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Glosario

Aerodinamica: Estudio del comportamiento de un fluido al interactuar con un

cuerpo solido.

Anemometria: Tecnologia para la caracterizacion del flujo en términos de la

velocidad del viento.
CAD: Acronimo de Computer Aided Design.

Capa limite: Adhesion de las particulas en un cuerpo debido a los efectos

viscosos.
CFD: Acréonimo de Computational Fluid Dynamics.

Compresibilidad: Variacion en la densidad de un fluido debido al cambio

relativo del volumen en relacion con la aplicaciéon de presion.
Dump Tank: Tanque de vacio que recibe el flujo saliente de la seccion de prueba.

FEM: Acronimo de Finite Elements Method.
Flujo Subsénico: Fluido con velocidad inferior a la de difusién actstica (M< 1)

Flujo Transodnico: Fluido con velocidad en el rango de la difusién acustica

(08<M <1.2)

Flujo Sénico: Fluido con velocidad igual a la de difusion actistica (M = 1) .
Flujo Supersonico: Fluido con velocidad mayor a la de difusion actistica (M>1)

Flujo Hipersonico: Fluido con velocidad supersonica a la cual los efectos de

transferencia de calor son apreciables (M > 5)

Garganta: Zona contraida ubicada tanto en la tobera como en el difusor en la

cual se presenta un régimen sonico.
Gradiente: Razon de cambio de una magnitud en el espacio.

Numero de Mach: Relacion entre la velocidad de un cuerpo y la velocidad del

sonido en un medio.

19



Onda de choque: Onda de presion abrupta la cual viaja mas rapido que la
velocidad del sonido produciendo diferencias extremas en las propiedades fisicas

de un medio.

Schlieren: Técnica de fotografia que aprovecha la variacion de temperatura y/o

velocidad para visualizar el gradiente de densidad de un fluido.

Seccion de prueba: Entorno para la visualizacién de las interacciones
aerodinamicas que experimenta un cuerpo debido a las propiedades del fluido

establecidas.
Tobera: Seccion encargada de transformar la entalpia de un fluido en energia
cinética.

Tobera convergente-divergente: Secciéon de area transversal variable que
tiene como funcién acelerar un fluido de un régimen subsbnico a uno

supersonico.

Tanel de viento: Dispositivo de simulacion aerodindmica cuya funcién es
proporcionar un flujo controlado y laminar para estudios experimentales de un

modelo de prueba.
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Diseiio Conceptual y Preliminar de la seccion
de prueba de un tanel de choque supersonico.

Resumen

El presente documento esta organizado en siete capitulos y trata del Diseno
conceptual y preliminar de la seccion de prueba para un tanel de viento
supersonico, llevado a cabo desde el programa de Ingenieria Aeronéutica de la
Fundacién Universitaria Los Libertadores, la cual pretende disenar y construir el
primer dispositivo en su clase propiamente colombiano. El capitulo 1 es una breve
introduccién del primer tinel de viento subsénico disefiado en Colombia por la
Universidad Nacional y la importancia del disefio y construccién de un tanel de
viento supersénico en el territorio colombiano, proyecto propuesto por la
Fundacion Universitaria Los Libertadores. El capitulo 2 corresponde al
planteamiento del problema en donde se evalian los objetivos del proyecto, el
capitulo 3 especifica el tipo de metodologia y las etapas que satisfacen las
necesidades del disefio de la secciéon de prueba, en el capitulo 4 se explica el
contexto historico y el trabajo de distintos autores, principalmente se hace énfasis
en los tipos de taneles de viento y sus configuraciones, instrumentacion, técnica
oOptica de visualizacion Schlieren y anemometria. El capitulo 5 describe el disefio
realizado desde las necesidades y requisitos del sistema junto con los pardmetros
de diseno, el capitulo 6 ilustra por medio de tablas y graficos los resultados
obtenidos de las ecuaciones presentadas en el capitulo 4 para un rango de M=1,5
a M=4,5 para este caso especificamente. Para el capitulo 7 de conclusiones y
recomendaciones se pone en conocimiento algunos aspectos a tener en cuenta
para la construccion del sistema. El analisis computacional estructural se dividio
en 2 etapas, la primera simula las deformaciones y esfuerzos maximos que
llegaria a sufrir la ventana circular de acuerdo al tipo de vidrio, en donde se
obtuvo que el material que posee las mejores propiedades es el vidrio templado
quimicamente, que alcanzo6 una deformacion maxima de 0,4634 milimetros a un
valor de presion maxima correspondiente a 1,5 Mach, esto ocurre debido a que el
flujo tiene una interaccion casi nula con las paredes de la seccion de prueba. Todo
esto se corrobora a partir de un andlisis del comportamiento fluidodindmico en
donde se ilustra por medio de graficas las propiedades de presion, velocidades y

numero de Mach.

22



En la segunda etapa se realiza la simulaciéon de los esfuerzos y deformaciones
maximos obtenidos para la seccion de prueba de acuerdo al tipo de material,
proceso que también fue llevado para la presion maxima presente a 1,5 Mach.
Para este caso, se evidenci6 que el material mas resistente a la aplicacion de las
cargas es el Acero normalizado 4140, que alcanza la menor deformacion con

respecto a los demas.

Palabras Claves: Fluido, Mach, Paredes, Presion, Schlieren, Seccion de prueba,

Tunel de viento, Ventana.
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Conceptual and Preliminary Design of the test
section of a supersonic shock tunnel.

Abstract

This document is organized into seven chapters and deals with the conceptual
and preliminary design of the test section for a supersonic wind tunnel, carried
out from the Aeronautical Engineering program of the Los Libertadores
University Foundation, which intends to design and build the first device of its
kind properly Colombian. Chapter 1 is a brief introduction to the first subsonic
wind tunnel designed in Colombia by the National University and the importance
of the design and construction of a supersonic wind tunnel in Colombian
territory, a project proposed by the Los Libertadores University Foundation.
Chapter 2 corresponds to the statement of the problem where the objectives of
the project are evaluated, Chapter 3 specifies the type of methodology and the
stages that satisfy the needs of the design of the test section, Chapter 4 explains
the historical context and the work of different authors, mainly emphasizes the
types of wind tunnels and their configurations, instrumentation, Schlieren optical
visualization technique and anemometry. Chapter 5 describes the design made
from the needs and requirements of the system together with the design
parameters, Chapter 6 illustrates by means of tables and graphs the results
obtained from the equations presented in Chapter 4 for a range of M =1, 5to M
= 4.5 for this case specifically. For chapter 7 of conclusions and
recommendations, some aspects to be taken into account for the construction of
the system are made known. The structural computational analysis was divided
into 2 stages, the first one simulates the deformations and maximum stresses that
the circular window would suffer according to the type of glass, where it was
obtained that the material with the best properties is chemically tempered glass
which reached a maximum deformation of 0.4634 millimeters at a maximum
pressure value corresponding to 1.5 Mach, this occurs because the flow has almost
zero interaction with the walls of the test section. All this is corroborated from an
analysis of the fluid dynamic behavior where the properties of pressure, velocities
and Mach number are illustrated by means of graphs. In the second stage, the

maximum stresses and deformations obtained for the test section are simulated
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according to the type of material, a process that was also carried out for the
maximum pressure present at 1.5 Mach. For this case, it was evidenced that the
material most resistant to the application of loads is the 4140-standard steel,

which achieves the lowest deformation with respect to the others.

Key Words: Fluid, Mach, Pressure, Schlieren, Test Section, Wind Tunnel,
Window.
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Capitulo 1

Introduccion

En el desarrollo del marco investigativo aeronautico se parte principalmente
desde la antigiiedad, donde la admiracion a las capacidades naturales de las aves
para volar gener6 un gran interés en la humanidad, lo cual inquiet6 y conllevo a
una serie de eventos para lograr lo mismo, y es por ello que a lo largo de la historia
grandes investigadores han trabajado por disenar y construir prototipos que
permitan al hombre cumplir su cometido, algo que solo se logré a inicios del siglo
XX. [1]

Los aerodindmicos optimizaron aquella base funcional de los hermanos Wright
encontrando las variables implicadas en un vuelo e incluso superaron la barrera
del sonido, aunque en la actualidad no se posee el conocimiento suficiente para
que los vuelos supersonicos e hipersénicos sean viables y que contribuyan a una
industria sustentable, ademas, los materiales con los que se ha experimentado
hasta el momento no logran resistir las propiedades que adquiere un fluido a estas

velocidades. [1]

Gran parte del conocimiento cientifico adquirido en algunas de las Universidades
del territorio colombiano y en centros de investigacion para diferentes industrias
como lo es la automotriz, ingenieria civil e ingenieria aeronautica utilizan tineles
de viento subsonicos desarrollados principalmente para modelar a una escala

reducida el efecto del fluido al interactuar con el cuerpo.

El primer tanel de viento subsbénico en Colombia fue construido por la
Universidad Nacional, proyecto que estuvo liderado por el profesor del
departamento de fisica Roberto Martinez, quien en su investigacion implement6
modelos numéricos para corroborar los parametros de construccion y las
propiedades aerodinamicas. Este método investigativo es aplicable para
cualquier configuraciéon de tanel de viento, como el que se encuentra en la
Fundacién Universitaria Los Libertadores utilizado para realizar anélisis

fluidodinamico a velocidades menores que la del sonido. [2][3]
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Con la creacion del primer tinel de viento supersénico en Colombia a cargo de la
Fundacién Universitaria los libertadores se pretende fortalecer las capacidades
en términos de investigacion y equipos de laboratorio, esto dara a los estudiantes
de la institucion la posibilidad de observar de antemano los fenémenos ocurridos
en un flujo supersonico en un rango de 1,5 a 4,5 veces la velocidad del sonido, y
contribuiria a generarles interés por trabajar en proyectos que produzcan

conocimiento nuevo con respecto a la aerodinamica supersonica.

Reportes para el afio 2021 reflejan que la economia mundial depende de la
eficiencia en la realizacion de tareas, esto hace que la disminucion de tiempo al
ejecutarlas sea indispensable, incluyendo el transporte de trabajadores en
ubicaciones remotas, quienes deben recurrir a la industria de las
telecomunicaciones las cuales presentan a menudo inconvenientes que no
permiten una comunicacion clara como se haria de manera presencial, por ende,
se recurre a la aviacion para suplir esta necesidad, haciendo de los viajes algo
imprescindible. Las aeronaves supersonicas e hipersonicas son objeto de estudio
y mejora a nivel mundial, y aunque sus aplicaciones estan limitadas dentro del
margen militar junto al ambito aeroespacial se espera que pueda ser una

experiencia comercial y abierta al publico. [4]
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Capitulo 2

Planteamiento del problema

Para el desarrollo de nuevas tecnologias en la ingenieria aerondutica es necesario
realizar pruebas a prototipos, que pueden generar costos excesivos en una
investigacion. Una opcién para minimizar costos es la implementacién de
herramientas como los taineles de viento aerodinamicos, que tienen como
finalidad acelerar un fluido a lo largo de una secciéon de prueba en donde se
encuentra el objeto de estudio para visualizar su comportamiento aerodinamico.
La existencia en Colombia de estos tuneles de viento se reduce a unas pocas
universidades y centros de investigaciéon, pero para realizar pruebas a altas
velocidades (velocidades supersoénicas), ain no se cuenta con el desarrollo

tecnolégico en el pais.

Un proyecto que busca desarrollar la Fundaciéon Universitaria Los Libertadores
con el fin de generar un mayor aprendizaje en los estudiantes del programa de
Ingenieria Aeronautica es el de un tiinel de choque o ttinel de viento supersoénico,
el cual permitira fomentar y realizar proyectos de investigacion, clases practicas

(laboratorios) y colaboracion con otras instituciones.

El disefio y construccién de un tanel de choque, posee diversos subsistemas,
partes y componentes, entre ellas, la seccién de prueba, el banco de anclaje, la
seccion de alta presion y la seccidon pesada. De esta forma, para el desarrollo de
este proyecto se presentaran diferentes grupos que generaran un diseno

conceptual para cada seccién del tanel.

La finalidad de esta investigacion es realizar el disefio conceptual y preliminar de
la seccidon de prueba de un tinel de choque supersonico, para ser implementado
de acuerdo a las necesidades del proyecto "ING-008-19 Diseno conceptual de un
tinel de choque supersonico de bajo costo". Adicionalmente se realizara un
abordaje sobre la integracién con los subsistemas de adquisicién de datos,

soporte de anclaje y visualizacion de fluidos.
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Pregunta de investigacion

¢Qué parametros debe cumplir una secciéon de prueba cilindrica para realizar

ensayos aerotermodinamicos en un tinel de viento supersoénico?

2.1 Objetivos
2.1.1. Objetivo General

Realizar el diseno conceptual y preliminar de la seccidon de prueba de un ttnel de
choque supersonico para ser implementado de acuerdo a las necesidades del
proyecto "ING-008-19 Diseno conceptual de un tinel de choque supersénico de

bajo costo”.

2.1.2. Objetivos Especificos

e Generar un disefo preliminar de la seccion de prueba de acuerdo al rango
de propiedades del flujo.

e Analizar computacionalmente el comportamiento del flujo en la seccion de
pruebas de un modelo bidimensional.

e Realizar un analisis computacional estructural de la aplicaciéon de cargas

debidas a la interaccion con el fluido.

2.2 Justificacion

Un ttnel de viento supersonico es una herramienta de pruebas aerodindmicas en
tierra, que permite visualizar el comportamiento de un fluido definido en base a
unas caracteristicas deseadas, para ello es necesario que todos sus subsistemas

funcionen de forma correcta y sinérgica.

La seccion de prueba es esencial para estudiar el comportamiento
aerotermodinamico del fluido sobre un objeto de estudio, ya que es en este punto

donde se encuentran los resultados de interés de cada experimento.

Asi mismo se deben tener en cuenta las condiciones a las que podria estar
expuesta la seccibn de prueba, como los gradientes de propiedades
aerotermodinamicas que puede generar el flujo supersonico. Adicionalmente, el
diseno de este dispositivo esté alineado al proyecto de investigacion ING-008-19

“Disefio conceptual de un tunel de choque supersonico de bajo costo”.
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Capitulo 3
Metodologia

El proyecto de grado serd realizado mediante un disefio de investigacion
transversal descriptivo de acuerdo con Hernandez autor de Metodologia de la
Investigacion, quien afirma que se debe categorizar cada una de las variables de
interés, siendo estas variables los requerimientos de disefo, para ello se partira
de un modelo fisico-matematico en funcioén de generar el diseno de la seccion de
pruebas del tinel de choque supersénico, especificando el dimensionamiento y
posicion de los diferentes elementos y subsistemas que la componen, junto con la
integracion con las demas secciones. Luego se procedera a generar un modelo
CAD que sera analizado mediante herramientas computacionales CFD y FEM
(Dinamica de Fluidos computacional y Método de Elementos Finitos,
respectivamente) utilizados para obtener una extrapolacion de datos del

comportamiento del fluido dentro de la estructura de la seccién de estudio. [5]

3.1 Disefio metodoldgico

El disefio metodologico implementado consta de 7 etapas descritas a

continuacion:

Etapa 1: Recoleccién y anélisis de informacion en bases de datos, libros, articulos

cientificos y paginas web de sitios confiables.
Etapa 2: Fundamentacion histérica de la aerodinamica y tineles de viento.

Etapa 3: Fundamentacion y conceptualizacion tedrica de la aerodindmica y su

aplicacion en los tineles de viento.

Etapa 4: Fundamentacion y conceptualizacion de la seccidon de prueba de un tinel

de viento supersonico.

Etapa 5: Definicion y caracterizacion de los parametros de diseno para la seccién

de prueba del tanel de choque.

Etapa 6: Integracion de los datos tedricos en un disefio CAD y su posterior analisis

computacional.
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Etapa 7: Conclusiones en base a los resultados de los datos tedricos y los

obtenidos analiticamente.

Pagina dejada en blanco intencionalmente.
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Capitulo 4

Marco Referencial

Alo largo de este capitulo se explica el contexto histoérico y el trabajo de distintos
autores que han contribuido a la teoria, resaltando a John Anderson Jr., un
curador de la aerodindmica y profesor emérito que ha documentado en diversos
textos gran parte del estado del arte necesario para el desarrollo de este proyecto.
Se incluyen ademas los conceptos principales y las ecuaciones necesarias para
comprender las tematicas tratadas y disefiar la seccion de prueba de un ttnel de

viento supersonico el cual recree las condiciones de flujo deseado.

4.1 Marco Histdrico

4.1.1 Historia de la Aerodinamica

La aerodindmica se remonta al menos al 350 a. C en base al interés que tenia el
filosofo Aristoételes por el movimiento de los objetos en la atmosfera, aunque para
ese entonces el término de aerodindmica no era una palabra si no se representaba
como las interacciones entre la atmésfera y los cuerpos en movimiento, solo fue
hasta el siglo XIX donde se acui6 la palabra aerodindmica al A New English
Dictionary On Historical Principles el cual la define como “la aerodinamica es la
rama de la neumatica que trata del aire y otros gases en movimiento, y de sus
esfuerzos mecanicos”[1], actualmente el concepto de aerodindmica mas preciso
es “la ciencia de los movimientos de los gases y los efectos de estos en varios

cuerpos o superficies del flujo”

Aristételes sugiri6 que existia una fuerza de aplicacion constante que permite que
un cuerpo se mantenga en movimiento a través del aire y que esta a su vez causa

que el cuerpo encuentre una resistencia en su trayectoria.

Un siglo después, en el 250 a. C., Arquimedes sugiere que un fluido se mueve
debido a una diferencia de presiones ejercida sobre el mismo. En base a la estatica
de fluidos genero6 dos principios aplicables a la aerodinamica: 1) un fluido es una
sustancia continua y puede ser tratada matematicamente como un continuum, y
2) cada punto en la superficie de un cuerpo inmerso en un fluido esta siempre
presionado por el peso entero de la columna perpendicularmente sobre esta, es

decir, la presion producida en un punto de un fluido estacionario esta dada por el
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peso del fluido que se encuentra sobre este y por lo tanto sera linealmente

proporcional a la profundidad del fluido.

Pasaron 17 siglos para que, en 1490, el toscano Leonardo da Vinci presente

desarrollos como:

1) Genera la Ley de Continuidad: “Cada movimiento de agua de igual ancho

superficial correra mas velozmente a menor profundidad”
2) Observaciones y bocetos de varios patrones de flujo, representando la
primera contribucidon cualitativa a la aerodindmica experimental. Figura 1
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Figura 1. Bocetos de Leonardo da Vinci tomados del Codex Atlanticus [1]

3) Establecimiento de la proporcionalidad entre la resistencia del aire y el

area del cuerpo.

4) Introducciéon al concepto de las lineas de flujo para la reduccién del

arrastre aerodinamico.

Pas6 méas de un siglo para que Galileo Galilei determinara que la resistencia
aerodindmica variaba directamente con la densidad del fluido, en base a
experimentos pudo observar cuerpos cayendo y movimiento de péndulos. En

referencia a esto se realizaron dos estudios experimentales con una diferencia de
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17 ahos entre 1673 y 1690 por Edme Mariotte en Francia y Christiaan Huygens en
Holanda respectivamente, demostrando que la fuerza aerodinamica ejercida

sobre un cuerpo es proporcional al cuadrado de su velocidad.

En 1687, Isaac Newton en su obra Philosophiae Naturalis Principia
Mathematica describe un modelo de la mecanica de las particulas, que permitié
la formulacion de los esfuerzos cortantes debidos a la viscosidad de un fluido y la
descomposicion de fuerzas aerodindmicas vectorialmente, siendo el primer
cientifico en realizar una contribucion importante al estudio de los efectos del

angulo de incidencia por medio de su Ley del seno cuadrado. [6]

El afio 1732, Henri Pitot anunci6 su invencion, el tubo Pitot en Francia, este
consistia de un tubo doblado en forma de L, con una cara orientada perpendicular
al flujo mediante el cual se podia medir la velocidad del flujo local en un punto de

un fluido al estar conectado a un manometro. Figura 2

El manémetro mide la presion
de estancamiento p,

— —
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El flujo se estanca en la cara abierta
y la presién resultante es la presion
de estancamiento p,

Figura 2. Esquema de un tubo Pitot [1]

En 1738 Daniel Bernoulli establece el principio de Bernoulli en su obra titulada
Hidrodindmica la cual dice que en un Flujo de fluido tanto como la velocidad
aumenta, la presion decrece. Esta declaracion permite explicar la generaciéon de
sustentacion en un ala de una aeronave, ya que, si la velocidad en el extrados
aumenta, la presion disminuye, lo que produce una succion en la superficie

superior del perfil alar.

En 1744 se estableci6 la paradoja de Alembert en base a los calculos realizados
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por Jean le Rond d’Alembert donde se dio como resultado un arrastre
aerodinamico de cero para un flujo incompresible no viscoso sobre un cuerpo

cerrado bidimensional, obtenido de forma natural cuando se desprecia la friccion
del flujo.

En 1752, Leonhard Euler publica las ecuaciones de Euler para el flujo de un fluido,
estas fueron conservacion de la masa, conservacion del momento y conservacion
de la energia, generando asi el primer modelo matematico apropiado de un flujo

no viscoso. Euler deduce a su vez la “Ecuacién de Bernoulli”.

En 1763, Jean-Charles Borda fue el primero en observar los efectos de la
interferencia aerodindmica entre dos cuerpos con una separacion cercana usando
un brazo giratorio, encontré que el drag que producian estos eran diferentes de
la suma de los drags individuales como se pensaba e intuia antes. Esto es conocido
como el Efecto Borda, ademés sus experimentos mostraron que la fuerza
aerodinamica variaba con el seno del angulo de ataque, no el cuadrado del seno

como lo indic6é Newton.

En 1788, Joseph Lagrange introduce los conceptos de potencial de velocidad y
funcién de corriente a partir de las cuales se podia hallar la velocidad usando
calculo diferencial, definiendo dos variables que al integrarse con las ecuaciones
de Euler permiten la simplificacion de términos para describir algunos tipos de
flujo. Realiz6 ademéas un nuevo modelo de flujo, al concentrarse en un elemento
de fluido en movimiento en donde obtuvo analiticamente las ecuaciones para

calcular la presion y velocidad para dicho elemento como una funcion de tiempo.

En 1789 Pierre-Simon Laplace contribuye al analisis de flujo incompresible, no
viscoso e irrotacional con la integracién de las dos funciones creadas por
Lagrange vinculandolas en una sola expresiéon que denominé la Ecuacion de
Laplace. Adicional a esto, fue la primera persona en realizar el calculo de la
velocidad del sonido de manera apropiada, al considerar que la onda de sonido
creaba un cambio en la temperatura del gas sin cambios en la energia, criterio
que no habia sido considerado por Newton.

En 1799, George Cayley realizd contribuciones al estado del arte de la
aerodinamica basado en sus observaciones experimentales, en las que identifico

fendmenos como la variacion de la fuerza de sustentacion con respecto al angulo
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de ataque o la influencia de la curvatura en una superficie aerodinamica.

En 1840, se publicaron las ecuaciones de dindmica de fluidos para flujo con
friccidn, las ecuaciones de Navier-Stokes, poniendo asi en su lugar las ecuaciones
necesarias para la descripcion de un flujo de fluido real a partir de la introduccion
de mas términos en las ecuaciones a las que llegd6 Euler de manera que se
incluyeran los efectos viscosos. Las ecuaciones de Navier-Stokes abrieron el paso
a la Aerodindmica computacional, tenidas en cuenta hasta el dia de hoy mediante

el uso de computadoras para la simulacién de las condiciones del flujo.

En 1883, Osborne Reynolds reportd sus tres hallazgos con referencia a la
mecanica de fluidos, en el primero de ellos verificd experimentalmente lo descrito
por el ingeniero hidraulico aleman Gotthilf Heinrich Ludwig Hagen en 1839
acerca de la existencia de dos tipos de flujo viscoso en el interior de un tubo,
siendo capaz de cuantificarlo y de analizar donde se hacia la transicion de un flujo
laminar a turbulento. Para su segundo hallazgo, gener6 e implementé un modelo
teorico para el andlisis de un flujo turbulento, teniendo en cuenta que la solucion
de las ecuaciones de Navier-Stokes en principio daria las variaciones de la
presion, densidad, velocidad y temperatura en el espacio como funciones del
tiempo, Reynolds teorizo que, si se tomara un tiempo promedio adecuado para
cada propiedad de un flujo turbulento, ese tiempo promedio seria un valor para
un fluido estatico, lo que haria més simplificado el problema. Su tercer hallazgo
a la aerodindmica fue determinar la relacion entre la skin friction y la
transferencia de calor, llamada la Analogia de Reynolds, que ha sido usada desde
la mitad del siglo XX, cuando los ingenieros tuvieron que enfrentar los problemas
debidos al calentamiento aerodinamico a regimenes de vuelo supersonicos e

hipersonicos.

En 1903, los hermanos Wright realizaron el primer vuelo propulsado de una
aeronave mas pesada que el aire, lograron esta gran hazana mediante el estudio
del estado del arte de la aerodinamica y al realizar sus propios hallazgos después
de desarrollar una serie de pruebas en su propio tinel de viento para optimizar

sus modelos de planeadores y posteriormente de aeronaves.

En 1904, Ludwig Prandtl estudio los efectos de la friccién en un flujo sobre el cual

interioriz6 que la friccion hacia que la capa inmediatamente adyacente a la
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superficie se pegue a ella denominandola capa limite, esto ocurre debido a la
viscosidad del fluido y un alto gradiente de velocidad, este estudio permitio
ademas la descripcion del fenomeno de la separacion de dicha capa, que explica
la entrada en pérdida de una aeronave cuando sus superficies sustentadoras
poseen un angulo de incidencia alto, comportandose como una superficie

perpendicular al flujo.

En 1908, Prandtl y su estudiante Theodor Meyer desarrollaron la teoria del
choque supersonico mediante el uso de una tobera que era capaz de operar a
Mach 1,5 en la que pudo observar distintos patrones de flujo con la ayuda de la

técnica de fotografia Schlieren.

En 1915, se desarroll6 la teoria de sustentacion de Prandtl, la cual describe el
comportamiento del flujo debido a la discontinuidad en la punta del ala que
genera un arrastre extra, llamado drag inducido el cual provoca una disminucion
en la sustentacion. A partir de esta teoria es posible el calculo de la distribucion

de sustentacion en un ala finita y el drag inducido.

Para el ano 1947, el Bell X-1, una aeronave pequena propulsada por un motor de
cohete con un empuje de 6000 libras, y cuatro toberas de geometria convergente-
divergente alcanz6 un nimero de Mach de 1,06 a una altitud de 43000 pies. Para
el momento, no existian datos de tinel de viento para nimeros de Mach maés alla
de 0,85, y no se conocian los problemas que se podrian dar en un vuelo
transonico. Este fue el primer vuelo supersénico en la historia, logrado por el

veterano piloto de la Segunda Guerra Mundial, el Capitan Charles Yeager.

El 24 de abril de 1949, el WAC Corporal se convierte en el primer objeto de
invencién humana en alcanzar velocidades hipersonicas llegando a una velocidad
de 5150 mph (~8288.1 km/h~2302.25 m/s) y a una altitud de 244 millas. Esto
signific6 un gran avance tecnolégico, y genero6 las bases para la carrera espacial.

En 1962, se dan los inicios de Computational Fluid Dynamics o dinamica de
fluidos computacional. Con el desarrollo de computadoras digitales de alta
velocidad, es posible obtener soluciones numéricas para las ecuaciones de Navier-
Stokes completas, obteniendo un valor méas aproximado a cualquier

configuracion aerodindmica
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4.1.2 Historia tinel de viento

Para iniciar el recorrido historico de los tineles de viento, es necesario enunciar
a Leonardo da Vinci, quien estableci6 que “la misma fuerza ejercida por el objeto
contra el aire es ejercida por el aire contra el objeto”. Esta relacion hace posible

obtener resultados confiables con respecto a las condiciones de vuelo real.

Los aerodindmicos e inventores de maquinas voladoras estaban conscientes de la
importancia de predecir las fuerzas aerodinamicas, y de entenderlas como se
indica en los reportes anuales de la Sociedad Aeronautica de los afios 1868 y 1870
en los que se manifiesta la necesidad de conectar la velocidad del aire con su
presion en superficies planas con diferentes inclinaciones, tal y como fue
determinado en el reporte del afio 1868 o a su vez mostrar la ignorancia con
respecto a las fuerzas ejercidas en superficies de varias formas, tamafos y angulos

de inclinacion segin lo planteado en el reporte del afio 1870. [1]

El tinel de viento es un artefacto aerodinamico cuya funcién es generar un flujo
bien definido, lineal y uniforme de un gas en el cual se ubica un modelo de una
maquina voladora con el fin de medir la sustentacion, el arrastre aerodindmico y
otros parametros. El estudio de la aerodinamica no s6lo se ha enfocado en el
desarrollo de maquinas voladoras, sino que estos dispositivos han sido también
objeto de investigacion y mejora. Su antecesor es el brazo giratorio disefiado por
Benjamin Robins en 1742, sin embargo, este presentaba una deficiencia
importante: después de un tiempo de operacion, el aire alrededor del brazo
giratorio empezaria a rotar en la misma direccion que el brazo, lo que hacia dificil
determinar la velocidad relativa entre el cuerpo en movimiento y el aire, y esto
disminuia su precision en la medida de cualquier fuerza como una funcién de la

velocidad relativa. [1]

En 1870, Francis Wenhan disei6 el primer ttinel de viento que fue construido por
John Browning, este dispositivo poseia un ducto rectangular de 10 pies de
longitud, con una seccién transversal cuadrada de 18 pulgadas de lado, el aire era
impulsado por un ventilador que a su vez funcionaba por un motor de vapor, su
velocidad estaba limitada a 40 mph (~64,37 km/h ~ 17,88 m/s). Este dispositivo
contaba con un flujo inestable, provocando que las medidas y calculos de los

efectos del flujo en un objeto no fueran precisos, no poseia paletas para el
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direccionamiento del flujo, ni tampoco una geometria convergente para la tobera,
ademas la medicion de la sustentacion y el arrastre era mediante resortes con
poco balance posicionados vertical y horizontalmente, que hacia que el rango de
angulos de ataque para superficies planas fuera entre 15° y 60°. Aun asi, era el
desarrollo del primero en su clase, y tuvo buena aceptacion por parte de la

Sociedad Aeronautica.

Ludwig Prandtl junto con algunos de sus estudiantes estudi6 y desarroll6 la teoria
para el calculo de las propiedades de las ondas de expansion y las ondas de choque
oblicuas en el flujo supersonico, las correcciones de los coeficientes de
sustentacion para velocidades subsénicas altas y supersonicas teniendo en cuenta
los efectos de compresibilidad y las caracteristicas de disefio apropiadas para la

geometria de una tobera supersonica.

Gustav Eiffel, se dedic6 al estudio de la aerodindmica, construy6 un tanel de
viento con un disefio no convencional, conocido actualmente como ttnel de tipo
Eiffel, el aire era succionado a través de una tobera convergente, la seccién de
pruebas era abierta, pero estaba dentro de una “cdmara experimental”
herméticamente sellada, la corriente de prueba tenia un didmetro de 1.5 metros,
lo que permitia probar modelos de tamafio razonable usando un motor de 68 hp

para el impulso del gas que permitia llegar a velocidades de hasta 20 m/s.

En 1908, Prandtl construy6 un tinel de viento con la particularidad de que el aire
no era expulsado directamente al ambiente, sino que era dirigido de regreso a la
entrada al tunel. Este fue el primer tunel de viento de circuito cerrado, que
presentd una mejora en eficiencia al ubicar adecuadamente pantallas y
dispositivos honeycomb para la reduccion de la turbulencia del flujo. Para el
mismo afo Prandtl y su estudiante Theodor Meyer desarrollan la teoria de
choque supersoénico y la onda de expansion para las cuales construyeron una
tobera supersonica pequefia que operaba a Mach 1.5, en la que pudieron observar

distintos patrones de flujo con la ayuda de la técnica de fotografia Schlieren.

En 1922, entr6 en operacion el primer tinel de viento capaz de testear perfiles
aerodinamicos, alas y configuraciones de aeronaves completas bajo condiciones
de nimero de Reynolds a escala completa. Modelo sugerido por Max Munk para

la variacion de la densidad del aire en la seccién de pruebas. [7]
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En la década de 1930, Adolf Busemann construy6 el primer tanel de viento
supersonico para pruebas aerodinamicas, este tinel disponia de un difusor con
una segunda garganta para desacelerar el flujo y para asegurar la operacion
eficiente del tinel. Debido a la tensiéon generada por la Segunda Guerra Mundial,
la Armada de los Estados Unidos se dio a la tarea de crear instalaciones para el
testeo e investigacion en aerodinamica supersonica para su uso en la industria

bélica.

Para noviembre de 1947, los aerodindmicos de la NACA pudieron operar de
manera exitosa el primer tinel de viento hipersonico en los Estados Unidos, a un

namero de Mach de 6.9.

Hoy en dia, los tineles de viento son usados en distintas industrias, como la
aeroespacial, la automovilistica, los deportes, entre otras, dado que interviene
una rica variedad de fendmenos de interés para fisicos, quimicos, ingenieros, etc.,
que acompafiada de herramientas CFD (Computational Fluid Dynamics-
Dinamica de Fluidos Computacional) permite ahorrar recursos econémicos al
poseer modelos a escala, poder modificarlos y optimizarlos para una futura

fabricacion en masa, y no testear modelos reales. [8]
4.2. Marco Conceptual
4.2.1 Aerodinamica

La aerodinamica contextualmente esta definida como:
La ciencia del movimiento de los gases y sus efectos en diferentes cuerpos y
superficies que se encuentren en el flujo. Esta puede ser clasificada a partir de los

regimenes de flujo, sin embargo, para ello es necesario definir el nimero de Mach

(M). [1]

Numero de Mach: Es la relacion entre la velocidad de un cuerpo que se mueve a

través de un fluido y la velocidad de difusion del sonido en el mismo fluido.

Regimenes de flujo: Son los que determinan la velocidad a la que viaja un cuerpo
para cierto rango del nimero Mach, y se caracterizan por sus propios fenémenos
especiales. Estos pueden clasificarse de la siguiente manera como se evidencia en
la Tabla 1.
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Onda de choque: El libro Handbook of Shock Waves define una onda de choque
como una superficie de discontinuidad que se propaga en un gas que experimenta
cambios abruptos de densidad y velocidad. Estas pueden generarse en un flujo

unidimensional o pueden generarse como ondas oblicuas. [9][10]

Existen dos tipos diferentes de ondas de choque:
¢ Choque de compresion normal (con propiedades peculiares)

e Choque de entropia o una onda de choque térmico.

Régimen de flujo Caracteristicas
Subsénico M<o0.3, compresibilidad~o0
incompresible
Subsénico 0.3>=M<0.8, se empiezan a evidenciar las variaciones de densidad
compresible

Régimen subsonico, pero suficientemente cercano a M=1, las
particulas se aceleran alrededor del objeto, obteniendo algunas

Transonico . ;s

regiones supersonicas.

0.8>M<1.2

M > 1, se produce una onda de choque generalmente oblicua, y las
Supersénico lineas de flujo cambian de direccién

Es un flujo supersonico con la diferencia de que a medida que el
numero de Mach aumenta, la temperatura, presion, y densidad
Hipersonico aumentan explosivamente a través de la onda de choque, ademéas
la onda disminuye su dngulo de incidencia, acercandose a la
superficie del objeto. Estos efectos son apreciables a M>5.

Tabla 1. Regimenes de flujo [11]

4.2.2. Tanel de viento

El tinel de viento es un artefacto aerodinamico cuya funcion es generar un flujo
bien definido, lineal y uniforme de un gas alrededor de un cuerpo, y las fuerzas
producidas por la interaccion gas-cuerpo. Con esta herramienta es posible medir
las velocidades de flujo locales y globales, asi como la presion y la temperatura

alrededor del cuerpo. [1][12]

Ttnel de viento supersoénico: Un ttnel de viento supersénico es aquel tinel cuya
velocidad usual de operacion requiere la inclusion de los efectos de flujo
compresible en un régimen supersénico de Mach > 1.2 donde es posible la

generacion de una onda de choque. [13]
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Seccion de prueba: Esta seccion es el componente mas importante de un ttnel de
viento, siendo en este donde se realiza el ensayo y la respectiva toma de datos. En
ella se instala el modelo bajo estudio, controlando que el flujo presente unas
caracteristicas de turbulencia y velocidades idoneas para una correcta
reproduccion de la situacion que se pretende simular, de esta manera se facilita

la visualizacion de los fendomenos que ocurren alrededor del prototipo de estudio.

[14][15]
3.3.2.1 Tipos de tineles de viento

Generalmente, un tinel de viento se clasifica por la forma del ducto (blow type,
suction type and circulating type), la forma de la seccion de medicién (abierta,
semiabierta y sellada) y la existencia de circulacion de flujo. Los tineles de viento
practicos se clasifican en 13 tipos son mostrados en la figura [16][17] donde el
circulo representa el ventilador, la flecha muestra la direccion del flujoy "M.S" es

la seccion de medicion.

Seccion de :
medicién Tipo ; ibi
c?::u(::o Abierto Tipo semiabierto Tipo Cerrado
D M.S _ MS

- MS
Ms ||| = MS
S | L ] ] < ]
e i |\ i1 3 ;
Inyeccion circulante ’ OS 3 ‘\/\"'/r_'r‘i i = {
{ ! i11 ;
4 3 — S—— —— |

e I e a—
.o 5 o | o L.-/ \_ ' \\I; H
Succion Circulante No aplica ! Pt i i = _O !

Circulante MS MS
- - -

Tabla 2. Clasificaciones de tineles de viento [17][16]

e Tuanel de viento subsonico de circuito cerrado: En el esquema
presentado en la figura 3, es posible detallar los componentes basicos de

un tanel de viento subsoénico de circuito cerrado:
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Figura 3. Esquema tiinel de viento subsénico circuito cerrado [18]

Para iniciar, el sistema de accionamiento se determina como el fluido se mueve a
través de la seccidon de prueba, dependiendo del medio y el régimen operacional,
generando un flujo volumétrico y compensando las pérdidas de presion. Para las
esquinas, se dispone de paletas para guiar el flujo de aire 90°, evitar pérdidas y
mantener un flujo relativamente ordenado dentro del canal. Los difusores,
situados al final del downstream, y antes de la entrada de la seccion de prueba,
reducen la velocidad con la menor pérdida de energia posible, lo que indica una
mayor recuperacion de la presion y una reduccion de la carga del sistema de
accionamiento. Finalmente, la seccion de prueba debe tener una geometria y
tamafio definido desde el inicio del disefio considerando aspectos como los

recursos econdmicos y los usos proyectados del tinel. [19][20]

e Ventajas circuito cerrado: tiene un flujo de alta calidad,
independientemente de las condiciones atmosféricas, requiere menos
energia en comparacion con el tinel de viento de circuito abierto y produce

menos ruido.

e Desventajas circuito cerrado: altos costos de construccién, la purga
después de la visualizacion del flujo usando humo y la necesidad de montar

un intercambiador de calor.

Tanel de viento subsénico de circuito abierto: En la figura 4, se presenta
un sencillo esquema de un tanel de viento de circuito abierto, que toma el aire
atmosférico, el area transversal se va disminuyendo hasta llegar a la seccion de

prueba, continuando por el difusor y el sistema de accionamiento que succiona el
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aire hacia dentro del ducto y lo expulsa nuevamente a la atmésfera. [21]

.-".:J:I':II:-:JI.'IJI ( "::'--_“'-"-":"" Unidad de

N 4 fomade Difusor  Veniilador  polencia

| ! prucha b / /!

i i

1 | I N— -t n/

[~ 5 I
R | D | e | =¥
i /
Fona de ! % | I
estabilizacion TRRERES SO0 DO

Figura 4. Esquema tinel de viento de circuito abierto [22]

e Ventajas circuito abierto: menores costos de construccion y poder de

visualizacién del flujo usando humo sin necesidad de purgar el tanel.

e Desventajas circuito abierto: necesidad de montar pantallas extensas
para obtener un flujo de alta calidad, mayor energia para ejecutar el tiinel
de viento y altos niveles de ruido que pueden causar problemas

ambientales.

La tabla 1 presenta una comparacion entre los tineles de circuito abierto y

cerrado subsonicos, indicando las ventajas y desventajas de cada uno:

Tianel de circuito Tianel de circuito
Aspecto .
abierto cerrado

Calidad del flujo Bajo Alto
Costos de operaciéon Alto Bajo
Costos de construcciéon Bajo Alto
Niveles de ruido Alto Bajo
P:aahdad .c,le Alto Bajo

visualizacion

Tabla 3. Comparacion tiineles subsonicos de circuito abierto y cerrado [23] [20]

e Tuanel de viento supersonico: Dentro de los tuneles de viento de
régimen supersonico es posible encontrar 3 disposiciones, el continuo, el
abierto y abierto intermitente, mostrados en las figuras 5, 6 y 7

respectivamente.
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Figura 5. Esquema tiinel de viento supersénico continuo [24]

Un tanel de viento supersonico continuo es un sistema de circuito cerrado, que
permite obtener un gran rango de ntimeros de Mach y son disefiados de manera
que el aire que pasa en su interior no salga a la atmosfera y posee ventajas como
un mayor control en la secciébn de prueba ya que no hay influencia de las
condiciones ambientales, bajos niveles de ruido, la duracién de las pruebas es
mayor que en otros tipos, y las condiciones de operacion se mantienen constantes

de manera extendida.

Propulsor

Seccion d<

Figura 6. Esquema de tiinel de viento supersénico abierto [25]

Un tanel de viento supersénico de tipo abierto usa la diferencia de presion entre

la atmésfera y un tanque de baja presion para crear un flujo, un tanque de vacio
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es bombeado a una presion de vacio deseada, y el final esta abierto a la atmésfera.
Una prueba finaliza cuando el diferencial de presion no es el suficiente para
mantener el nimero de Mach deseado. Este tipo de tinel permite mantener una
temperatura de estancamiento cuasi constante durante una prueba, ademas es

mas seguro usar vacio a altas presiones como en los otros tipos.

Tobera supersénica Seccion de pruebas

Céamara de expansion

Modelo
Garganta transoénica
Garganta de la salida

: Control de presion
Tanque de alta presién —

X

Difusor

Salida de aire

Pantalla

Figura 7. Tunel de viento supersonico abierto blow-down [26]

Los tineles de viento abiertos blow-down consisten de un reservorio o tanque de
alta presion, una tobera supersbnica, una secciébn de prueba, difusores
supersonicos y subsonicos y un deposito de baja presion, aunque existen distintas
configuraciones. Este tipo de tiinel permite obtener velocidades subsonicas altas
y numeros de Mach medios a altos al usar la diferencia entre el tanque

presurizado y la atmosfera.

e Ventajas tinel de viento supersonico: El estudio de los flujos
supersonicos es de suma importancia en muchas aplicaciones, como

turbomaquinas y motores de cohetes.

e Desventajas tanel de viento supersonico: El diseno de un tinel de

viento supersonico es complejo, caro y requiere mucho tiempo.

Avelocidades supersonicas, ocurre un fenémeno llamado zumbido, tanto para las
entradas de compresion externas como mixtas, que estd asociado con la
inestabilidad de la estructura de choque y tiene efectos significativos sobre el
rendimiento y otras caracteristicas del sistema de propulsiéon. Sin embargo, las
paredes porosas, superior e inferior de la seccion de prueba, el modelo, la
estructura de flujo detras del modelo y el mecanismo alfa, por nombrar algunos,

son varios medios de absorcion acustica en los tiineles de viento. [27]
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Por otro lado, los tineles de viento supersonicos comunes tienen pequenas
secciones de prueba en comparacion con los taneles de baja velocidad y debido a

las limitaciones de bloqueo, los modelos deben ser pequenos.

4.2.3 Instrumentacion

4.2.3.1 Técnica de visualizacion de fluidos de alta velocidad
Schlieren

La fotografia Schlieren es definida como la técnica 6ptica que aprovecha la
relacion existente entre la densidad y el indice de refraccion de un medio
transparente y no homogéneo a través de la visualizacion del gradiente de
densidad, esta relacion conlleva una desviacion de los rayos de luz que atraviesan
un medio transparente que, en este caso, es un campo de flujo. El efecto de
Schlieren puede presentarse tanto en gases como liquidos y sélidos, siendo ese
mismo producto de cambios en la densidad que pueda sufrir el elemento de
estudio o el entorno en el que este estd inmerso, es decir, un cambio en la
temperatura del mismo, la exposicion a flujos a altas velocidades o la presencia
de elementos distintos dentro de un mismo material; pueden causar un cambio

en la densidad y asi mismo en el indice de refraccion. [28][29][30]

Esta técnica ha sido ampliamente explotada en ttneles de viento para
complementar otras mediciones cuantitativas con una comprensién cualitativa
de las estructuras presentes en el flujo bajo investigacion, los primeros trabajos
que empezaron a hablar sobre este tema fueron los realizados por Robert Hooke,

L. Foucault y A. Toepler. [31]
e Tipos de Configuracion Schlieren:

1) Arreglo Toepler: cuenta con diferentes variaciones las cuales se pueden
modificar de acuerdo a las variables de interés y tipo de aplicacién del
objeto de estudio, dependiendo del objeto que se quiera visualizar se puede

analizar ya sea utilizando lentes, espejos, prismas etc.

¢ Configuracion Z: consta de una fuente de luz, filtro espacial, dos

espejos esféricos, borde de navaja y un sistema formador de imagenes.
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Figura 8. Configuracion Z [32]

Ventajas configuracion Z: las lentes del sistema original de Toepler se
pueden remplazar por dos espejos y al tener un diametro muy grande
permite aumentar el tamafo de la region de prueba, todo esto es en base a
que los espejos se pueden fabricar de mayor diametro que las lentes, otro
aspecto a tener en cuenta es que es un sistema robusto y de alta

sensibilidad.

Desventajas configuracion Z: los espejos pueden tener aberraciones
esféricas, requiere mas de un espejo parabolico simétrico y es compleja su

calibracion.

Background Oriented Schlieren (BOS): Es una técnica que se deriva
de la fotografia de moteado utilizada principalmente para medir
desplazamientos y deformaciones en el plano, y de la interferometria que
utiliza la interferencia de la luz de dos frentes de onda, esta ocurre al pasar
un haz de luz a través de un objeto transparente y al combinarse en una

pantalla con otro haz de referencia.

7
. "’J
/ Objeto de
/ prueba

ALY

Background plane
o fondo granulado

Figura 9. Configuraciéon Background Oriented Schlieren (BOS) [33]
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Ventajas configuracion Background Oriented Schlieren (BOS):
Permite obtener informacion de un flujo de fluido ya sea de forma
cualitativa o cuantitativa, a su vez tiene un mejor desempeno debido a que
simplifica tanto el modelo como tipo de material y las imagenes resultantes

de la exposicion se pueden evaluar mediante métodos de correlacion.

3) Rainbow Schlieren: es un tipo de arreglo que puede cuantificar la

densidad de un flujo de fluido transparente como los gases, este tipo de
método es similar al arreglo de Toepler solo que a diferencia de este en

lugar de borde de navaja se utiliza un filtro de color, colocado en el foco de

la lente.
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Figura 10. Configuracién Rainbow Schlieren [33]

4.2.3.2 Anemometria

Permite la deteccion precisa del flujo del viento

Anemoémetro laser Doppler LDA: El anemo6metro laser Doppler es un
sistema de radar laser LDA disefiado para la deteccién y mediciéon del
movimiento de las particulas de fluido, esta técnica consiste en la
focalizacion de dos o mas haces de luz sobre un punto, si las particulas
enfocadas son lo suficientemente pequenas su velocidad puede ser
asumida como la de la corriente, este sistema provee una medida de la

velocidad instantanea local, velocidad media y turbulencia. [34][35][36]

Anemometros mecanicos

Permite medir el viento a partir del movimiento giratorio generado por el

coeficiente de arrastre, se divide en dos clases de acuerdo a la geometria.
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1) Coperola: Generalmente giran a razéon de 30 a 60 rpm, debido a que

responde a la fuerza diferencial de arrastre del viento.

2) Hélice: Giran a razon de 180 a 210 rpm influenciados por el mismo viento
que el de coperolas, y esto es debido a las fuerzas de arrastre y sustentaciéon

que acttian sobre él. [37]

¢ Anemometro alambre caliente o pelicula caliente: Esta técnica
consiste en calentar eléctricamente un alambre delgado o lamina, la cual
se vera sujeta a una tasa de pérdida de calor debida al flujo de aire
relacionada con la velocidad del viento, la transferencia de calor al medio
es proporcional a las variaciones del flujo lo que causa que al aumentar la
velocidad exista una disminucion de la temperatura y resistencia en el

instrumento de medicion.[37][12]

¢ Tubo de Pitot: Es un tubo con forma de L construido a partir de dos tubos
coaxiales capaces de medir la sobrepresion generada en la masa de aire en
movimiento. Este diferencial de presion es funcion de la velocidad del

viento con respecto al tubo. [38] [39]

¢ Anemometro Sonico: Es un sensor capaz de medir de manera
instantanea la velocidad del viento y temperatura del aire, mediante la
transmision de sonido de alta frecuencia (ultrasénico) y el tiempo
requerido de propagacion acustica a lo largo de la direccion del flujo.[40]

[12]

¢ Anemometro de Esfera o Cilindro de arrastre: Usalarelacion entre
la fuerza puntual aplicada en el extremo de una barra y su deflexiéon
resultante, el desplazamiento en el plano xy es detectado por medio de tres
posibles mecanismos, el primero de ellos es la deteccion simultdnea en
cada uno de los ejes y su posterior conversion en voltajes, el segundo es la
deteccion mediante medidores de tension y el altimo de ellos usando la
deteccion 6ptica por laser junto con un Detector de Posicion Sensitivo
(PSD). [41]
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Tipo

Ventajas

Desventajas

Tipo de sensor de viento
maés avanzado y deseable
que se ha aplicado en
tineles de viento

No tiene contacto, por lo

Requiere la presencia de
particulas en suspension

AnemoOmetros tanto, es independiente de dentro del flujo, que se
laser Doppler las condiciones ambientales | introducen como humo
(LDA) dentro del flujo (presion, en muchos sistemas.
temperatura, composicion,
etc.),
Precisos y no requieren
calibracion externa

Componente 1r}var1able de Escasa exactitud /

AnemoOmetros lals, e§tac1on1§s - precision
TeCANICOS meteorologicas / climaticas

Extremadamente
compactos, livianos,
sensibles y robustos

Rango dinamico limitado

Alambre caliente o
pelicula caliente

Precisos y sensibles en
condiciones terrestres

Fragiles

Pueden ser
multidimensionales

Tienen tiempos de respuesta
razonablemente rapidos

No se adaptan bien a
entornos hostiles.

Tubos de Pitot

Sencillos y de amplia
aplicaciéon

Alcance limitado (debido
a su fuerte dependencia

de la velocidad del
viento)
Requiere una calibracion
Se adapta bien a situaciones cuidadosa
en las que se conoce la Depende de las

direccion del flujo del viento

condiciones atmosféricas
(presion, temperatura,
ete.)

AnemoOmetros
Sonicos

Determina la velocidad de
propagacion acustica.

Mide simultineamente la

velocidad del viento en las
tres dimensiones y con una
alta frecuencia de muestreo.

Precisos

Cuantifica los caudales tanto
verticales como laterales.

Sensibles a las
propiedades fisicas de la
atmosfera (composicion,

presion, temperatura,
humedad, etc.)
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No cuenta con partes
moviles por ende no Requiere un mayor
necesita de otros tiempo de respuesta con
Anemometros de mecanismos de respecto a otros sistemas.
Esfera o Cilindro acoplamiento
de arrastre (soportes, rodamientos)
Mayor precision a
comparacion del disefio de Adaptado solo para
Anemoémetros mecanicos analisis bidimensionales.
(Coperolas)

Tabla 4. Sistemas de Anemometria

El Anemometros laser Doppler (LDA) presenta las mejores caracteristicas, pero
por temas de practicidad el més acorde y que por ende deberia ser implementado

en la seccion de prueba es el tubo Pitot.

4.2.3.3 Presion en la seccion de prueba

En la seccion pesada la presion total debido a la baja velocidad se obtiene en base
a la medicion de presion estatica, para la secciébn de prueba la presion de
estancamiento resulta ser mucho mayor que el nivel de presion estatica, esto hace
necesario que se acoplen instrumentos de medicion en las paredes del tinel de
viento, para de esta forma calibrar la tobera, visualizar correctamente la
separacion de la capa limite en el modelo y determinar las fuerzas. [42] De
acuerdo al tiempo de funcionamiento y tipo de aplicacion la técnica de medicion

puede variar, a continuacién, se mencionan algunas de ellas:

1) Tiempo de operacion superior a 10 segundos: Las mediciones
pueden efectuarse mediante técnicas convencionales, al tener una presion
en el rango 1 a 75 psi es posible recurrir a la practica de medicién por
manometria ya sea utilizando un mandmetro con sustancias como
mercurio, agua o alcohol dependiendo de la precision deseada. Si la
presion se encuentra por encima de este valor es necesario el uso de un
manometro de tubo Bourdon y si se encuentra por debajo se requerira de

un mandmetro de tipo aneroide.

2) Tiempo de operaciéon no superior a los 10 segundos: Es necesario
recurrir a herramientas con captacion de alta frecuencia donde los

elementos sensores tienen inercias muy pequenas, estos utilizan cristales,
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galgas extensométricas adheridas y no adheridas, bobinas de reluctancia
entre otros para proporcionar salida eléctrica que puede ser registrada

mediante el uso de software.

Todo este proceso requiere de una serie de parametros de seguridad con respecto
al uso de los instrumentos de medicidon que involucren liquidos como el mercurio,
puesto que causaria danos considerables si llega a ser soplado o succionado en el

modelo. [42]

4.2.3.4 Temperatura

Para obtener los efectos de disipacion, transferencia de energia, temperatura de
estancamiento del flujo en la cAmara de sedimentacion y la transferencia de calor
junto con las temperaturas superficiales en la seccion de prueba se requiere la
insercion de una termocupla de respuesta rapida, que permita detectar e indicar

directamente las variaciones de temperatura con el tiempo. [42]

4.2.3.5 Sistemas de equilibrio

El nimero de Reynolds influye en la abreviatura de los instrumentos de medicion,
si es demasiado alto requerira de un sistema poco convencional capaz de cubrir
un rango muy amplio de fuerzas. A continuacidn, se describen 3 sistemas bésicos

para el balance del modelo en pruebas

1) Equilibrio externo: Las fuerzas sobre el modelo se reducen
drasticamente al ubicar el sistema de equilibrio totalmente afuera del
tanel, de esta forma se adapta a la medicion de grandes rangos de fuerza

al requerir de una alta rigidez.

2) Equilibrio de aguijon (Sting balance): Las fuerzas son determinadas
a partir de una banda extensométrica ubicada de forma transversal
respecto al sentido de medicion de la deformacioén, si su resistencia
eléctrica aumenta indica que ha sufrido una deformacion. Esta técnica
permite tener una deformaciéon de forma controlada por medio de sefales

eléctricas. [43]

3) Equilibrio de galgas extensométricas: Es frecuentemente usada para

determinar los momentos de cabeceo con gran precision por medio de
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sefales eléctricas conducidas a través del cableado encerrado en el aguijon
y el soporte del sector. Los pulsos eléctricos son emitidos por unas galgas

extensométricas ubicadas en el interior del modelo.

Cada una de estas técnicas proporciona de manera rapida y sencilla datos de
fuerza para una variedad de angulos de ataque, un factor que se debe tener en
cuenta cuando se utilizan galgas extensiométricas son las variaciones de
temperatura, sin embargo, los modelos simétricos cuentan con una
particularidad y es que al trabajar cualquiera de sus dos secciones se puede
solventar algunas consideraciones como la sensibilidad a la temperatura o el

tamano.[42]

4.3. Marco Tedrico

4.3.1. Analisis de la aerodinamica supersdnica

La aerodinamica se compone de una serie de ecuaciones pertinentes en el
desarrollo de un tanel de choque supersénico, caracterizado principalmente por
la generacion de ondas de choque oblicuas y normales. Estas ondas permiten un
aumento considerable de la entropia en el flujo que se traduce en pérdida de

presion de estancamiento manteniendo sus propiedades adiabaticas. [10]

4.3.1.1 Onda de choque normal

Son aquellas que se generan en un flujo unidimensional perpendicular a la
corriente libre, haciendo que los cambios extremos en las propiedades
aerotermodindmicas tengan una variacién en la direcciéon del flujo Gtnicamente

como se evidencia en la figura 11.

Chogue normal

M,;>1 M,<1
T, ] I
P, ’ . !
P - -

Figura 11. Choque normal ideal [44]
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Para caracterizar las propiedades del flujo y sus variaciones con la onda de choque
normal, es necesario recurrir a las ecuaciones de la 1 a la 23. La ecuacio6n 1,

representa la relacion entre la velocidad de flujo y la velocidad del sonido.

M= [1]

La ecuacion 2 permite calcular las propiedades termodinamicas de un gas ideal,

considerando para este proyecto particularmente el aire como tal.
P = pRT [2]

A partir de la ecuacion del gas ideal y el cociente de calores especificos se obtienen
dos formas de calcular la velocidad del sonido de acuerdo a las propiedades

conocidas, como se indica en la ecuacién nimero 3.

a:\/fgzm (3]

Las ecuaciones 4, 5y 6 son correspondientes a los principios de Euler aplicados a
un flujo unidimensional. Por medio de la ecuacién 7 se calcula una de las

variantes de la energia presente en un fluido.

P1U = pou, [4]
P+ piuf = py + prus [5]
2 2
_ b _
h=e+ o= C,T [7]

Las ecuaciones 8, 9 y 10 corresponden al analisis aerotermodinamico de un
elemento de fluido cuya velocidad se reduce a 0 al entrar en contacto con un

objeto.

2=+ M2 [8]
T 2

Po (1 + %MZ)“ [9]
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1

- (1+m?) [10]

Por medio de las ecuaciones 11, 12, 13, 14 y 15, se describe el comportamiento del

fluido cuando la velocidad de este es igual a l1a del sonido (M=1).

a\% T 2
&) =%=7m [11]
Y
P (L)ﬁ [12]
Po y+1
1
pT_ (2 1
Po - (]/+1) [13]
a*? = uu, [14]
. 1
M; = o [15]

Dado que la onda de choque es una barrera a partir de la cual se produce un
gradiente en las propiedades del fluido, las variaciones de estas son descritas por

medio de las ecuaciones 16, 17, 18 y 19.

M3 = l;v[,—lf [16]

% - Z_: - Zs-)z:/—i)ll;llflf [17]
f:”%(’”f—l) [18]
P=iz= i o - o] R [16]

La variacion de las propiedades de un fluido es directamente proporcional a la
velocidad, la tendencia de Mach a infinito genera las relaciones de propiedades

mostradas en las ecuaciones 20, 21, 22 y 23.

lim M, = 0.378 [20]
1—)00
lim 2=6 [21]
M;{—o0 P1
lim 2 = [22]
M,—00 D1
. T,
Mlllgﬂ—1 = ® [23]
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4.3.1.2 Onda de choque oblicua

Este tipo de ondas se genera cuando las lineas de flujo cambian su trayectoria
detras de la discontinuidad paralelamente a las paredes del objeto que se mueve
a través del fluido, adquiriendo un caracter bidimensional o tridimensional
dependiendo de la geometria de dicho cuerpo, para este tipo de onda en particular

la pérdida de presion total y el aumento de la entropia exigidos no son tan altos.

[45]

Figura 12. Onda de choque oblicua [44]

Las siguientes formulas pueden ser usadas para determinar las condiciones del
flujo cuando se presenta una onda de choque oblicua, la ecuacion 24 indica el
angulo en el cual se genera el cono por el que es audible 1a onda de choque a partir

de la linea de trayectoria de un objeto.

1

p = sin” [24]

s

Por medio de las ecuaciones 25, 26, 27 y 28 se describen los principios de Euler

aplicados a un flujo bidimensional.

pP1U = pou, [25]
(=prupw; + (pux)w, =0 > wy = w, [26]
p1+ prui = pa + paus [27]

2 2 2 2
h1+V71:h2+V72_)h1+%:h2+u72 [28]

Puesto que una onda de choque oblicua genera un cambio en la direcciéon del
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flujo, la rapidez y por ende el nimero de Mach adquieren componentes
vectoriales de acuerdo al nimero de dimensiones en las que sea realizado el
analisis. Por medio de la ecuacion 29, se calcula la componente normal a la onda

de choque del namero de Mach del flujo libre.
M, = M;sinp [29]

Se presenta tal como en una onda de choque normal, una variaciéon en las
propiedades del fluido anicamente en la direccién flujo libre, las ecuaciones 30 y
31 presenta las relaciones de densidad y presion en términos de la componente

normal del nimero de Mach.

p2 _ _(y+DME,

o1 -DME, +2 [30]

Pz _q 4 2 2 —
ok 1+ vy Mz, — 1) [31]

La direccion de las lineas de flujo varia en la zona posterior de la onda choque
como se ilustra en la figura 12 y se describe matematicamente en la ecuaciéon 32.

2
y-1

2V gz
MR, -1

M3, +

[32]

A partir de los resultados de las ecuaciones 30 y 31, se calcula la relacion de
temperaturas entre el flujo posterior a una onda de choque oblicua y el flujo libre

como esta indicado en la ecuacion 33.

T, _p2p
T; D1 P2

[33]

Con el valor de la componente normal del nimero de Mach detras de la onda de
choque oblicua junto con su angulo y el angulo de deflexion de las lineas de flujo,
se construye la ecuacion 34 para calcular el valor total del namero de Mach

posterior al choque.

j— Mn 2

MZ - sin(f-9)

[34]

La ecuacion 35 relaciona analiticamente el namero de Mach, los angulos de
deflexion y del choque. Para obtener resultados de esta formula es necesario

recurrir a métodos iterativos, ya que el despeje de sus tres variables no es posible.

M2 sin? f—1 ] [35]

tand = 2 cots [M%(y+cos 2B)+2
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La ecuacion 36 permite generar una relacion de areas entre una seccion cuyo flujo
es sonico (M=1) y otra con un determinado ntimero de Mach a lo largo de un
volumen de control. Su aplicacion es fundamental para el dimensionamiento de
la tobera, y con ello, de otros subsistemas como el tubo de choque o la secciéon de

prueba.

+1

(3 =l (s 5we) 56

A* M2 ly+1 2

Con las propiedades del flujo obtenido a la salida de la tobera, se aplica la
ecuacion 37 la cual permite el calculo de la presion incidente al inicio de la seccion

de prueba a partir de un nimero de Mach de operacion.

Y
Po _ Y=1,2\r-1
Po= (1+57m2) [37]

4.3.2 Dimensionamiento de la secciéon de prueba

Para determinar las medidas de la seccidon de prueba y las limitantes del modelo
de analisis basados en la restricciéon de la onda de choque se emplean las
siguientes ecuaciones. La ecuacion 38 permite calcular el espesor de una ventana
circular para la seccién de prueba teniendo en cuenta las condiciones de

operaciones y las propiedades mecanicas del material utilizado.
_ [wem+n
t= 8TMSmax [38]

La presion ejercida sobre la superficie de la ventana puede generar el fenémeno
de pandeo, con una deformacion maxima central descrita matematicamente por

la ecuacion 39.

_ 3w(m-1)(5m+1)r?
max — 16mEm?2t3

[39]

Las ecuaciones 40, 41, 42 y 43 describen el comportamiento mecanico para una
ventana rectangular integrada a la seccion de prueba. La ecuacion 40, representa
el momento maximo presente en una ventana con esta geometria teniendo en
cuenta la presion y fuerzas aplicadas. El valor del momento maximo obtenido, se
relaciona con el momento de inercia y el estrés maximo en la ecuacion 41,
aclarando que c equivale a la mitad del espesor como indica la ecuacion 42, para

finalmente obtener el valor del espesor en la ecuacion 43 de una ventana
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rectangular.

Moy = BPSZ [40]

Smax = MmIaxC = 6I‘/Itn2wx [41]
-t

c=: [42]

(= [ [43]
La longitud de la seccidon de prueba debe estar comprendida entre 0.5 y 3 veces
su diametro [12]. Ademas, el modelo posicionado al interior de la seccién de
prueba poseerd unas limitaciones longitudinales, a consecuencia de que la onda
de choque tanto en su expansién como en la compresiéon puede variar las cargas
estructurales aplicadas a este. Las ecuaciones 45, 46, y 48 proporcionan la
longitud maxima para un modelo tanto por la compresion, como expansion del
fluyjo o cuando estos aspectos son iguales. La ecuacién 47 corresponde al
parametro k de las ecuaciones 45y 46.[13]

hr(1+tan u cotd)

1T5+cos atan u+sina[1-k(1+tan ycot9)]
D

L= [44]

_ hr(1+tan p cotd)
Ly =13 : [45]
—T—+cosatan u—sina[1-k(1+tan ud)]

D

1
" 1+tan ucotd

[46]

hr(1+tan u cotd)

[47]

Lax = <5
T-+cosatany

D

Para determinar la medida del espesor en las paredes de la seccidon de prueba, se
utiliza la ecuacion 48 la cual representa las caracteristicas de disefio que se deben

tener en cuenta.

_ P(r+b)
~ Sn—0.6P

[48]

El valor de b oscila en un rango de entre 1y 6 mm, para una vida ttil de los equipos

de aproximadamente 10 afios.[46]
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4.3.3 Optica focal técnica Schlieren

Para un montaje tipo Z la técnica Schlieren estara constituida por un haz de luz,

dos espejos concavos iguales, cuchilla y camara, ilustrados en la siguiente figura.
6,
. f

HAZ DE LUZ ESPEJO
CONCAVO 2
28,
28, ._
L
CUCHILLA
ESPEJO Y CAMARA
CONCAVO 1 f
6,

Figura 13. Configuracion Schlieren tipo Z [30]

A continuacidn, se presentan las ecuaciones pertinentes en la implementacion de
la técnica Schlieren para una configuracion tipo Z, explicadas con mayor detalle

en el trabajo de Rosas [30]:

0, =0,=10 [49]
26, = 26, = 26 [50]
h=fh=f [51]
2f=2 fi [52]
Xcam < 10cm [53]
f=toi=14t [54]
§=2 [55]

oy =1 (25) 56
n=1 [57]
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Capitulo 5

Generalidades

5.1 Condiciones iniciales
En la figura 14 se presenta un esquema general de los sistemas que componen un

tinel de choque supersonico, donde se representa cada uno de los elementos

descritos en este capitulo.

Propulsor Propulsado Tobera
i Dump Tank-
C—\- — — — _»--_Hh_i Seccién de

oDs | prueba
P
5 "-._____\_\_\_ p-\.
§ T i
o
IIII'
/1
£~ I 7 s
e [ -f'/}
shed TN [
Fl a = »
T3£\ s /
T) N P

Figura 14. Esquema tinel de choque[47]

Para iniciar con el proceso de célculo y disefio de la seccién de la tobera, se deben
establecer las condiciones de operacion. La ubicacion del tanel de viento
supersonico sera en la ciudad de Bogota, especificamente en la Fundacion
Universitaria Los Libertadores cuyas condiciones climaticas promedio segtiin
estudios realizados por el IDEAM (Instituto de Hidrologia, Meteorologia y
Estudios Ambientales) son definidas por una temperatura de 13,1 grados
Centigrados o 286,25 Kelvin, una presion atmosférica de 75160 Pascales y la

densidad del aire es calculada por medio de la ecuacion 2. [48][49]

Estas propiedades del fluido son las que ingresan al sistema por medio del tubo
de choque, particularmente de la zona de baja presion o driven como se indica en
la figura. Las caracteristicas del fluido al ingreso y salida de este tubo hacia la
tobera son calculadas a partir de un mach de salida de 1,5 Mach como requisito
de disefio para esta seccion. Las relaciones entre las propiedades iniciales y las de

salida del tubo de choque fueron obtenidas del proyecto “Disenio Conceptual y
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Preliminar de un Tubo de Choque Superso6nico” y se presentan en la tabla 5.

Propiedad Valores iniciales | Salida/Entrada Salida
Presion (Pa) 75160 5,9616 448080,3065
Densidad (kg/m3) 0,9148 8,0081 7,3264
Temperatura (K) 286,25 1,7371 497,2688

Tabla 5. Propiedades de entrada y salida del tubo de choque supersénico. Fuente: Autores

Los valores de salida de la tabla 5, se toman como los datos iniciales para el
analisis de la tobera supersonica, que tendra un area de entrada de 0,01 m2. A
partir de la ecuacion 36 se calcula el area y las propiedades caracteristicas que se

muestran en la tabla 6.

Propiedad Relacion garganta/entrada Valor en la garganta
Area 0,8502 8,5021 m?2
Presion 0,5282 236676,0179 Pa
Temperatura 0,8333 414,3907 K
Densidad 0,6339 4,6445 kg/m3
Velocidad del sonido 408,0467 m/s

Tabla 6. Propiedades caracteristicas en la garganta de la tobera supersoénica. Fuente: Autores

Los nimeros de Mach a los que operara el tanel de choque son 1.5, 2.5, 3.5y 4.5
y el aspecto que le permitira poseer este rango es la amplitud de la salida de la
tobera, que dependera del angulo de apertura, tomado de las tablas del Anexo A.
Este angulo corresponde a la amplitud total, sin embargo, para hallar el angulo
de la tobera, se debe tomar la mitad del valor calculado por interpolaciéon de
manera que se pueda dimensionar la seccidon de prueba, teniendo en cuenta que
la seccion divergente de la tobera se encontrara en el interior de esta. Mediante
el uso de la trigonometria, se calculan las distancias de la tobera en el interior de

la seccion de prueba, las cuales son presentadas en la tabla 11.

El Dump Tank sera dimensionado basado en la masa de aire que sale del tubo de
choque y las propiedades de estancamiento presentadas en la tabla 5 y su radio
es un 140 % el radio de la seccion de prueba. Se calcul6 la masa del gas al interior
del tubo de choque a partir de las dimensiones de este que con la densidad,
presion y volumen ocupado por el gas con condiciones de estancamiento

permitieron el calculo de las dimensiones al considerarlo como un cilindro como
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se indica en la tabla 7.

Propiedad Valor

Radio driver 34 mm

Radio driven 34 mm
Longitud driven 3000 mm
Longitud driver 1790 mm
Volumen driver 0,0065 m3
Volumen driven 0,0108 m3
Masa driver 0,0594 kg
Masa driven 0,0099 kg
Masa total 0,0694 kg
Volumen maximo Dump Tank 0,5431 m3
Radio del Dump Tank 0,3111 m
Longitud maxima Dump Tank 1,7855 m

Tabla 7. Dimensionamiento del Dump Tank. Fuente: Autores

A partir de las propiedades del fluido en la seccion de prueba, es necesario que la

estructura resista las posibles afectaciones que puedan ocurrir en su interior, y

uno de los elementos mas importantes son las ventanas, las cuales permiten la

visualizacion del flujo tanto de manera directa como por técnicas Opticas, por

ende, se sugieren en la tabla 8 algunos materiales que podrian ser

implementados. Las ventanas ademas tendran un diametro de 20 centimetros.

Mobdulo de | Relacion | Modulo de | Costo metro cuadrado
Material ruptura de cizalladura por milimetro de
(MPa) Poisson (GPa) espesor (COP)
Vidrio comtn 70 26,9 $6,250.00
Vidrio templado 210
(fisicamente) 0,24 80,8 $15,657.58
Vidrio templado
. 500
(quimicamente) 192,3 $13,300.76

Tabla 8. Materiales sugeridos ventanas[50][51]

Para las paredes de la seccion de prueba se requiere un procedimiento similar en

donde se evaltan las propiedades de diferentes materiales que cumplen con los

requerimientos del proyecto. En la tabla 9 se ponen en conocimiento algunos de

los materiales acordes a los parametros de disefo.
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Moédulo

Fuerza de

Relacion | Modulo de ., .
) de . tension Densidad
Materia Y. de cizalladura s
oung | p ocon (GPa) permisible | (kg/ms3)
(GPa) (GPa)
Acero
estructural 200 0.3 76,923 0,25 7850
Fibra de vidrio S 200 0,22 38,885 2,6 2500
Acero al carl?ono 212,4 0,29 88,326 0,294 7850
1020 recocido
Acero 4140
normalizado 212,5 0,29 82,364 0,652 7850
Titanio 6AL 4V | 1115 | 03387 | 41,533 0,8457 4429
recocido

Tabla 9. Materiales sugeridos para las paredes de la seccién de prueba.
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Capitulo 6

Resultados y Discusion

En la tabla 10, se presentan las propiedades internas y externas del fluido a tener

en cuenta para el calculo de la seccion de prueba:

Ubicaciéon

Constante

del aire
(J/kg*K)

Cociente
calores

especificos

Densidad
(kg/ms3)

Presion (Pa)

Temperatura

(K)

Atmosfera

Salida del
tubo de

choque

Entrada
seccion de

prueba
(M=1,5)

Entrada
seccion de
prueba
(M=2,5)

Entrada
seccion de

prueba
(M=3,5)

Entrada
seccion de

prueba
(M=4,5)

287

0,914

75160

286,25

7,3264

448080,30

497,26

2,8938

122058,4495

342,944

0,9647

26225,0933

221,01

0,3313

5874,745

144,13

0,1278

1548,2319

98,46

Tabla 10. Propiedades del aire a lo largo del tiinel. Fuente: Autores

Al interior de la seccion de prueba, se generan ondas de choque, que requieren de

un analisis que permita evaluar el comportamiento del flujo con respecto a las

condiciones de salida de la tobera, es por ello, que se recurre a las ecuaciones 17,

18 y 19 correspondientes a las relaciones de propiedades para una onda de choque
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normal, considerando el Nimero de Mach con su valor total, y no con su
componente normal como se haria en el caso de una onda de choque oblicua. Los

datos son presentados en la tabla 11.

Numero ) )
Densidad Presion Temperatura
de p2/p1 P2/P1 T2/T1
(kg/m3) (Pa) (K)
Mach

1,5 1,862 | 2,4583 |1,3202 | 5,3885 |300060,355 452,76
2,5 3,3333 | 7,125 | 2,1375 | 3,2159 186853,8 472,4054
3,5 |4,2608 | 14,125 | 3,315 1,412 82980,7738 | 477,8178
4,5 4,8118 | 23,4583 | 4,875 0,6151 36318,942 480,0452

Tabla 11. Propiedades del fluido detras de una onda de choque normal producida en la seccion

de prueba. Fuente: Autores

Partiendo del rango de funcionamiento, es posible definir la relacién de area y el
area transversal de algunas de las secciones de la tobera supersonica desde un
area de entrada de 0,01 metros cuadrados como requisito de disefio. Estas seran

mostradas en la tabla 12:

Namerode | Area Seccion R elac1o% de Area Area salida
Mach de prueba (m?2) areas t(,) cra garganta tobera (m2)
supersonica tobera (m?2)
1,5 1,1761 0,01
2.5 2,6367 0,0225
3,5 01552 6,7896 0,0085 0,058
4,5 16,5621 0,1415

Tabla 12. Area transversal tunel. Fuente: Autores

Basado en el area transversal de la seccion de prueba, es posible hallar el diAmetro
de la misma, esta poseera una longitud de un factor de 0,5 a 3 veces dicho
didmetro como indica la siguiente tabla, sin adicionar la longitud de la secci6n de
la tobera que se encuentra en el interior de la seccion. Estas dimensiones son

mostradas en la tabla 13:

Area seccion de Dié’rnetro dela Limites de l'czngitud
rueba (m2) seccion de prueba Factor de la seccion de
b (m) prueba (m)
0,1552 0,4445 0,5 0,2222
: ’ 3 1,3336

Tabla 13. Longitud de la seccién de prueba. Fuente: Autores

De acuerdo al rango de operacién del tinel, la tobera supersonica debe tener un

angulo de inclinacién que le permita al fluido expandirse y acelerarse a las
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velocidades deseadas, estos fueron obtenidos de la tabla 1.3 del texto High-Speed

Wind Tunnel Testing [13] y mediante la herramienta de interpolacion lineal.

Después de hallar estos valores, se realizaron calculos trigonométricos para asi

obtener la posible distancia que podria llegar a tener la tobera dentro de la seccion

de prueba y la longitud final de la secci6on de prueba. Estos seran mostrados en la

tabla 14.
) ) ) ) Distancia de Limite
Radio Radio ., Distancia ) .
. 5 Angulo la seccion Longitud
Rango de | critico Seccion tobera . i
. tobera divergente final
operacion | Tobera | de prueba dentro de la .
&) 5 de la tobera | seccion de
(m) (m) seccion (m)
(m) prueba(m)
M=1,5 5,9588 1,5339 1,5422
M=2,5 19,5677 | 0,4504 0,478
0,0521 0,2222 1,5465
M=3,5 29,262 0,2857 0,3275
M=4,5 35,9129 0,221 0,2729

Tabla 14. Rango ideal longitud de la seccion de prueba. Fuente: Autores

En base a la ecuacion 43 y los datos presentados en la tabla 8, se presentan las

tablas 15, 16 y 17, que comparan el espesor necesario para evitar la fractura del

material de las ventanas para los diferentes nameros de Mach de operacion,

teniendo en cuenta para la realizacion de los calculos con un factor de seguridad

de 10.

Vidrio Comun

Ventana Circular

Ventana Rectangular

Rango de operacién | Espesor (cm) | Rango de operaciéon | Espesor (cm)
M=1,5 0,3271 M=1,5 2,0916
M=2,5 0,2581 M=2,5 1,6505
M=3,5 0,172 M=3,5 1,0999
M=4,5 0,1138 M=4,5 0,7276

Tabla 15. Espesores calculados para la ventana de vidrio comiin. Fuente: Autores

Vidrio Templado Fisicamente

Ventana Circular Ventana Rectangular
Rango de operacion | Espesor (cm) | Rango de operacion | Espesor (cm)
M=1,5 0,1888 M=1,5 1,2075
M=25 0,149 M=25 0,9529
M=3,5 0,0993 M=3,5 0,6350
M=4,5 0,0657 M=4,5 0,4201

Tabla 16. Espesores calculados para una ventada de vidrio templado fisicamente.
Fuente: Autores
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Vidrio Templado Quimicamente

Ventana Circular

Ventana Rectangular

Rango de operacion

Espesor (cm)

Rango de operacion

Espesor (cm)

M=1,5 0,1224 M=1,5 0,7826
M=2,5 0,0965 M=2,5 0,6175
M=3,5 0,0643 M=3,5 0,4115
M=4,5 0,0425 M=4,5 0,2722

Tabla 17. Espesores calculados a diferentes rangos de operacion para un vidrio templado
quimicamente. Fuente: Autores

Por medio de los datos obtenidos se logra determinar que el espesor del vidrio
para una ventana rectangular es 6,39 veces el espesor requerido en una ventana
circular. Valor que descrito en términos de porcentaje da como resultado que el
espesor de una ventana circular representa el 15% del espesor que tiene una
ventana rectangular. De acuerdo a las propiedades de cada uno de los materiales
sugeridos para las ventanas, se logra determinar que el mas apropiado es el vidrio
templado quimicamente, debido a que este combina todas las propiedades de los
procesos de templado y laminado mediante un proceso térmico que aumenta la
resistencia hasta 6 veces del vidrio comun, al igual que aumento en la flexibilidad
y altas temperaturas [52], obteniendo como resultado que el espesor maximo
requerido para este tipo de material es de 0,1224 centimetros que expresado en
términos de costo, peso y redimensionamiento favorece las condiciones de
diseno.

A partir de la ecuacion 48 y los datos de la tabla 9 obtenidos desde la libreria de
ANSYS se calcula el espesor requerido de acuerdo al rango de operacién para cada
uno de los materiales sugeridos, estos valores se logran evidenciar en las tablas

18, 19, 20, 21y 22.

Acero estructural
Rango de operacion Espesor (mm)
M=1,5 0,3367
M=25 0,2096
M=3,5 0,093
M=4,5 0,0407

Tabla 18. Espesores calculados a diferentes rangos de operacién para una pared de Acero
Estructural. Fuente: Autores

Fibra de vidrio S
Rango de operaciéon Espesor (mm)
M=1,5 0,034376
M=25 0,021406
M=3,5 0,009506
M=4,5 0,004161

Tabla 19. Espesores calculados a diferentes rangos de operacion para una pared de Fibra de
vidrio S. Fuente: Autores
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Acero al carbono 1020 recocido
Rango de operacion Espesor (mm)
M=1,5 0,3047
M=2,5 0,1897
M=3,5 0,0842
M=4,5 0,0368

Tabla 20. Espesores calculados a diferentes rangos de operaciéon para una pared de Acero al
carbono 1020. Fuente: Autores

Acero 4140 normalizado
Rango de operacion Espesor (mm)
M=1,5 0,137
M=2,5 0,0853
M=3,5 0,0378
M=4,5 0,0165

Tabla 21. Espesores calculados a diferentes rangos de operacion para una pared de Acero
4140 normalizado. Fuente: Autores

Titanio 6AL-4V recocido
Rango de operacion Espesor (mm)
M=1,5 0,1057
M=2,5 0,0658
M=3,5 0,020226
M=4,5 0,012791

Tabla 22. Espesores calculados a diferentes rangos de operacién para una pared de Titanio
6AL-4V recocido. Fuente: Autores

En base a los datos obtenidos para cada uno de los materiales sugeridos para las
paredes de la seccion de prueba, se logra determinar que el tipo de material méas
acorde a las condiciones del flujo y de operacion es la Fibra de vidrio S, la cual
cuenta con una mayor resistencia mecanica que el acero [53] dando como

resultado un espesor maximo de 0,0343 milimetros.

Para el modelamiento de la seccién de prueba se debe contemplar la integracion
del Dump Tank el cual hace parte de los demas sistemas del tinel de choque
supersonico, puede ser descrito como un tanque de vacio debido a que, previo al
encendido y funcionamiento del tanel, este se debe llevar a presiones inferiores a
la atmosférica local. En la tabla 23 se presentan los parametros de diseno con
base al rango de operacion, teniendo en cuenta una proporcion de 1,4 veces el
radio de la seccion de prueba. El volumen fue calculado para cada numero de

Mach mediante el uso de las ecuaciones 2 y 25.

72



Dump Tank
Rango de operacion Altura (m) Volumen (ms3) Radio (m)
M=1,5 0,0788 0,0239
M=2,5 0,2365 0,0719
M=3,5 0,6888 0,2095 0,3111
M=4,5 1,7855 0,5431

Tabla 23. Parametros de diseiio para el Dump Tank de acuerdo al rango de operacion.

Fuente: Autores

Con los parametros previamente obtenidos para las ventanas y paredes de la
seccion de prueba, se procede a realizar un analisis computacional por medio del
software ANSYS en donde se evaltian las condiciones del flujo en la entrada y
salida de la seccién de prueba a M=4,5 junto con las propiedades estructurales de
las paredes, a M=1,5 que es el valor donde se obtienen las mayores presiones al

interior de la seccion de prueba.

Por limitacion de la licencia estudiantil de ANSYS y para un mejor acople entre
las paredes y las ventanas, se realiz6 un disefio con geometrias basicas,
representando la seccidén de pruebas como un cilindro, cuyo espesor es igual a
2,0916 centimetros, correspondiente a una ventana de vidrio comtn rectangular,
este valor fue constante entre los diferentes materiales de muestra. De manera
independiente, se realiz6 la simulacion de la resistencia de los tres tipos de vidrio
con la presiéon méaxima en la secciéon de prueba con un mismo espesor de 0,3271
centimetros, para de esta forma poder comparar el pandeo con la aplicacion de

cargas.
El procedimiento consta de 2 etapas:
Etapa 1: Analisis computacional estructural para la ventana con los tres

materiales sugeridos en la tabla 8. Se dispone un soporte fijo y se aplica la presiéon

como se indica en la figura 15.
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p.mm.

[A Pressure: 3,0006e +005 Pa
[B] Fixed Support

0,000 0,100

0,050

0,150

0,200(m)
]

Figura 15. Ubicacion soporte fijo y aplicacion de carga. Fuente: Autores

Los resultados de la simulacion son mostrados en la tabla 24, donde se realiza la
comparacion de los parametros de deformacion total y direccional, la

deformacion elastica equivalente y el estrés equivalente de von-Mises.

0,00 10000

200,00 (mm)
50,00

150,00

. Ly , Vidrio templado Vidrio templado
Parametro Vidrio comtn . . e
fisicamente quimicamente
22674 Max 0.31718 Max
:'ggz 028194
1:5116 g,::?zS
e | 017621
075581 014097
0,50387 Q10573
0,25194 0070484
0 Min 0,035242
0 Min
Deformacion
total (mm)
0,00 100,00 200,00 (mm) 0,00 100,00 200,00 (mm) 0,00 100,00 200,00 (mm)
50,00 150,00 50,00 150,00 ﬁF_mF'
0,056978 Max 0.018969 Max 0,0079704 Max
0044318 0,014754 0,0061992
|| gontesa | ooros3e |1 008428
|| oo1g0m 0,0063231 || ocozesee
| 006331 _| 00021077 || o 000essez
L | -0,0063307 — -0.0021076 -4 -0,00088557
-0,018992 -0,0063229 -0,0026568
-0,031654 -0,010538 ~0,00M4275
[ i -0,014754 -0,0061991
Deformacmn .3'.?5'2917 7 Min -0,018969 Min -0,0079703 Min
en el gje
longitudinal
(mm)

100,00

200,00 ()
150,00
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2.2674 Max 0,75487 Max 0.21718 Max
2,0155 0671 0,281
1,7636 058712 02467
1,516 0,50325 021145
1,2597 041937 | 017621
1,0077 0,3355 | 12007
0,75581 025162 010573
050387 016775 0,070484
L4 025154 0,083875 0,035242
Deformacion el e e
en el eje
transversal
(mm)
0,00 100,00 200,00 (mm) 0,00 100,00 200,00 (mm) ’ " 20300 (o)
_:_:wm 15000 o) 000 50,00 150,00
0,056993 Max 0,018974 Max 00073725 Max
0,044328 0,014758 0,0062008
0,031663 0,010541 0,0024292
0,012908 0,0063243 0,0026575
0,0063327 0,0021083 0,00088586
-0,0063323 -0,0021082 -0,0000858
-0,018997 L -0,0063246 -0,0026575
0,031663 -0,010541 -0,0044291
f ., -0,044328 0014758 -0,0062008
Detormacion -0,056993 Min 0016974 Min -0.0079725 Min
en el gje
vertical
(mm)
0,00 100,00 200,00 (mrm) 000 10000 200,00 (mrm) 000 100,00 200,00 (mm)
50,00 150,00 50,00 150,00 50,00 150,00
0,0028201 Max 0,00003887 Max 0,00039449 Max
0,0026086 0,00086844 0,0003649
0,002397 0,00079802 0,00033531
0,0021855 0,00072759 0,00030572
0,0019739 0,00065716 4 000027612
0,0017624 0,00058673 0,00024653
0,0015508 0,00051631 0,00021694
0,0013393 0,00024588 0,00018735
., 0,0011277 0,00037545 0,00015776
Deformamon 0.0009162 Min 0,00030502 Min 0,00012816 Min
, L.
elastica
equivalente
(mm/mm)
0,00 100,00 200,00 (mm) 0,00 100,00 200,00 (rm) 0,00 100,00 200,00 (mm)
50,00 150,00 50,00 150,00 50,00 150,00
T e 188.13 Max
167,24 167,24 167,24
146,36 146,36 148,36
12548 125,48 12548
4 1046 1046 T gt
4 83,719 83,719 = 83,719
62,237 62.837 62,837
41,956 41,956 41,956
’ 21,074 21,074 21,074
Estrés 0.19273 Min 0,19273 Min 0,19273 Min
equivalente
(von-Mises)
(MPa)
0,00 100,00 200,00 (mm) 000 100,00 200,00 (mm) 000 100,00 200,00 (mm)
50,00 150,00 50,00 150,00 50,00 150,00

Tabla 24. Analisis estructural de las ventanas. Fuente: Autores
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La tension maxima admisible del material es similar, por ende, el estrés
equivalente de von-Mises es igual para los tres casos, teniendo en cuenta que son
el mismo material, pero con un tratamiento térmico y superficial diferente. Aun
asi, es recomendable usar alguno de los vidrios templados, debido a que, en caso
de falla no se generan fragmentos puntiagudos que puedan afectar la integridad

fisica de los estudiantes y docentes que operen el tinel de viento.

Etapa 2: Anélisis computacional estructural de la seccion de prueba para los
materiales propuestos en la tabla 9. Por medio de la tabla 25 se evidencian las
condiciones de barrera que incluyen la ubicacién de un soporte fijo y la presiéon

maxima calculada al interior de la seccidon.

Condiciones iniciales de la seccion de prueba
Soporte fijo
Presion cara interna (300060,355Pa)

0,00 400,00 £00,00 (mm)
[ ee——  S—
200,00 600,00

Tabla 25. Condiciones iniciales de la seccion de prueba. Fuente: Autores

En las tablas 26, 27, 28, 29 y 30 se presentan las deformaciones totales,
direccionales y equivalentes maximas y minimas que ocurren en las paredes de la
seccion de prueba. De igual forma, por medio de la tabla 31, se ilustra la

distribucion de estrés equivalente de von-Mises.

Deformacion total (mm)

Acero Estructural Fibra de Vidrio S

~m 0.03082 Max S 0065202 Max || MBS »

0027296 0,060704

0,023971 0053116

0,020547 0045528

0017122 003794

0,013698 0,030352

0,010273 0022764

0,0068489 0015176

0,0034245 0007588 000 500,00 1000,00 (mrm)
L4 o “n 0,00 —— 500,00 - 1000,00 (mm) o “" 250,00 750,00
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Acero al Carbono 1020 Acero 4140 Normalizado
0,029029 Max 0.029016 Max ;
0,025804 0,0257592
0022578 0,022568
0,019353 0,019344
0016127 0,01612
0012002 4 0,0128%
00096765 0,009719
0006451 0,006443
0'0032 2 Ss 0,00 500,00 1000,00 (mm) o'w3224 0,00 500,00 1000,00 (mm)
O Min —Mm:—mm:; 0 Min _zsa,aa:_mFl

0,055248 Max
0,04211
0,042871
0,036832

| 0,030654
0,024555
0,018416
0,012277
0,0061387

000 500,00 1000,00 (mm)
— ——
0 Min 250,00 750,00

Titanio 6AL-4V

Tabla 26. Deformacion total de la seccion de prueba. Fuente: Autores

Deformacion en el eje X (mm)
Acero Estructural

Fibra de Vidrio S
0,0038973 Max 0,0095761 Max S
00022478 0,0062541
| oooesoes = oot
-0,001051 -0,000389%5
-0,0027004 -0,009712
-0,0043498 -0,007034
+0,0059993 -0,010356
-0,0076487 <0,013678
-0,0002081 0017
000 50000 1000,00 (mem) -0,020322 Mis 0% 500,00 1000,00 (mm)
-0,010948 Min —— e — in - -

Acero al Carbono 1020 Acero 4140 Normalizado

0,0037201 Max 00037183 Mex

Wok e 0,0021836

0,00064921 0,00064291

-0,00088621 -0,00085579

-0,0024216 0004205

-0,0039571 : 00039552

-0,0054325 -0,0054599

-0,0070279 -0,0070246

-0,0085633 o s0000 100,00 () -0,0085593

-0,010099 Min #3000 750,00 -0,010094 Min 000 - 50000 o 1000,00 ()

Titanio 6AL-4V

00813
-0,021225 Min 250,00 750,00

00 500,00 1000,00 (rm)
— — ]

Tabla 27. Deformacién seccién de prueba eje longitudinal. Fuente: Autores
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Deformacion en el eje Y (mm)

Acero Estructural Fibra de Vidrio S
0,029731 Max 0,066205 Max
001E7 Q051567
0016604 0096068
0,010 00223
00034767 Q0TS
-0,0030868 -0,006857
00096504 Q00150
0 Q014
-0,002777 000 S0 100000 (i) 005072 000 500,00 100000 (mrm)
-0,029341 Min 500 00 -0,065361 Min 500 00
Acero al Carbono 1020 Acero 4140 Normalizado
0,028022 Max 0,028009 Max
0021636 002185
0,015649 0,015642
0,009626 0,0004582
- 00032761 0,0032745
4 0009104 -0,002091
-0,009097 -0,0080927
-0,015283 -0,015276
-002147 - o i 002146 i s 100000 ()
0027657 Min " 0027644 Min — e

Titanio 6AL-4V

0,053147 Max

000 50000 1000,00 {mm)
—— — )

= -0,052433 Min 500

75000

Tabla 28. Deformacion seccién de prueba eje transversal. Fuente: Autores

Deformacion en el eje Z (mm)
Acero Estructural

Fibra de Vidrio S

~pm 0,027583 Max 0,061437 Max

0001467 QT

ke 04151

0,0032348 00506

0,0031187 060646

i Q0067755

il 0000421

001523 sl

0021346 0w 50000 100000 (mm) 0047707
> -0,027462 Min 25000 75000 -0,061351 Min 00 = 500,00 = 1000,00 (rmrm)

Acero al Carbono 1020

Acero 4140 Normalizado
0,02502 Max 0,025979 Max
0007 0020218
001446 0,014456
0066364 000665
] o nasezs
| -000605 ~ B
0008540 00085509
20 0014353
-0,020124 000 0, 000,00 .gﬁom f
-0,025888 Min ) - 50000 - 100000 (mm) 025876 Min 000 - 50000 - 100900 ()
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Titanio 6AL-4V

0,049399 Max
0,008455
0027512
0,016568
0,0056242
-0,0053195
-0016263
-0,007207
-0,038151

o 50000 100000 (rmir)
-0,049094 Min — T

Tabla 29. Deformacion en la seccion de prueba eje vertical. Fuente: Autores

Deformacion eléstica equivalente (mm/mm)

Acero Estructural Fibra de Vidrio S
0,00010971 Max g 000024445 Max
975235 o172
7315 )
| 6omse-s 000013581
L 45e.5 £,00010965
| 36575¢-5 6,1487¢-5
Ll 4355 S4TeS
1219%e3 00 500,00 1000,00 {mm) e 000 500,00 1000,00 (mm)
6,6867e-9 Min 25000 750,00 -1 19737e-9 Min i T2000 ; 000 s
Acero al Carbono 1020 Acero 4140 Normalizado
g'?os:::sm Na 000010333 Max
. 91851e-5
 0408e.-5 80371e-5
6690265 60005
5,7436e-5 5,74008-5
45565 ] 450005
446deS L 3aua8e.5
2097805 L 2206705
114925 114075
58411e.9Mn e S 583849 Min e ——

Titanio 6AL-4V

~m 0,00019656 Max
0,00017472
0,00015268
000013104
0,0001022
87367¢-5
655295
4365205
21854005

L 1,“59!'8 M'... 0,00 500.00 1000,00 (mm)

250,00 750,00

Tabla 30. Deformacién elastica equivalente en la seccion de prueba. Fuente: Autores

Estrés equivalente (von-Mises) (MPa)

Acero Estructural Fibra de Vidrio S
21,943 Max 2 Max
ok 19556
17067 1711
| g9 1467
L 1101 1w
L 9729 om0
L7 19
l 4871 4,88
2439 2,005
000 500,00 1000,00 (mm)
00011922 Min e 00063305 Min g 41
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Acero al Carbono 1020 Acero 4140 Normalizado

~mm 21,958 Max 21,958 Max

19518 19518

17,0719 17,01

14639 14,639

12,199 12,199

97597 97597

73 732

40004 4,200

2,“08 o N0 T 2,% 0,00 500,00 1000,00 (mm)
LI 0,0011059 Min o 0,0011050 Min o

Titanio 6AL-4V

—pm 21,857 Max
19428
17
14572
12,143
9715
17,2067
4558
2

L1 0,0015932 Min

0,00 500,00 1000,00 (mm)
250,00 750,00

Tabla 31. Estrés equivalente (von-Mises). Fuente: Autores

Con base a los resultados obtenidos en cada una de las simulaciones, se determind
que el material que presenta una mayor resistencia a la deformacioén y posible
falla es el acero-4140 normalizado el cual requiere de un espesor minimo de

0,0557 milimetros.

Con el objetivo de validar los datos obtenidos para el dimensionamiento de la
seccion de prueba, especificamente los espesores de las paredes y ventanas se
llevd a cabo la simulacién aerodinamica, por medio de la cual, se logro
comprender la interaccion del fluido con el recinto, dando como resultado que las
particulas al alcanzar velocidades supersbnicas, son menos propensas a
separarse, como se ilustra en la figura 16. Ademas, se puede evidenciar en la figura
17 una reduccion en la presion a lo largo de la seccién de prueba, que permite

corroborar los valores calculados.
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[msh1]

0 0.400 0.800 (m)
[ FE—— ]
0.200 0.600

Figura 16. Perfil de velocidades. Fuente: Autores

—l 2.00e:04 —
7.00e+04 -E—\
6.00e04 —| .
- .
B .
e »
5.002:04 — .
: -
- -
Static 4002404 — ‘.
Pressure E .
[Pa] 3000404 >
] 3
2008204 .
1.00e:0¢ —
a .
0.00e:00 —}
0 02 0.4 08 08 1 12 14 18 18
Position [m]

Figura 17. Variacién de la presion a lo largo del sistema. Fuente: Autores

Para determinar el maximo ntimero de Mach que alcanza el flujo dentro de la seccién de
prueba, se toma el dngulo de 35,9129° obtenido por medio de interpolaciéon desde las
tablas mostradas en el Anexo A. De acuerdo a la grafica de la figura 18, se evidencia que
este valor de Mach se obtiene a 12,703 centimetros de la salida de la tobera, y que la
ventana circular permite observar el flujo desde 12,1 centimetros a partir de esta, esto
hace referencia a que la ubicacion de la ventana va a permitir que el modelo sea estudiado

correctamente con las propiedades del flujo deseadas como se muestra en la figura 19 y
con mayor detalle en el Apéndice A.
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¢ | Mach Number x O Scaled Residuals X
» Az ANSYS
4506000 = sl
- ACADEMIC
4.00c+00 .
3500000 -~
3.00e+00 ..
- - .
2506400
Mach e
Number 2.00¢+00 9 -
1.50e+00
1.00e+00
5.006-01
0.00¢+00 - T - T - T - T \
L] 0.2 04 0.6 0.8 1 12 14 16 18
Position [m]

Figura 18. Niimero de Mach a lo largo del sistema. Fuente: Autores

HHE

sazmasue

i

Figura 19. Ubicacion de la ventana con respecto a la salida de la tobera. Fuente: Autores

Dentro del diseno de la secciéon de prueba, uno de los elementos mas importantes
es la puerta, puesto que esta es la que permite el acceso e instalacion de los
modelos de prueba al interior de este compartimiento, ademéas debe ser disefiada
de manera que no permita fugas de aire y pérdidas de presion. Esta fue
dimensionada con respecto al tamafio de la zona de testeo en un 70%. Las

dimensiones de la puerta estan mostradas en la tabla 32.

Aspecto Distancia (m)
Altura 0,3111
Longitud 1,1246

Tabla 32. Dimensiones de la puerta de la seccién de prueba. Fuente: Autores
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Capitulo 7

Conclusiones y Recomendaciones

~.1 Conclusiones

Por medio del capitulo 5 y 6, se da cumplimiento al objetivo general, al
disenar de manera conceptual y preliminar la secciéon de prueba de un
tanel de viento supersonico.

El primer objetivo especifico fue logrado en el capitulo 5, al realizar el
diseno de la seccion de interés, en donde se proponen las dimensiones y
materiales a implementar durante su futura construccion.

El segundo objetivo especifico requiri6 de las ecuaciones del capitulo 4 y
los parametros de diseno del capitulo 5 para asi obtener una simulacién
fluidodindmica del modelo bidimensional de la secciébn de prueba
presentada en el capitulo 6.

Para dar cumplimiento al tercer objetivo especifico se tomaron los
materiales sugeridos en el capitulo 5, las dimensiones calculadas y las
propiedades del fluido al interior de la seccién de prueba, lo que permitio

la simulacion estructural de ventanas y paredes.

7.2 Recomendaciones

De acuerdo al documento de Farahani, a velocidades supersonicas ocurre el
fenomeno de zumbido que puede perjudicar la estructura del tinel de viento
cuando se incluye el modelo, por ende, se sugiere un analisis que involucre las
posibles afectaciones que tiene este fenoémeno sobre las paredes, ventanas y
modelos del sistema. Este documento presenta las ecuaciones 44, 45, 46 y 47
requeridas para parametrizar el modelo, de acuerdo a las dimensiones de la
seccion de prueba.

Se sugiere un analisis detallado del Dump Tank, en donde se evidencien las
maximas deformaciones, el tipo de material mas apropiado para esta estructura,
el comportamiento del fluido antes y después del encendido del tinel de choque,

y su respectivo acoplamiento con la seccion de prueba.
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Pagina dejada en blanco intencionalmente.
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Pagina dejada en blanco intencionalmente.
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Apéndice A (Plano)

Este apéndice incluye una vision general del disefio de la seccién de prueba y la integracion del Dump Tank para un tanel de choque

supersonico.
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ANEXO A:

High-5peed Wind Tunnel Testing
Prandtl-Meyer Corner Data, y=1.4

v, Mach om, v, Mach Om,
P/Pt P/Pt

Deg MNumber Deg Deg Number Deg
0.0 1.0000 S0.00 0.5282 20.0 1.7743 34.31 0.1813
0.5 1.0508 72.10 0.4975 20.5 1.7915 33.93 0.1763
1.0 1.0808 67.70 0.4792 21.0 1.8090 33.54 0.1718
1.5 1.1078 64.50 0.4634 21.5 1.8268 33.19 0.1668
2.0 1.1328 61.96 0.4492 22.0 1.8445 32.83 0.1624
2.5 1.1559 59.89 0.4367 22.5 1.8622 32.48 0.1584
3.0 1.1770 58.17 0.4250 23.0 1.8795 32.15 0.1539
3.5 1.1973 56.68 0.4136 23.5 1.8973 31.82 0.1498
4.0 1.2170 55.29 0.4036 24.0 1.9150 31.49 0.1459
4.5 1.2362 53.99 0.3926 24.5 1.9325 31.16 0.1419
5.0 1.2554 5277 0.3834 25.0 1.9502 30.85 0.1383
5.5 1.2745 51.66 0.3737 25.5 1.9680 30.54 0.1342
6.0 1.2935 50.63 0.3638 26.0 1.9861 30.23 0.1306
6.5 1.3120 49.66 0.3552 26.5 2.0041 29.93 0.1270
7.0 1.3300 48.75 0.3463 27.0 2.0222 29.64 0.1234
7.5 1.3478 47.90 0.3385 27.5 2.0402 29.35 0.1201
B.O 1.3679 47.11 0.3298 28.0 2.0585 29.06 0.1166
8.5 1.3825 46.33 0.3215 28.5 2.0770 28.78 0.1133
9.0 1.4005 45.57 0.3136 29.0 2.0857 28.49 0.1100
9.5 1.4178 44.58 0.3067 29.5 2.1145 28.23 0.1067
10,0 1.4350 44.18 0.2991 30.0 2.1336 27.97 0.1037
10.5 1.4522 43.52 0.2917 30.5 2.1530 27.68 0.1007
11.0 1.4723 42.99 0.2815 31.0 21723 27.41 0.0977

31.5 2.1913 27.16 0.0949
12.5 1.5195 41.15 0.2648 32.5 2.2298 26.65 0.0892
13.0 1.5365 40.60 0.2585 33.0 2.2492 26.40 0.0866
13.5 1.5540 40.05 0.2518 33.5 2.2688 26.15 0.0839
14.0 1.5710 39.53 0.2454 34.0 2.2B85 25.91 0.0814
14.5 1.5875 39.04 0.2398 34.5 2.3090 25.66 0.0789
15.0 1.6045 38.54 0.2336 35.0 2.3288 2543 0.0764
15.5 1.6213 38.08 0.2281 35.5 2.3485 25.21 0.0740
16.0 1.6380 37.63 0.2222 36.0 2.3688 24.99 0.0718
16.5 1.6550 37.17 0.2167 36.5 2.3895 24.77 0.0695
17.0 1.6723 36.73 0.2116 37.0 24108 24.53 0.0672
17.5 1.6892 36.30 0.2058 37.5 2.4316 24.29 0.0651
18.0 1.7061 35.88 0.2009 38.0 2.4525 24.07 0.0630
18.5 1.7230 35.48 0.1955 3B.5 24730 23.86 0.0611
19.0 1.7401 35.08 0.1905
19.5 1.7572 34.69 0.1860

g1



v, Mach Olm, v, Mach Olm,
P/Pt P/Pt

Deg Number Deg Deg Mumber Deg
40.0 2.5372 23.22 0.0553 60.0 3.5937 16.16 0.0115
40.5 2.5590 23.01 0.0534 60.5 3.6270 16.01 0.0110
41.0 2.5810 22.80 0.0516 61.0 3.6610 15.86 0.0105
41.5 2.6028 22.59 0.0499 61.5 3.6948 15.71 0.00998
42.0 2.6254 22.38 0.0482 62.0 3.7288 15.56 0.00951
42.5 2.6484 2219 0.0466 62.5 3.7632 15.41 0.00907
43.0 2.6716 21.98 0.0448 63.0 3.7980 15.26 0.00866
43.5 2.6948 21.79 0.0433 63.5 3.8332 15.12 0.00825
44.0 2.7179 21.59 0.0418 64.0 3.8690 14.98 0.00786
44.5 2.7412 21.39 0.0403 64.5 3.9052 14.84 0.00748
45.0 2.7643 21.21 0.0389 65.0 3.9414 14.70 0.00712
45.5 2.7879 21.02 0.0375 65.5 3.9788 14.56 0.00678
46.0 2.8120 20.83 0.0362 66.0 4.0164 14.42 0.00644
46.5 2.8361 20.65 0.0349 66.5 4,0548 14.28 | 0.00612
47.0 2.8610 20.46 0.0336 67.0 4.0940 14.14 0.00581
47.5 2.8855 20.28 0.0323 67.5 41338 14.00 | 0.00552
48.0 2.9105 20.09 0.0311 68.0 4.1738 13.86 0.00524
48.5 2.9360 19.91 0.0300 68.5 4.2135 13.73 0.00497
49.0 2.9616 19.73 0.0288 69.0 4.2543 13.60 | 0.00472
49.5 2.9873 19.56 0.0278 69.5 4.2960 13.46 0.00447
0.0 3.0131 19.38 0.0267 70.0 4.3385 13.33 | 0.00423
50.5 3.0393 19.21 0.0257 70.5 4.3820 1319 | 0.00401
51.0 3.0660 15.06 0.0247 71.0 4.4215 13.06 | 0.00389
51.5 3.0925 18.87 0.0237
52.0 3.1193 18.70 0.0228
52.5 3.1463 18.53 0.0219 725 4.5620 1266 | 0.00320
53.0 3.1717 18.38 0.0210 73.0 4.6086 1253 | 0.00302
235 3.2015 18.21 0.0202 73.5 4.6558 1240 | 0.00285
54.0 3.2293 18.04 0.01%4 74.0 4.7031 12.28 | 0.00269
54.5 3.2576 17.87 0.0186 74.5 47505 1215 | 0.00254
55.0 3.2B65 17.72 0.0178 75.0 47979 12.02 | 0.00240
55.5 3.3158 | 17.55 0.0171 75.5 4.8504 | 11.8% | 0.00226
56.0 3.3451 17.40 0.0164 76.0 4.9032 11.76 | 0.00212
56.5 3.3747 17.24 0.0157 76.5 4.9557 11.64 | 0.00199
57.0 3.4055 17.08 0.0150 770 5.009 11.52 | 0.00187
57.5 3.4365 16.92 0.0144 78.0 5.119 11.27 | 0.00165
58.0 3.4528 16.76 0.0133 79.0 5.232 11.02 | 0.00145
58.5 3.4985 16.61 0.0131 80.0 5.349 10.78 | 0.00127
59.0 3.5295 | 1646 | 0.0126 81.0 5470 10,53 | 0.00111
58.5 3.5812 16.31 0.0120 82.0 5.595 10.29 | 0.000970
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