,375 0,95
0,359 0,91

P,

(cm)

70,473
14,648
13,371
11,580
10,357
7,324
5,179
4,228
3,662
3,275
2,990
2,768
2,589
2,441
2,419
2,316

Ly
(cm)
Criterio 1
493,311
102,533
93,599
81,059
72,502
51,266
36,251
29,599
25,633
22,927
20,929
19,377
18,125
17,089
16,935
16,212

Ly
(in)
Criterio 1
194,217
40,367
36,850
31,913
28,544
20,184
14,272
11,653
10,092
9,026
8,240
7,629
7,136
6,728
6,668
6,383

Ly
(cm)
Criterio 2
332,943
69,201
63,172
54,708
48,932
34,600
24,466
19,977
17,300
15,474
14,126
13,078
12,233
11,533
11,430
10,942

Ly
(in)
Criterio 2
131,080
27,244
24,871
21,539
19,265
13,622
9,632
7,865
6,811
6,092
5,561
5,149
4,816
4,541
4,500
4,308

Tabla 9. Caracteristicas de las celdas del Honeycomb. (Fuente: Propia)

Para grandes tuneles de alto desempefio, su usan rejillas de aluminio usadas en la
industria aeronautica. Un estudio realizado por Scheiman, muestra que al
comparar un honeycomb dafiado y uno en perfectas condiciones, existe un
apreciable incremento en la turbulencia lateral, pero en la direccion axial el

incremento es considerablemente pequefio. Sin embargo, la turbulencia adicional

es procesada por dos pantallas dispuestas corrientes abajo.
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Figura 27. Diagrama del Honeycomb. (Fuente: Mathew y Bahr)

3.3.2 Pantallas.

Las pantallas para tunel de viento, son generalmente hechas de alambre de metal
entretejido para formar mallas cuadradas o rectangulares; principalmente reducen
las fluctuaciones de la velocidad axial, logrando perfiles de velocidad mas
uniformes mediante la imposicion de una pérdida de presion estatica proporcional

al cuadrado de la velocidad.

En configuracién de una sola pantalla, toda la turbulencia decae a una distancia
gue varia en un rango de aproximadamente 50 a 75 tamafios de la malla de la
pantalla, sin embargo al tener varias pantallas, se asegura que la turbulencia
disminuye al encontrarse con la siguiente, lo cual sugiere un efecto mas rapido en
la eliminacion de las turbulencias presentes en el flujo de aire a través de ellas

(Scheiman).

Los mecanismos por los cuales se disminuye la turbulencia del flujo a través de las
pantallas es poco complejo. La explicacion mas cercana es hecha por Scheiman,
guien menciona que presumiblemente, la turbulencia que ingresa sufre un cambio

(cambio de momentum) al pasar a través de las pantallas, gracias a la accion
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continta de la viscosidad. Adicionalmente sugiere que en una serie de pantallas,
la mas fina sea la ultima, recomendacién que atiende al hecho de que la
turbulencia cambia de gran escala a pequefia escala, en donde a través de cada
malla se reduce esta turbulencia y se obtiene una mejor reduccion si la siguiente
malla es mas fina; aunque el autor concluye que el orden de las pantallas no tiene
un efecto significativo, menciona que si se tiene la pantalla mas fina al final, existe
un pequefio aumento en el rendimiento del sistema, dando como resultado una

mejor reduccion de la turbulencia en el flujo.

Para una mejor ilustracion de los términos utilizados mas adelante, la figura 28,
presenta la estructura general de una pantalla, como son el didmetro (d) y la
cantidad de celdas por pulgada (N;), datos que son fundamentales en la
exposicion de los parametros de seleccion de las pantallas y su posterior eleccion

para el presente disefo.
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Figura 28. Esquema de una Pantalla Cuadrada. (Fuente: Mathew y Bahr)

Un parametro caracteristico de una pantalla lo constituye la solidez (S), que es
conocida como el area bloqueada por el alambre que la constituye, aunque es
mas conocido en la forma de porcentaje de area libre para el flujo; estas
caracteristicas se pueden obtener mediante las siguientes relaciones

matematicas:
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S = 2Ny — N2d? (15)
AREA LIBRE = (1 — 5)100 (16)

Como se relacion6 anteriormente, en la seleccion del tamafio de la malla, la mayor
consideracion es el area libre, la cual debe ser mayor al 57% por dos razones
fundamentales, primero para mejorar la uniformidad del perfil de velocidad
corriente abajo de la pantalla y segundo para reducir los posibles errores en el
tejido de mallas tan pequefias. Sin embargo, el area libre no debe ser mucho
mayor que 57% porque la pérdida de presion puede ser demasiado pequefia para
generar una reduccién considerable de la turbulencia (Burley y Harrington).
Generalmente se recomienda no operar las pantallas por encima del valor del
numero de Reynolds critico (Reynolds basado en el diametro del alambre), ya que
al sobrepasar este valor (generalmente entre 52 y 60) la pantalla autogenera
turbulencia; dadas las dimensiones del presente disefio y las velocidades de
funcionamiento, se espera un funcionamiento bajo un nimero de Reynolds por
encima de estos valores, sin embargo Burley y Harrington mencionan que el
estudio realizado se encontr6 que al operar por encima de esta condicién, se hallo
una turbulencia de pequefia escala que se degradaba rapidamente con la
distancia corriente abajo de manera que la medida de la turbulencia era inferior a
la original, por otra parte se encontr6 que cuando las pantallas funcionan por
encima del nimero de Reynolds critico es ventajoso, ya que la reduccion de la

turbulencia se comporta de manera independiente de la velocidad del fluido.

Area Libre: 60%
Malla Celdas por N Diametro de Alambre
Centimetro (d)
cm in
1 0,394 1 0,5720 0,2252
10 3,937 10 0,0572 0,0225
34 13,386 34 0,1680 0,0661

Tabla 10: Propiedades Fisicas de Pantallas y Mallas. (Fuente: Burley y Harrington)
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Namero Mach del | Velocidad en Camara Malla

Tunel Estabilizadora (Vg¢)

(Mars) m/s ft/s 1 10 34
0,2000 9,60 31,50 3.522 352 103
0,4000 19,20 62,99 7.133 713 209
0,6000 26,90 88,25 9.559 956 280
0,8000 29,00 95,14 10.957 1.096 321
0,9160 30,50 100,07 11.237 1.124 330

Tabla 11. Numero de Reynolds Basado en el Diametro del Alambre.

(Fuente: Burley y Harrington)

Las tablas 10 y 11, presentan los datos de distintas pantallas usadas por Burley y
Harrington para sus estudios, en ellas se presenta la cantidad de mallas por
pulgada, el diametro del alambre y el numero de Reynolds para cada una de las
pantallas dentro de un rango de 0,2 < Ma;s < 0,916, en donde se evidencia que
por las altas velocidades, siempre se opera por encima del nUmero de Reynolds

critico para cada pantalla.

Basado en la exposicion hecha al inicio de este capitulo sobre la cantidad de
pantallas a utilizar y a los argumentos de seleccion mencionados en los parrafos
anteriores, se escogieron tres pantallas, las cuales tienen un coeficiente de area
libre de 62%, 62% y 60% respectivamente, con un enmallado de 32, 44 y 56
celdas por pulgada respectivamente. Dicha seleccion muestra que se hace uso de
la sugerencia de que la malla mas fina se encuentre en la Ultima posicién; la tabla

12 muestra los valores de didametro de alambre, y solidez para estas pantallas.

A. Libre S Ns d(in) d(mm)
62,00% 0,380 32 0,249 6,331
62,00% 0,380 44 0,213 5,404
60,00% 0,400 56 0,189 4,792

Tabla 12. Caracteristicas de las Pantallas para el tinel de Viento. (Fuente: Propia)
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De igual manera que con el honeycomb, una pantalla dafiada tiene efectos sobre
la turbulencia del flujo. Scheiman describe que con una pantalla dafiada se
encuentra un aumento del nivel de turbulencia de aproximadamente el doble, lo
cual se debe a que al encontrarse deformada la superficie de la pantalla, permite
gue el flujo salga normal a la superficie deformada, lo cual lleva a la creacion de

gradientes de velocidad que generan turbulencias a la salida del dispositivo.

3.3.3 Longitud de la Camara.

En esta seccion se determinara la longitud de la cadmara estabilizadora con base a
la configuracion de un honeycomb y tres pantallas escogida por las razones

anteriormente expuestas.

Para calcular dicha longitud se tiene en cuenta basicamente la longitud del
honeycomb, separacion que debe existir corriente abajo entre este y la primera
pantalla, la separacidn entre pantallas y la longitud de separacion entre la ultima
pantalla y el inicio de la seccidén de contraccion, longitud que se considera para

eliminar la pequefia turbulencia inducida por las pantallas.

Como se menciond en el parrafo anterior, la primera medida a tomar en cuenta es
la longitud del honeycomb, longitud que se estimo anteriormente cuando se
selecciono este dispositivo y cuyo valor se encuentra en la tabla 9, donde se
presenta la longitud de estos dispositivos para distintos tamafios de celda. La
longitud del honeycomb seleccionado con un tamafio de celda de 0,95cm (3/8in)
es de 11,430cm (9/2in), longitud calculada bajo el criterio nUmero dos, el cual
sugiere que la longitud del honeycomb no debe ser mayor a 12 veces el tamafo
de la celda, longitud que es un poco mas conservadora que la calculada con el
criterio nUmero uno que sugiere una distancia de siete (7) veces el didmetro
hidraulico de la celda. Se determina una longitud mas conservadora sustentado en

el hecho de que el flujo en las celdas para la mayoria de los tuneles de viento es
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laminar, condicion en la cual la reduccion neta en la turbulencia es mayor para

honeycomb relativamente cortos (Bradshaw y Mehta)

El siguiente factor en la longitud de la caAmara estabilizadora es la separacion que
debe existir entre el honeycomb y la primera pantalla (Axy); dicha longitud se
determina basado en las recomendaciones de los autores, quienes describen que
para que la turbulencia generada por el honeycomb decaiga se necesita una
longitud equivalente a 50 didmetros de celda o 1-10 longitudes de celda.

Axj, = 10L, = 10(114,430cm)

Axp, = 114,300cm = 1,143m

Una vez determinada la separacién entre el honeycomb la primera pantalla, el
paso a seguir es calcular la separacion entre pantallas (Ax,), para lo cual
Bradshaw y Mehta mencionan que se ha encontrado que en un arreglo de
pantallas, una distancia entre ellas de alrededor de 0,2 didmetros de la camara
estabilizadora resulta 6ptima, igual distancia aplica entre la Ultima pantalla y el
inicio de la contraccién. Si la distancia es mas corta, se puede esperar una
distorsion significativa a través de la ultima pantalla; pero por otro lado si la
longitud es mayor, se puede esperar que la longitud de la cAmara estabilizadora
sea tan grande que permita un crecimiento innecesario de la capa limite. Basado
en el criterio anterior, se calcula la separacion entre pantallas como sigue:

Axg = 0,20, = 0,2(7,2m)

Ax; = 1,44m = 144,0cm

En razon a que la separacion de las pantallas se calculo con el criterio expuesto
en el parrafo anterior y que este determina la misma distancia entre la uUltima
pantalla y el inicio de la contraccidon se puede escribir que Ax; = Axg = 1,44m. La
figura 29 ilustra una vista transversal de la cémara estabilizadora con la

configuracion y nomenclatura usada.
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Finalmente se puede determinar la longitud de la camara estabilizadora realizando
una sumatoria de los valores calculados anteriormente; para ello la tabla 13
presenta una recopilacion de los valores obtenidos anteriormente. En dicha tabla
se observa que la camara estabilizadora queda configurada, de una altura de 6m,

un ancho de 9m y una longitud minima de 5,60 m.

Honeycomb.

-------- Pantalla 1: 32 celdas por pulgada.

== == Pantalla2: 44 celdas por pulgada.

== == = Pantalla3:56 celdas por pulgada.

<Ly Ax, Ax P<Ax > <Ax >
L

sc

Figura 29. Configuracién de la Camara Estabilizadora. (Fuente: Propia)

item. cm M
L, 11,430 0,114
Axy, 114,300 1,143
Axg 144,000 1,440
Ax, 144,000 1,440
Axc 144,000 1,440
X 1,653 0,017
L, 559,383 5,594

Tabla 13. Sumatoria para la Longitud de la Cadmara Estabilizadora (Fuente: Propia)
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3.4 DIFUSOR.

El difusor es la seccién de un tunel de viento que se encuentra corriente abajo de
la seccion de prueba. Tiene un aumento gradual de la seccion transversal a lo
largo del eje, en esta seccion, la velocidad del flujo decrece gradualmente
mientras la presidbn aumenta, logrando asi el cumplimiento del objetivo de este
componente. Dicha recuperacién de presién reduce la potencia necesaria para
hacer funcionar el tunel dentro de las velocidades y condiciones de disefio
(Bradshaw). Esta recuperacion de presion debe lograrse en una distancia tan corta
como sea posible, ya que en un difusor muy largo se generan pérdidas
innecesarias de presién estética y puede favorecer el crecimiento y/o separacion

de la capa limite.

Figura 30. Difusor tipico con expansion gradual. (Fuente: Bradshaw)

Los difusores son sensitivos a errores de disefio ya que estos pueden causar
separacion intermitente o estable del flujo, condicion que se ve reflejada en
vibraciones, oscilaciones de la carga del ventilador, oscilaciones en la velocidad

de la seccion de prueba y un incremento en las perdidas del tinel.

Los primeros parametros a tener en cuenta en el disefio de un difusor son el
angulo equivalente de expansion coénica (6,), la relacién de areas (4,) y la

longitud del difusor (Lp), estas caracteristicas geométricas se muestran en la
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figura 31. La mayoria de los difusores de tuneles de viento no son conicos ya que
las secciones transversales comunmente usadas son rectangulares o casi
rectangulares, por tal motivo Pope y Rae definen el angulo equivalente de
expansion conica por medio de la siguiente expresion:

R, — R 1/4,—1
o= o () < s (2

L 2 L/®pg

Donde R,es la mitad del diametro hidraulico al ingreso (seccién de prueba) del
difusor y R, es la mitad del didmetro hidraulico a la salida del difusor. Es
importante destacar que en la mayoria de la literatura y estudios disponibles a
cerca de difusores, se utiliza el doble del angulo equivalente de expansién como el
parametro para ilustrar las reglas de disefio, analizar y describir el comportamiento

del flujo dentro de dicho dispositivo.

‘ // ‘ He
-
V V.
L L A
s R,
A |
‘ ] L -

Figura 31. Geometria y Nomenclatura de un difusor. (Fuente: Pope y Rae)

Para difusores subsénicos la regla de disefio sugiere que el &ngulo
correspondiente a un cono circular con la misma longitud y relacion de areas del
difusor no debe exceder de cinco grados, a pesar de que este angulo esta muy por
debajo del angulo de maxima recuperacion de presion, que esta cercano a los 10
grados. Pero para angulos mayores a cinco grados se ha encontrado que la capa

limite esta suficientemente cercana a las condiciones de separacion por la
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inestabilidad del flujo. La regla de los cinco grados, puede fallar si la seccion de
prueba es inusualmente larga y favorece un grosor considerable de capa limite al
inicio del difusor (Bradshaw). Los difusores de salida, son instalados corriente
abajo de la seccion de prueba con expansiones suaves Y relaciones de area en el

rango de 2,5 a 3,0.

Los difusores de gran angulo son un tipo de difusores que son especialmente
usados en tuneles de circuito cerrado, ya que son instalados entre la camara
estabilizadora y el ventilador o entre la cuarta esquina y la camara estabilizadora.
Se caracterizan por un fuerte incremento de la seccion transversal, caracteristica
gue implica instalar sistemas especiales para el control de la capa limite. Un
difusor de gran angulo es un medio para reducir la longitud con una relacion de
aéreas y una recuperacion de presion dadas; generalmente el aumento neto de
presion a través de un difusor de gran angulo con pantallas es negativo pero

pequefio (Bradshaw y Mehta).

Asumiendo la descripcion de los difusores de gran angulo, se considera
innecesaria su aplicacion en el presente disefio, ya que requieren la
implementacion de dispositivos que controlen la capa limite, lo cual aumentaria el

costo y la complejidad de la instalacion.

3.4.1 Dimensiones.

En el disefio del difusor, se adoptaron varios parametros recomendados por los
autores. Las principales reglas de disefio adoptadas fueron la relacién de areas,
cuyo valor se establecidé en un valor de tres (3,0); adicionalmente se mantiene la

proporcion entre el ancho y alto que se determino para la seccion de prueba.

El segundo pardmetro de disefio que se adopto, fue el angulo para el difusor; cuyo
valor de acuerdo a las sugerencias hechas por los autores se debe mantener en

cinco grados, para obtener una buena estabilidad de flujo en un difusor 3D. Una
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vez establecidos estos parametros, se procede a determinar la geometria

completa del difusor como sigue:

Ap
A,=-2=3
¢ ATS

Ap = 6m?(3) = 18m?

Donde (4p)es el area a la salida del difusor.

Como r = 1,5 entonces se puede escribir el area a la salida del difusor en términos
de la altura, de modo que esta pueda ser obtenida de la siguiente forma:
Ap = 1,5h,(h,) = 1,5h2

h, = Ap _ 18"12—3464
e~ |15~ |15 ~ >orm

Y para el ancho se resuelve:
w, = 1,5h, = 1,5(3,464m) = 5,196m

Una vez obtenidas las dimensiones de la seccidon transversal a la salida del
difusor, la longitud puede ser determinada usando la ecuacion para el angulo de
conicidad, de esta forma se puede despejar el valor de la longitud (Lp); si se
calcula el didmetro hidraulico a la salida del difusor en 4,157m, se puede escribir la

longitud de la siguiente forma:

(4,157m2— 2,40m)
tan (5°)

Lp = = 10,041m ~ 10m (17)

Una vez definida la geometria del difusor 3D el siguiente paso es realizar las
simulaciones pertinentes para realizar un acercamiento al comportamiento del flujo
dentro del tinel y establecer las propiedades termodinamicas del flujo a la salida

del difusor. Los planos pueden ser consultados en el anexo B.
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3.4.2 Propiedades.

Otra parte importante en el disefio del difusor, es determinar los valores de
presion, velocidad, temperatura y densidad a la entrada y la salida del mismo; pero
realmente el reto en el disefio se encuentra al determinar las condiciones a la
salida del difusor, esto se debe principalmente a que con la configuracion de un
tinel de circuito abierto, las propiedades a la entrada son las propiedades

calculadas anteriormente para la seccion de pruebas.

Para establecer las propiedades termodinamicas del aire a la salida del difusor, se
retoma la semejanza hecha entre un tanel de viento y una tobera convergente
divergente hecha en el capitulo de la seccidon de prueba (figura 13). Esta
semejanza permitié adoptar un analisis de la figura 32, en donde se presenta el
comportamiento de la presion a medida que el flujo se desarrolla dentro del

dispositivo.

K
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Po_ A y Subsanico

Corriente
subsodnica

que

(‘
onda de cho

normal

\
i
1
]
4
1
I
i
i
[
r
!
El
Comemej'

!
4
!

Pq

l

Subsénico™

Subsdnico |

Onda de cheque normal

en la tobera

Funcionamiento normal
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Figura 32. Relacion depresion a lo largo de una tobera convergente-divergente.

(Fuente: http://personales.ya.com/universal/TermoWeb/MecanicaFluidos/PDFs/12MecFluidos.pdf)

102



En la figura 32 se puede leer que cuando la diferencia de presion a la entrada y la
salida de la tobera no es lo suficientemente grande para alcanzar velocidad sonica
en la garganta (seccion de prueba), el fluido se comprime en la primer zona y
luego se expande subsénicamente hasta una presion menor a la presion con la
gue ingreso (curva a). Si la diferencia de presion aumenta demasiado, la velocidad
del fluido puede alcanzar la velocidad del sonido en la garganta o aumentar hasta
ser un flujo totalmente supersonico; las curvas b y ¢ de la figura representan este
efecto, pero no sera expuesto porque esta fuera del interés del presente trabajo.

Como conclusion de la figura 32 se pueden establecer que la presion a la salida
del difusor debe ser menor que la presion del aire al entrar al tinel, pero esta
diferencia debe ser claramente identificada para no sobrepasar o reducir la
velocidad méxima de disefio. Debido a que las relaciones entre las propiedades
estaticas y totales o de estancamiento se dan en funcién del nimero Mach en el
punto donde se va a calcular, es importante determinar este parametro para el

fluido a la salida del difusor.

Para obtener el nimero Mach a la salida del difusor se hizo uso de la ecuacion
desarrollada por Anderson, donde se establece una ecuacion que permite
determinar las caracteristicas de flujo isentropico de un gas perfecto en funcion de

la relacion de aéreas y del nUmero de Mach existente en cada seccion.

(18)

A, Magg (14 02Ma?\’
Ars  Ma, (1 n 0,2Ma%5>

En donde 4, es el area donde se desea conocer la velocidad del flujo y (Ma,;) es el
namero Mach que se desea conocer; la ecuacidbn posee dos caracteristicas
importantes, la primera es que posee una solucion implicita para que se cumpla; la
segunda es que el nimero Mach tiene varios valores posibles que cumplen con la

ecuacion.

06 (1+02Ma} \’
"~ Map \1+ 0,2(0,6)2
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Para este caso se obtiene Ma = 0,165. Con este valor es posible calcular la
temperatura, densidad y presion a la salida del difusor. Para esto se hace uso de
las relaciones entre propiedades estaticas y de remanso para un flujo isentropico

expuesta por Joseph Franzini. De esta forma se puede escribir:

T, 1
T - 19
T 142 (ma2) (19)

Po _ 1

Po -1 = (20)

1+ 5= mad)]|

Po _ 1

p 0 (21)

0 — —
[1+ L5 mar)]
Donde (Tp, pp, pp) SONn la Temperatura, presion y densidad estatica a la salida del

difusor. Reemplazando en las ecuaciones anteriores se tiene:
Ty 1

— = = 0,995
To 14 1’42—_1(0,1652)
1
Z—D = — = 0,981
0 — —
[1 + 1,42 1 (0,1652)]1'4 1
1
Z—D = = 0,987
0 — T4-1
[1 + 1,42 1 (0,1652)]1'4 1

Con esta proporcion se pueden obtener directamente la temperatura, presion y
densidad del aire a la salida del difusor. De este modo se puede escribir:
Tp = 0,995(291,270K) = 289,692K
pp = 0,981(73.759,00Pa) = 72.370,149Pa

kg kg
Pp = 0,987 (0,882 ﬁ) = 0'87()%

Por ultimo la velocidad se puede obtener al calcular la velocidad del sonido con la

temperatura a la salida del difusor, para posteriormente obtener la velocidad con el
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namero Mach que se obtuvo anteriormente. Este procedimiento se muestra a

continuacion.

m
¢ =/1,4(287)(289,692K) = 341,172

m m
Vp = 341,172 —(0,165) = 56,298 —

La tabla 14, presenta los valores de presion estatica, densidad y temperatura para

el aire a la salida del difusor para todo el régimen de funcionamiento del tinel.

Marg Map Tp(K) pp(Pa) b (%) Vp (?)
0,05 0,017 291,254 73.744,698 0,882 5,694
0,10 0,033 291,206 73.702,269 0,882 11,341
0,15 0,049 291,128 73.633,122 0,881 16,897
0,20 0,065 291,022 73.539,541 0,880 22,315
0,25 0,081 290,892 73.424,578 0,879 27,555
0,30 0,095 290,742 73.291,929 0,878 32,575
0,35 0,109 290,576 73.145,774 0,877 37,338
0,40 0,122 290,400 72.990,600 0,875 41,812
0,45 0,135 290,218 72.831,023 0,874 45,967
0,50 0,146 290,037 72.671,600 0,873 49,778
0,55 0,156 289,860 72.516,659 0,871 53,227
0,6 0,165 289,692 72.370,149 0,870 56,298

Tabla 14. Propiedades del aire a la salida del difusor. (Fuente: Propia)

3.5 CAIDAS DE PRESION.

A medida de que el flujo de aire se desplaza dentro del tunel de viento se generan
pérdidas o caidas de presion estatica que se deben principalmente a la friccion

existente entre el fluido y las paredes del tunel y a la resistencia que ofrecen
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dispositivos tales como las pantallas y el honeycomb en la camara estabilizadora.
Para el célculo de las caidas de presion en el tinel, se va a dividir el tinel en las
siguientes partes: camara estabilizadora, contraccion, seccion de pruebas y
difusor. El ejercicio presentado se realizo para una velocidad equivalente a

Ma = 0,6 que es la velocidad méaxima de operacion en la seccion de prueba.
3.5.1 Camara Estabilizadora.

La caida de presion en la cadmara estabilizadora se dividen en dos grandes
grupos, el primero debido a los efectos de la friccion entre las paredes y el fluido, y
el segundo grupo, que se debe al efecto que causan las pantallas y el honeycomb

al flujo de aire que pasa a través de ellos.

La caida de presion por friccion se estima de acuerdo con la formula establecida
para el coeficiente de caida (k) para una seccidn de area constante, el cual segun

Pope y Rae se puede expresar de la siguiente forma:

k = % (22)

Donde f es el factor de friccion, factor que es dificil de encontrar debido a la
complejidad de medir la rugosidad relativa de las tuberias o ductos donde se
desarrolla el flujo; para el presente desarrollo, el factor de friccion se obtiene por
medio de la ecuacion de Haaland, quien en 1983 realizo esta aproximacion, que
es valida para flujo turbulento y que ademas tiene la ventaja de ser explicita en f

en un rango de 4.000 < Re < 108. (Joseph Franzini)
1

69 (e/o\"1\*
—1,810g10 m‘l‘ W

f=

Para obtener este valor, es necesario primero calcular el nimero de Reynolds

basado en el diametro hidraulico (Reg) de la camara estabilizadora. Debido a la
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compresibilidad del fluido bajo el régimen de funcionamiento, el nimero Mach en
la camara estabilizadora se calcula a partir de la relacion entre areas y numero
Mach presentada anteriormente cuando se obtuvo el nimero Mach a la salida del
difusor. (Ecuacion 18)

A Mags (1+02Ma? \’
Ars  Ma; \1+0,2Ma?,

A s
Como: A—SC = 9 entonces se puede escribir:

TS

_ 06 (1+0,2Md%\’
"~ Magc \1+0,2(0,62)

De la ecuacion anterior se encuentra que para un Ma = 0,6 en la seccién de
prueba, se tiene Ma = 0,054 en la camara estabilizadora. Este valor permite
obtener los valores de densidad y velocidad; estos se presentan en la tabla 15 y
fueron calculados a través de las relaciones isentropicas expuestas en el capitulo

de la seccion de prueba y del difusor.

Una vez calculados estos datos, se procedié a calcular el nimero de Reynolds
basado en el diametro hidraulico de la cAmara estabilizadora, para posteriormente
poder establecer el factor de friccion, para el cual se asumié una rugosidad
absoluta de 0,0016m; como se puede observar en la tabla 17, este valor
corresponde a una superficie extremadamente rugosa; se usa un valor alto para
poder cubrir un amplio rango de terminados de la paredes que pueda ser

implementado en el tunel.

VO (0,881 k—%) (18,5407 ) (7,20m)
Regse = = m - = 6,518 * 10°
H 1,804 % 1075 5

1
f= > = 1,419 x 1072

6,9 0,0016m/7,20m\"**
<_1'8l"91° [6,518 ~ 106+ ( 3,7 )
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Mars Magc Tp (K) Psc (Pa) psc ( kg) Ve (ﬁ)
s

0,050 0,006 291,268 73.757,411 0,882 1,898
0,100 0,011 291,263 73.752,701 0,882 3,779
0,150 0,016 291,254 73.745,036 0,882 5,626
0,200 0,022 291,243 73.734,685 0,882 7,424
0,250 0,027 291,228 73.722,003 0,882 9,158
0,300 0,032 291,212 73.707,417 0,882 10,814
0,350 0,036 291,194 73.691,404 0,881 12,380
0,400 0,040 291,175 73.674,471 0,881 13,845
0,450 0,044 291,155 73.657,131 0,881 15,199
0,500 0,048 291,136 73.639,880 0,881 16,437
0,550 0,051 291,117 73.623,185 0,881 17,551
0,600 0,054 291,099 73.607,463 0,881 18,540

Tabla 15. Propiedades termodinamicas del aire en la cAmara estabilizadora.

(Fuente: Propia)

Masc Reg x10° fgc 102 kpgc+ 1072

0,006 0,6679 1,518 1,181
0,011 1,330 1,466 1,140
0,016 1,980 1,447 1,126
0,022 2,613 1,438 1,118
0,027 3,222 1,432 1,114
0,032 3,805 1,428 1,111
0,036 4,355 1,425 1,108
0,040 4,870 1,423 1,107
0,044 5,346 1,422 1,106
0,048 5,780 1,420 1,105
0,051 6,171 1,420 1,104
0,054 6,518 1,419 1,104

Tabla 16. Coeficiente de pérdida por friccion de la camara estabilizadora.

(Fuente: Propia)
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Con estos valores se procede a calcular el coeficiente de caida de presion por
friccion en la cAmara estabilizadora. En la tabla 16 presenta los valores del factor
de friccion, numero de Reynolds y coeficiente de caida de presion para las
velocidades de la cAmara estabilizadora determinados en la tabla 15.

) 1419+ 10(5,60m) _ o
= = *
fsc 7,20m ’

La caida de presion en la camara estabilizadora, se completa con la caida

producida en el aire al atravesar las pantallas y el honeycomb, este efecto se
evalla individualmente obteniendo el coeficiente de caida de presion para cada

elemento.
3.5.2 Pantallas

Como se menciono en el capitulo de la camara estabilizadora, la accion de estos
dispositivos es medida en gran parte por coeficiente de caida de presion. A través
de los afios se han desarrollado multiples acercamientos al calculo del coeficiente
de caida de presion producido por pantallas, pero muchos de estos intentos han
incurrido en errores. El acercamiento mas preciso fue hecho por Weighardt, quien
expreso el coeficiente de caida de presion para pantallas en flujos con velocidades

entre cero y veinte metros por segundo de la siguiente forma:

ke = 6,5 [1 ﬁzﬁ | [Vscd] [CDTS] (22)

Donde f es el coeficiente de area libre y d es el didmetro del alambre de cada
pantalla; estos valores fueron establecidos en el capitulo de la camara
estabilizadora, en la tabla 12. Por ende se debe calcular el coeficiente de caida de

presion para cada una de las tres pantallas del tunel.

kg = 6,5 [ = 2,935 x 1072

E
1—0,621/18540— (O 00633m) 2,40m1*
0,622 ] N [7

1,804 « 10~ 5
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1- 0,627 185402 (0,00540m) | * r2,40m* ,
ke = 6,5[ ] [ — 3,004 % 10"
0,627 1,804  10-5 Y8 7,2
m
_ !
1— 0,607 |18,540 = (0,00479m) | * r2,40m7* .
ks = 6,5 [ ] [ — 3580 % 10"
0,602 1,804 % 10- 52'15 7,2

3.5.3 Honeycomb.

Una expresion para el célculo del coeficiente de caida de presion es presentada

por Pope y Rae de la siguiente forma:

Ly 1\* /1 2
Ky = A <—+3)< ) (——1) (23)
meo Bn) " \Bn
£ 0,4 —01
0,375 (Fh) Re; para Re, < 275
Donde 4, = Y
0,214 (cT) para Re, > 275
h

Donde Re, es el numero de Reynolds basado en la rugosidad del material del
honeycomb, es decir la rugosidad (&) del aluminio. Esta rugosidad se adopta de la
tabla 17, en la cual se tabulan los valores de rugosidad absoluta para distintos
materiales usados en mecanica de fluidos y transferencia de calor. A partir de la

ecuacion presentada por Lienhard, se puede obtener el nimero de Reynolds

Re, = Req,%\/é (23)

Con un diametro hidraulico de una celda de honeycomb de 0,024m se puede

basado en la rugosidad.

establecer el niumero de Reynolds basado en el diametro hidraulico como 2,190%
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10* para la velocidad méaxima de operacién, condiciones para las cuales el factor

de friccién es 2,535 % 1072,

Tipo de Superficie. Rugosidad
(pm)

Inoxidable 416, rectificada, aire. 2,54
Inoxidable 304, rectificada, aire. 1,14
Inoxidable 416, rectificada con lamina de latén de 25,4um 2,54
intercalada, aire.
Aluminio, rectificada, aire. 2,54-0,25
Aluminio, rectificada con lamina de latén de 0,00254cm aire. 2,54
Cobre, rectificada, aire. 1,27
Cobre, fresada, aire. 3,81
Cobre, fresada, vacio. 0,25
Vidrio pléastico liso. 0,0
Tubo estirado, laton, plomo, cobre, cemento moldeado 15

centrifugamente, recubrimiento bismutoso, transite.

Acero industrial, hierro forjado, tuberia de acero soldado. 46
Hierro fundido en asfalto. 120
Hierro galvanizado. 125
Hierro fundido tipico. 250
Tablas de madera. 180-900
Hormigon. 300-3.000
Acero remachado. 900-9.000

Tabla 17. Valores de Rugosidad Absoluta. (Fuente: Franzini, Hollman)

P — 2160« 1gt 254 107°m 2,535 1072
= *
e = & 0,024m 8

Re, = 1,294 1071

Como Re, < 275 se tiene:

2,54 % 107%m

0,4
-1\-0,1
502dm ) (1,294 + 1071)

Ay = 0,375(
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An =1,178 x 1072

Una vez obtenidos todos los valores anteriores, es posible calcular el coeficiente
de caida de presion del honeycomb. Con una porosidad de 0,8 que es
recomendada por Pope y Rae, se obtiene:
kp = 1,178 % 1072 (0’114'" + 3) (i)z + (i _ 1)
0,024m 0,8
ky, = 2,047 * 1071

En la tabla 18 se encuentran los valores de los coeficientes de caida de presion
por friccion, para las tres pantallas, el honeycomb (k;) y el coeficiente total para

la cAmara estabilizadora (kg.) en todo el rango de funcionamiento del tinel.

Masc kaC * 10_2 kSl * 10_2 ksz * 10_2 ksg * 10_2 kh * 10_1 ksc * 10_1

0,006 1,181 6,275 6,615 7,655 2,353 4,526
0,011 1,140 4,987 5,258 6,085 2,256 4,003
0,016 1,126 4,368 4,605 5,328 2,202 3,745
0,022 1,118 3,982 4,198 4,858 2,165 3,581
0,027 1,114 3,713 3,914 4,529 2,137 3,464
0,032 1,111 3,513 3,703 4,285 2,116 3,377
0,036 1,108 3,358 3,540 4,096 2,098 3,309
0,040 1,107 3,235 3,410 3,946 2,084 3,254
0,044 1,106 3,136 3,306 3,825 2,072 3,209
0,048 1,105 3,055 3,221 3,727 2,062 3,173
0,051 1,104 2,989 3,151 3,646 2,054 3,143
0,054 1,104 2,935 3,094 3,580 2,047 3,118

Tabla 18. Coeficiente de caida de presidn para la camara estabilizadora.

(Fuente: Propia)

112



3.5.4 Contraccion.

Pope y Rae sugieren la ecuacién de Wattendorf para estimar el coeficiente de
caida de presion en una contraccion, dicha relacion se fundamenta en el concepto
de que la caida de presion ocurre Unicamente por efectos de la friccion del fluido
con las paredes. Es notable que de acuerdo con lo que se estudio en el capitulo
de la contraccion, la caida de presion en esta seccion aumenta con el aumento de

la longitud.

L
k. = O,32favq>—;s (24)

En esta relacion f,, es el factor de friccion promedio entre el factor de friccion a la
entrada y la salida de la contraccion; en este caso es el promedio entre el factor de
friccion en la camara estabilizadora y el de factor de friccion de la seccién de

prueba en cada velocidad de funcionamiento del tunel. Para una velocidad de

198,247% en la seccion de prueba, se obtiene un factor de friccion de 1,789 = 1072,

por tanto el factor de friccion promedio es:

1,419 * 1072 4+ 1,789 % 1072 B
Jav = 5 = 1,604 % 1072

k. = 0,32(1,604 * 1072) — = 1,497 * 1072
¢ ’ ’ 2,40m ’

Los coeficientes de caida de presion para la contraccidon bajo el rango velocidades

de funcionamiento del tinel pueden ser consultados en la tabla 19.
3.5.5 Seccion de prueba

Para el presente analisis Unicamente se consideran la caida de presion producida
por la friccion del aire con las paredes de la seccion, esto se debe principalmente

a que la seccion de prueba se considera como un ducto recto y a que la
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interaccion del flujo de aire con dispositivos de instalacién y con el modelo mismo
son de mayor complejidad. La expresién que permite obtener este coeficiente de
caida de presion se presento anteriormente cuando se determino la caida de
presion en la camara estabilizadora.

_ 1,789 x 1072(6,0m)

= = -2
krs T 4,471 % 10

Este coeficiente se calcula para todo el rango de velocidades del tunel y puede ser

consultado en la tabla 19.
3.5.6 Difusor

En un difusor ocurren caidas de presion debido a la friccion entre el aire y las
paredes en adicidon a las perdidas de presidon por la expansion del fluido. Pope y
Harper presentan una relacion que permite conjugar estos dos efectos en términos

de la geometria del difusor.

fav ee q):} q>fI}"S
kD = —9 + 0,6tan (7) 1-— =\ == (25)
8tan (7"’ D/ \ P

Para este caso el factor de friccién promedio se obtiene con el factor de friccion de
la seccién de prueba y el factor de friccion a la salida del difusor, este ultimo es de
1,584 x 1072, Es decir que el factor de friccion promedio es de 1,686 = 10~2 para
las condiciones de velocidad maxima en la seccién de prueba.

(2,40m)* \ [ (2,40m)*
- (4,157m)4> ((2,40m)4>

D=

(1,686 %1072

W + 0,6tan(2,5 )) (1

kp = 7,448 x 1072

El coeficiente de caida de presion para el difusor en velocidades inferiores, se

presenta en la tabla 19.
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3.5.7 Caida de Presién del Circuito.

Después de fraccionar en tanel en varias partes y obtener le coeficiente de caida
de presién para cada una de las secciones, se puede establecer el coeficiente
general (k,) de caida de presion a lo largo del tunel en el rango de velocidades de
funcionamiento. Pope y Rae muestran como todos los coeficientes de caida de
presion son funcion de la presion dinamica en la seccion de prueba para un tanel
de viento. En la tabla 19 se encuentran los valores de coeficiente de caida de
presion para la camara estabilizadora (incluyendo honeycomb y pantallas),
contraccion, seccion de prueba y difusor en funcion del nimero Mach y la presion
dinamica desarrollada en la seccidn de prueba, para finalmente presentar la
perdida de presion que debe asumir el ventilador en el tinel. La grafica 25 muestra
como aumenta la presion pérdida a lo largo del tinel con el aumento de la
velocidad en la seccién de prueba, también sugiere que la relacion existente entre
la velocidad y las perdidas de presion es cuasi lineal para el ultimo segmento de la
grafica, mientras que al inicio tiene un comportamiento equivalente al presentado
por una ecuacion polinébmica de orden superior.

7,00E+03
6,00E+03 |
5,00E+03 -

4,00E+03

Vp (Pa)

3,00E+03 -

2,00E+03 -

1,00E+03 -

0,00E+00

0,00 0,10 0,20 0,30 0,40 0,50 0,60

.’Ha”

Grafica 25. Perdidas en el tinel Vs Mach en la seccion de prueba. (Fuente: Propia)
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Maps kg +1071 kc+*1072  kpgx1072  kpx1072 kr+1071 Pars (Pa) Vp (Pa)

0,050 4,526 1,551 4,512 6,693 5,801 128,803 74,723
0,100 4,003 1,522 4,490 7,485 5,353 512,516 274,360
0,150 3,745 1,512 4,482 7,470 5,091 1.143,147 581,997
0,200 3,581 1,507 4,479 7,462 4,925 2.007,670 988,853
0,250 3,464 1,504 4,476 7,458 4,808 3.088,458 1.484,977
0,300 3,377 1,502 4,475 7,455 4,720 4.363,847 2.059,746
0,350 3,309 1,500 4,474 7,452 4,651 5.808,828 2.701,813
0,400 3,254 1,499 4,473 7,451 4,596 7.395,803 3.399,253
0,450 3,209 1,498 4,473 7,450 4,552 9.095,404 4.139,776
0,500 3,173 1,498 4,472 7,449 4,515 10.877,316 4.910,982
0,550 3,143 1,497 4,472 7,448 4,485 12.711,076 5.700,612
0,600 3,118 1,497 4,471 7,448 4,460 14.566,829 6.496,801

Tabla 19. Coeficientes de caida de presion para el rango de velocidades del tunel.
(Fuente: Propia)

Los datos presentados anteriormente, permiten establecer que bajo condiciones
normales de operacion, el ventilador debe proporcionar un aumento de presién
de 6,49kPa; con la finalidad de atender un sinniUmero de eventos que se pueden
presentar en la operacion del tanel, se adicionan 0,5kPa para aumentar la
capacidad del ventilador, lo cual puede asegurar que este es capaz de suplir la
potencia para proporcionar el flujo de aire necesario dentro del tunel en todo el
rango de operacion y que ademas puede asumir condiciones de funcionamiento
gue se encuentran por fuera de los parametros de disefo; es decir es capaz de
asumir condiciones del aire diferentes a las asumidas para el disefio y ademas
puede vencer las caidas de presion generadas por el modelo y los instrumentos
necesarios para el desarrollo de la prueba dentro de la seccion de prueba, sin

generar una reduccion en la velocidad del flujo.

3.6 VENTILADOR.

Un ventilador es una turbomaquina que absorbe energia mecéanica en el eje y la

emplea para transportar gases, su proposito es tomar una corriente de aire que

usualmente se asume uniforme y generarle un incremento de presion estatica

igual a las caidas de presion generadas por los otros componentes del tunel. En
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un tunel de circuito abierto generalmente existe un ventilador de tipo axial que va
instalado al final del difusor de salida y produce el efecto de succién necesario

para producir el flujo de aire dentro del tunel. (Bradshaw y Mehta).

Para la implementacion de este dispositivo, existe una variedad de
configuraciones, pero hay cuatro basicas que son las mas usadas hoy en dia y
estan enfocadas en eliminar la rotacion que imprimen las palas del ventilador al
flujo de aire que pasa a través de ellas. La primera consta de rectificadores de flujo
(straightener) ubicados detras de un Unico ventilador como se aprecia en la figura
33; la segunda consta de alabes fijos de pre rotacion ubicados delante del
ventilador; la tercera consta de dos ventiladores en serie que giran en sentidos
contrarios, lo cual produce que el segundo ventilador contrarreste la rotacion
impartida por el primero, mientras que la cuarta configuracion consta de varios
ventiladores, en este caso cada ventilador toma una fraccion del flujo y le impone

el incremento de presion necesario. (Pope y Rae)

Cut through
- annulus at

radius r,

Figura 33. Esquema de un ventilador con enderezadores de flujo.
(Fuente: Pope y Rae.)
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Figura 34. Configuracion de varios ventiladores.

(Fuente: http://www-htgl.stanford.edu/bradshaw/tunnel/photo/pages/nasal3.html)

El uso de ventiladores axiales en lugar de ventiladores centrifugos, es explicado
por Weick, quien concluye con base a pruebas realizadas que la eficiencia de un
tunel de viento es mas alta si se usa ventiladores axiales. Adicionalmente
menciona que la distribucion de presion es méas uniforme cuando el ventilador
axial es utilizado, mientras que al hacer uso de un ventilador radial, se encontro
gue la variacibn de presibn es mas del doble que la presentada con la
configuracion anterior; efecto que se presenta debido a que al cambiar la direccion
del flujo en un ventilador radial imprime demasiada turbulencia en el flujo de aire,
mientras que en un ventilador axial los alabes de pre rotacion o la configuracion de

contra rotacion eliminan en gran medida la turbulencia impartida por el ventilador.
3.6.1 Instalacion.

En la industria existe una amplia gama de ventiladores axiales, muchos de ellos
utilizados para el aire acondicionado pero son disefiados para caudales y
aumentos de presion pequefios comparados con los necesarios para la presente
aplicacion; esto hace dificil la eleccion de un ventilador para un tanel de viento de

alta velocidad. Para solucionar este tipo de inconvenientes hay dos soluciones
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factibles, la primera es implementar la hélice de un avién para generar el flujo de
aire y el segundo es disefiar ventiladores especiales, que cuentan con varias
palas, donde el didmetro de la nacelle o barquilla se encuentra en el rango del
30%-60% del diametro del ventilador, esto con la finalidad de mantener la
velocidad de la punta de las palas a nUmeros Mach razonables y asi evitar la
formacion de ondas de choque en esta seccién, lo cual se ve reflejado en una

disminucion de la vibraciéon del sistema.

Para la seleccién del ventilador que produzca el flujo de aire dentro de la presente
aplicacién, se deben tener en cuenta dos parametros, el primero es el caudal de
aire que se tiene en a la salida del difusor y el segundo es el aumento de presién
gue debe generar este dispositivo, donde el segundo es presentado en la tabla 19,
mientras que el caudal es se obtiene adoptando la velocidad a la salida del difusor
presentada en el tabla 14. Franzini presenta el caudal (Q)como una relacién del
volumen de fluido que atraviesa una seccion transversal por unidad de tiempo y la

escribe como Q = AV, por lo tanto:

5 m m3
0p = 18m (56,298?) = 1.013,369—

B. Hélice de un B-29 usada como

A. Ventilador axial del tinel de ventilador en el tinel de viento Oran

viento de Red Bull. W. Nicks de la Universidad de Texas.

Figura 35. Ventiladores axiales para tinel de viento. (Fuente: Pagina web de cada tanel)
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Debido a las dimensiones y configuracion del tanel, se sugiere implementar seis
ventiladores que generen el flujo de aire, esto para no generar mas caidas de
presion en otro ducto que convierta la seccion rectangular en una circular y que es
probable que con la dimension del ventilador que se obtendria, se puede generar
una velocidad cercana a la velocidad del sonido en la punta de las palas y/o

aumentar la complejidad del sistema.

La figura 36, muestra la disposicion de los ventiladores a la salida del difusor, en la
figura se puede ver que el diametro sugerido para cada ventilador es de 1,650m
de didmetro, lo que permite instalar los seis ventiladores, dando espacio suficiente

para la estructura necesaria para el montaje.

b 86603

SRS 5
CESEHEE T

519615

Figura 36. Instalacion de los ventiladores. (Fuente: Propia)

7

34641

Una vez definido el diametro de cada ventilador, el siguiente parametro es la
longitud maxima de la pala, para lo cual hay que tener en cuenta dos aspectos
principales, el primero es la velocidad en la punta de la pala, por lo cual se desea

un didmetro de pala lo mas pequefio posible, hecho que aumenta el nimero de
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palas en cada ventilador; el segundo es que a mayor diametro de la barquilla, es
menor el area disponible para que las palas generen el flujo de aire necesario, lo
cual aumenta considerablemente la velocidad del flujo axial que llega a las palas.
Los ventiladores implementados en tuneles de viento de alta velocidad,
generalmente cuentan con varias palas (entre 4 a 15) por ventilador, caracteristica
gue permite generar los incrementos de presidén necesarios para el flujo del tinel,
aungue es importante anotar, que la aplicacion de esta configuracion es mas
usada para tuneles de viento de circuito cerrado. Un buen compendio sobre
diseiio de ventiladores axiales, se encuentra en R.A. Wallis, Axial Flow Fans and
Ducts (1983).

Figura 37. Ventilador en contra rotacion del tinel SIMA.

(Fuente: http://www.onera.fr/photos-en/)

Para resumir, el tinel de viento debe contar con seis ventiladores axiales, donde
3
cada uno de ellos debe asumir un caudal de 168,89 mT al cual debe generarle un

aumento de presion de 7kPa, cuyo valor es mayor al calculado en la tabla 19, pero
que aumenta las posibilidades funcionales del tinel y ademas permite cubrir las
perdidas generadas por los montantes y el modelo dentro de la seccion de

pruebas.
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3.7 INSTRUMENTACION.

Las experiencias desarrolladas en los taneles de viento requieren la adquisicion de
datos que permitan identificar que variables fueron alteradas al afectar el flujo de
aire con el modelo que se esta probando. Es por esto que en un tunel de viento
como el que se esta disefiando, es de vital importancia la seleccion de
instrumentos de medicion que proporcionen una precisa recoleccion y
procesamiento de datos para permitir al usuario analizar el comportamiento del

modelo durante la duracion de la prueba.

Hay muchas técnicas usadas actualmente para la medicién de las variables
mencionadas anteriormente, dichas técnicas pueden variar desde la
implementacién de dispositivos muy sencillos (como los usados para tuneles de
instruccidén) hasta la implementacion de sistemas robustos alimentados por
sensores de Ultima tecnologia que permiten adquirir mediciones muy precisas en
tiempos muy cortos. Uno de los principales inconvenientes en la medicion de las
variables es la variacion que estas sufren con el tiempo, es por ello importante
destacar que realmente lo que se obtiene es un valor promedio de cada variable
en un intervalo de tiempo dado, dicho intervalo varia de acuerdo a la precision que
se desea en las pruebas y de la precision de los elementos seleccionados para la

recoleccion de los datos.

En el campo de la mecéanica de fluidos y especificamente en los tuneles de viento,
es de especial interés determinar la presion, la temperatura, la velocidad y la
densidad del fluido. Por otro lado es importante tener un sistema que permita
medir las fuerzas aerodinamicas que se producen por la interaccion del modelo
con el flujo de aire. Por este motivo se sugeriran sistemas de adquisicion de datos

para estas variables.
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3.7.1 Sistema de Presion y Temperatura.

El sistema 8400 es el sistema estandar de la industria para la medicion de presion
en taneles de viento. Es un sistema modular paralelo de procesamiento para
lecturas de presion de alta velocidad, con capacidad para realizar mas de 200.000
mediciones por segundo. El corazén del sistema es un procesador, en el cual se
unen el computador principal, los escaneres y transductores, lo cual provee de un
control de calibracién, sincronizacién de datos y conversion de unidades. Por otro
lado el sistema tiene la facilidad de adicionar componentes para convertirse en un
potente sistema de investigacion y desarrollo. La configuracion del sistema 8400
incrementa la productividad de las pruebas desarrolladas en tuneles de viento.
Este sistema realiza mediciones de presion en el rango de 10inH,0 (249,89Pa) a
750psi (5.171,068 * 103Pa).

En los tineles de viento se usan pequefios escaneres de presion (ESP) dentro de
la seccion de prueba (y en el modelo), con unidades de calibracion de presion
cercanas para reducir la longitud neumatica y el tiempo de estabilizacién de la

presion.

El sistema de referencia de flujo (FRS) 8400 tiene incorporado un sistema de
medicion de presion dentro del rango especifico para medir presion estética (p),
total (py) y temperatura total (T;) en un tlnel de viento. Con estas mediciones, el
usuario puede determinar la presion dindmica, la velocidad, numero de Reynolds y
namero Mach, variables que permiten controlar el flujo de aire en la seccién de
prueba. La exactitud del sistema provee la habilidad de determinar el numero
Mach con una precision de +0,001.

La figura 38 presenta un diagrama del sistema 8400, en ella se puede apreciar las
conexiones bésicas entre la unidad de usuario local, los dos computadores

empleados para la recoleccion y visualizacion de los datos, las secciones en
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donde van ubicados las lecturas de presiones y temperatura y la opcion de enviar

los datos de la prueba a un usuario remoto por medio de internet.

El FRS generalmente se instala cerca del tanel de viento, en medio de las sondas
de medicion de presion total y presion estéatica, esto con el fin de que el tiempo de
respuesta sea aproximadamente igual. El fabricante adicionalmente sugiere que
sea montado cerca de la linea central del tlnel, principalmente para que el efecto

hidrostatico no afecte la precision la medicion de las presiones.

Es aconsejable tener dos interfaz IEE-488 que obtengan datos una independiente
de la otra, lo cual permite configurar el sistema de forma que una realice funciones
de adquisicion de datos y la otra funciones de control, pero se tiene la limitacion de

gue el FRS no debe ser localizado a mas de 20 metros del computador principal.

——
----- —{ vocas usen li—— &
| p T
Total Pressune Lr/

Tolal Temperature

Stafic Pressurs

CONTROL
COMPUTER
. |EEE-488 or

-
‘?‘—n IEEE B02.3

AQUISITION
COMPUTER

Pt Ps Pi-Ps Pi-Ps

Range 1 Range 2 _f' REMOTE USER |

Figura 38. Diagrama del sistema 8400. (Fuente: http:/Aww.chell.co.uk/psi/p-8400.htm)

Gracias a la precision y rango de presiones y temperaturas que mide el sistema
8400 es aplicable para tuneles subsoénicos hasta tuneles transénicos con una

variacion de +0,02% en la medicién de presiones.
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Nota: Los datos técnicos y la descripcion del sistema, fueron obtenidos de la
pagina web http://pressuresystems.com/8400spl.html, que es la pagina del

fabricante del sistema.

3.7.2 Sistema de Medicion de Fuerzas.

El otro grupo de datos a tomar en cuenta dentro del desarrollo de prueba en un
tunel de viento son las fuerzas generadas en el modelo, estas debidas
principalmente al efecto aerodinamico del flujo sobre la superficie de este. Estas
cargas pueden ser obtenidas por lo menos con los cuatro métodos listados a
continuacion: el primero es medir las fuerzas y momentos sobre el modelo
completo o parte de él con una o mas balanzas; el segundo es medir la
distribucion de cargas sobre el modelo por medio de orificios conectados a
sistemas de medicidn de presidn; el tercero es medir el efecto que el modelo tiene
sobre la corriente de aire por reconocimiento de la estela y presiones en las
paredes del tunel; el cuarto método es medir el movimiento del modelo bajo la
accion de las fuerzas aerodinamicas y obtener as fuerzas usando las ecuaciones

de movimiento.

Para la medicion directa de las fuerzas por medio de balanzas, hay dos tipos
fundamentales de balanzas que permiten medir directamente las tres fuerzas y
momentos generados sobre el modelo: las primeras son de balanceo externo, el
cual lleva las cargas fuera del tanel antes de que ellas sean medidas, y las
segundas son de balanceo interno, las cuales se fijan al modelo y envian los datos
por medios electronicos al centro de control. Ambos tipos tienen sus ventajas y
desventajas, por lo cual es comun encontrar que los tuneles cuentan con los dos
tipos de instrumentos. Sin embargo un sistema de medicién de fuerzas para tunel
de viento es un sistema complicado y su disefio y construccion es un tema propio

de ingenieros de balance. (Pope y Rae)
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a. Sistema de balanceo externo.

Es un sistema que resuelve todas las fuerzas aerodinamicas que actian sobre los
tres ejes del modelo y sus momentos de rotacion asociados; esto lo hace de
cuatro maneras diferentes (plataforma, alambre, yugo y piramidal) las cuales
pueden ser apreciados en la figura 39. En el presente documento Unicamente se
describira el sistema piramidal que es el sugerido para el tinel que se esta

disefiando.

windstream
—_—

resolving cenifer,

A: Alambre B: Plataforma.

Resolving 0
center =

Windstreom
-

C: Yugo. D: Piramidal.

Figura 39. Tipos de balanceo externo. (Fuente: Pope y Rae)

En el sistema piramidal, se tienen las ventajas (frente a los otros sistemas) de que
los momentos son tomados con base al centro de solucion (que es el mismo

centro geométrico de la seccion de prueba), y los seis componentes (fuerzas y
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momentos en X, Y, Z) son medidos directamente por seis unidades de medida
diferentes. (Pope Y Rae)

Las fuerzas y momentos son transmitidos a los brazos piramidales por medio de
flexores que modifican la posicion de los brazos, la cual es leida y enviada por
medio de codificadores digitales a la sala de control. Adicionalmente el sistema
cuenta con una plataforma giratoria, que es acompafiada en movimiento por un
plato superior en el piso de la seccion de pruebas utilizando motores sincrénicos,
cualidad que permite albergar una gran cantidad de configuraciones con los
modelos; los montajes se expondran mas adelante cuando se describa el sistema

de montaje. (Oran W. Nicks)

Figura 40. Sistema de balanceo externo. (Fuente: Oran W. Nicks)

b. Sistema de balanceo interno.

Los sistemas de balanceo interno son ampliamente usados para pruebas con
modelos completos, pero su mayor aplicacion se da en pruebas a altos angulos de
ataque. Un sistema de balanceo interno es capaz de resolver todos los problemas

resueltos por un sistema de balanceo externo, pero tiene restriccion por volumen y
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forma de los modelos. Incluso el mejor sistema de balanceo interno no es capaz
de igualar el rango de velocidad e independencia de componentes de un sistema
de balanceo externo. Pero es una opcidon importante para aumentar las
configuraciones posibles para desarrollar investigaciones en la seccion de

pruebas. (Pope y Rae)

La principal desventaja del sistema de balanceo interno es que requiere de
calibraciones cada vez que va a ser utilizado y los tiempos de calibracién son
extremadamente largos. Los tUneles de viento que cuentan con este sistema

permiten su uso siempre y cuando el usuario asuma el costo de la calibracién.

Figura 41. Sistema de balanceo interno. (Fuente: Oran W. Nicks)

c. Fuerzas y momentos maximos.

Otra caracteristica importante del sistema de balanzas es el rango de fuerzas y
momentos que son capaces de medir, para asegurar que son capaces de realizar
las mediciones con el tamafio maximo del modelo a la méaxima velocidad de

disefio en la seccion de prueba. Para estimar las fuerzas y momentos maximos
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desarrolladas por un modelo se retoma la condicion expuesta en la seccidon de
prueba, donde se expuso que el ancho maximo del modelo debe ser del 80% del
ancho de la seccion; adicionalmente se adopta un aspect ratio de 9 con base a la
exposicion que hacen de este tema Pope y Rae. De esta manera se puede
determinar la cuerda, la envergadura y el area de referencia gracias a la ecuacién
de aspect ratio (AR)descrita por Anderson.

E? E? E

AR:—:—:—
A, EC C

(26)

Para los efectos del presente calculo la envergadura (E) es igual al ancho maximo
del modelo, es decir E = 0,8wys. De acuerdo con esto se puede tener una cuerda
(€) de 0,1m y el ancho maximo del modelo debe ser 2,40m para que el efecto

pared sea reducido.

o E _0830m) _240m _
“AR~ 9 g9 ™M

Conocidos estos dos parametros se obtuvo una superficie de referencia igual a
Ag = 0,64m?, quedando determinados los datos necesarios para estimar las
fuerzas y momentos; dicha operacion tiene como base los coeficientes de la tabla
20, donde se presentan los coeficientes maximos y minimos que segun Pope y

Rae desarrolla un modelo dentro de un tunel de viento.

Coeficiente Limite Limite Coeficiente Limite Limite

Superior Inferior Superior Inferior
C, 4,0 -2,0 L 0,2 -0,2
Cp 1,0 -1,0 G 0,2 -0,2
(6in -1,0 1,0 C, 1,0 -1,0

Tabla 20. Maximos Coeficientes probables desarrollados por un modelo completo

y medio modelo. (Fuente: Pope y Rae)
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Cp Coeficiente de arrastre (Drag)

C, Coeficiente de sustentacion (Lift).

G Coeficiente de momento de alabeo (Rolling moment)
Cm Coeficiente de momento de cabeceo (Pitching moment)
C, Coeficiente de momento de guifiada (Yawing moment)
Cy Coeficiente de fuerza lateral.

Para ilustrar el calculo realizado para determinar los momentos y fuerzas maximos

gue deberian medir los sistemas de balanzas en el presente tunel, se desarrolla el

calculo considerando un modelo completo con las dimensiones determinadas en el

parrafo anterior. Con una presion dinamica en la seccion de prueba de pgrs =

14,567KPa se obtiene:

Lift = CyparsA = 4,0(14,567 = 103Pa)(0,64m?) = 37,291 * 103N

Drag = CpparsA = 1,0(14,567 * 103Pa)(0,64m?) = 9,323 * 103N

Side Force = CypgrsA = 1,0(14,567 * 10°Pa)(0,64m?) = 9,323 * 10°N
Pitching Moment = C,,pyrsAC = —1,0(14,567 * 103Pa)(0,64m?)(0,1m) = —662,953Nm
Yawing Moment = C,,parsAE = 0,2(14,567 * 103Pa)(0,64m?)(02,4m) = 4,475 « 103Nm

Rolling Moment = C,,p rsAE = 0,2(14,567 * 103Pa)(0,64m?)(02,4m) = 4,475 = 103Nm

(27)
(28)
(29)
(30)
(31)
(32)

La tabla 21 se presenta los limites superior e inferior para fuerzas y momentos en

los tres ejes, que debe ser capaz de medir el sistema de balanceo externo a

instalar en el presente tunel.

Fuerza Limite Limite Momento Limite Limite

(N +103) Superior Inferior (Nm = 103) Superior Inferior

Lift 37,291 -18,646 Pitching -0,663 0,663
Drag 9,323  -9,323 Yawing 4,475  -4,475
Side 9,323  -9,323 Rolling 4,475  -4,475

Tabla 21. Rango de fuerzas y momentos en el sistema de balanceo externo.

(Fuente: Propia)
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3.7.3 Sistema de Montajes.

Uno de los aspectos mas importantes al desarrollar una prueba dentro de un tunel
de viento es determinar la forma en que se va a instalar el modelo dentro de la
seccion de prueba. Un tinel de viento que cuenta con sistema de balanceo interno
y externo cubre una amplia gama de configuraciones de pruebas, pero el sistema
de balanceo externo es el que cuenta con una gama mas amplia de posibilidades,
ya que permite configurar la prueba apoyando el modelo en uno, dos o tres
soportes que transmiten las fuerzas al sistema y que adicionalmente permiten
cambiar los angulos de alabeo, cabeceo y guifiada. La figura 42 presenta estas
configuraciones para la instalacion de modelos, en la parte A de esta figura se
muestra que un solo soporte es muy Util para evaluar la interaccion del flujo de aire
con el modelo, la configuraciébn de dos soportes (parte B de la figura) es muy
versatil para controlar pruebas que necesitan cambio en angulo de alabeo o
cabeceo; la configuracion de tres soportes (parte C de la figura) es muy util si el

modelo va a ser sometido a pruebas con cambio de los tres angulos.

A. Un soporte. B. Dos soportes.
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C. Tres soportes.

Figura 42. Configuraciones de modelos para sistema de balanceo externo.
(Fuente: Oran W. Nicks)

Para el sistema de balanceo interno, siempre el modelo se instala en el sistema
con base al eje que va paralelo al flujo de aire, los sistemas mas avanzados
permiten variar la orientacion del sistema para variar la incidencia del modelo con
respecto al flujo de aire. Las figuras 41 y 43 presentan modelos instalados bajo
este sistema, en ellas se puede apreciar que la interferencia del flujo afectado por

el sistema es menor que en las configuraciones de balanceo externo.

Figura 43. Configuracion del modelo para el

sistema de balanceo interno.

(Fuente: http://www.pbase.com/peterrogers/image/54413079)
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4. RECOMENDACIONES.

» Se sugiere que para aumentar la exactitud y relevancia de las simulaciones,
se debe contar con un sistema de computo de mayor capacidad que
permita solucionar un modelo tridimensional, problema que involucra mallas
del orden de los millones de nodos. Esto con el fin de poder predecir con
mayor precision el comportamiento del flujo de aire dentro del circuito y
reducir los errores que puede involucrar la incorporacion de factores de

correccion por simulaciones bidimensionales.

» Debido a que el disefio de un tanel de viento involucra una gran cantidad de
disciplinas del conocimiento, hay muchos estudios que se desprenden de la
construccion e implementacion de tal herramienta, por ello una sugerencia
especial consiste en determinar la uniformidad del flujo dentro de la seccion
de pruebas una vez se construya el tanel.

» Debido a la complejidad del disefio de un ventilador que cumpla con las
especificaciones necesarias, se sugiere promover un proyecto que
contemple el disefio de un ventilador especial que cumpla con los
requerimientos estipulados en la seccion 3.6.1, esto con el fin de completar
el disefio con intelecto netamente nacional.
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5. CONCLUSIONES.

» Las simulaciones muestran que una seccion de contraccion que mantiene
una relacion de areas constante, presentan una mayor uniformidad en la
distribucion de presion total si la longitud es aumentada, pero dicho
aumento provoca que la region donde la velocidad varia en cercanias de la
pared se aumente. Con el aumento de longitud también aumentan las
caidas de presion. Este efecto es mas representativo cuando grandes
diferencias de presion y por ende aumentos grandes de velocidad son

generados en esta seccion.

» Los difusores son una seccidn susceptible del tinel de viento, el estudio
hecho para el disefio de este dispositivo permitio destacar que si el angulo
de divergencia es muy grande, se presentan zonas donde la conservacion
de la presion total no se cumple, es decir es una zona donde la presion
total es menor a la de estancamiento en las cercanias de la pared, lo cual
puede favorecer la formacion de remolinos y turbulencias del flujo a altas
velocidades, donde el efecto chorro determina un pobre acondicionamiento
del fluido al contorno de las paredes que lo contienen. Este
comportamiento es el que permite establecer que los difusores deben ser
construidos con bajos angulos de expansion que permitan un buen
desempefio a altas velocidades.

» El disefio aerodinamico de un tanel de viento de circuito abierto de alta
velocidad permitié establecer que para lograr una velocidad de Ma = 0,6
en la seccion de pruebas, bajo las condiciones geométricas y atmosféricas
presentadas, requiere un conjunto de ventiladores que proporcionen un
aumento de presion de 7kPa al flujo de aire dentro del tanel para poder
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cumplir con las metas de operacion. Aunque es un proyecto ambicioso
para configuracion de circuito abierto, se demuestra que es posible lograr
las metas operacionales propuestas para el disefio y aunque se requiere la
implementacién de restricciones de funcionamiento, puede ser muy (Util
para el desarrollo de pruebas exigentes en cuanto a velocidad y estabilidad
del flujo.

El presente desarrollo permite establecer que la uniformidad del flujo de
aire dentro de un tunel de viento depende de varios factores, de los cuales,
los mas apreciables y destacados en este trabajo fueron la rugosidad del
material que esta en contacto con el fluido, el contorno de las paredes del
“ducto” donde se va a desarrollar el flujo y la interacciébn de este con

objetos contenidos dentro de las paredes.
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ANEXOS.

ANEXO A. ATMOSFERA ESTANDAR ISA.

Altitud Temperatura Presion Densidad

he (M) h (m) T (K) p (Pa*10” p (kg/m?)
0 0 288,16 10,1325 1,2250
100 100 287,31 10,0013 1,2133
200 200 286,86 9,8945 1,2071
300 300 286,21 9,7773 1,1901
400 400 285,56 9,6611 1,1787
500 500 284,91 9,5461 1,1673
600 600 284,26 9,4322 1,1560
700 700 283,61 9,3194 1,1448
800 800 282,96 9,2077 1,1337
900 900 282,31 9,/971 1,1226
1.000 1.000 281,66 8,9876 1,1117
1.100 1.100 281,01 8,8792 1,1008
1.200 1.200 280,36 8,7718 1,0900
1.300 1.300 279,71 8,6655 1,0793
1.400 1.400 279,06 8,5602 1,0687
1.500 1.500 278,41 8,4560 1,0581
1.600 1.600 277,76 8,3527 1,0476
1.700 1.700 277,11 8,2506 1,0373
1.800 1.799 276,46 8,1494 1,0269
1.900 1.899 275,81 8,0493 1,0167
2.000 1.999 275,16 7,9501 1,0066
2.100 2.099 274,51 7,8520 0,9965
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hem hm T (K) p (Pa*10* p (kg/m?)

2.200 2.199 273,86 7,7548 0,9865
2.300 2.299 273,22 7,6586 0,9766
2.400 2.399 272,57 7,5634 0,9667
2.500 2.499 271,92 7,4692 0,9570
2.600 2.599 271,27 7,3759 0,9473
2.700 2.699 270,62 7,2835 0,93765
2.800 2.799 269,97 7,1921 0,92811
2.900 2.899 269,32 7,1016 0,91865
3.000 2.999 268,67 7,0121 0,90926

(Fuente: Introduction to Fly)
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ANEXO B. PLANOS
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ANEXO C. CFD Y SIMULACIONES.

C1. INTRODUCCION A LOS CFD.

Hay mudltiples pardmetros del disefio del tanel de viento que no se pueden
determinar Unicamente usando argumentos tedricos que permitan un
acercamiento bastante considerable al disefio optimo; por este motivo se recurrio,
como lo recomiendan varios autores al uso de un CFD, software que permite
simular el comportamiento del fluido de trabajo (aire) dentro de la geometria que

se esta disefiando para la aplicacion.

En esta seccion se hace un breve recuento de los aspectos mas importantes de la
filosofia de los CFD y de los parametros utilizados en las simulaciones hechas

para apoyar el disefio del tunel de viento.

Bhaskaran y Lance relacionan la necesidad de los CFD, mostrando que las
ecuaciones fundamentales que gobiernan el comportamiento de los fluidos
(ecuaciéon de conservacion de la masa y ecuacion de conservacion del momento,
unidas a la ecuacion de conservacion de la energia) conforman un grupo de
ecuaciones diferenciales parciales no lineales, que en muchas ocasiones no es
facil de resolver por medios analiticos, para que la solucibn se ajuste al
comportamiento de aplicaciones especificas; sin embargo existen métodos
numéricos que permiten obtener soluciones aproximadas de las soluciones; es en
la ejecucion de dichas soluciones numéricas que se basa el desarrollo de los CFD.
Los CFD son ampliamente usados en muchas aplicaciones, lo que les ha
permitido incursionar fuertemente en la industria, gracias a que permiten estudiar
la interaccion de distintos cuerpos con el aire y/o fluidos de trabajo, un ejemplo de
ello es la figura C1, la cual muestra la distribucion de presiones para un

helicoptero en vuelo después de una simulacion en FLUENT.
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Figura C1. Distribucion de Presiones en helicdptero. (Fuente: Bhaskaran y Lance)

La estrategia usada por el CFD es reemplazar el dominio continuo del problema a
un dominio discreto usando una malla. En el dominio discreto cada variable del
flujo es definida unicamente en los puntos de la malla, mientras que los valores de
los espacios intermedios se determinan interpolando los valores encontrados para

los puntos de la malla.

Las ecuaciones diferenciales parciales que gobiernan el flujo y las condiciones
limites son fijadas en términos de variables continuas p, 7, etc. Lo cual se convierte
en un conjunto de ecuaciones algebraicas que se resuelvan a través de matrices
gue envuelve un largo numero de célculos repetitivos que desarrolla el

computador.
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C2. FLUENT.

Fluent es un paquete de software CFD, para simular problemas en donde se ve
involucrado el flujo de fluidos. Este usa el método de volumen finito para
solucionar las ecuaciones que gobiernan el fluido. Este software proporciona la
capacidad de usar diferentes modelos fisicos tales como flujo compresible o
incompresible, viscoso 0 no viscoso, laminar o turbulento etc. La geometria y las
mallas de desarrollan a través de GAMBIT software que es el preprocesador de
Fluent. (Cornell University)
Las versiones de los dos programas utilizados en la simulacion fueron:

* Fluent 6.3.

* Gambit 2.0.

Las consideraciones hechas para las simulaciones se mencionan a continuacion,

atendiendo la seccién para la cual fueron utilizadas:

C2.1. Simulaciones

Las simulaciones hechas para el disefio se ajustaron atendiendo a las
necesidades de disefio, a los conceptos desarrollados en la guia del usuario que
proporciona el software y a los tutoriales de la Cornell University, de donde se
extrae literalmente la explicaciéon de algunos de los siguientes conceptos que

fueron seleccionados para las simulaciones:

En la seccion 9 de la guia del usuario se encuentra una descripcion bésica de los
modelos utilizados por el software para el flujo de fluidos y los comandos usados
para ello. Especificamente en la seccion 9.6 se relaciona con los fluidos
compresibles (objeto de este estudio). Dentro de los tutoriales de la Cornell

University, se puede hallar paso a paso la realizacion de una simulacion para una
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tobera convergente divergente funcionando con un flujo de aire compresible, lo
cual ilustra mas claramente el proceso y conceptos a revisar para ajustar las
simulaciones del presente trabajo. Los pasos seguidos para la simulacion se

anotan a continuacion:

1. Crear la geometria: Para este paso se hizo uso de GAMBIT, en donde se

importaron las coordenadas previamente establecidas para el perfil de la

pared. (las mallas creadas se ilustraron en el capitulo de la contraccion)

2. Establecer Tipos de Frontera: Para este paso se recurrio a la seccion 9.6.3

de la guia de Fluent, en donde se ilustra el tipo de fronteras a utilizar para

simular flujo compresible:

Entrada del Fluido:
Pressure Inlet: Ingresa la Presion total, la temperatura total y la presion
estatica.

Mass Flow: Requiere el flujo masico y la temperatura total a la entrada.

Salida del Fluido.
Pressure Outlet:  Requiere la presion y temperatura estaticas a la salida.

De las opciones anteriores se escogi6 las condiciones de Pressure Inlet y
Pressure Outlet, donde las condiciones de presion y temperatura total
fueron calculadas en el capitulo de la seccién de prueba, mientras que las
condiciones estaticas a la salida fueron presentadas en los capitulos de la

contraccion y el difusor respectivamente.

3. Importar la malla: en este paso FLUENT lee y revisa que la malla creada en

GAMBIT haya quedado bien estructurada y se encuentre lista para usarse.
(Read y Check Grid)

148



4. Estrategia de Solucion: Con referencia a este concepto, la guia del usuario

presenta en el capitulo 25 una exposicion de los casos en que se usa una
solucion basada en la presién o basada en la densidad. De esta guia se

escogio la solucién basada en la densidad, la cual la describen asi:

“La solucién basada en la presion fue desarrollada para flujos
incompresibles de baja velocidad, mientras que la solucion basada en la
densidad fue principalmente usada para flujos compresibles de alta
velocidad. Sin embargo, recientemente ambos métodos estan siendo
actualizados y reformulados para soluciones y operaciones en un amplio

rango mas all4 de su concepcion original”.

Update properties

Solve continuity, momentum, energy, and

species equations simultaneously

Solve turbulence and other scalar equations

Mo

Y
Converged? ]L-

Figura C2. Esquema del método de solucion basado en densidad.
(Fuente: Fluent 6.3)

=

5. Modelo de viscosidad: La guia del usuario menciona una solucion basada

en la densidad involucra un modelo de viscosidad pero no especifica cual,
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por esta razon y con el fin de acercarse al comportamiento de la capa limite

se incorpora el modelo de viscosidad Spalart-Allmaras.

“El Modelo Spalart-Allmaras fue disefiado especificamente para
aplicaciones aeroespaciales que envuelven paredes como limites del
sistema y esta dando muy buenos resultados en capa limite sujeta a
gradientes de presion adversos. Esta ganado popularidad en el desarrollo

de turbo maquinaria”.

Ecuacion de energia: Esta ecuacion debe estar activada ya que el flujo es

compresible y esta ecuacion completa el sistema con las ecuaciones de

continuidad la de cantidad de movimiento.

Definir el Material: Para esta aplicacion se selecciona el aire como fluido de

trabajo, ademas se estipula que la densidad se resuelva basado en la ley
de gases ideales. La viscosidad se configura para que se resuelva bajo la
ley de Sutherland, de la cual se hace una breve descripcion a continuacion:
“La ley de Sutherland es una relacion entre la viscosidad dinamica vy
temperatura absoluta para un gas ideal. Esta basada en la teoria cinética
de los gases ideales y una fuerza intermolecular idealizada. Esta ley es
ampliamente usada y la mayoria de veces presenta resultados muy
precisos con errores inferiores a un pequefio porcentaje en una amplia

gama de temperaturas.” (CFD online)

Definir Condiciones Limite: En el item 2 se expusieron las condiciones de

frontera usadas en la simulaciones del presente trabajo y la procedencia de

los valores de presion y temperatura introducidos en esta etapa.

Inicializar: Esta opcion permite configurar en donde se quiere que el
software inicie los calculos, como es de esperarse este se configuro en el

Pressure Inlet, donde ingresa el flujo al tanel de viento.
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10.Residuos: FLUENT informa de los residuos de cada ecuacion que se
resuelve. “El residuo es una medida de que tan bien la solucion actual se
ajusta a la forma discreta de cada ecuacién”. Este pardmetro se establecio
en 1x1077, atendiendo al concepto de que los residuos deben ser tan
pequefios como sea posible y a los residuos estipulados por el tutorial de la
Cornell University, quienes sugieren residuos inferiores a 1 =« 10~¢ para este
tipo de aplicaciones. Es importante destacar que estos residuos presentan
un comportamiento linealmente decreciente a medida que se desarrollan

las iteraciones

11.Iteraciones: Una vez ajustado todos los parametros anteriores se procedié a
iterar; para las simulaciones que incluyen el difusor se ajusto el numero de
iteraciones entre 15.000 y 20.000 para obtener residuos por debajo del

valor estipulado en el numeral anterior para todas las configuraciones.

12.Convergencia: Una solucién es convergente una vez que los residuos de

todas las ecuaciones son iguales o inferiores a los estipulados en el paso
11; en el presente trabajo se encontr0 que generalmente los residuos

convergen cuando son menores a los estipulados.

C2.2. Tutorial de Flujo Compresible en una Tobera.

Especificacion del Problema

Considere aire fluyendo a gran velocidad a través de una tobera convergente-
divergente que tiene un area de seccion transversal, A, que varia con la distancia

axial desde la garganta, x, con base a la formula

A=0.1+x*-05<x<05
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Donde A esta en metros cuadrados y x esta en metros. La presion de
estancamiento p, al inicio es 101,325 Pa. La temperatura de estancamiento T, al
inicio es 300K. La presion estéatica a la salida es 3,738.9Pa. Es posible calcular la
distribucion del numero Mach, presion y temperatura dentro de la tobera usando
FLUENT y comparando los resultados con la solucion de flujo unidimensional. El
namero de Reynolds para fluidos de altas velocidades es grande. Por esto se
puede esperar que los efectos de la viscosidad sean confinados a una pequefia
region que se encuentra cercana a las paredes. Por esto es razonable modelar el

fluido como no viscoso.
PASO 1: Crear la Geometria en GAMBIT

Como la tobera tiene una seccion transversal circular, es razonable asumir que el

flujo es simétrico al eje. Por tanto la geometria creada es bidimensional.
Iniciar GAMBIT

Crear una nueva carpeta llamada NOZZLE vy seleccionar esta como la carpeta de

trabajo.
Crear Borde del Eje

Se crearan los extremos del eje de la tobera, creando los vértices A y B para

unirlos con una linea. Tal proceso se puede hacer al acceder al siguiente menu:
Operation Toolpad > Geometry Command Button E|> Vertex Command Button

|5 create Vertex 2

A continuacién se debe crear los siguientes dos vértices:
Vértice 1: (-0.5,0,0)
Vértice 2: (0.5,0,0)
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Una vez creados los vértices, se active el siguiente menu: Operation Toolpad >

Geometry Command Button ﬂ'> Edge Command Button !> create Edge ;|

Para crear el borde se debe seleccionar el vértice 1 manteniendo sostenida la
tecla Shift y haciendo clic en este. Seguidamente, seleccionar el veértice 2.

Finalmente de hace clic en el boton Apply y en la ventana Create Straight Edge.
Crear el Borde de la Pared.

Esto se puede hacer facilmente gracias a que GAMBIT permite leer un archivo que
contenga las coordenadas de una serie de puntos a lo largo de la curva. Entre

mayor sea el nimero de puntos, mas suave sera la curva que se construye.

El formato del archivo que contiene las coordenadas debe ser creado en Block de
notas y guardado con una extension *.dat; por ejemplo (Vert.dat), en este archivo
la primera linea debe especificar la cantidad de puntos que se establecen con las
coordenadas y los bordes que se van a construir con estas coordenadas. Es
necesario establecer las coordenadas en X, y, z de cada punto, teniendo en cuenta
gue si es una geometria 2D la coordenada z para todos los puntos es cero.

Una vez se tiene el archivo, se ingresa al menu principal en la siguiente ubicacion:
Main Menu > File > Import > ICEM Input ...

Luego en File Name: se debe ingresar el nombre y ubicacion del archivo donde
esta contenidas las coordenadas de los puntos. Luego, marque la casilla Vértices
y debajo de Geometria para crear como queremos los vértices, asi como el borde

curvo.
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¢ Import ICEM Input File 0 |

File Hame: |EZ:\FLUENT\nuzzle\nnzzlewer‘[.dat Bmwse...'

Import. Options:

Tolerance I:

Geomelry to Create:
| edices
B Edges
W Face
4 et surface

W ETEX rowes
~ Skin surface (rows)
» SKin surface (columns)

Accept | Close |

Figura C3. Ventana para importar datos de un borde. (Fuente: Gambit 2.0)

Hacer Clic en aceptar.
Esto debe crear el borde curvo. A continuacion se presenta en la pantalla la linea

gue une los puntos que determina el otro borde de la geometria.
Crear Bordes de Entrada y Salida (Inlet and Oulet)

Para crear el limite vertical de la entrada, se debe seguir la siguiente secuencia:

Operation Toolpad > Geometry Command Button ﬂl> Edge Command Button

> Create Edge ;l

Una vez accionadas estas opciones, se mantiene presionada la tecla SHIFT y se
hace clic en el vértice 1 y en el vértice que se encuentra arriba de este, lo cual
permite crear el borde de entrada o inlet. EI mismo procedimiento se sigue para

crear el borde de la salida u outlet y el borde que une estos dos.
Crear Cara

Una cara se crea con un area encerrada por cuatro bordes. Para crear la cara se

accionan las siguientes opciones:
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Operation Toolpad > Geometry Command Button > Face Command Button

o

> Form Face E

Se debe recordar que para crear la cara es necesario hacer clic en cada uno de

los bordes que la encierran y hacer clic en Apply.

Guardar el Trabajo.

Para guardar el trabajo se seleccionan las siguientes opciones en el menu
principal:

Main Menu > File > Save

Esta accion debe crear el archivo nozzle.dbs en la carpeta de trabajo. Se debe
comprobar que el archivo ha sido creado para poder retomar el trabajo desde
aqui.

PASQO 2: Crear la Malla en GAMBIT.

Ahora que se tiene creada la geometria basica, es necesario enmallarla. Para este
caso se creara una malla de 50x20.
Bordes de Malla

Para enmallar, es necesario iniciar la malla con los bordes. Para esta operacion se

debe seguir la secuencia que se presenta a continuacion:

Operation Toolpad > Mesh Command Button @E Edge Command Button
Mesh Edges Ll

En el cuadro de dialogo que aparece, se debe especificar el niumero de divisiones

gue se desea hacer en el lado que esta seleccionado. Luego se hace clic en

Apply.
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Cara de la Malla

Una vez que se tienen enmallados los bordes, es necesario enmallar la cara. Para

realizar este paso, se debe seguir la secuencia que se presenta a continuacion:

Operation Toolpad > Mesh Command Button B> Face Command Button 1>

Mesh Faces E'

Como antes, se debe seleccionar la cara y dar clic en el boton Apply.
PASO 3: Especificar el Tipo de Limite en GAMBIT

Una vez que se tiene la geometria enmallada, se debe especificar las condiciones

limite en GAMBIT, para tal efecto, se debe seguir la siguiente secuencia:

Operation Toolpad > Zones Command Button @> Specify Boundary Types

Command Button 2]

Se abrira la ventana en donde se debe especificar los tipos de limite en el Panel
de operacion. En primer lugar se debe especificar que el lado izquierdo es el
INLET. Debajo de Entity se debe seleccionar el borde, ya que Gambit reconoce la
cara por defecto.

Entity:

cug o 8l

Figura C4. Opcion Entity. (Fuente: Gambit 2.0)

Se debe seleccionar el lado que se escoge, lo cual se hace manteniendo oprimida
la tecla SHIFT y haciendo clic, el lado seleccionado aparecera en amarillo. En la
casilla Name se ingresa la descripcion del borde, por ejemplo INLET. Para la

casilla Type se debe seleccionar Wall (pared) y se da clic en Apply.
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Specify Boundary Types

FLUENT 5/6

Action:
4 Add
« Delete

- Mlodify
~ Delete all

Name Type

<l
1 Showr labels

Hame: I inlef
Type:
| FRESSURE_IMLET

[ |

=]
Entity:

Edges — | I:i'inlet :I

Lahel Type
l:

|

Edit |

= [E& o] =

Remaove |

Reset | Close |

apply |

Figura C5. Ventana para especificar los Tipos de Borde. (Fuente: Gambit 2.0)

La accion se debe repetir para cada uno de los bordes, teniendo en cuenta que los
bordes verticales son del tipo INLET PRESURE y OUTLET PRESURE, mientras

gue el borde horizontal inferior es del tipo AXIS.

Guardar y Exportar.

Main Menu > File > Save

Hame Type
inlet FRESSURE_IML
outlet FRESSURE_CU
wiall WaLll
centerling Pt
<] 32 =] [
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Figura C6. Configuracion de los bordes. (Fuente: Gambit 2.0)



Main Menu > File > Export > Mesh...

Se le da el nombre al archive (nozzle.mesh) y se selecciona la opcion Export 2d

Mesh y luego se da clic en Accept.

PASO 4: Configurar el Problema en Fluent.

Iniciar Fluent

Start > Programs > Fluent Inc > FLUENT 6.3.26 > FLUENT 6.3.26

Seleccione la opcion 2ddp de la lista desplegable y hacer clic en Run.

Importar Archivo

Main Menu > File > Read >

Case...

Se debe buscar el archivo de la malla que se creo en el paso 3 y se da clic en OK.

La siguiente informacion debe aparecer en la ventana de FLUENT:

I» Beading “H:AFLUENT Tutorialsinozzleynozzle.msh™. ..

1871
=0
e
28
28

1930

1808

| Building.

gri
mat
int
dom
Zon

nodes.

nixed wall Faces,
mixed wall faces,
mixed wall Faces,
nixed wall faces,

mixed interior Faces, zone .
quadrilateral cells, zone 2.

d,

erials,
erface,

EH I

B5,
default-interior
inlet
outlet
centerline
wall

Fluid

Zong
Pl
Zong
L0MNE

shell conduction Z0nes,

| Done .

A

Figura C7. Ventana inicial de Fluent. (Fuente: Fluent 6.3)
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Verificar y Mostar la Malla

Lo primero es chequear que la malla no contenga errores; para hacer esta labor se
selecciona el siguiente menu: Main Menu > Grid > Check. Si la malla contiene

errores deben ser reportados en este paso.

Para corroborar esto, es necesario visualizar la malla: Main Menu > Display > Grid
Definir las propiedades de la Solucion

Define > Models > Solver...

Para resolver flujo compresible de alta velocidad se recomienda usar la solucion
basada en la densidad. En la casilla Space se selecciona la Opcién Axisymetric.

Por ultimo se hace Clic en OK.

Solver Formulation

" Pressure Based
& Density Based

& Implicit
T Explicit

Space Time

2D * Steady
&+ Axisymmetric " Unsteady

" Axisymmetric Swirl
3D

VYelocity Formulation

* Ahsolute
£ Relafive

Gradient Option Porous Formulation

& Green-Gauss Cell Based * Superficial Yelocity
" Green-Gauss Node Based | | {7 Physical Velocity
" Least Squares Cell Based

oK | Cancell Ht:lpl

Figura C8. Propiedades de la Solucion. (Fuente: Fluent 6.3)
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Para definir el modelos de viscosidad se hace uso del menud Define > Models >
Viscous. Se selecciona Inviscid debajo de Model.

Una vez establecido el modelo de viscosidad, se debe activar la solucion de la
ecuacion de energia: Define > Models > Energy, en el cuadro que aparece se
activa la opcién Energy Equation y se hace clic en OK

Energy 2

Energy

¥ Energy Equation

oK I C'an[:t:ll Help |

Figura C9. Ecuacion de Energia. (Fuente: Fluent 6.3)

Enseguida se debe definir el material, Define > Materials. Bajo Propiedades, elegir
Gas Ideal en la opcidén densidad. Se debe expandir una ventana. Esto significa

gue FLUENT usa la ecuacion de estado para relacionar la densidad, la presion
estatica y la temperatura.

=
Name Material Type Order Materials By
[air [fuia -] & Name
Chemical Formula Fluid Materials " Chemical Formula
| Iair LI [latahase...l
Properties
Bensity (kglmi) [ideat-gas =] it |
Cp lifka-k] lcnnstanl j Edit... |
i1 006 .43
Maolecular Weight [kgfkgmiol) icdnstanl j Edit.. |
izs 966
I
ChangefCreate Delete T Elese Y Help |

Figura C10. Definir Material. (Fuente: Fluent 6.3)

Se debe dar clic en Change/Create. Luego se debe sar clic en cerrar la ventana.
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Define > Operating Conditions

En esta opcion que se va a trabajar en términos de presion absoluta. Lo cual es
posible estableciendo como cero (0) la opcién Operating Pressure. Lugo se da clic
en OK.

Operating Conditions: | x|

Pressure Gravity

Operating Pressure [pascal] || [ Gravity

o
Reference Pressure Location
X (m) Iu

Y[mlln

oK I Can-::ell Helpl

Figura C11. Condiciones de Operacion. (Fuente: Fluent 6.3)

Para definir las condiciones limite, se ingresa al menu Define > Boundary
Conditions. Se deben establecer las condiciones limites para todas las superficies.
Primero se debe seleccionar Inlet debajo de la opcion Zone y seleccionar
Pressure-inlet en la opcion Type para determinar esta como la condicion limite.

Dar clic en Set, la ventana Pressure Inlet debe abrirse.

Establecer la presion total en el Inlet en 101,325 Pa como se especifico en la
definicion del problema. Para un Inlet subsoénico, la variable Supersonic/Initial
Gauge Pressure es el valor inicial estimado para la presion estatica. Este valor
inicial de la presion estdtica puede ser calculado usando un analisis
unidimensional conociendo la relacion de éareas con el Inlet. Este valor es
99,348Pa. Note que este valor es re calculado por el software. Después de

ingresar los valores de clic en OK y cierre la ventana.
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T Pressure Inlet . .

Zone Name
|in1et

Momentum |Th¢rrnal1 Hadialian| Spcni.es| DPM I Mulﬁphaal:l ups |

Gauge Total Pressure [pascal) i1 81325 |cnn£‘lhn‘l

Supersonicfinitial .G;ugs Pressure [pascal] Igggqﬂ |cnns‘lﬁrrl

Direction Specification “ﬂhﬂﬁlﬂurmal 10 Boundary

KA{ERIER

0K | cancel| Help |

Figura C12. Presion de Entrada. (Fuente: Fluent 6.3)

Debe confirmar que en la pestafia Thermal, la Temperatura Total es 300K. Clic en

OK.

Usando los mismos pasos anteriores, seleccionar pressure-outlet como la

condicion limite para la superficie de salida. Cuando la ventana aparezca, se debe

establecer la presion como 3738.9 segun se establecid en la definicion del

problema. Clic en OK.

Zone Name
|13u tlet

Mamentum |Thermal1 Radiation | Species | DPM | Multiphase | UDS |

X

Gauge Pressure [pascal] azas_9 |ennmn1

¥

Backflow Direction Specification Mﬂéluamﬂ to Boundary
™ Target Mass Flow Rate

=

I" Mon-Reflecting Boundary

oK | Cancel| Help |

Figura C13. Presion de Salida. (Fuente: Fluent 6.3)

Establecer la linea central como un limite tipo axis y asegurese que la pared esta

establecida como un limite tipo wall.
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Paso 5. Resolver

Ahora se debe configurar la solucién del problema para entonces iterar y alcanzar
la solucién. Para configurar esto se debe ingresar al mena Solve > Control >
Solution.

Se hace uso de la configuracion predeterminada. Note que el esquema
discretizacion de segundo orden debe ser usado. Clic en OK.

Configurar Aproximacion Inicial

En este paso es donde se establecen los valores iniciales para la solucién por
iteraciones. Se deben fijar estos valores para que se inicie la iteracion en el Inlet.
Para esto seleccione Inlet debajo de Compute From.

@ Solution Initialization x|

Compute From Reference Frame :

" fAbsolute

Initial Values

Gauge Pressure [pascal] W -
fodial Velocity [mis] [s8 1728
Radial Velocity [mis)fa
Temperature [k EW —
-

InH.I H:s:tl Applyi Glusef Help|

Figura C14. Inicializacion de la Solucion. (Fuente: Fluent 6.3)

Clic en Init. Los valores de Presién, velocidad y temperatura son asignados a cada

celda en la malla. Esto completa la inicializacion. Cierre la ventana.

Configurar criterio de Convergencia

Fluent reporta un residuo para cada ecuacion gobernante que ha sido

solucionada. El residuo es una medida de que tan bien la solucion actual satisface
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la forma discreta de casa ecuacion. Vamos a iterar la solucién hasta que el residuo
de cada ecuacidon esta por debajo de le-6. Para ello se ingresa al menu Main
Menu > Solve > Monitors > Residual...

Luego cambie el residuo bajo la opcién Criterio de Convergencia para continuidad,
velocidad-x, velocidad-y y energia a 1e-6. También bajo opciones, seleccione Plot.
Esto permitir4 graficar los residuos en una ventana de grafica a medida que estos
son calculados. Por ultimo de clic en OK.

x
Options Storage Plotting

V' Print Iteratiunsi1 gos | = Windowe[p =
¥ Plot EI I ﬁ
© Normalization Iteratmnsi1 000 j

I” Normalize ¥ Scale Axes... | Curwzs...l
Check Convergence =~
Residual Monitor Convergence Criterion

continuity ¥ ¥ !W
¥-velocity v W
y-velocity [ v [W
enerqy v v W

L

|

Plot | Flenurml Can[:e_ll Help |

Figura C15. Monitores de Residuos. (Fuente: Fluent 6.3)

Iterar hasta la Convergencia

Ingrese al siguiente menu: Main Menu > Solve > Iterate...

En la ventana Iterate que se aparece, cambie el nUmero de iteraciones a 500.
Hacer clic en Iterate. Los residuos para cada iteracion son presentados en la
ventana de grafica cada vez que son calculados. Guarde el caso y los datos

después de que se ha obtenido la solucién convergente.
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Paso 6. Analisis de Resultados.
Graficar el NUomero Mach

Usualmente es de gran importancia conocer en una grafica el comportamiento de
la velocidad en la linea central. Sin embargo, es de gran utilidad presentarla como
un factor adimensional, es decir en forma del nimero Mach. Para visualizar esta

grafica se debe ingresar al siguiente menu: Plot > XY Plot

En la ventana que aparece, se debe seleccionar Velocity... en la casilla Y Axis,
mientras que en la casilla siguiente se selecciona el modo en que se debe
presentar la velocidad, para este caso Mach Number. En la casilla, Surfaces se
activan las superficies en las cuales se quiere ver la grafica; para este caso, se

activan las superficies centerline y wall. Por dltimo se hace clic en Plot.

x
Options Plot Direction % Axis Function
[~ Node ¥alues Xi1 |V3|UC“Y--- :}
¥ Position on X Axis -
I7 Pasition on Y Axis YI“ IMach Mher :}
™ WWrite to File > X Axis Function
5 "I” =
" Order Points IDirectiun Vector :J
File Data HE Surfaces = =
Mach Number centerline
default-interior
Load File...
Free Data |

Plotl Axes...l Curves...! Close | Help I

Figura C16. Ventana de Grafica Solucién XY. (Fuente: Fluent 6.3)

A continuacién aparece la ventana de la grafica. Para guardar la grafica se debe

ingresar al menu File y dar clic en Write.
Grafica de Contornos de Presion.

Algunas veces, es muy Uutil ver como la presion y la temperatura cambia a través
del objeto. Esto es posible al graficar los contornos. Para esto se debe acceder al

siguiente menu: Display > Contours...
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Primero, se graficara los contornos de presion en la tobera. Por tanto, se debe
asegurar que bajo la opcién Contours Of, se encuentre seleccionadas las opciones

Pressure.... y Stactic Pressure. Por ultimo se debe hacer clic en Display.

x
Options Contours Of
I~ Filled IP.ressure... ::l
¥ Node Values -
I Global Range IStatlc Pressure ::l
¥ Auto Range Min [pascal]  Max [pascal]
I" | Clip to Range |28?2,?11 |1 08§53 .2
I Draw Profiles
I~ Draw Grid Surfaces El =
centerline
Levels Setup default-interior
lua = l1 = inlet
:i j outlet

Surface Name Pattern |y 311

I Surface Types gl =l

: axis -
Maich I clip-surf
exhaust-fan
fan =]
Dlsplayl ‘Compute | Close | Help |

Figura C17. Ventana de Contornos. (Fuente: Fluent 6.3)

Grafica de Contorno de Temperatura.

Ahora se grafica los contornos de temperatura y se mostrara como la temperatura
varia a través de la tobera. Regrese a la ventana de Contours, bajo Contours of,

selecciones temperatura... y Static Temperature. Por ultimo hacer clic en Display.

Nota: Este tutorial es una traduccion del tutorial de la Cornell University, que se
encuentra en la pagina web que se cita a continuacion.
http://instructl.cit.cornell.edu/courses/fluent/nozzle/index.htm
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C3. RESULADOS DE LAS SIMULACIONES DE LA CONTRACCION .

C3.1. Contraccion con L=2m.

* cje ‘

¢ pared

1.20e+00 —
1.00e+00 —
8.00e-01 — b
6.00s-01 - Ry
§ e ==

f Y
4.00e-01 — 2,

Pressure 2.00e-01

Coefficient 0 5] >_

-2.00e-01
- L ]

-4.00e-01 .

-6.00e-01 - "
- ®

-8.00e-01 T T T T T T
= -4 -2 0 2 4 B

Position (m)

Grafica C1: Coeficiente de presion, L=2m. (Fuente: Fluent 6.3)
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Grafica C2. Velocidad Mach, L=2m. (Fuente: Fluent 6.3)
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Grafica C3. Presion Estatica, L=2m. (Fuente: Fluent 6.3)

C3.2. Contraccion con L=4m.
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Grafica C4. Coeficiente de presion, L=4m. (Fuente: Fluent 6.3)
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Grafica C5. Velocidad Mach, L=4m. (Fuente: Fluent 6.3)
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C3.3. Contraccion con L=5m.
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Grafica C7. Presion Estatica, L=5m. (Fuente: Fluent 6.3)

C3.4. Contraccion con L=6m.
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Grafica C8. Coeficiente de presion, L=6m. (Fuente: Fluent 6.3)
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Grafica C9. Velocidad Mach, L=6m. (Fuente: Fluent 6.3)
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C3.5. Contraccion con L=7m.
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C3.7. Contraccion con L=10m.
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Grafica C17. Coeficiente de presion, L=10m. (Fuente: Fluent 6.3)
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Grafica C19. Presion Estatica, L=10m. (Fuente: Fluent 6.3)

C3.8. Contraccion con L=15m.
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Grafica C21. Velocidad Mach, L=15m. (Fuente: Fluent 6.3)
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ANEXO D. LISTADO DE SIMBOLOS.

SIMBOLO SIGNIFICADO

A Area.

A Area de una celda de honeycomb.

Ap Area a la salida del difusor.

A, Relacién de areas del difusor.

A Area local.

A, Area de la camara estabilizadora.
Arg Area de la seccion de prueba.

AR Aspect ratio.

B Lado de la celda del honeycomb.

B Coeficiente de area abierta de las pantallas.

Bn Porosidad del honeycomb.

C Cuerda.

c Velocidad del sonido.

Cp Coeficiente de arrastre (Drag)

C, Coeficiente de sustentacion (Lift).

G Coeficiente de momento de alabeo (Rolling moment)
Cm Coeficiente de momento de cabeceo (Pitching moment)
Cy, Coeficiente de momento de guifiada (Yawing moment)
Cp Coeficiente de presion.

(o Calor especifico a presion constante.

Cy Coeficiente de fuerza lateral.

d Didametro del alambre de la pantalla.

E Envergadura.

€ Rugosidad Absoluta.
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Factor de friccion.

Factor de friccion promedio.

Factor de friccion de la Camara estabilizadora.
Altura celda del honeycomb.

Altura a la salida.

Altura a la entrada.

Altura de la seccién de prueba.

Altura Geomeétrica.

Kelvin. (Escala de temperatura).

Coeficiente caida de presion.

Coeficiente de caida de presidbn por friccion en la camara
estabilizadora.

Coeficiente de caida de presion del honeycomb.
Coeficiente de caida de presion de la pantalla.
Coeficiente de caida de presion de la camara estabilizadora.
Coeficiente de caida de presion para todo el tunel.
Kilogramos.

Kilo pascales.

Longitud.

Longitud de la contraccion.

Longitud del difusor.

Longitud del honeycomb.

Longitud de la seccién de prueba.

Longitud de la camara estabilizadora

Metros.

Metros por segundo.

Flujo masico.

Numero Mach.

Numero Mach a la salida del difusor.

NUmero Mach local.
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Psc

Prs

Numero Mach en la camara estabilizadora.
NuUmero Mach en la seccion de prueba.
Newton.

Numero de celdas de la pantalla por pulgada.
Numero de celdas del honeycomb.

Perimetro.

Pascales.

Perimetro de la cAmara estabilizadora.
Perimetro de la seccion de pruebas.

Presion estética.

Presion dindmica en la seccion de pruebas.
Presion estética a la salida del difusor.

Presion de remanso.

Presion estética en la camara estabilizadora.
Presion estética en la seccion de prueba.
Caudal.

Relacién alto-ancho de la seccion de pruebas.
Constante universal de los gases.

Relacion de contraccion.

Numero de Reynolds.

Numero de Reynolds basado en el didmetro hidraulico.
Numero de Reynolds basado en la rugosidad.
Solidez de la pantalla.

Temperatura estatica

Temperatura a la salida del difusor.
Temperatura de remanso.

Temperatura estética en la camara estabilizadora.
Temperatura estética en la seccidén de prueba.
Velocidad.

Velocidad a la salida del difusor.
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Velocidad en la camara estabilizadora.
Velocidad en la seccion de prueba.
Ancho a la salida.

Ancho de la seccién de prueba.
Viscosidad.

Factor de correccion de efecto pared
Micrémetros.

Densidad.

Densidad en a la salida del difusor.
Densidad de remanso.

Densidad en la cAmara estabilizadora.

Densidad en la seccion de prueba.

Angulo equivalente de expansién cénica del difusor.

Diametro hidraulico.

Diametro hidraulico del honeycomb.

Diametro hidraulico de la camara estabilizadora.

Didmetro hidraulico de la seccion de prueba.

Relacién de calores especificos.
Distancia entre honeycomb y pantalla.

Distancia entre pantallas.

Distancia entre tercera pantalla e inicio de la contraccion.

Caida de presion en el tanel.
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