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RESUMEN

En este trabajo se presenta el andlisis bidimensional de las ondas de choque oblicuas en un
modelo de doble cufia, por medio de la visualizacién de flujo, siendo validada por la

simulacion numérica usando el software Fluent.

El software Fluent es un programa de cémputo basado en la Dinamica de Fluidos
Computacional, que permitio resolver el modelo de turbulencia de Spalart-Allmaras usando
una malla Tri-Pave de 81932 celdas triangulares. La visualizaciéon de las ondas de choque
sobre el modelo de doble cufia se realiz6 en la seccion de pruebas de un tdnel de viento

supersonico utilizando el método Schlieren.

Los resultados obtenidos muestran la visualizacion de las ondas de choque sobre el modelo
de doble cufia y la simulacion numérica el comportamiento del flujo en funcion del nimero de
Mach, presion estatica, temperatura estatica y densidad del campo de flujo en el modelo
computacional, que permite observar los patrones del flujo corriente arriba y corriente abajo

de las ondas de choque.

De la comparacién de resultados numérico y experimental, se observa la similitud en la
formacion de las ondas de choque, principalmente en el angulos y nimero de Mach para flujo
supersonico, teniéndose una diferencia de 1.17 % con respecto a los resultados

experimentales.



ABSTRACT

This work shows a bi-dimensional analysis of the oblique shock waves in a double wedge
airfoil, through flow visualization, the visualization to be will validate for the numerical

simulation using the Fluent software.

The Fluent software is a computer program is based in the Computacional Fluids Dynamics,
allowing solving the Spalart-Allmaras turbulence model and using a Tri-Pave mesh of 81932
cells in triangle form. The visualization of the shock waves on the double wedge model was

accomplishment in the test section of the supersonic wind tunnel using the Schlieren method.

The results show the shock waves visualization in a double wedge model and the numerical
simulation, the flow behavior in function of Mach number, static pressure, static temperature
and density. The simulation presents the flow behavior upstream and downstream of the

shock waves.
From the experimental and numerical results comparison is observed an agreement of both,

in the angle and Mach number mainly for supersonic flow, finding a difference of 1.17 %

respect to the experimental results.
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INTRODUCCION

El estudio del flujo compresible es importante para entender algunos fenémenos que se
presentan en turboméaquinas de flujo compresible, aeronautica, conduccion de fluidos, etc.,
cuando se tienen velocidades altas del flujo tomando como referencia el nimero de Mach.
En dinamica de gases se realizan estudios acerca de los problemas que se generan cuando
se presentan flujos a velocidades altas; principalmente en la formacion de las ondas de

choque.

En aviones supersonicos, misiles y perfiles aerodinamicos en los cuales se tienen flujos con
velocidades altas, los cambios subitos en la direccion del flujo presentan ondas de
compresion y de expansion en una direccion inclinada a la direccién del flujo llamadas
ondas de choque oblicuas. Las ondas de choque oblicuas generan irreversibilidad y
discontinuidad en el flujo.

A pesar de que fisicamente no se pueden tener discontinuidades en las propiedades
termodinamicas de los fluidos, una onda de choque es casi discontinua. El espesor de una
onda de choque es de aproximadamente 0.2 micrémetros [13], en este pequefio espesor se
tienen grandes desaceleraciones y se presentan cambios abruptos en las propiedades del
fluido como son velocidad, presion, densidad, temperatura, etc. Por lo que es de suma
importancia el estudio de las ondas de choque, para llevar a cabo el disefio de difusores,

tneles de viento, misiles y aviones supersonicos, entre otros.

Por lo anterior el objetivo de esta tesis es realizar un analisis bidimensional mediante la
simulacion numérica utilizando el software Fluent, que es un programa de computo que
esta estructurado con CFD ( Computational Fluid Dynamics) con el propésito de validar su
aplicacion a flujos compresibles de velocidades altas. El andlisis presenta el
comportamiento de las ondas de choque oblicuas sobre un modelo de doble cufia y
proporciona una evaluacion de los patrones de flujo del fluido en forma vectorial y de
contornos de numero de Mach que incluyen la presion estatica, temperatura estatica y
densidad.

Vil



La experimentacion se llevo a cabo en la seccién de prueba de un tdnel de viento
supersonico empleando el método Optico Schlieren para visualizar las ondas de choque

normal y oblicua.

Esta tesis se encuentra integrada de la siguiente manera:

En el capitulo 1 se presentan las ecuaciones que describen el comportamiento del flujo
compresible, velocidad del sonido, nimero y cono de Mach, propiedades de estancamiento,
asi como las caracteristicas y parametros mas importantes que gobiernan el flujo

compresible.

En el capitulo 2 se abordan los conceptos de onda de chogue normal y oblicua, se presentan
las ecuaciones que gobiernan su comportamiento en funcion al nimero de Mach corriente
arriba del flujo y la relacién de calores especificos, asi como la relacion de las propiedades

de presion, densidad y temperatura.

La descripcion del modelo experimental y numérico se presenta en el capitulo 3, que
incluye el tunel de viento supersonico, la geometria de la seccion de prueba, el modelo de
doble cufa y el aparato Schlieren. EI modelo numérico considera la estructura del programa

Fluent, los modelos de turbulencia, las constantes fisicas y las condiciones de frontera.

En el capitulo 4 se presentan los resultados experimentales de la visualizacion de las ondas
de choque normal y oblicua utilizando el método Schlieren. También se muestran los
resultados de la simulacion numérica en forma de contornos y vectores de las propiedades

termodinamicas.

En el capitulo 5 se presenta el analisis y comparacion de resultados entre la

experimentacion y la simulacion numérica para los flujos transénico y supersonico.

Finalmente, se presentan las conclusiones y recomendaciones que se obtienen de la

realizacion de esta tesis.

viii



CAPITULO 1

Funtamentos del

Flujo Compresible

En este capitulo se presentan las ecuaciones que describen el comportamiento del
flujo compresible, la velocidad del sonido en un fluido perfecto, el nimero de Mach, la
clasificacion de los flujos en relacion a este namero, asi como el cono y angulo de Mach.
También se presenta el comportamiento de la velocidad y la presion del fluido en un
conducto cuando existe una diferencial de area y por ultimo se describen las propiedades de

estancamiento en relacion a las propiedades del fluido y el niUmero de Mach.



CAPITULO 1 FUNDAMENTOS DEL FLUJO COMPRESIBLE

1.1  ECUACIONES DE FLUJO

Las expresiones matematicas que describen el movimiento del flujo compresible son llamadas
ecuaciones de flujo. La descripcion del movimiento del fluido en este trabajo se realiza desde el

punto de vista Euleriano, donde las variables como velocidad (v ), presion (p) y densidad (),

estan definidas como puntos fijos, en términos de las coordenadas espaciales y el tiempo:
V =V(x,y,2,.1t), p=np(x,y,zt), p=p(xy,21)

La presentacion de estas ecuaciones en forma unidimensional es valida para describir el
comportamiento del flujo en este analisis, porque se simplifica el analisis al trabajar con una sola
coordenada espacial. Las ecuaciones de flujo son escritas para la transferencia de masa (ley de la
conservacion de la masa), momento lineal (segunda ley del movimiento de Newton), energia
(primera ley de la termodinamica), entropia (segunda ley de la termodindmica) y la ecuacion de
estado, a través de un volumen de control, donde sus fronteras son fijas en forma y tamafio. El
volumen de control es estacionario, o si tiene movimiento, éste es a velocidad constante relativa

con respecto a un sistema de coordenadas inercial.
1.1.1 Ecuacion de Continuidad
Para flujo compresible el cual fluye a través de un volumen de control, en estado estable y

unidimensional, en donde no existen cambios de masa dentro del volumen de control, la ecuacion

de continuidad esta expresada por:
[_pvda=0 (1.1)

Esta ecuacion es el resultado de la combinacion de la ley de conservacion de la masa con el
teorema del transporte y es una de las ecuaciones mas importantes en la dindmica de gases. En

todos los analisis de flujos la ecuacion de continuidad se emplea de alguna manera.
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CAPITULO 1 FUNDAMENTOS DEL FLUJO COMPRESIBLE

1.1.2 Ecuacion de Momentum

De acuerdo a la segunda ley del movimiento de Newton, la fuerza aplicada a una particula que
esta en reposo 0 en movimiento, es igual a la relacion de cambio de momentum de la particula en

la direccidn de la fuerza resultante [8]:

d
> F ZE(mV)

La particula esta sujeta a fuerzas de superficie como presion, fuerzas de corte y fuerzas normales,
qgue actlan sobre la superficie de la particula y fuerzas de cuerpo como las fuerzas
gravitacionales, fuerzas magnéticas y las fuerzas eléctricas, que actian sobre la masa de la

particula, donde estas tres ultimas se desprecian para este analisis.

La suma de las fuerzas que acttan sobre un volumen de control en cualquier direccion es igual a
la relacién de cambio de momentum del volumen de control en esa direccion, mas el flujo neto de
momentum del volumen de control en la misma direccion[7]. Bajo condiciones de estado estables

la relacién de cambio de momentum, para un volumen de control se expresa de acuerdo a

ecuacion siguiente:

Z F= I ch(pV 'dA) (1.2)

1.1.3 Primera Ley de la Termodinadmica

En un sistema de masa fija, donde existe un intercambio infinitesinal de energia entre el sistema y

sus alrededores, el cambio de energia dentro del sistema es:

Q- oW =dE (1.3)
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CAPITULO 1 FUNDAMENTOS DEL FLUJO COMPRESIBLE

En donde, el simbolo ¢ indica que las diferenciales no son exactas y los valores de la diferencial
depende de la trayectoria que siguen hacia sus estados finales. Ambos calor y trabajo afectan la
energia total del sistema, dE representa el cambio en la energia total del sistema como resultado
del proceso, cualquier cambio de energia del sistema esta representado por la suma de la energia

interna, mas las energia cinética y potencial.

Para un sistema cerrado, los cambios en la energias cinética y potencial son despreciables, esto

es, dE. =dE, =0, por lo que:

8Q — oW = dU (1.4)

Dividiendo la Ec.1.4 por la masa unitaria del sistema se obtiene:

8 — Sw = du (1.5)

La Ec. 1.5 representa la primera ley de la termodinamica en forma diferencial para un sistema

cerrado.

En un volumen de control el cambio de energia del sistema es funcién de la interaccion del calor
y trabajo con sus alrededores y de la energia de flujo del sistema, la energia de flujo es la energia
del sistema cuando el flujo cruza las fronteras del volumen de control, esta energia es el trabajo

pv, necesario para empujar el fluido hacia dentro o hacia fuera del volumen de control para
poder mantener un flujo continuo a través de éste. La energia interna (u) mas la energia de flujo

pv, representa la entalpia especifica:

h=pv+u (1.6)
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CAPITULO 1 FUNDAMENTOS DEL FLUJO COMPRESIBLE

Sustituyendo la Ec. 1.6 en la Ec.1.5 se tiene:
o —ow=dh (1.7)

La Ec. 1.7 representa la primera ley de la termodinamica para un volumen de control.

1.1.4 Segunda Ley de la Termodinadmica

Un proceso reversible es un proceso en donde un sistema y su entorno pueden ser restaurados a
sus estados iniciales. Un proceso real es un proceso irreversible que involucra la friccion, ondas
de choque, o la transferencia de calor a través de un gradiente de temperatura finito. La segunda
ley de la termodinamica establece una propiedad llamada entropia.

La entropia es una medida de la aleatoriedad molecular de un sistema y esta asociado con la

irreversibilidad del proceso termodinamico [10]. EI cambio de entropia especifica para un

proceso reversible es funcidn Gnicamente de la interaccion de calor y se puede escribir como:
ds = ((Sq} (1.8a)
T rev

En un proceso irreversible el cambio de entropia es funcion de la interaccion del calor y de la
irreversibilidad y se puede escribir como:

aq
ds > (Tlrev (1.8b)

Combinando la Ec. (1.8 a) con la Ec. 1.5 se tiene la ecuacion de Gibbs:

Tds = du + pdv (1.9
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La ecuacidn de Gibbs relaciona las propiedades (T, s, u, py V) y es valida para todos los procesos

entre estados de equilibrio. Despejando ds de la Ec. 1.9 para un gas ideal se tiene:

ds=cvd—T+Rﬂ
T v
0
ds:cpd—T—R@
T p

Resolviendo las Ecs (1.10 a) y (1.10 b) con calores especificos constante se obtiene:

T v
s, —$ =¢C,In-2 +RIn-2
T Vi

T P2
S,—8=C,In=—-RIn—=

T Py

(1.10a)

(1.10b)

(1.10¢)

(1.10d)

Las Ecs (1.10 ¢) y (1.10 d) representan los cambios de la entropia para un proceso reversible y

adiabatico. Para el caso de un proceso isentropico ds =0, las Ecs (1.10 ¢) y (1.10 d) se reducen a:

0=c,dT + pdv

0=c,dT —vdp

Despejando dT de las Ecs (1.10 e) y (1.10 f) y resolviendo se obtiene:

pv’ = cte

La Ec (1.10 g ) relaciona las propiedades de un gas ideal para un proceso isentrépico.

(1.10€)

(1.10 f)

(1.109)
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1.1.5 Ecuacion de Estado

La ecuacion que relaciona las variables de presion, densidad y temperatura es de particular interés
en la dindmica de gases. La ecuacion de estado del gas ideal desarrollada a partir de
observaciones experimentales, permite predecir el comportamiento de los fluidos a temperaturas

y presiones bajas.

La ecuacion del gas ideal se utiliza més frecuentemente con unidades masicas como kilogramos,
en lugar de usar kilogramos-mol. En tales casos se utiliza una constante particular de los gases
R, en lugar del valor universal R, . La relacion entre ambas constantes es :

R
u (1.11 )

R=—
M

donde M representa la masa molar de la sustancia.

Un fluido compresible ideal, es un fluido que obedece la ley de los gases perfectos, llamada

ecuacion de estado del gas ideal, expresada por la ecuacion:

0= RT (111b)

1.2 VELOCIDAD DEL SONIDO

En la figura 1.1(a), se observa una onda sonora de intensidad infinitesimal que se propaga dentro
de un fluido en reposo con velocidad c. Se relaciona la velocidad de propagacion de la onda c,
con los cambios en las propiedades del fluido entre los extremos de la onda. Si la presion y la
densidad de la onda son p y p, el paso de la onda provocara en ellas cambios infinitesimales
que las transformaran en p+dp y p+dp. Debido a que la onda se propaga en un fluido

estacionario, la velocidad enfrente de la onda es Vv y tiene el valor de cero, la velocidad detras de

laondaes dv .
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Frente de onda movil Frente de onda
\con velocidad ¢ \estacionaria
\—- Fluido en \—':-_|
av ¢ reposo c-av | | | ,
P+ dp p P+dp | p
P+ dp p P+dp | | P
Superficiede /
control
(a) (b)

Figura 1.1 Velocidad de propagacion de una onda sonora.
El flujo en la figura. 1.1(a), es inestable para un observador estacionario, que observa el
movimiento de la onda desde un punto de referencia fijo al suelo. Sin embargo, el flujo sera
estable para un observador localizado en el volumen de control inercial como se observa en la
Fig. 1.1(b). La velocidad de acercamiento al volumen de control es ¢ y la velocidad de
alejamiento es ¢ —dv .
Aplicando la Ec. (1.1) el volumen de control de la Fig. 1.1(b) se tiene:

pAc=(p+dp)A(c-dV)

Resolviendo la ecuacion y reduciendo términos se obtiene:

pdV =cdp (1.12)

Por otro lado, aplicando la Ec.(1.2) al mismo volumen de control y reduciendo los términos se

tiene:

dp = pcdV (1.13)
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Resolviendo las Ecs. (1.12) y (1.13), se obtiene:

dp_ 2 (1.14)
dp

El proceso de propagacion de la onda depende de la relacion del cambio de presion con respecto
a la densidad. Las compresiones que acompafian la propagacion de la onda son demasiado
rapidas, involucrando pequefios gradientes de temperatura, los intercambios de calor son
despreciables, y el proceso es adiabatico y reversible, por lo que es también, isentropico y la
velocidad del sonido puede expresarse como:

_[9p
c? _(apl (1.15)

Para un gas perfecto, la relacion entre la presion y la densidad, en un proceso isentropico esta

definido por la Ec (1.10 g ) de ésta ecuacidn se obtiene el logaritmo y se deferencia obteniendo:

d_,do_, (1.16)

p Y
Despejando dp/dp de la Ec. (1.16) y resolviendo con la Ec (1.15) se obtiene:
c=-/RT (1.17)

La Ec. (1.17) permite conocer el valor de la magnitud de la velocidad del sonido y se observa que
éste depende Unicamente del valor de temperatura, esto quiere decir que si la temperatura cambia,

la velocidad del sonido cambia de un punto a otro en un flujo.
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1.2.1 NuUmero de Mach

El nimero de Mach es un parametro que permite medir la importancia de los cambios de la
densidad en un flujo estable. EI nimero de Mach esta definido como la relacién de la velocidad

local del fluido a la velocidad local del sonido

M = (1.18)

V
C
La clasificacion de los flujos en relacion al nimero de Mach se presenta de la manera

siguiente[4]:

M <0.3 El flujo es incompresible, la velocidad del fluido es menor comparada con la
velocidad del sonido y por lo tanto, las variaciones de densidad son
despreciables.

M <1.0 El flujo es subsonico, la velocidad del fluido se encuentra entre
0.3<M <0.8, los efectos de cambios de densidad son clasificados como
flujo compresible.

M =1.0 El flujo es sonico, la velocidad del fluido es igual a la velocidad del sonido.

0.8<M <1.2 Elflujo es transonico.

M >1 El flujo es supersonico, la velocidad del fluido se encuentra entre 1<M <5,
el flujo presenta nuevos fendmenos incluyendo las ondas de choque.

M >5 El flujo es hipersénico, a estas velocidades el fluido se ioniza[5].

1.2.2 Cono de Mach

En la figura 1.2(a), se observa una fuente sonora emitiendo continuamente ondas de sonido,

desde los puntos A, B, C, y D, para los tiempos t, 2t y 3t que recorren las distancias Vt, V2t y V3t
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respectivamente. Si la velocidad de la fuente es sonica, la fuente se esta moviendo a la misma
velocidad del sonido que esta generando, las ondas de sonido estan representadas por una serie de
esferas que chocan tangencialmente en un punto de perturbacién, formando un plano
perpendicular en direccion del movimiento. Si la velocidad de la fuente se incrementa a
supersonica, la fuente se movera mas rapido que las ondas que esta generando; como se observa

en la figura 1.2(b), las ondas son envueltas en un cono circular llamado cono de Mach.

Frente de
onda
cono de Mach

zona de silencio

o
angulo de Mach

Fluido en

zona de accion

V(21 S~
V (31)
(@ V=c (b) V>c

Figura 1.2 Patron de ondas sonoras de una fuente mavil

El &ngulo agudo de la envolvente llamado angulo de Mach, se determina por:

Sena =

c_1
V M

a=sen ‘{&j (1.19)

La regién dentro del cono es llamada zona de accién, simplemente por sentir la presencia de las
ondas, el espacio fuera del cono no esta afectado por la onda y a esta region se le conoce como

zona de silencio.
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1.3  FLUJO EN UN CONDUCTO DE AREA DE SECCION TRANSVERSAL VARIABLE

El flujo de un fluido compresible unidimensional en estado estable, en un conducto de area de
seccion transversal variable, presenta cambios en las propiedades estaticas a causa de la variacion
en el area de la seccion transversal, pero las propiedades de estancamiento permanecen sin
cambio, cuando el flujo es adiabatico y sin friccion (isentropico). En la tobera convergente-
divergente, existen cambios graduales en el area provocando que la velocidad del flujo se
incremente continuamente, llegando a una seccién transversal minima, llamada garganta, donde
el flujo decrece. Cuando el flujo pasa a la seccién divergente la velocidad de éste se incrementa

continuamente. En esta seccidn se determina el efecto del comportamiento de la presion, p,y de

la velocidad, V , debido a un cambio en el area dA.

Garganta
Direccion del flujo e

Superficie de
control

Figura 1.3 Flujo en un conducto de area de seccién transversal variable.
En la figura 1.3, se observa un flujo estable y unidimensional, en una tobera convergente-
divergente de area de seccion transversal variable, que pasa a través de un volumen de control

diferencial, al cual se aplicaran las ecuaciones de flujo en forma diferencial.

De la Ec. (1.1), tomando el logaritmo natural, diferenciando y despejando se obtiene:

dA__av _ (1.20)
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De la Ec. (1.2), en forma diferencial, combinandola con la Ec. (1.20) y reduciendo se tiene:

d/fzp‘i/pzb—lvlz] (1.22)

De la Ec. (1.21), se observa que para M <1, un cambio de area provoca un cambio de presion

del mismo signo (dA positiva significa dp positiva); para M >1, un cambio de &rea ocasiona un

cambio de presion de signo opuesto. Por otro lado se obtiene la ecuacion siguiente:

T:-O\')’L—MZ] (1.22)

De la Ec. (1.22), se observa que para M <1 un cambio de area provoca un cambio de velocidad
de signo opuesto (dA positiva significa dV negativa); para M >1, un cambio de &rea ocasiona un
cambio de velocidad del mismo signo. Estos resultados se presentan en forma grafica en la figura
1.4.

Régimen subsonico Régimen supersonico
M<1 M<1 M>1 M>1
T\I M<1 F\‘ M=1
| V incrementa  —— | V decrece e
: p decrece | _ > = | p incrementa [
p decrece B p incrementa _—
—_— _—
Tobera Tobera
M<l1 M>1
M=<1 r_//”"\ M= ]_//"‘
— V decrece | ———— ! V incrementa |
— i | p incrementa | : —_— p decrece |
_— J p incrementa _— p decrece |
| — e [ —
_— ————p
Difusor Difusor

Figura 1.4 Variacion de velocidad, presion y densidad debido al cambio de area para flujo

subsénico y supersénico.
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1.4  PROPIEDADES DE ESTANCAMIENTO

Para describir el estado termodinamico de un fluido en cualquier punto en un campo de flujo, se
debe especificar dos propiedades termodinamicas intensivas, por lo general, la presion y la

temperatura, mas la velocidad en el punto.

En el flujo compresible, es conveniente emplear el estado de estancamiento como un estado de
referencia. El estado de estancamiento se caracteriza por tener velocidad cero, y elevacion cero,
bajo un proceso de desaceleracion sin friccion , el proceso es isentropico y adiabatico. Se

considera un punto en el campo de flujo, que tiene temperatura T, presion py velocidad V . El
estado de estancamiento en ese punto en el campo de flujo se caracterizara por la temperatura de

estancamiento T,, presion de estancamiento p, Yy la velocidad cero. Las propiedades de

estancamiento isentrépico son propiedades de referencia que pueden evaluarse en cualquier punto
en el campo de flujo. Las variaciones de estas propiedades de punto a punto en el campo de flujo
ofrecen informacidn acerca del proceso del flujo en cualesquier punto. Al principio del proceso

las condiciones corresponden al flujo real en el punto de temperatura T , presién p, velocidad V
etc. Al final del proceso la velocidad es cero y las condiciones son las correspondientes a las

propiedades locales de estancamiento isentropico, temperatura de estancamiento T,, presion de

estancamiento p,, etc.

El proceso de desaceleracion hipotético se observa en la figura 1.5, donde se tienen las
propiedades de estancamiento para el flujo en el punto 0. Con el objeto de determinar las
relaciones entre las propiedades del fluido durante el proceso de desaceleracién, se aplican las
ecuaciones de flujo al volumen de control diferencial estacionario que se muestra en la figura 1.5.
Debido a que las propiedades iniciales como las finales estdn especificadas, a continuacién se
desarrollan las expresiones que describan las propiedades del fluido durante el proceso de

desaceleracion en forma diferencial.
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Estado de
Est{ado 1 EsrAdo 2 estancamiento
I
o | ' ’L
‘ ‘ Volumen de
e — |
— control
| g
Vx Vx+ dVx V=0
P P+ dp p=po
T T+ dT
P p+ dp

Figura 1.5 Flujo compresible en un conducto de seccidn transversal variable.

De la Ec. (1.1), aplicada al volumen de control infinitesimal se tiene:

Ny A=(p+dp)Vy +dV, A+dA) (1.23)
De la Ec. (1.2), aplicada al volumen de control infinitesimal se obtiene:

Fy =dRy + pA—(p+dp)A+dA) (1.24)

La fuerza dRy, se aplica a lo largo de la frontera del volumen de control como se observa en la
figura. 1.5, ahi la presion promedio es p+dp/2 y la componente del area en la direccion X es

dA, sustituyendo este valor se obtiene:

Fy :[p+d2pjdA+ pA—(p+dp)A+dA) (1.25)
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Desarrollando la Ec. (1.25), eliminando términos, reduciendo y sustituyendo en la Ec. (1.24), se

obtiene:

2
LB A (1.26)
o, 2

La Ec. (1.26) es una relacion entre las propiedades del fluido durante el proceso de
desaceleracion. Antes de integrar esta ecuacion entre los estados inicial y final (estancamiento),

se debe especificar la relacion que existe entre la presion py densidad p a lo largo de la

trayectoria del proceso, para un fluido perfecto, p y p se relacionan con la Ec. (1.16).

De la Ec. (1.26), se despeja la velocidad, se sustituye la Ec. (1.22) e integrando se obtiene:

B y1(r-1)
pf’{lﬂlmz} (1.27)

1/(y-1)
Po:{“—lM 2} ! (1.28)
ol 2
To:[lﬂ—lM 2} (1.29)
T 2

Con las Ecs. (1.27), (1.28) y (1.29), se obtienen las propiedades de estancamiento en cualquier
punto del campo de flujo de un fluido perfecto, siempre que se conozcan las propiedades estaticas

y el nimero de Mach en ese punto.

Después de haber descrito las ecuaciones, propiedades y caracteristicas que describen el
comportamiento del flujo compresible, en el capitulo siguiente se presentan las ecuaciones que

gobiernan el comportamiento del flujo en las ondas de choque.
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Tabla C.1 Valores de presién de vacio, Pva, presion estatica, P, presién de estancamiento, Po, temperatura de estancamiento, To, densidad de

estancamiento, ( p, ), relacion de presion, P / Po, nimero de Mach, M, temperatura estética, T, y densidad, (0 ), en la seccion

de pruebas del tanel de viento supersaénico.

14 JUNIO 2001 Patm 596 mm de Hg TEMPERATURA 20 °C 11:20 Horas
No DE TOMA Pva (cm de Hg) P (Pa) Po (Pa) To (K) Po kg/m3 P/ Po M T (K) P kg/m3
1 6.0 71460.79 79460.13 293 0.945 0.899 0.392 284.25 0.876
2 8.0 68794.34 79460.13 293 0.945 0.866 0.458 281.18 0.853
3 10.0 66127.89 79460.13 293 0.945 0.832 0.519 278.02 0.829
4 12.0 63461.45 79460.13 293 0.945 0.799 0.576 274.77 0.805
5 15.0 59461.78 79460.13 293 0.945 0.748 0.657 269.71 0.768
6 20.0 52795.66 79460.13 293 0.945 0.664 0.787 260.70 0.706
7 24.0 47462.76 79460.13 293 0.945 0.597 0.891 252.89 0.654
8 29.0 40796.64 79460.13 293 0.945 0.513 1.024 242.19 0.587
9 29.0 40796.64 79460.13 293 0.945 0.513 1.024 242.19 0.587
10 37.0 30130.86 79460.13 293 0.945 0.379 1.263 222.10 0.473
11 41.0 24797.96 79460.13 293 0.945 0.312 1.405 210.08 0.411
12 44.0 20798.29 79460.13 293 0.945 0.262 1.527 199.78 0.363
13 44.0 20798.29 79460.13 293 0.945 0.262 1.527 199.78 0.363
14 45.0 19465.07 79460.13 293 0.945 0.245 1.573 196.04 0.346
15 46.0 18131.84 79460.13 293 0.945 0.228 1.621 192.10 0.329
16 46.0 18131.84 79460.13 293 0.945 0.228 1.621 192.10 0.329
17 46.0 18131.84 79460.13 293 0.945 0.228 1.621 192.10 0.329
18 46.0 18131.84 79460.13 293 0.945 0.228 1.621 192.10 0.329
19 46.0 18131.84 79460.13 293 0.945 0.228 1.621 192.10 0.329
20 44.0 20798.29 79460.13 293 0.945 0.262 1.527 199.78 0.363
21 43.0 22131.51 79460.13 293 0.945 0.279 1.485 203.36 0.379
22 48.0 15465.39 79460.13 293 0.945 0.195 1.726 183.57 0.294
23 45.0 19465.07 79460.13 293 0.945 0.245 1.573 196.04 0.346
24 44.0 20798.29 79460.13 293 0.945 0.262 1.527 199.78 0.363
25 45.0 19465.07 79460.13 293 0.945 0.245 1.573 196.04 0.346

Datos obtenidos con el vactiometro de caratula de la figura 3.6.



CAPITULO 2

Formacion de Ondas de

Choque

En este capitulo se describe el procedimiento para obtener las ecuaciones
termodinamicas que gobiernan el comportamiento del flujo en las ondas de choque. La
formacion de las ondas de choque normales se presentan en funcién del nimero de Mach
(corriente arriba) (M, ) y de la relacion de calores especificos a temperatura constante(y);
las ondas oblicuas se presentan en funcion de la componente del nimero de Mach
(corriente arriba) (M, sen ), angulo de inclinacion (,H) y de la relacion de calores
especificos a temperatura constante (). Ambas ondas de choque son descritas y analizadas

en este capitulo.
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2.1 ONDA DE CHOQUE NORMAL

Una onda de choque es una region infinitesimalmente delgada en un campo de flujo, que causa
discontinuidad y cambios irreversibles en las propiedades del fluido, como la velocidad, que
cambia de supersOnica a transonica, asi como también, la presion, temperatura estatica y
densidad. En un fluido el espesor de la onda de choque es del orden de 0.2 micrometros [8], y el
choque puede ser idealizado como una superficie discontinua. En los fluidos reales el espesor de
la onda de choque esta afectado por las propiedades de transporte del fluido como viscosidad,
conductividad térmica y difusividad. Una onda de choque normal, es un frente de onda
estacionario que se presenta perpendicularmente en la direccion del flujo, este fendbmeno se
encuentra cuando el flujo es transonico y que es basicamente un proceso de compresion. En
flujos supersonicos alrededor de modelos aerodinamicos, el cambio subito en la direccion del
flujo crea una onda de choque oblicua.

En la figura 2.1, se observa una onda de choque normal viajando a traves de un flujo en un

conducto de area de seccion transversal constante. Los subindices X y y se refieren a las

condiciones corriente arriba y corriente abajo, respectivamente.

Onda de choque
\
® \———i_ _‘ ®
=% | | | —®
Volumen de i ‘
comrol | | |
Tx < Ty X corriente arriba
Px < Py y corriente abajo
px < Ay

Figura 2.1 Cambio de las propiedades termodindmicas a través de una onda de choque normal.
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2.1.1 Relacion de Temperatura

De la Ec. (1.1), aplicada al volumen de control de la onda de choque en la figura 2.1, se tiene:

m
xszvx =pyvy (21)

Las fuerzas de presion a través del chogque son solamente las fuerzas externas que acttan en el
volumen de control y las fuerzas de friccion en la pared del conducto son despreciables porque el
espesor de la onda de choque es infinitesimalmente pequefio. De la Ec. (1.2), se obtiene

_m

A(vy ~Vy) (2.2)

px_py

De las Ecs. (1.3) y (1.4), para flujo estable adiabatico aplicadas al volumen de control se obtiene:

2 2
Vv Vv
hox = hoy = hy +7X =hy +72y (2.3)

La Ec.(2.3) representa la entalpia de estancamiento antes y después de la onda de choque normal
de la figura 2.1. El flujo a través de la onda de choque es adiabético e irreversible y la segunda

ley de la termodinamica establece que:

sy —$x >0 (2.4)

Primeramente las propiedades del fluido son expresadas en términos de ambos numeros de Mach
M), (M y) y de la relacion de calores especificos (). De la Ec. (2.3), se tiene:
sz VYZ

ox :Toy :TX + 2C :Ty +? (25)
p p

La temperatura de estancamiento permanece constante a través de la onda de choque.
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De la Ec. (1.24), la relacion de temperatura estatica es:

y=1..2

1+—M

Ty _77 2 ™

T 1477wz
2

De laEc. (1.1) y de la Ec. (1.5b) se tiene:

Ty Ay _Vypy
Ty pPxVx  VxPy

De la Ec. (1.12) de obtiene:

Por lo tanto, la relacion de temperatura estatica es:

LM TP

Y
TX M X TX pX

Por otro lado relacionando la Ec. (1.5 b) y la Ec. (1.11) se tiene:
oV 2 _ M 2
Combinando la Ec.(2.7) con la Ec. (1.2) se obtiene:

&:1+;4v|x2
Py 1+M]

(2.6)

(2.7)

(2.8)

(2.9)

(2.10)

(2.11)
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Combinando la Ecs. (2.6) y (2.9) y eliminando la relacién de temperaturas, la relacion de presion

a través de la onda de choque es:

Py _ (2.12)
Px
Sustituyendo la Ec.(2.11) en la Ec.(2.12) y resolviendo se tiene:
2+(y 1M}
M, = \/+(Z)X (2.13)
ZN X (7/ _1)
La Ec.(2.13) es el valor de M, en funcion de M, y de la relacion de calores especificos.
Sustituyendo la Ec. (2.13) en la Ec.(2.6) se tiene:
2 2
Ty _mE-G ol -1mi] 210

Tx (r+1° M
La Ec. (2.14) permite conocer la relacion de temperatura conociendo el valor del niamero de
Mach antes del choque y la relacion de calores especificos.
2.1.2 Relacion de Presion
De la Ec. (1.1) y de la Ec. (1.5b) se tiene:

T, V
oy (2.15)
TX VX pX
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Combinando la Ecs. (2.8) y (2.15) y resolviendo se tiene:

2 2
Ty _ [MJ (pJ
TX M X pX
Sustituyendo la Ec. (2.13) en la Ec.(2.12) se tiene:

Py _2M5-(r-1)
Px y+1

(2.16)

(2.17)

Con la Ec. (2.17) se determina la relacion de presidén conociendo el nimero de Mach antes del

choque y de la relacion de calores especificos.

2.1.3 Relacion de Densidad

La relacion de la densidad a través de la onda de choque es:

Py _ Py Tx
Px  Px Ty

Sustituyendo las Ecs. (2.6) y (2.10), en la Ec. (2.18) se tiene:

Combinando la Ecs. (2.13) y (2.19) y resolviendo se tiene:

(2.18)

(2.19)
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Py Ve _ (r+DM3 (2.20)
Px Vy 2+(y-1M?2

La Ec. (2.20) permite calcular la relacion de densidad conociendo el nimero de Mach antes del

choque y la relacion de calores especificos.

2.1.4 Relacion de Presiéon de Estancamiento

La relacidn de presién de estancamiento esta dada por:

m
Poy _\ Py [pyJ (2.21)
pOX [poxJ pX

Px

La Ec. (2.21) expresada en términos de M, y M se presenta de la forma siguiente:

(r+1)
(1+ 7-1y 2) 2(y-1)]
Poy My 2 y
oo, M oy (2.22)
X y (1+ y-1 M 2) 2(y-1)]
2 X
Sustituyendo la Ec. (2.13), en la Ec.(2.22) se tiene:
- 7
poy _[ 27 -] 0T Gz 0 o)
Pox y+1 2+(7/—1)|\/|f '

Esta ecuacion representa la relacion de la presion de estancamiento en funcion al numero de

Mach (M, ) corriente arriba y de la relacion de calores especificos.

LABORATORIO DE INGENIERIA TERMICA E HIDRAULICA APLICADA 23



CAPITULO 2 FORMACION DE ONDAS DE CHOQUE

2.1.5 Cambio de Entropia

De acuerdo a la Ec. (2.23) cuando M > 1 se tiene un choque de compresion, p,, < p,, Y para un

choque con M < 1 se tiene una expansion p,, > Poy -

El cambio de entropia a través de la onda de choque se obtiene de la Ec. (1.10 d) y donde:

R=C,(y-1)/y se tiene: (2.24)
C,l AT (2.25)
s, —S,=C,In :
y p (py / P, )(y/fl)/}/

De las Ecs. (1.22) y (1.24) la Ec.(2.25) se expresa de la manera siguiente:

5, -5, =RIn "o (2.26)
poy

Sustituyendo la Ec. (2.23) en la Ec. (2.26) se tiene:

(2.27)

2‘74\/'3(71)}%”{ 2(7/+1)M2 }%n

y+1 +(y-)M]

s, —s¢ =R In{
X

La Ecuacion (2.27) permite determinar el cambio de la entropia después del choque normal y se

observa que ésta depende unicamente del valor del nimero de Mach antes del choque y de la

relacion de calores especificos.
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2.2  ONDA DE CHOQUE OBLICUA

Cuando un modelo aerodinamico es colocado en un flujo supersénico el cambio subito en la
direccion del flujo crea una onda de choque oblicua en el borde de entrada del modelo y en el

borde de salida, como se observa en la figura 2.2

En la figura 2.2(a) se observa una zona de compresién, donde la velocidad del flujo disminuye
como consecuencia del choque y una zona de expansién donde la velocidad del flujo aumenta
debido al cambio en la direccion del flujo. En la figura 2.2(b) se presenta la direccion de las
lineas de corriente sobre el modelo aerodinamico, observando un comportamiento simétrico tanto

en parte superior como inferior del mismo.

Lineas de

ity corriente
—= Onda de choque

FYyyyg
U B

Compresion

(b)

Figura 2.2 Perfil aerodinamico dentro de un flujo supersénico

En la figura 2.3 se observa una onda de choque oblicua con un angulo de inclinacién ( ) angulo
formado por la componente V, y la componente V,, con respecto a la direccion del flujo

corriente arriba. Como el fluido pasa a través de la onda de choque, la linea de corriente es
desviada hacia la onda por el angulo (&), conocido como angulo de desviacién del flujo. El

angulo formado por la diferencia entre el angulo de inclinacion () y el &ngulo de desviacion
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(a) es conocido como angulo de choque(ﬂ—a). Los subindices x y y se refieren a las

condiciones de la onda de choque corriente arriba y corriente abajo respectivamente, el analisis se
comporta de forma simétrica para la parte inferior de la figura.

Vxn
Vxt

Lineas de
corriente

Onda de choque

\

Superficie inclinada

Volumen de control L

Figura 2.3 Plano de la onda de choque oblicua.

2.2.1 Relacién de presion

De la Ec. (1.1), aplicada al volumen de control de la figura 2.3 se obtiene:

m
X = pPxVxn = pyvyn (228)

De la figura 2.3, V,, y V,,, son las componentes normales de la velocidad en la onda de choque.

De la Ec. (1.2), se obtiene:

Px — Py :%(Vyn _Vxn) (2-29)
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Las fuerzas de corte son despreciables porque el espesor de la onda chogue es infinitesimalmente

pequefio. El momentum en la direccion tangencial es:
Vit :Vyt (2.30)

Donde vy Yy vy son las componentes perpendiculares de la velocidad del fluido, en la direccion

paralela a la onda.
De la figura 2.3, se obtiene:
Vi =V, sen g (2.31)

Combinando las Ecs.(2.28), (2.29) y (2.31), con las Ecs. (1.11), (1.12), se obtiene:

Py _2M{sen” g—(y-1)
Py r+1

(2.32)

gue es la ecuacién que permite determinar la relacién de presion en un choque supersonico

conociendo el nimero de Mach antes del choque y la relacion de calores especificos.

2.2.2 Relacion de densidad

Relacionando las Ecs. (1.5 b) y (1.11) con la Ec.( 2.32) se tiene:

Py (y+1M7sen® B
Py 2+(y-DMZsen®

(2.33)
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2.2.3 Relacion de temperatura

Combinando las Ecs.(2.28), (2.29) con la Ec.(1.5), se obtiene:

T, | 2MZsen?B—(y-1)| | 2+(y-DMZsen® g
Y= : (2.34)
Ty y+1 (y +1)M 2sen? g

2.2.4 Relacion de Presion de Estancamiento

Combinando las Ecs.(2.28) y (2.30), se obtiene:

Poy y-1 J0 (y +1)MZsen® Mo
_ = . (2.35)

Poc [ 2M]sen® f - +(y 1M, sen” g

2.2.5 Cambio de Entropia

El cambio de entropia a través de la onda de choque oblicua es:

-5 WM 2 can2
y —Sx 1 y+1 } y In[2+(}/ 1M 2 sen? B

) y=1 1 (r+)MJsen® 8

R 71| 2MZsen? f—(y-1) } (2%

Las Ecs. (2.32), (2.33), (2.34), (2.35) y (2.36), son las que gobiernan el comportamiento del flujo
después de la onda de choque oblicua, que se encuentran en funcion del nimero de Mach

corriente arriba (M, ), 4ngulo de inclinacién () y de la relacién de calores especificos (»), estas

ecuaciones se comportan de la misma forma para la superficie superior e inferior del modelo.
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2.3  DESVIACION DEL FLUJO

De la figura 2.3 se observa como las lineas de corriente cambian de direccion después de la onda

de choque con un angulo « llamado angulo de desviacion del flujo, en este andlisis se considera

que la velocidad del flujo antes del choque es supersonica y que después del choque ésta puede

ser subsonica o también supersénica, esto dependera del angulo de desviacion del flujo.

De la figura 2.3 se tiene:

De las Ecs.(2.25) y (2.32) y sustituyendo en la Ec. (2.38) se tiene:

tang Py V,,  Mlsen’p-1

tan(B-a) p, Vyu (y-1)M2Zsen? g+2
reduciendo términos y despejando « se obtiene:

MZsen? g—1

tana = 2cot S
MZ(y +cos23)+2

(2.37)

(2.38)

(2.39)

(2.40)

La Ec. (2.40) permite conocer el valor del angulo de desviacion del flujo para un numero de

Mach antes del choque y un &ngulo de inclinacién conocidos. En la figura 2.4 se representa

graficamente esta ecuacion.
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45° 7 )

35° ///
ol V /¥
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Figura 2.4 Variacion del angulo de inclinacion £ con el &ngulo de desviacion « como una funcion

del nimero de Mach [1].

En la figura 2.4 se observa que para un &ngulo de desviacion « y un nimero de Mach dado,

existen dos valores para el angulo de inclinacion de la onda de choque A. El mayor de los dos
valores de S se conoce con el nombre de onda de choque fuerte y el valor menor como onda de

choque débil. En la practica una onda de choque débil se presenta en flujos donde la velocidad
después de la onda de choque sigue siendo supersonica, la onda de choque fuerte se presenta
cuando la presion después del choque se incrementa considerablemente y esto se presenta en

flujos donde la velocidad después de la onda de choque es subsonica.

En este capitulo se presentaron las ecuaciones que gobiernan el comportamiento del flujo de las
ondas de choque normal y oblicua en funcién del nimero de Mach antes del choque, del angulo
de inclinacién g y de la relacién de calores especificos y . Estas ecuaciones permiten conocer las
propiedades termodinamicas después del choque conociendo las propiedades antes del mismo. En

el siguiente capitulo se realiza la descripcion del modelo experimental y numérico utilizado en
este trabajo.
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Tabla C.2 Valores de presién de vacio, Pva, presion estatica, P, presién de estancamiento, Po, temperatura de estancamiento, To, densidad de

estancamiento, ( p, ), relacion de presion, P / Po, nimero de Mach, M, temperatura estética, T, y densidad , (p ), en la seccion

de pruebas del tanel de viento supersénico.

26 JUNIO 2001 Patm 595 mm de Hg TEMPERATURA 20 °C 12:00 Horas
No DE TOMA Pva (cm de Hg) P (Pa) Po (Pa) To (K) Po kg/m3 P/ Po M T (K) L kg/m3
1 6.0 71327.47 79326.80 293 0.946 0.899 0.393 284.24 0.877
2 9.0 67327.80 79326.80 293 0.946 0.849 0.490 279.59 0.841
3 11.5 63994.74 79326.80 293 0.946 0.807 0.563 275.56 0.811
4 13.0 61994.90 79326.80 293 0.946 0.782 0.604 273.07 0.793
5 16.0 57995.23 79326.80 293 0.946 0.731 0.684 267.92 0.756
6 21.0 51329.11 79326.80 293 0.946 0.647 0.814 258.73 0.693
7 24.0 47329.44 79326.80 293 0.946 0.597 0.892 252.81 0.654
8 29.0 40663.32 79326.80 293 0.946 0.513 1.026 242.08 0.587
9 29.5 39996.71 79326.80 293 0.946 0.504 1.039 240.94 0.580
10 37.0 29997.53 79326.80 293 0.946 0.378 1.265 221.93 0.472
11 40.5 25331.25 79326.80 293 0.946 0.319 1.389 211.46 0.419
12 44.0 20664.97 79326.80 293 0.946 0.261 1.531 199.51 0.362
13 445 19998.36 79326.80 293 0.946 0.252 1.553 197.65 0.354
14 45.0 19331.74 79326.80 293 0.946 0.244 1.576 195.75 0.345
15 46.0 17998.52 79326.80 293 0.946 0.227 1.624 191.79 0.328
16 47.0 16665.30 79326.80 293 0.946 0.210 1.676 187.62 0.310
17 46.0 17998.52 79326.80 293 0.946 0.227 1.624 191.79 0.328
18 46.0 17998.52 79326.80 293 0.946 0.227 1.624 191.79 0.328
19 46.0 17998.52 79326.80 293 0.946 0.227 1.624 191.79 0.328
20 45.0 19331.74 79326.80 293 0.946 0.244 1.576 195.75 0.345
21 44.0 20664.97 79326.80 293 0.946 0.261 1.531 199.51 0.362
22 48.0 15332.07 79326.80 293 0.946 0.193 1.731 183.20 0.292
23 46.0 17998.52 79326.80 293 0.946 0.227 1.624 191.79 0.328
24 445 19998.36 79326.80 293 0.946 0.252 1.553 197.65 0.354
25 46.0 17998.52 79326.80 293 0.946 0.227 1.624 191.79 0.328

Datos obtenidos con el vactiometro de caratula de la figura 3.6.



CAPITULO 3

Descripcion del Modelo
Experimental y

Numeérico

En este capitulo se hace una descripcion del modelo experimental y numérico, se
presenta la geometria de la seccion de prueba, el modelo de doble cufia, el tinel de viento
supersonico y su operacion, asi como el funcionamiento del metodo 6ptico Schlieren para
visualizacion de flujo. Ademas se da una introduccion al programa Fluent asi como su
estructura, el modelo computacional, la elecciéon del tamafio de la malla, los modelos de
turbulencia, las condiciones de frontera y la discretizacion del dominio computacional.
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3.1  TUNEL DE VIENTO SUPERSONICO

El tunel de viento empleado en este trabajo es un tunel de succion de carrera continua, fabricado
por Plint & Partners LTD, Engineers, England, tipo TE26/A que opera bajo el principio de vacio
por medio de un bomba de vacio tipo Root de desplazamiento positivo. La bomba es accionada
por un motor eléctrico de 220 Volts, tres fases, 60 Hz de frecuencia,1765 r. p. m., y potencia de
60 kW (75hp). El aire tomado de la atmdsfera es succionado dentro del tanel, pasa por una malla
protectora a un cono de contraccién, en el cono de contraccion el aire se acelera acompafiado de
una caida de presion alcanzando grandes aceleraciones en la seccion de prueba. Para trabajos
supersonicos el aire pasa a través de una garganta en donde la velocidad es sénica, después la
seccion transversal se incrementa seguida de grandes expansiones, obteniendo velocidades
supersonicas, posteriormente sale de la seccion de prueba y pasa a un difusor. El tdnel de viento

supersonico se muestra en la figura 3.1.

1. Entrada de Aire 6. Manguera Flexible

2. Cono de Contraccién 7. Bomba de Vacio Tipo Root *
3. Seccion de Prueba (Tobera Convergente Divergente) 8. Silenciador *

4. Ventana Schlieren con el Modelo de Doble Curia 9. Vélvula Reguladora de Vacio
5. Difusor 10. Aparato Schlieren

Figura 3.1 Componentes principales del tinel de viento supersénico.

* Estos dos elementos no se observan en la figura, se encuentran en el cuarto de maquinas.
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Después de pasar a traves de la seccion de prueba y el difusor, el aire es conducido por medio de
una manguera flexible que entra a un filtro y posteriormente a la bomba de vacio. La bomba

descarga el aire a la atmosfera por medio de un silenciador.

Una de las ventajas de este sistema es que el tinel puede operar continuamente y esto permite que
las condiciones de estancamiento en la seccion de prueba sean estables e iguales a las del aire que

entra al tunel desde la atmésfera.

Aparato de Schlieren

Para visualizar el flujo se emplea el aparato de Schlieren, un instrumento éptico que funciona
bajo el principio de refraccion de la luz y que permite observar los gradientes de densidad como
variaciones de la intensidad de iluminacion. Este aparato esta formado por una fuente emisora de
luz, dos espejos convergentes de longitud focal de 91cm y una pantalla para observar los
gradientes de densidad en forma de zonas sombreadas e iluminadas, todo esto montado sobre una

estructura metélica la cual esta fija al piso, como se observa en la figura 3.2.

Figura 3.2 Aparato de Schlieren.
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3.2 GEOMETRIA DE LA SECCION DE PRUEBAS

La seccion de prueba esta compuesta de dos placas metalicas de acero y bronce, una superior
intercambiable y la otra inferior fija, ambas atornilladas en la seccién de prueba, la placa superior
intercambiable se presenta en tres geometrias diferentes para alcanzar nimeros de Mach de 1.8,
1.4y 1.0 aproximadamente. En la placa inferior se presentan los orificios de las tomas de presion
estatica que se conectan al manémetro de mercurio multi-tubos o a un vacuémetro, estas tomas
estan separadas 25.4 mm una de la otra, la primera se localiza a 12.7 mm de la entrada de la
seccion de prueba y la ultima a 25.4 mm antes de la salida de seccidn de prueba. Para obtener la
geometria de la seccidn de pruebas se deben conocer las coordenadas cartesianas (x, y) de los
puntos que forman la seccion de pruebas, asi como las dimensiones del modelo de doble cufa.
Las dimensiones de las coordenadas se presentan en la tabla B.1, del apéndice B. La geometria de
la seccion de pruebas se presenta en la figura 3.3.

PLACA SUPERIOR

\J u (D¢« ) ¢ D |
VENTANA MODELO DOBLE
— 3 101.60
131,00 [:> i CUNA

[

| - |

PLACA INFERIOR Acotacion mm
(CON TOMAS DE PRESION ESTATICA)

Figura 3.3 Seccion de pruebas del tunel de viento supersénico.

La ventana de Schlieren colocada en la seccion de pruebas estd montada sobre un marco de
bronce, formada por dos piezas de vidrio, en cuyos centros se fija el modelo de doble cufia, puede
girar sobre su eje para cambiar el angulo de incidencia del modelo, desde 0 a £10°. EI modelo de
doble cufia montado en la ventana de Schlieren en la seccién de pruebas, es de acero inoxidable,
con dimensiones de 38.10 x 2.22 x 25.40 mm y angulo de ataque de 6.60°, como se presenta en la

figura 3.4.
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Dimensiones mm.

MODELO DOBLE
CUNA

Figura 3.4 Ventana de Schlieren y modelo de doble cufia.

Instrumentacion

Los datos de la presion manométrica en la seccion de pruebas se obtienen con un manometro de
mercurio multi-tubos, el cual esta conectado a través de mangueras a cada una de las tomas de
presién colocadas éstas en la parte inferior de la seccion de pruebas como se observa en la figura

3.5.

Figura 3.5 Man6metro multi-tubos de mercurio del tinel de viento supersénico.
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Para verificar las lecturas del manometro de mercurio multi-tubos se utilizé un vacuometro de
caratula, el cual tiene un porcentaje de £ 5 % de error de lectura. Las tomas de lecturas de la
presion con este instrumento se lleva a cabo de forma manual en cada una de las tomas de

presion, como se observa en la figura 3.6.

Figura 3.6 VVaclometro de caratula para medicion de la presion de vacio.

3.3 PROGRAMA FLUENT

Fluent es un programa de computo que esta estructurado con CFD (Computational Fluid
Dynamics) para el modelado de flujo de fluidos, transferencia de calor y reacciones quimicas. La
simulacion del flujo de fluidos es un proceso que comienza cuando las leyes que gobiernan a éste
se expresan en forma matematica, generalmente en funcién de ecuaciones diferenciales parciales,
que para resolverlas numéricamente, se deben aproximar a expresiones algebraicas simples. Un
método para esta aproximacion es el de volumen finito y se logra por medio de la integracién de
las ecuaciones gobernantes sobre subdominios discretos, creados por el mallado del mismo
dominio, en donde las ecuaciones algebraicas son resueltas. Fluent puede modelar una amplia

gama de fenomenos fisicos incluyendo:
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Geometria en 2D y 3D, en sistemas de coordenadas cartesianas, cilindricas o

curvilineas generales.

o Flujo en estado estable o transitorio.

o Flujo compresible e incompresible.

o Flujo laminar o turbulento

o Transferencia de calor con conduccion y conveccion acopladas (incluyendo

conveccion libre y forzada).

o Transferencia de calor por radiacion.

o Mezclado de especies quimicas.

o Reaccion de especies quimicas.

o Flujos multifase en donde dos o0 mas fases continuas estan presentes.

o Flujo laminar en fluidos no-Newtonianos.

o Flujo a través de medios porosos.

o Comportamiento de modelos en ventiladores 1D e intercambiadores de calor, etc.

Dispersado de particulas segunda fase / burbujas / gotas, incluyendo:
Célculos de trayectoria Lagrangiana
Calentamiento o enfriamiento inerte de la fase dispersa.

Evaporacion de las gotas liquidas dentro de la fase continua.
3.3.1 Estructura del Programa Fluent
El paquete Fluent, esta formado por los médulos siguientes:
e Fluent, soluciones.
e GeoMesh, preprocesador para el modelado geométrico y generacion de la malla, (el
preprocesador puede ser preBody Fitted Coordinates 0 Gambit)

e PrePDF/ Mixture Fraction Model, preprocesador para el modelado de combustion.

e Filtros de malla, para otros paquetes de CAD/CAE.

La figura 3.7 muestra la estructura y organizacion de los mddulos anteriormente mencionados.
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GeoMash

Otros paquetes

strico e—o |
Modelado geométrico CAD/CAE.

y generacion del Geometria
mallado en 2D/3D.

Mallas
prePDF
Modelado de
Combustion v
Fluent
Mallas
Crea, manipula e importa <
mallados
Archivos PDF Modelos Fisicos
»| Condiciones de Frontera

Propiedades del Fluido
Calculos

Figura 3.7 Estructura béasica del programa Fluent V4.4,

3.3.2 Técnicas de Solucion

Para modelar fendmenos de flujo de fluidos, Fluent resuelve las ecuaciones de la ley de la
conservacion de masa, momentum, energia y reacciones quimicas, usando un volumen de control
basado en el método de volumen finito. Las ecuaciones que gobiernan el fenémeno estudiado se
discretizan sobre una malla curvilinea que permite los calculos de geometrias complejas e

irregulares.

La interpolacion de las ecuaciones para la simulacion de flujo de fluidos se hace por medio del
esquema Power-Law, de primer orden u opcionalmente por Quadratic Upwind Interpolation, de
orden superior. La ecuaciones discretizadas se resuelven usando técnicas de solucién como Linea
por Linea (Line-Gauss-Seidel) y el algoritmo SIMPLE (Semi-Implicit Method for Pressure-
Linled Equations) con una solucion iterativa de matrices linea por linea y acelerando la
convergencia por medio de la técnica de Multigrid (MG) o con el algoritmo iterativo GMRES
(Generalized Minimum Residual Method) [3].
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3.3.3 Archivos

El preprocesador preBFC es un programa que permite hacer el modelado geométrico y generar la
malla del modelo, creando dos tipos de archivos, el primero con extension GEO, que es un
archivo que contiene toda la informacion (dimensiones y unidades) del modelo geometrico, en
2D/3D, el segundo con extension GRD, que contiene informacién del dominio computacional
(nodos, celdas, distribucion de nodos, tipo de mallado, estructurado y/o no-estructurado). El
modulo Fluent crea también dos tipos de archivos, el primero con extensién CAS, que contiene
informacion del modelo fisico, constantes fisicas, condiciones de frontera y parametros de
solucion, mas la informacion del mallado; el segundo con extension DAT, que contiene el

resultado de la simulacidn cuando el criterio de convergencia es satisfecho.

3.4 MODELO COMPUTACIONAL

Para observar la relacion entre el modelo computacional y el modelo geométrico, es necesario
recurrir a la definicion de linea de mallado, nodo, celda y volumen de control, los cuales se

presentan en la figura 3.8.

Linea de mallado

Celda No’do
‘1‘-—-‘-—‘?“—'——-* Q_,_Q_.-—-T-""_'—THG
IR e
11— ——1
T 0}' r T ? ? ? 4_‘\_ Volumen
< o——rs&——® *—o —e_____ ¢ de control

Figura 3.8 Linea de mallado, nodo, celdas y volumen de control.
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La relacion entre el namero de mallas y nimero de celdas se presenta en la figura 3.9, observando
una matriz de 6 lineas en cada direccion computacional, es decir, una malla de 6x6. Esas lineas

de mallado definen un bloque de 5 volimenes de control en cada direccién de coordenada.

(6, 6)

2.2

Figura 3.9 Relacidn entre el namero de mallas y el nimero de celdas.

Fluent agrega un namero adicional de celdas (zonas ficticias) alrededor del perimetro del modelo
computacional, éstas celdas en realidad no existen [3], se usan para definir las condiciones de
frontera en los borde del modelo geométrico, el nimero de celdas en cualquier direccién (1, J) es

siempre mayor el nimero de nodos, como se presenta en la figura 3.10.

Zona 2 7,7
(6, 6)
Zona 3 Zona 1 Zona 4
2, 2)
1,1) Zona 2

Figura 3.10 Celdas vivas, celdas ficticias (color gris).
3.4.1 Modelo Geométrico

El modelo geomeétrico se genera con el preprocesador Gambit, usando los siguientes elementos:

- Creacion de puntos en funcion de coordenadas cartesianas.
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- Creacidn de curvas de la definicion de puntos.

- Creacidn de superficies de la definicion de curvas.

Ademas del modelo geométrico, incluye el etiquetar el tipo de frontera que define cada elemento
del modelo como puede ser pared sélida, entrada, salida, etc. En el apéndice A, dibujo No. 2 se

presenta el modelo geométrico con el modelo de doble cufia.

3.4.2 Generacion de la Malla

El proceso de generacién del mallado se inicia por asignar una distribucion de puntos en la malla
(nodos), sobre las fronteras del dominio. Este proceso se llama mapeado de fronteras, en el
proceso de mapeado los indices nodales (i jen 2D o i, j y k en 3D) son asignados a los elementos
geométricos a lo largo de las fronteras del dominio, coincidiendo con las coordenadas (x, y) de la
geometria del modelo, creando un mapeado estructurado con base en coordenadas curvilineas

adaptadas a la forma del cuerpo (Body Fitted Coordenate).

Para resolver numéricamente las ecuaciones diferenciales parciales que describen el
comportamiento del flujo en el tdnel de viento supersonico, se necesita introducir aproximaciones
a éstas que las conviertan en expresiones de diferencias finitas en forma de ecuaciones
algebraicas. Estas ultimas, son resueltas en puntos discretos dentro del dominio del modelo
geomeétrico de interés, por lo tanto, se debe de especificar ademas de las fronteras del dominio el

ndmero de nodos dentro de él.

La discretizacion del dominio se genera primero eligiendo el sistema de coordenadas y luego
dividiendo el modelo geométrico de interés en pequefios sub-dominios, dibujando lineas que
coincidan con las lineas de coordenadas constantes. Una linea a lo largo de la cual una

coordenada es constante se llama linea de malla.
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3.4.3 Eleccién del Tamano de la Malla

El nimero total de nodos y celdas asignados en una simulacién con Fluent esta determinado
usualmente por la localizacion y tamafio de las caracteristicas del flujo. Para la generacion del
mallado de esta tesis, se realizaron dos mallas una que esta formada por 2000 celdas
rectangulares en la zona 1 de la figura 3.10, con 101 nodos en la direccién i del modelo
computacional, que corresponde a la direccion x del modelo geométrico y con 21 nodos en la

direccion j del modelo computacional que corresponden a la direccion y del modelo geométrico.

La zona 2 es la condicion de frontera tanto superior como inferior del modelo computacional, las
zonas 3 y 4 son las condiciones de frontera de entrada y salida respectivamente. La malla
anteriormente descrita se le conoce con el nombre de malla estructurada y esta se presenta en la
figura 3.11, el modelo geométrico de esta malla se encuentra en al apéndice A, dibujo 4. La otra
malla esta formada de 81 932 celdas triangulares en la zona 1, con 100 elementos 2D que
corresponden a la frontera de entrada asignada la zona 3, 100 elementos 2D que corresponden a
la frontera de salida asignada la zona 4 y 450 elementos 2D en cada una de las paredes superior e
inferior asignada como zona 2 del dominio computacional, por otro lado se asignaron 50 celdas
triangulares en cada una de las superficies del modelo de doble cufia, a este tipo de malla se le
conoce con el nombre de “Malla Tri-Pave” y se presenta en la figura 3.12. El modelo geométrico

para esta malla se encuentra en el apéndice A, dibujo 2.

J =21 nodos

A

v

| =101 nodos

Figura 3.11 Malla estructurada de 2000 celdas rectangulares.
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Figura 3.12 Malla Tri-Pave de 81932 celdas triangulares.

3.4.3 Ajuste de la Distribucién de Nodos

El espacio entre una pared y la linea de la malla més proxima puede afectar los célculos del
esfuerzo cortante y la transferencia de calor en la pared. En flujos turbulentos este espacio debe
ser tal que la linea de la malla este en la ley de la capa limite turbulenta. Por lo tanto, para
mantener un grado suficiente de exactitud en la solucién del analisis se debe usar una malla de
distribucion uniforme, tomando en cuenta las paredes del tinel de viento y el modelo de doble

cufia.

La redistribucién de nodos a lo largo de las fronteras del dominio computacional se logra de
acuerdo a la especificacion de un factor de densidad, el cual se establece basado en la cantidad de
acercamiento deseado a las paredes. En la distribucion de los nodos un factor de densidad mayor
a la unidad la incrementa, un valor igual a la unidad la deja sin cambio y un valor menor que la
unidad la reduce.El valor del factor de densidad se toma para obtener una malla no estructurada

dependiendo del analisis que se pretenda hacer y de la calidad de exactitud que uno desee.
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3.5 MODELOS DE TURBULENCIA

3.5.1 Modelo Estandar x — ¢

El modelo estandar x — ¢, es un modelo semi-empirico basado en las ecuaciones de transporte
para la energia cinética turbulenta (« ) y el indice de disipacion (&), el cual es valido solamente

para flujos totalmente turbulentos.

La energia cinética turbulenta (« ) y el indice de disipacion (&), se obtienen de las ecuaciones de
transporte siguientes:

Dx 0 oK
f’m=ax.K”+§‘]ax}+G”Gb‘f’g‘YM G
y
De 0 Ui | Og £ P
—=— || u+—|—|+Cy, — (G +C3,.Gp)-Cyr.p— 3.2
th ox; Hﬂ O'g]axi} ng( K 3¢ b) 25,0K (3.2)

En las Ecs (3.1) y (3.2), Gk representan la generacion de energia cinética turbulenta debido a los

gradientes de velocidad media. Gy, es la generacion de energia cinética turbulenta debido a la
estabilidad. Yy, representa la contribucion de la dilatacion de disipacion en una compresion
turbulenta sobre el indice de disipacion total. C;,., C,,. y C3, son constantes. o, y o, son los

numeros de Plandtl turbulentos para x y & respectivamente.

La generacion de energia cinética turbulenta debido a los gradientes de velocidad media, Gk, se

define como:

Ol
Gy = —pHip; aixj (3.3)
|

LABORATORIO DE INGENIERIA TERMICA E HIDRAILICA APLICADA 44



CAPITULO 3 DESCRIPCION DEL MODELO EXPERIMENTAL Y NUMERICO

y la generacion de energia cinética turbulenta debido a la estabilidad, Gy, esta dada por:

My Op
Gh = —0: 3.4
b i PPr O (3.4)

En la Ec. (3.4), Pr; es el numero de Prandtl turbulento con valor de 0.85, g4 es la viscosidad

turbulenta la cual se calcula combinando « y ¢ de la forma siguiente:

2
Hy = pC,uK? (3.5)

C 4 €8 una constante.

Para flujos con numeros de Mach supersénicos el efecto de la compresibilidad a través de la

turbulencia es llamado dilatacion de disipacion, Y), , definido como:

Yy = pe2M P (3.6)
En la Ec. (3.6) M es el numero de Mach turbulento, definido como:
C

En donde c es la velocidad del sonido definida por la Ec.1.17.
Las constantes del modelo Cy,, Cy,, C3,, C,, 0, ¥ o, tiene los valores siguientes:

Ci =144 Cyp,=192 C3.=10 C,=009 o0,=10 c.=13
Los detalles del modelo estdndar x — &, se encuentran en Launder y Spalding [21].

45
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3.5.2 Modelo de Spalart-Allmaras

El modelo propuesto por Spalart y Allmaras [26], resuelve una ecuacion de transporte para una
cantidad que es una forma modificada de la viscosidad cinemética turbulenta. EI modelo de
Spalart-Allmaras se disefio especificamente para aplicaciones aeroespaciales.

La variable transportada en el modelo de Spalart-Allmaras,v, es idéntica a la viscosidad

cinematica turbulenta excepto en la region cercana a la pared (efectos viscosos). La ecuacion de

transporte para v se presenta como:

_ _ _\2

Dv 1| o —\ OV ov

— =G, +—| — +pv)——>+C — -Y 3.8
P Dt v o | ox (/u P an} bZP(aX J 1% ( )

v ]
En la Ec. (3.5), G, es la generacion de viscosidad turbulenta y Y, es la disminucion de
viscosidad turbulenta que ocurre en la region cerca de la pared debido al amortiguamiento
viscoso, o, y C,, son constantes y v es la viscosidad cinematica molecular.

La generacion de viscosidad turbulenta, G, , esta definida por:

Gv =Cp oSV (3.9)

En la Ec. (3.9), Cyjes unaconstantey S es el tensor de deformacion.

La disminucion de viscosidad turbulenta, Y, , esta definida por:

—\2
Y, = Cwlpfw(;j (3.10)
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En la Ec. (3.10),C, , es una constante, d es la distancia desde la pared y f,, es la funcion de
amortiguamiento de la pared que se determina por:
6 6

1+Cya

fw =g (3.11)

g6+C®3

Las constantes del modelo de Spalarty Allmaras, Cp;, Cpo, Cyg, Cy3 Y o, tiene los valores
siguientes:

Cpy =01335 Cpp=0622 ¢ —cp /k2+1+Cpp)ov  Cus o= 213

Para mayores detalles del modelo de Spalar y Allmaras éstos se encuentran en [17].

3.6 CONSTANTES FiSICAS

Para este analisis, el fluido de trabajo es aire con una presion de operacién de 79593.45 Pa
(Presion Atmosférica) y peso molecular de 28. El fluido es compresible, por lo tanto, la densidad
esta en funcion de la presion. En la tabla 3.1 se presentan las propiedades fisicas del fluido de

trabajo.

Tabla 3.1. Propiedades fisicas del aire.

Propiedad Simbolo Valor

Densidad P 0.943 kg/m3
Viscosidad * H 1.84x10° kg/m-s
Conductividad térmica * ¢ 0.0265 W/m-K

Calor especifico a presion constante c 1005 J /kg - K

o

e Valores obtenidos de [3]
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3.7 CONDICIONES DE FRONTERA

Para el flujo supersénico considerado en el dominio computacional, las condiciones de frontera
se definieron de la siguiente manera: para las paredes superior e inferior donde el flujo de calor es
cero se asignaron paredes adiabaticas, a la entrada del dominio se asigné un nimero de Mach de
1.5 y a la salida se asigna una presion estatica con un valor cero, permitiendo que el fluido se

expanda libremente.

3.7.1 Condicion de Frontera en la Pared

Las condiciones de frontera en las paredes (WALL), superior como inferior del modelo
computacional se eligieron como campos alejados de presion permitiendo que el flujo no tuviera
fronteras para simular el comportamiento de las ondas de choque oblicuas en el modelo de doble

cufia, asignando a ésta frontera una zona 2.

3.7.2 Condicion de Frontera a la Entrada

La condicion de frontera a la entrada del modelo computacional (INLET), esta definida por el
numero de Mach de 1.5 que corresponde al valor obtenido con el vactometro en la toma nimero
17 de la seccién de prueba del tanel de viento supersonico, también se asignan los valores de la
intensidad de turbulencia y la longitud caracteristica de entrada cuyos valores son: 5% y 131.0 x

10 m, respectivamente asignando a esta frontera una zona 3[16].
3.7.3 Condicion de Frontera a la Salida
La condicion de frontera a la salida del modelo (OUTLET), esta definida por una presion estatica

de 0 Pa, para flujo supersonico [3], una intensidad de turbulencia del 5% y una longitud

caracteristica de salida de 116.3 x 10 m, asignando a ésta frontera una zona 4.
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3.8 DISCRETIZACION DEL DOMINIO COMPUTACIONAL

El programa Fluent usa una técnica basada sobre cada volumen de control, que consiste en
convertir las ecuaciones gobernantes del flujo, en ecuaciones algebraicas que se resuelven
numéricamente. Esta técnica de volumen de control consiste en integrar las ecuaciones
gobernantes alrededor de cada volumen de control, produciendo ecuaciones discretas que

conservan cada cantidad sobre un volumen de control base.

La discretizacion de las ecuaciones gobernantes puede ilustrarse méas facilmente considerando las

ecuaciones de conservacion para transporte, en estado estable, de una cantidad escalar ¢ como se

presenta a continuacion:

oV -dA={T,Vg-dA+[S,dv (3.12)
J Jrove-da+s,

En donde:
p =densidad

V = vector de velocidad (ui +Vj en 2D)

A = vector de area de superficie

I, = coeficiente difusivo para ¢

V¢ = gradiente de ¢ ((04/0X)i +(0¢/dy)jen 2D)

S, = coeficiente generador de ¢ por unidad de volumen

La Ec. 3.12, escrita en forma integral se aplica a cada volumen de control o celda, dentro del

dominio computacional. Discretizar la Ec. 3.12, sobre una celda produce:

Nsup erficies Nsup erficies

DVidi A= D THVe), A +SV (3.13)
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En donde:

N = ndmero de celdas.

sup erficies

¢¢ =valor de ¢ convertido a través de la superficie f .

v = flujo mésico especifico a través de la superficie.

A; = area de la superficie f,

A QAXH A, ]‘) en 2D.
(V¢), = magnitud de V¢ normal a la superficie f .

V= volumen de la celda.
3.8.1 Criterio de Convergencia

Obtener una solucién que converja es de gran importancia en un analisis de flujo de fluidos con
Fluent, ya que los residuales son una medida de cuanto esta balanceada cada ecuacién diferencial
finita, dando el estado actual de la solucién. El residual es la medida del grado para el cual cada
ecuacion es satisfecha a través de todo el campo de flujo dentro del dominio computacional. El
residual para cada variable del flujo da una medida de la magnitud de error en la solucion a cada

iteracion.

Para obtener resultados cuantitativos, es necesario obtener el criterio de convergencia completo,

el cual debe de cumplir con los requisitos siguientes:

¢ Incrementando la relajacion sobre la velocidad.

¢ Incrementando la relajacion sobre la disipacion de Eddy.
e Disminuyendo la relajacion sobre la presion.

e Disminuyendo la relajacion sobre la viscosidad.

e Disminuyendo la relajacion sobre la entalpia.

Después de describir la geometria de la seccion de prueba del tinel de viento, las mallas, los
modelos de turbulencia, las constantes fisicas y las condiciones de frontera, en el siguiente

capitulo se presentaran los resultados obtenidos de este trabajo.
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Tabla C.3 Datos obtenidos en la seccidn de pruebas experimentalmente y en el analisis numérico

para la comparacién de resultados.

NUMEROS DE MACH EN FLUJO TRANSONICO NUMEROS DE MACH EN FLUJO SUPERSONICO
No DE POSICION EXPERIMENTAL NUMERICO No DE POSICION EXPERIMENTAL NUMERICO
TOMA (mm) (M) (M) TOMA (mm) (M) (M)
15 0.0 0.866 0.866 15 0.0 1.524 1.524
16 25.4 0.869 0.866 16 254 1.524 1.524
17 50.8 0.879 0.866 17 50.8 1.524 1.524
18 76.2 0.889 0.858 18 76.2 1.524 1.524
19 101.6 0.934 0.840 19 101.6 1.524 1.524
20 127.0 0.990 0.879 20 127.0 1.524 1.524
21 152.4 0.969 0.872 21 152.4 1.441 1.424
22 177.8 0.963 0.866 22 177.8 1.617 1.598
23 203.2 9.955 0-865 23 203.2 1.524 1.490
24 228.8 0.960 0.866 24 228.8 1.441 1.484
25 254.0 0.974 0.867 25 254.0 1.482 1.494
(a) NUumeros de Mach en flujo Transonico (b) NUmeros de Mach en un flujo supersénico
PRESION ESTATICA EN UN FLUJO SUPERSONICO TEMPERATURA ESTATICA EN UN FLUJO SUPERSONICO
No DE POSICION EXPERIMENTAL NUMERICO No DE POSICION EXPERIMENTAL NUMERICO
TOMA (mm) (Pa) (Pa) TOMA (mm) (K) (K)
15 0.0 20931.61 20900.00 15 0.0 200.73 200.80
16 25.4 20931.61 20900.00 16 25.4 200.73 200.80
17 50.8 20931.61 20900.00 17 50.8 200.73 200.80
18 76.2 20931.61 20900.00 18 76.2 200.73 200.80
19 101.6 20931.61 20900.00 19 101.6 200.73 200.80
20 127.0 20931.61 20900.00 20 127.0 200.73 200.80
21 152.4 23598.06 24200.00 21 152.4 207.73 209.80
22 177.8 18265.16 18120.00 22 177.8 193.07 192.60
23 203.2 20931.61 20600.00 23 203.2 200.73 198.60
24 228.8 23598.06 21000.00 24 228.8 207.73 201.20
25 254.0 22264.84 20800.00 25 254.0 204.31 199.80

(c) Presion estatica en un flujo supersénico (d) Temperatura estatica en un flujo supersénico



Tabla C.3 CONTINUA Datos obtenidos en la seccion de pruebas experimentalmente y en el analisis numérico

para la comparacién de resultados.

DENSIDAD EN UN FLUJO SUPERSONICO

No DE POSICION EXPERIMENTAL NUMERICO

TOMA (mm) (kg/m?) (kg/m?)
15 0.0 0.363 0.363
16 25.4 0.363 0.363
17 50.8 0.363 0.363
18 76.2 0.363 0.363
19 101.6 0.363 0.363
20 127.0 0.363 0.363
21 152.4 0.396 0.402
22 177.8 0.330 0.328
23 203.2 0.363 0.360
24 228.8 0.396 0.364
25 254.0 0.380 0.361

(e) Densidad en un flujo supersénico



CAPITULO 4

Desarrollo

Experimental y

Resultados

En este capitulo se presenta los resultados del comportamiento del nimero de Mach
en flujo transonico y supersonico en la seccién de pruebas del tdnel de viento, el
comportamiento de la presion estatica, temperatura estatica y densidad para este ultimo
namero de Mach. Ademas se muestra la visualizacion de las ondas de choque utilizando el
aparato Schlieren para diferentes nimeros de Mach y por dltimo la simulacion numérica en
forma de contornos junto con sus graficas de comportamiento del nimero de Mach, presion

estatica, temperatura estatica y densidad en flujo supersonico utilizando el software Fluent.



CAPITULO 4 DESARROLLO EXPERIMENTAL Y RESULTADOS
41  DESARROLLO EXPERIMENTAL

Las pruebas experimentales se realizaron en el Laboratorio de Aerodinamica de ESIME Ticoméan
que se presenta en la figura 4.1, al inicio de éstas se deben tomar las condiciones ambientales del
aire del laboratorio como son presion barométrica y temperatura. A continuacion se verifica que
el equipo experimental trabaje correctamente y se procede a la toma de presion con el
vactometro de caratula de la figura 3.6, en cada una de las tomas de presion que se localizan en
parte inferior de la placa fija del tinel de viento supersénico de la figura 3.3. La lectura de la
presion de vacio, junto con las otras variables que se presentan en la tabla 4.1, se calcularon con

las ecuaciones de estancamiento presentadas en el capitulo 1, ecuaciones 1.27, 1.28 y 1.29.

Figura 4.1 Tunel de viento supersénico del laboratorio de aerodindmica de ESIME Ticoman.

Los resultados que se presentan en este capitulo son el comportamiento del namero de Mach en
la seccion de pruebas del tanel de viento supersonico del flujo transénico y flujo supersénico, el
comportamiento de la presidn estatica, temperatura estatica y densidad para éste Gltimo ndmero
de Mach, la visualizacién de ambos flujos y la simulacion numérica del nimero de Mach, la
presion estatica, temperatura estatica y densidad en flujo supersénico en forma de contornos junto

con sus gréaficas de comportamiento.

Tabla 4.1 Numeros de Mach en la seccidn de pruebas del tunel de viento en flujo transénico y flujo
supersoénico.
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No de Toma Posicion (mm) (Numero de Mach Transénico) (Numero de Mach Supersonico)

e =
ShEBoo~ourwnpr

NNNNNNNRRERRERRR
OB WNRPROOON® U AW

0.0
254
50.8
76.2

101.6
127.0
152.4
177.8
203.2
228.6
254.0
279.4
304.8
330.2
355.6
381.0
406.4
431.8
457.2
482.6
508.0
533.4
558.8
584.2
609.6

4.1.1 NuUmero de Mach

0.550
0.659
0.753
0.771
0.833
0.845
0.838
0.840
0.856
0.864
0.861
0.864
0.864
0.866
0.866
0.869
0.879
0.889
0.934
0.990
0.969
0.963
0.955
0.960
0.974

0.392
0.458
0.519
0.575
0.683
0.786
0.889
0.996
1.051
1.167
1.365
1.482
1.524
1.524
1.524
1.524
1.524
1.524
1.524
1.524
1.441
1.617
1.524
1.441
1.482

Con los datos de la Tabla 4.1 en la figura 4.2 se presenta el comportamiento de los nimero de

Mach en flujo supersonico y transénico en la seccion de pruebas del tinel de viento.

NUMERO DE MACH

2.00 ~
1.80 -
1.60 -
1.40 -
1.20
1.00 -

NUMEROS DE MACH

FLUJO SUPERSONICO M =1.617
FLUJO TRANSONICO M =0.990

Figura 4.2 Comportamiento del nimero de Mach en la seccién de pruebas.
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Con los datos de la tabla 4.2 a continuacion se presentan las curvas de comportamiento de la
presion estatica, temperatura estatica y densidad en un flujo supersonico con un numero de Mach

méaximo de 1.617.

4.1.2 Presion Estatica

El comportamiento de la presion estatica en la seccion de pruebas del tinel de viento en flujo

supersonico con un nimero de Mach maximo de 1.617 se presenta en la figura 4.3.

80000.00 : -
PRESION ESTATICA

70000.00

60000.00 -

(Pa)

— 50000.00 -
©

g 40000.00 -
& 30000.00 -

20000.00

10000-00 T T T T T T T T T
1 3 5 7 9 11 13 15 17 19 21 23 2
No DE TOMA

Figura 4.3 Comportamiento de la presidn estatica en la seccion de pruebas.

4.1.3. Temperatura Estatica

En la Figura 4.4 se presenta el comportamiento de la temperatura estatica en la seccion de

pruebas del tunel de viento en flujo supersénico con un nimero de Mach maximo de 1.617.
300.00

TEMPERATURA ESTATICA

1.617 M
Maximo

<>

TEMPERATURA (K)
N
~
o
o
o

180.00 T T T T T

1 3 5 7 9 11 13 15 17 19 21 23 25
No DE TOMA

Figura 4.4 Temperatura estatica en la seccion de pruebas.
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4.1.4. Densidad

En la Figura 4.5 se presenta el comportamiento de la densidad en la seccion de pruebas del tanel

de viento en flujo supersénico con un nimero de Mach maximo de 1.617.

1.000
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1.617 M
Maximo
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Figura 4.5 Densidad en la seccion de pruebas.

4.2 VISUALIZACION DEL FLUJO

La visualizacion de flujo se realizd con el sistema Schlieren descrito en la seccion 3.1. Las
fotografias de Schlieren que se presentan en esta seccidn se obtuvieron con una camara Canon
AE-1 program, utilizando un rollo de pelicula ASA 400 de exposicion retardada. La direccion del
flujo en éstas fotografias es de izquierda a derecha.

4.2.1 Visualizacion del Flujo Transonico
En la Figura 4.6 se observa la presencia de la ondas de choque normal llamada tipo lambda [24],

después de la parte media del modelo de doble cufia, cuando se tiene un nimero de Mach

méaximo de 0.990 en la toma 20 de la seccidn se pruebas.
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Zona de compresion

Onda de choque normal

-
Figura 4.6 Visualizacion del flujo transénico en el modelo de doble cufia con nimero de
Mach méximo de 0.990.

4.2.2 Visualizacién del Flujo Supersoénico

En la Figura 4.7 se observa la presencia de las ondas de choque oblicuas totalmente desarrolladas
desde el borde de ataque del modelo hasta su salida, alcanzando el valor maximo de nimero de

Mach de 1.617, que corresponde a la toma de presion namero 22, localizada después del borde de
salida del modelo.

Figura 4.7 Visualizacion del flujo supersénico en el modelo de doble cufia

con nimero de Mach méaximo de 1.617.
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4.3 SIMULACION NUMERICA

La simulacion numérica se divide en dos partes, la primera consiste en obtener las curvas de
comportamiento del numero de Mach y el campo del vector de velocidad a lo largo de la seccién
de prueba del tanel de viento supersonico, simulando las condiciones estdndar de presion y
temperatura al nivel del mar y poniendo una condicion de frontera a la entrada del modelo
computacional de 0.3 de numero de Mach a la corriente del flujo [3], sin el modelo de doble cufia
en el modelo computacional. La segunda parte consiste en introducir el modelo de doble cufia
dentro del dominio computacional y analizar el comportamiento del flujo transénico y
supersonico, asi como las ondas de choque normal y oblicua que se presentan en el modelo,
obteniendo contornos del nimero de Mach, presion estatica, temperatura estatica, densidad y las
curvas de comportamiento, simulando las condiciones en el laboratorio y comparar los resultados

obtenidos por el método Schlieren de la seccion anterior.

4.3.1 Simulacién del Flujo en la Seccion de Pruebas

Seleccionando la malla de la figura 3.11 (a) y el modelo de turbulencia k — & de la seccion 3.5.1,
se presentan los resultados obtenidos en la seccién de prueba del tinel de viento. En la figura 4.8
se observa la curva de comportamiento del nimero de Mach, dentro del modelo computacional

sin el modelo de doble cuia, alcanzando un niimero de Mach méaximo de 1.81.

|/

Figura 4.8 Curva de comportamiento del niamero de Mach.
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El campo de vector de velocidad en la seccion de pruebas se presenta en la figura 4.9, cada vector
representa el valor de la componente x de la velocidad en el centro de cada una de las celdas
rectangulares que forman el dominio computacional, como se observa la velocidad en la tobera
convergente-divergente es mayor en la parte inferior que en la superior, esto se debe a que la
geometria en la parte inferior permite que el flujo se acelera mas rapido en este extremo que en la

parte superior.

Figura 4.9 Campo del vector de velocidad en la tobera convergente-divergente.

En la segunda parte del andlisis se presenta los resultados de la simulacion numérica del flujo
transonico y supersonico en el modelo de doble cufia, presion estética, temperatura estatica y
densidad en forma de contornos con sus graficas de comportamiento. Para esto se selecciona el
modelo geométrico (dibujo No 2 del apéndice A), la malla de la figura 3.11 (b), las propiedades
fisicas de la tabla 3.2 y dentro del modulo Fluent se selecciona la ecuacién de la energia, el
modelo de turbulencia de Spalart-Allmaras y se asigna como condicién de frontera de entrada el
valor del nUmero de Mach de la toma 15 de la tabla 4.1 para cada flujo.
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4.3.2 Simulacion del Flujo Transénico

En la figura 4.10 se presenta la simulacion numérica del flujo transonico y su curva de
comportamiento, donde de observa en la zona de expansion la aceleracion del flujo debido al
cambio en su direccion después de la parte media del modelo de doble cufia, tanto en la parte
superior como inferior del modelo. La condicion de frontera a la entrada del modelo
computacional se establecié con un numero de Mach de 0.866 que corresponde al valor de la
toma 15 de la tabla 4.1 y se alcanz6 un valor maximo de numero de Mach de 0.879 en la toma 20.
S
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Figura 4.10 Simulacidn del flujo transénico.
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4.3.3 Simulacion del Flujo Supersonico

En la figura 4.11 se presenta la simulacion numérica del flujo supersonico y su curva de
comportamiento, en donde se observa una onda de choque oblicua totalmente desarrollada en el
borde de ataque del modelo y la otra en el borde de salida. Se asigné como condicion de frontera
de entrada al modelo computacional el valor del namero de Mach de 1.524 que corresponde a la

toma numero 15 de la tabla 4.1 alcanzando el nimero de Mach maximo de 1.598.
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Figura 4.11 Simulacion del flujo supersonico.
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4.3.4 Simulacion de la Presion Estatica en el Flujo Supersénico

En la figura 4.12 se presenta la simulacion numeérica y su curva de comportamiento del campo de
presion estatica alrededor del modelo de doble cufia cuando éste se encuentra en un flujo

supersénico, como se observa en la figura se obtuvo un valor de 1.81 x 10 * Pa que corresponde
al valor maximo del nimero de Mach de 1.598.

2.50e+04

2.406+04 8
] .
] L ]
2.30e+04 — -
4 L ]
] .o
2 208404 %
Static 1 - 0.
Pressure  210e+04 -
g k L ]
(pascal) ] . ¢ “
] . *
— »
2008404 ¢ o
i »
] .
1.90e+04 ] *
' \
1.808+04 .

005 01 015 0z 025 03 0.35 04
Fosition {m])

=

2.43e+04
2. 3e+04
2.25e+04
pad
2.1Ee+04
2.07e+04
i 1.95e+04
1.59e+04
1 G0e+04
1.7 1e+04
1 G2e+04
1.53e+04

1.44e+04

1.35e+04

Contours of Static Pressure (pascal)

Jul 26, 2001
FLUEMT 3.2 (2d, coupled imp, S-A)

Figura 4.12 Simulacién de un campo de presion estatica en el flujo supersénico.
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4.3.5 Simulacion de la Temperatura Estatica en el Flujo Supersénico

La simulacion numérica de temperatura estatica y su curva de comportamiento alrededor del
modelo de doble cufia cuando éste se encuentra en un flujo supersénico se presenta en la figura

4.13, como se observa en la figura se obtiene el valor 192.6 K para el valor maximo del nimero
de Mach de 1.598.
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Figura 4.13 Simulacidn de la temperatura estatica en el flujo supersénico.
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4.3.6 Simulacion de la Densidad en el Flujo Supersénico

En la figura 4.14 se presenta la simulacion numérica y la curva de comportamiento de la densidad

alrededor del modelo de doble cufia en un flujo supersénico, como se observa se obtiene un valor
de 0.328 kg/m?® para el valor méximo del nimero de Mach de 1.598.
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Figura 4.14 Simulacién de la densidad en el flujo supersénico.

En este capitulo se presentaron los resultados del comportamiento del nimero de Mach, la
visualizacion y la simulacion numérica junto con las graficas de comportamiento. En el capitulo

siguiente se presenta el analisis y comparacion de estos resultados.
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Tabla 4.2 Valores de presién de vacio, Pva, presion estatica, P, presion de estancamiento, Po, temperatura de estancamiento, To, densidad de

estancamiento, ( p, ), relacion de presion, P / Po, nimero de Mach, M, temperatura estética, T, y densidad , (p ), en la seccion

de pruebas del tanel de viento supersénico.

30 ABRIL 2001 Patm 597 mm de Hg TEMPERATURA 21 °C 11:00 Horas
No DE TOMA Pva (cm de Hg) P (Pa) Po (Pa) To (K) Po kg/m3 P/ Po M T (K) L kg/m3
1 6.0 71594.11 79593.45 294 0.943 0.899 0.392 285.24 0.874
2 8.0 68927.66 79593.45 294 0.943 0.866 0.458 282.16 0.851
3 10.0 66261.22 79593.45 294 0.943 0.832 0.519 279.00 0.827
4 12.0 63594.77 79593.45 294 0.943 0.799 0.575 275.74 0.803
5 16.0 58261.88 79593.45 294 0.943 0.732 0.683 268.93 0.755
6 20.0 52928.98 79593.45 294 0.943 0.665 0.786 261.65 0.705
7 24.0 47596.09 79593.45 294 0.943 0.598 0.889 253.83 0.653
8 28.0 42263.19 79593.45 294 0.943 0.531 0.996 245.36 0.600
9 30.0 39596.74 79593.45 294 0.943 0.497 1.051 240.83 0.573
10 34.0 34263.85 79593.45 294 0.943 0.430 1.167 231.08 0.516
11 40.0 26264.51 79593.45 294 0.943 0.330 1.365 214.18 0.427
12 43.0 22264.84 79593.45 294 0.943 0.280 1.482 204.31 0.380
13 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
14 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
15 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
16 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
17 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
18 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
19 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
20 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
21 42.0 23598.06 79593.45 294 0.943 0.296 1.441 207.73 0.396
22 46.0 18265.16 79593.45 294 0.943 0.229 1.617 193.07 0.330
23 44.0 20931.61 79593.45 294 0.943 0.263 1.524 200.73 0.363
24 42.0 23598.06 79593.45 294 0.943 0.296 1.441 207.73 0.396
25 43.0 22264.84 79593.45 294 0.943 0.280 1.482 204.31 0.380

Datos obtenidos con el vactiometro de caratula de la figura 3.6.



CAPITULO 5

Analisis y Comparacion

de Resultados

En este capitulo se presenta el analisis de los resultados del flujo transonico y
supersonico, el comportamiento de las propiedades termodinamicas sobre el modelo de
doble cufia que se encuentra en la seccion de pruebas, la visualizacion del flujo, asi como la
simulacion numeérica, posteriormente se presenta la comparacion de los resultados

obtenidos experimentalmente contra los obtenidos por la simulacion numérica.



CAPITULO 5 ANALISIS Y COMPARACION DE RESULTADOS

5.1  ANALISIS DE RESULTADOS EXPERIMENTALES

Este andlisis se presenta en dos partes, la primera se lleva a cabo a través de la visualizacién del
flujo utilizando el aparato de Schlieren para observar el comportamiento del flujo asi como las
ondas de choque normal y oblicua sobre el modelo de doble cufia en la seccién de pruebas del
tunel de viento supersonico. El segundo analisis se realiza utilizando el software Fluent, tomando

como condiciones de fronteras los datos obtenidos experimentalmente.

5.1.1 Anadlisis del Nimero de Mach

En la figura 5.1 se presenta el comportamiento del nimero de Mach en la seccidn de pruebas para
flujo transénico y flujo supersénico. EI nimero de Mach para flujo transénico a la entrada de la
seccion de pruebas (toma 1) tiene un valor de 0.550 alcanzando un nimero de Mach maximo de

0.990 en la (toma 20) donde se presenta la onda de choque normal.

200 1 NUMEROS DE MACH

1.80 -
1.60 -

1.40 -
1.20
1.00 -

NUMERO DE MACH

0.60 4 -~ FLUJO SUPERSONICO M =1.617
-0—-0-0—0- FLUJO TRANSONICO M =0.990

1 3 5 7 9 11 18 15 17 19 21 23 2%
No. DE TOMA

Figura 5.1 Analisis del comportamiento del nimero de Mach en la seccidn de pruebas.

Después de este punto el nUmero de Mach disminuye hasta alcanzar un valor de 0.974 a la salida
de la seccion de pruebas. En flujo supersénico el nimero de Mach en la (toma 1) es de 0.392, éste
valor aumenta en la seccién convergente hasta alcanzar el valor de 1.524 en la (toma 13) de la
seccion divergente, desde este punto y hasta la (toma 20) el valor permanece constante. En la

(toma 20) se presenta la primera onda de choque oblicua frontal, posteriormente este valor
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disminuye hasta 1.441 en la (toma 21) debido al cambio en la direccion del flujo en la zona de
compresion hasta la parte media del modelo de doble cufia, después de la segunda mitad del
modelo, el flujo cambia nuevamente de direccidn, entrando a la zona de expansion donde el flujo
se acelera alcanzando un ndmero de Mach maximo de 1.617 en la (toma 22), donde se presenta la
segunda onda de choque oblicua, a partir de este punto el nimero de Mach disminuye hasta el
valor de 1.482 que corresponde a la (tomo 25) en la salida de la seccion de pruebas. Como se
observa en la figura 5.1 el nmero de Mach a la entrada de la seccion de pruebas para un flujo
transonico es mayor que para flujo supersonico, sin embargo, el nimeros de Mach a la salida en
el primer caso es menor y en el segundo es mayor. Esto se debe a que la forma geométrica de la

seccion de pruebas es diferentes para cada flujo.

5.1.2 Andlisis de la Presion Estéatica

En la figura 5.2 se presenta el comportamiento de la presion estatica en un flujo supersonico con

un nimero de Mach maximo de 1.617.
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Figura 5.2 Andlisis del comportamiento de la presion estética en la seccion de pruebas.

Se observa que a la entrada de la seccion de pruebas del tlnel de viento el valor de la presion
estatica es de 71594.11 Pa. (toma 1), conforme el fluido se acelera en la seccion convergente, la
presion disminuye hasta el valor de 20931.61 Pa, en la (toma 13) de la seccion divergente, este
valor permanece constante hasta la (toma 20) que corresponde al punto en donde el fluido

experimenta los efectos de la compresion debido al cambio en la direccion del flujo por la
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presencia del modelo de doble cufia, provocando que la presion estatica aumente hasta el valor de
23598.06 Pa, en la parte media del modelo de doble cufia. A partir de éste punto el flujo cambia
de direccion y entra en la zona de expansion alcanzando el niamero de Mach maximo y el valor
de la presion estatica es de 18265.16 Pa (toma 22). A partir de este punto el valor de la presion
estatica aumenta hasta 22264.84 Pa que corresponde a la (toma 25) debido a que el flujo
experimenta nuevamente los efectos de la compresion por la presencia de la segunda onda de

choque oblicua.

5.1.3 Analisis de la Temperatura Estéatica

El comportamiento de la temperatura estatica en un flujo supersénico con un nimero de Mach de
1.617 maximo se presenta en la figura 5.3, como se observa, a la entrada de la seccion de pruebas
(toma 1) la temperatura estatica tiene un valor de 285.24 K.
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Figura 5.3 Andlisis del comportamiento de la temperatura estatica en la seccion de pruebas.

A partir de este punto el flujo continua acelerandose en la parte convergente de la tobera hasta la
(toma 13) que corresponde a la parte divergente de la misma, haciendo que la temperatura
estatica disminuya hasta el valor de 200.73 K, manteniendo este valor constante hasta la (toma
20), donde se presenta la primera onda de choque oblicua debido a la presencia del modelo de
doble cufia en este punto. Posteriormente el flujo entra a la zona de compresion por la desviacion

del flujo haciendo que la temperatura se eleve hasta los 207.73 K en la (toma 21), debido al
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efecto de compresibilidad que experimenta el fluido en esta zona. En la (toma 22) se obtiene el
valor mas bajo de la temperatura estatica de 193.07 K que corresponde a la zona de expansion
donde el flujo se acelera alcanzando el nimero de Mach maximo, en este punto se presenta la
segunda onda de choque oblicua debido nuevamente al cambio en la direccion del flujo haciendo
que la temperatura se eleva hasta los 204.31 K en la (toma 25) que corresponde a la salida de la

seccion de pruebas.

5.1.4 Andlisis de la Densidad

En la figura 5.4 se presenta el comportamiento de la densidad en un flujo supersonico con un
numero de Mach maximo de 1.617. En la entrada de la seccién de pruebas (toma 1) la densidad

tiene el valor de 0.874 kg/m°.
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Figura 5.4 Andlisis del comportamiento de la densidad en la seccion de pruebas.

Debido a la aceleracion del flujo el valor de la densidad disminuye hasta 0.363 kg/m® (toma 13),
permaneciendo éste valor constante hasta la toma 20 donde se presenta la primera onda de
choque oblicua por la presencia del modelo de doble cufia en este punto, haciendo que el valor de
la densidad aumente hasta alcanzar el valor de 0.396 kg/m® en la toma 21, este aumento de valor
se debe a que flujo se encuentra en la zona de compresion experimentando los efectos de la
compresibilidad, posteriormente el flujo cambia de direccion a partir en la parte media del
modelo, acelerandose al entrar a la zona de expansion haciendo que el valor de la densidad

disminuya hasta 0.330 kg/m? en la toma 22, que corresponde al punto donde se obtiene el nimero
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de Mach maximo, en este punto se presenta la segunda onda de choque oblicua. Por Gltimo el
flujo experimenta un nuevo cambio en la direccion haciendo que el valor de la densidad aumente

hasta el valor de 0.380 kg/m® en la toma 25 que corresponde a la salida de la seccién de pruebas.
5.1.5 Andlisis de la Visualizacion del Flujo Transonico

En la figura 5.5 se observa una onda de choque normal en el modelo de doble cufa tanto en la
parte superior como inferior, (desde la parte media hasta el borde de salida de la cufia), para un
numero de Mach de 0.990. Las zonas sombreadas tanto en el borde de ataque como en la
proximidad de la onda de choque son zonas de compresion con valores de numeros de Mach
menores de uno. También se observa que las zonas de compresion, asi como la onda de choque
no son simétricas esto se debe a que la velocidad del flujo varia tanto en la parte superior como
inferior del modelo de doble cufia, esta variacion de la velocidad es debido a que la geometria de

la seccidn de pruebas no es simétrica como se puede observa en la figura 3.3.

Zona de compresion '
F,
L]

- Onda de chogque normal

Figura 5.5 Andlisis del flujo transénico en el modelo de doble cufia con nimero de
Mach méximo de 0.990.

5.1.6 Andlisis de la Visualizacion del Flujo Supersonico
En la figura 5.6 se observan la formacion de ondas de choque oblicuas, en el borde de entrada y

salida de la cufia. Se visualiza que en la primera mitad del modelo tanto en la parte superior como

inferior después de la onda de choque se encuentra la zona de compresion (figura 2.2) donde el
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numero de Mach disminuye hasta 1.441, porque en esta zona se presenta un cambio en la
direccion del flujo y éste se comprime provocando esta disminucion del numero de Mach. En la
segunda mitad del modelo de doble cufia el flujo cambia nuevamente de direccién y entra en la
zona de expansion (figura 2.2) donde el flujo se acelera alcanzando un nimero de Mach maximo

de 1.617, presentandose la segunda onda de choque oblicua a la salida del modelo.

Figura 5.6 Andlisis del flujo supersénico en el modelo de doble cufia con nimero de
Mach méximo de 1.617.

Las zonas sombreadas en la parte superior e inferior de la zona frontal y posterior del modelo son
ondas de compresién y de expansion respectivamente, también llamadas lineas de compresién y
expansion. El angulo de Mach para la ondas de choque oblicuas en la parte frontal y posterior del

modelo son de 46° y 36° respectivamente

52  ANALISIS DE LA SIMULACION NUMERICA

5.2.1 Analisis de la Simulacion Numérica del Flujo Transonico

Para el analisis de la simulacién numérica del flujo transonico se toma como condicion de

frontera de entrada el nimero de Mach de 0.866 de la tabla 4.1. En la figura 5.7 se observa en

forma de contornos el comportamiento del flujo transonico sobre el modelo de doble cufia. En la
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parte frontal del modelo de doble cufia se observa una zona de compresion (zona de color azul),
debido a la presencia del modelo, haciendo que el nimero de Mach disminuya en esta zona hasta
alcanzar el valor de 0.720.

1 .0Ge+00

984e-01

J4e-01

Contours of Mach MNumber Mow 26, 2001
FLUEMT 5.2 (2d, coupled imp, 5-A)

Figura 5.7 Analisis de la simulacién numérica del flujo transénico.

Posteriormente debido al cambio en la direccion del flujo en la parte media del modelo de doble
cufia el flujo de acelera alcanzando un nimero de Mach maximo de 1.245 zona de color rojo,
para que a partir de este punto el valor del nimero de Mach disminuya hasta el valor de 0.867
zona de verde, que corresponde a la salida de modelo computacional. Como se observa en la
figura no se presenta la onda de chogque normal como en la figura 4.6, esto es debido a que no se
alcanza el nimero de Mach de uno en la pared inferior del modelo computacional, debido a la
condicidn frontera impuesta a la salida con un valor cero para la presion estatica, sin embargo, se
puede observar claramente dos zonas importantes, la zona de expansion (zona de color rojo)
donde el flujo se acelera debido al cambio en la direccion de éste alcanzando el nimero de Mach
méaximo y la zona de color azul (estela) en el borde de salida del modelo.

5.2.2 Analisis de la Simulacién Numérica del Flujo Supersénico
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En la simulacion numérica del flujo supersénico se toma como condicidn de frontera de entrada
el nimero de Mach de 1.524 de la tabla 4.1. En la figura 5.8 se presenta en forma de contornos el
comportamiento del nimero de Mach sobre el modelo de doble cufia tanto en la parte superior

como en la parte inferior del mismo.
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Figura 5.8 Analisis de la simulacién numérica del flujo supersénico.

Se observan las dos ondas de choque oblicuas en forma simétrica, una en la parte frontal en el
borde de ataque del modelo con un angulo de Mach de 47° y la otra en la parte posterior en el
borde de salida con un &ngulo de Mach de 37°. En la figura se observa claramente la zona de
compresion (zona de color verde), en la cual el nimero de Mach disminuye hasta alcanzar el
valor de 1.315, presentandose un choque débil, un abanico de expansion (zona de color amarillo)
entre la zona de color verde y rojo, donde el flujo cambia de direccion para entrar a la zona de
expansion (zona de color rojo); en esta zona el flujo se acelera alcanzando el nimero de Mach
maximo de 1.691 y una estela (zona de color azul-verde) en el borde de salida del modelo, en
donde el flujo se empieza a acelerar partiendo de la condicién de no deslizamiento para asi

mezclarse con el flujo procedente de la zona de expansién tanto de la parte superior como
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inferior. Si observamos la figura 4.7 en la cual los angulos de Mach para las mismas ondas de

choque son 46° y 36° respectivamente tenemos una diferencia de 1° como maximo.

5.2.3 Analisis de la Simulacion Numérica de la Presion Estatica en el Flujo Supersénico

En la figura 5.9 se presenta el comportamiento de la presion estatica en forma de contornos sobre
el modelo de doble cufia cuando éste se encuentra en un flujo supersénico con un numero de
Mach méximo de 1.598. Se observa en la figura que el valor de 20 900 Pa permanece constante
zona de color verde.
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Figura 5.9 Andlisis de la simulacién numérica de la presion estatica en el flujo supersénico.

Posteriormente cuando el flujo cambia de direccion debido a la presencia del modelo se presenta
la primera onda de choque oblicua en la parte frontal del modelo de doble cufia, teniéndose un
choque débil que hace que la presion estatica aumente hasta alcanzar el valor de 24 200 Pa (zona
de color rojo), después debido nuevamente al cambio en la direccion del flujo en la parte media
del modelo, el flujo se acelera haciendo que la presion disminuya hasta el valor de 13 800 Pa
(zona de color violeta) y es en este punto donde se alcanza el nimero de Mach méximo de 1.598.
Después de este punto debido nuevamente al cambio de direccion del flujo se presenta la segunda
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onda de choque oblicua en el borde de salida del modelo, el flujo se comprime disminuyendo su
velocidad y por lo tanto aumenta su presion hasta alcanzar el valor de 16 600 Pa y por ltimo este
valor aumenta hasta el valor de 18 800 Pa en la zona de color verde que corresponde a la salida
del modelo computacional.

5.2.4 Anélisis de la Simulacion Numérica de la Temperatura Estéatica en el Flujo Supersonico

El comportamiento de la temperatura estatica en forma de contornos sobre el modelo de doble

cufia en un flujo supersénico con numero de Mach maximo de 1.598 se presenta en la figura 5.10.
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Figura 5.10 Analisis de la simulacion numérica de la temperatura estatica en el flujo supersonico.

Se observa que la temperatura estatica antes de la primera onda de choque oblicua frontal en el
borde de ataque tiene un valor de 200.80 K (zona de color azul), después de cruzar la onda de
choque el flujo cambia de direccion entrado a la zona de compresion donde el flujo experimenta
una disminucién de la velocidad, haciendo que la temperatura aumente hasta alcanzar el valor de
209.80 K (zona de color verde). Posteriormente en la parte media del modelo el flujo nuevamente
cambia de direccion entrando a la zona de expansién haciendo que el flujo se acelere y la

temperatura estatica disminuya hasta alcanzar el valor de 182.60 K (zona de color violeta), que
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corresponde al punto donde se alcanza el nimero de Mach maximo de 1.698. En el borde de
salida del modelo de doble cufia el flujo cambia nuevamente de direccion presentdndose la
segunda onda de choque oblicua, haciendo que la velocidad del flujo disminuya, y por lo tanto, la
temperatura aumente hasta alcanzar el valor de 198.60 K zona de color azul. A partir de este
punto la temperatura aumenta hasta la salida del modelo computacional. También se observa una
zona de color rojo-amarillo sobre el modelo de doble cuiia, donde se presentan los efectos de la
friccion del flujo sobre la superficie del modelo, asi como una estela que se forma en el borde de
salida del mismo, esto debido al choque de los dos flujos tanto el superior como el inferior en

esta zona.

5.2.5 Analisis de la Simulacién Numérica de la Densidad en el Flujo Supersénico
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Figura 5.11 Anélisis de la simulacion numeérica de la densidad en el flujo supersoénico.

En la figura 5.11 se presenta el comportamiento de la densidad en forma de contornos sobre el
modelo de doble cufia cuando este de encuentra dentro de un flujo supersénico con nimero de
Mach méximo de 1.598. Se observa que el valor de la densidad de 0.363 kg/m* permanece
constante desde la entrada al modelo computacional hasta el punto donde el flujo cambia de

direccion por la presencia del modelo de doble cufia presentandose la onda de choque oblicua en
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el borde de ataque (zona de color amarillo). En este punto el flujo entra a la zona de compresién
donde experimenta una disminucién de la velocidad, haciendo que la densidad aumente hasta
alcanzar el valor de 0.402 kg/m* zona de color rojo. Después de este punto el flujo cambia de
direccion en la parte media del modelo entrando a la zona de expansion donde se acelera hasta
alcanzar el nimero de Mach maximo de 1.698 y la densidad disminuye hasta 0.298 kg/m® zona
de color verde. Nuevamente el flujo cambia de direccidén presentandose la segunda onda de
choque oblicua en el borde de salida del modelo, haciendo que la densidad aumente hasta el valor
de 0.331 kg/m® que corresponde a la salida de modelo computacional.

53 COMPARACION DE RESULTADOS

La comparacion de resultados se realiza de los resultados experimentales contra los del anélisis
numérico para los mismos numeros de Mach, para flujo transonico y flujo supersénico, estos
valores se toman de la tabla 4.1 a partir de la toma 15 ya que es en ésta donde inicia el modelo
computacional del andlisis numérico. Posteriormente se hace la comparacion de las propiedades
termodindmicas como son presién estatica, temperatura estatica y densidad sobre el modelo de
doble cufia cuando este se encuentra en un flujo supersonico, tomando como condicion de
frontera de entrada el nimero de Mach de 1.524 para ambos analisis. En la tabla C 3 del apéndice

C se presentan los datos para la comparacion de resultados.

5.3.1 Comparacion de los Numeros de Mach en el Flujo Transonico

En la figura 5.12 se presenta la comparacion de los nimeros de Mach obtenidos experimental y
numéricamente. Se observa que el nimero de Mach méximo en flujo transdnico obtenido en la
seccion de pruebas del tunel de viento supersonico es de 0.999, el cual permite observar la onda
de choque normal presentada en la figura 4.6 debido a que el flujo se expande libremente en el
difusor, sin embargo, el nimero de Mach maximo obtenido en el anélisis numérico es de 0.879
impidiendo observar la onda de choque en la figura 4.6, solamente se observa una zona de
compresion después de la parte media del modelo, en la zona donde el flujo se acelera. Esto se
debe a que la condicion de frontera de salida tiene un valor de cero para la presion estatica en el
analisis numérico la que restringe que el flujo se expanda libremente, ya que esto no se presenta

en el analisis experimental, porque el flujo se expande libremente en el difusor del tanel de
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viento. La localizacién del modelo de doble cufia se encuentra ubicado entre las lineas punteadas
que corresponde a la distancia comprendida entre las tomas 18 y 21 de la figura 3.3. Comparando
los nimeros de Mach méximos, se obtiene una diferencia comparativa del 11.21 % con respecto a

el resultado experimental.
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Figura 5.12 Comparacion de los nimeros de Mach obtenidos experimental y numéricamente en el flujo

transonico.

5.3.2 Comparacion del los Numeros de Mach en el Flujo Supersonico

La comparacién de los nimero de Mach obtenidos experimental y numéricamente en un campo
de flujo supersénico se presenta en la figura 5.13. Se observa que el comportamiento de ambos
numeros de Mach es igual desde la toma 15 hasta la 20, a partir de este punto presentan una
diferencia hasta la salida de la seccion de pruebas. EI nimero de Mach obtenido numéricamente
presenta un incremento por arriba del valor experimental en las toma 24 y 25 esto es debido a la
condicion de frontera impuesta a la salida del modelo computacional en donde el valor de la
presion estatica es cero. En este caso la diferencia comparativa de los nimeros de Mach maximos

es del 1.17 % con respecto al valor experimental.
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NUMERO DE MACH SUPERSONICO
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Figura 5.13 Comparacion de los numeros de Mach obtenidos experimental y numéricamente en el flujo

supersoénico.

5.3.3 Comparacién de la Presién Estéatica en el Flujo Supersénico

En la figura 5.14 se presenta el comportamiento de la presion estatica obtenida experimental y
numéricamente desde la toma 15 hasta la 25 en la seccion de pruebas del tanel de viento
supersonico. Se observa que el valor de la presion estatica en ambos casos se comporta de manera
similar hasta la toma 20 a partir de este punto se presenta una diferencia entre ambos, obteniendo
los valores minimos de 18 265.16 Pa en el analisis experimental y 18 120 en el analisis numerico,
presentando una diferencia comparativa del 0.79 % con respecto al valor experimental. También
se observa una disminucion del valor numérico en las tomas 24 y 25 lo cual se debe a la
condicién de frontera de salida en donde la presion estética es cero, impidiendo que el flujo se

expanda libremente en el modelo computacional.
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Figura 5.14 Comparacion de la presion estatica en el flujo supersénico.
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5.3.4 Comparacién de la Temperatura Estatica en el Flujo Supersonico

El comportamiento de la temperatura estatica obtenida experimental y numéricamente en el
campo de flujo supersonico se presenta en la figura 5.15. Se observa que el comportamiento es
similar en ambos casos desde la toma 15 hasta la 20, a partir de este punto se presenta una
diferencia entre los valores experimental y numérico de 193.0 Ky 192.60 K respectivamente en
la toma 22 que corresponde al punto donde se presentan los ndmeros de Mach maximos.
También se observa una disminucidn significativa a partir de esta Gltima toma hasta la salida del
modelo computacional, esto es debido a la condicion de frontera de salida impuesta en el analisis
numérico tiene un valor de cero para la presion estatica. ElI valor comparativo entre las

temperaturas estaticas minima en este caso es de 0.24 % con respecto al valor experimental.
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Figura 5.15 Comparacion de la temperatura estética en el flujo supersénico.

5.3.5 Comparacion de la Densidad Estatica en Flujo Supersonico

En la figura 5.16 se presenta el comportamiento de la densidad obtenida experimental y
numéricamente, como de observa desde la toma 15 y hasta la 20 el comportamiento es similar en
ambos casos, sin embargo, a partir de este punto se presenta una diferencia entre ambos valores
hasta la toma 25. El valor numérico de la densidad cae desde la toma 22 y hasta la 25 debido a la
condicidn de frontera de salida en el modelo computacional. Los valores minimos de la densidad

son de 0.330 kg/m® para el analisis experimental y de 0.328 kg/m® para el anélisis numérico,
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obteniendo una diferencia comparativa entre ambos valores de 0.60 % tomando como referencia

el valor experimental.

DENSIDAD
o« —
£ :
g2 |
a) . .
< | ——0——  Experimental
a |
g : ——A— Numérico
L |
@) |
0.28 T T T T I\ T T T T T T 1
00 250 500 750 100.0 125.0 150.0 175.0 200.0 225.0 250.0 275.0
POSICION (mm)

Figura 5.16 Comparacion de la densidad en el flujo supersonico.
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CONCLUSIONES

Del estudio numérico y experimental realizado para estudiar el comportamiento del flujo de
las ondas de choque obliqua en un modelo de doble cuiia, se presentan las siguientes

conclusiones:

Se comprobd que el software Fluent es un programa de computo que se puede aplicar a
flujos compresibles de velocidades altas obteniendo valores con un margen de error inferior

al 2% con respecto a los valores reales obtenidos experimental.

Se analiz6 el comportamiento del flujo en la seccion de pruebas del tanel de viento
supersonico, debido a los tipos de zonas de pruebas que se emplearon, se encontrd que para
flujo transénico, el nimero de Mach en la entrada de la seccion de pruebas, es mayor que
para flujo supersonico. Para el mismo flujo, en la salida de la zona de pruebas el nimero de
Mach es menor que para flujo supersonico. Esto demuestra el comportamiento del flujo

supersonico en geometrias convergente-divergente.

En la visualizacién de flujo, empleando el método Schlieren, se encontré que en el modelo
de doble cufa se presentan las ondas de choque oblicua, en el borde de entrada y salida de
la cufia. Los angulos del cono de Mach son: para la onda de choque en el borde de entrada
de 46° y para la onda de choque del borde de salida, de 36°; teniendo mayor definicién la
onda de choque del borde de entrada. Esto se debe al método de grabacion de la

visualizacion de flujo.

De la simulacion numérica, se comprueba que su aplicacion a flujos compresibles de
velocidades alta define perfectamente su comportamiento, obteniendo que el angulo del
cono de Mach para la onda de choque del borde de entrada de la cufia fué de 47°, mientras
que para la onda de choque en la salida, fue de 37°. La definicion de las ondas de choque en
la entrada y salida del modelo, se presentaron con la misma intensidad, y en ellas se pudo
observar las zonas de compresion y expansion de las ondas de choque, ademés de tener

bien definido el abanico de expansion de la onda, de acuerdo a la teoria presentada en el
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capitulo 2 (figura 2.2 ). La simulacion numérica también permitié observar el
comportamiento del nimero de Mach, presion estatica, temperatura estatica y densidad en

las ondas de choque, en forma de contornos bien definidos.

De la comparacion de los resultados obtenidos experimental y numéricamente, para mismos
numeros de Mach, se encontrd que para flujo transénico se tiene una variacion del orden de
11.21 %; y 1.17 % para flujo supersénico, esto es debido a que el Fluent considera el uso
del modelo de turbulencia solo para flujo supersénico, el cual también fue aplicado para

flujo transonico.

RECOMENDACIONES

Para desarrollar posteriormente trabajos de investigacion en este tema, se recomienda tomar

en cuenta las consideraciones siguientes:

Respecto a la visualizacion de flujo, tratar de trabajar con métodos modernos como puede

ser la velocimetria por imégenes de particulas (PI1V).

Para la simulacion numérica, se recomienda trabajar con modelos matematicos de
turbulencia desarrollados para flujos de velocidad alta, asi como usar otros tipos de malla

que se adapten a las condiciones de frontera en cada caso.

Empleando la técnica numérica y experimental de este trabajo de tesis, se pueden
desarrollar los siguientes temas de tesis:

e Simulacion numérica del comportamiento del flujo en alabes de compresor y

turbina.

e Simulacion numérica del comportamiento del flujo sobre un modelo de doble cufia,
cuando existe un angulo de ataque diferente al angulo de la corriente libre,

obteniendo los coeficientes de sustentacion y arrastre del modelo.

83



[1]

[2]

[3]
[4]
[5]

[6]
[7]
[8]
[9]

[10]

[11]

[12]

[13]

[14]

[15]

[16]

[17]

REFERENCIAS

Alexander J. Smits, “A Physical Introduction to Fluid Mechanics” John Wiley & Sons,
Inc., 2000.

Charles A. Hall, Thomas A. Porsching, “Numerical Analysis of Partial Differntial
Equations” Prentice Hall, 1990.

Fluent 4.4 User’s Guide Volumen 1, 2, 3y 4 Fluent Incorporated, 1996.
Hermann Shlichting, “Boundary-Layer Theory”McGraw-Hill, 1968.

Howarth L. “Modern Developments in Fluid Dynamics High Speed Flow”, Vol I, Il
Oxford University Press, 1964.

John D. Anderson Jr., “Fundamentals of Aerodynamics” McGraw-Hill, 1991.
John J. Bertin, Michael L. Smith, “Aerodynamics for Engineers” Prentice Hall, 1989.
Michel A. Saad “Compressible Fluid Flow” Prentice Hall, 1993.

Peter F. McAteer; “Simulation:learning tools for the 1990s” American Society for
Training & Development, Vol. 45, No 10, 1991.

Philip A. Thompson, “Compressible Fluid Dynamics” McGraw-Hill, USA, 1972.

Robert D. Zucker, “Fundamentals of Gas Dynamics” Cranfield Institute of Technology,
Library.

Robert E. Gaskell, “ Engineering Matematics” Holt Rinehart and Winston, Inc. 1958.

Robert W. Fox; Alan T. McDonald “Introduccién a la mecénica de fluidos”, McGraw-
Hill, 1995.

Shapiro A. H. “The Dynamics and Thermodynamics of Compressible Fluid Flow” Jonh
Wiley & Sons Inc. Volume I, I1, 1953.

Suhas V. Patankar, “Numerical Heat Transfer and Fluid Flow”McGraw-Hill, 1980.

Toledo V. M. Dinamica de Gases. | P N, E S I M E Seccion de Graduados e Investigacion
LABITAP, 1991.

Yunus A. Cengel; Michael A. Boles; “Termodinamica”, Tomo |y Il McGraw-Hill, 1996.

84



[18]

[19]

[20]

[21]

[22]

[23]

[24]

[25]

[26]

Zienkiewics, O. C., The Finite Element Method in Engineering Science, 2nd ed.,
McGraw-Hill, Londres, 1971.

Ho T. L. and Emanuel G. Design of a Nozzle Contraction for Uniform Sonic Throat Flow
AIAA Journal Vol. 38, No 4 April 2000

Koomullil R. P. and Soni B. K. Flow Simulation Using Generalized Static and Dynamics
Grids AIAA Journal Vol. 37, No 12 December 1999.

Launder B., and Spalding D. The Numerical Computation of Turbulent Flows Imperial
College of Science and Technology of Mechanical Engineering, paper 8 August 1973.

Ming-Hsi Hsu, Wei-Hsien Teng and Chintu Lai. Numerical Simulation of Supercritical
Shock Wave in Channel Contraction. Computers & Fluids Vol. 27, No 3 1998.

Rizzetta Donald P.. Numerical Simulation of Oblique Shock-Ware/Vortex Interaction
AIAA Journal Vol. 33, No 8, August 1995.

Shiratori Toshimasa, Fukutomi Koji and Matsushita Masahiro. Unsteady Visualization
Measurement of Fluctuating Shock Wave and Wakes on An Airfoil in Transonic Internal
Flow Proceedings of PSFVIP-2 May 16-19, 1999, Honolulu, USA.

Scholtysik Martin, Muller B. and Torstein K. Numerical Solution of the Reduced Navier-
Stokes Equations for Internal Incompressible Flow. AIAA Journal Vol. 38, No 9 Sept
2000.

Spalart and Allmaras. A-one-equation turbulence model for aerodynamics flows
Technical report AIAA-92, 0439.

85



APENDICE A

Seccion de Pruebas y

Modelos Geomeétricos



87



88



89



90



APENDICE B

Coordenadas de la Seccion

de Pruebas y del Modelo
de Doble Cuna



APENDICE B COORDENADAS DE LA SECCION DE PRUEBAS Y DEL MODELO DE DOBLE CUNA

LABORATORIO DE INGENIERIA TERMICA E HIDRAULICA APLICADA 92



APENDICE B COORDENADAS DE LA SECCION DE PRUEBAS Y DEL MODELO DE DOBLE CUNA

LABORATORIO DE INGENIERIA TERMICA E HIDRAULICA APLICADA 93



APENDICE C

Datos Obtenidos
Experimental y
Numéricamente para la

Comparacion de Resultados



APENDICE C DATOS OBTENIDOS EXPERIMENTAL Y NUMER I CAMENTE
PARA LA COMPARACION DE RESULTADOS

LABORATORIO DE INGENIERIA TERMICA E HIDRAULICA APLICADA 95



APENDICE C DATOS OBTENIDOS EXPERIMENTAL Y NUMER I CAMENTE
PARA LA COMPARACION DE RESULTADOS

LABORATORIO DE INGENIERIA TERMICA E HIDRAULICA APLICADA 96



APENDICE C DATOS OBTENIDOS EXPERIMENTAL Y NUMER I CAMENTE
PARA LA COMPARACION DE RESULTADOS

LABORATORIO DE INGENIERIA TERMICA E HIDRAULICA APLICADA 97



APENDICE C DATOS OBTENIDOS EXPERIMENTAL Y NUMER I CAMENTE
PARA LA COMPARACION DE RESULTADOS

LABORATORIO DE INGENIERIA TERMICA E HIDRAULICA APLICADA 98



