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RESUMEN

En contexto con un proyecto macro que corresponde al disefio de un tunel de viento
trisbnico, se disefid una camara de pruebas transonica adaptable, aerodindmica y
estructuralmente, a los componentes respectivos del tanel. La camara, concebida para
operar en un rango de nimeros de Mach de 0.8 a 1.2, se disefi6 bajo la configuracion de
una seccion de pruebas con un porcentaje fijo de paredes abiertas contenida en un
habitaculo. Las condiciones establecidas por el régimen del flujo y la estructura
aerodinamica de la cdmara supusieron el disefio de un sistema de evacuacion de aire
adjunto. La cadmara de pruebas fue provista de accesos Oépticos, que permitieron la
seleccién de una técnica de visualizacion de flujo para régimen transonico. Considerando
las condiciones aerodinamicas y estructurales de la camara, se selecciond la
instrumentacion estandar requerida y los posibles modelos estandar de prueba. A partir de
los desarrollos anteriores se realizaron los planos de detalle del disefio.
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Capitulo |

1 INTRODUCCION

1.1 Formulacién del problema
1.1.1 Descripcion del problema

En ingenieria, todo vehiculo, maquina o componente cuyo disefio se fundamenta en
principios aerodinamicos o los involucra debe ser sometido a una prueba experimental, que
permita determinar su comportamiento en condiciones que simulan las reales. Dado que
los modelos analiticos no son suficientes para determinar en su totalidad el desempefio de
estos objetos en un flujo, los razonamientos propios de estos se usan para establecer leyes
de similitud entre las condiciones del flujo real y las del utilizado en las pruebas. De esta
manera, el analisis experimental consiste en la realizacion de modelos, estructuras o
prototipos aerodinamicos de los objetos de estudio, que son sumergidos en un flujo que
cumple las condiciones de similitud requeridas por el mismo. Este tipo de andlisis se realiza
a través de tuneles de viento, en donde mediante aire en movimiento sobre un objeto fijo,
se emulan los efectos reales de un fluido sobre un objeto en movimiento.

Dichos tuneles son ampliamente utilizados, en su gran variedad estructural, no solo en
centros de investigacion, agencias gubernamentales o compafias comerciales sino
también en instituciones educativas y universidades. Su operacién en estas Ultimas tiene
principalmente una finalidad investigativa y educativa, de forma que el estudiante puede
recurrir al método practico para afianzar y profundizar los conocimientos pertinentes y
relacionados con el area de la dinAmica de fluidos. De igual forma, la operacién de dichos
equipos en universidades y centros de investigacion supone un apoyo académico
importante al desarrollo de proyectos de investigacién y nuevas tecnologias.

En la actualidad, a nivel nacional, un equipo conformado por diversas empresas del sector
productivo, instituciones educativas y universidades (entre ellas la Universidad del Valle),
el Gobierno Nacional y la Fuerza Aérea Colombiana (FAC), en cabeza de la Escuela Militar
de Aviaciébn Marco Fidel Suarez (EMAVI) a través de su Centro de Investigacion en
Tecnologias Aeroespaciales (Citae), busca impulsar la industria aeroespacial colombiana
mediante el desarrollo de proyectos y tecnologias que representen, a su vez, autonomia
espacial y progreso econdémico para el pais.

Asi mismo, la consolidacion en Colombia de programas académicos de pregrado y
posgrado en este campo, como lo son la maestria en Ingenieria Aeroespacial de la
Universidad del Valle y el reciente programa de Ingenieria Aeroespacial que ofrecera la
Universidad de Antioquia en el afio 2017, amplian la necesidad de laboratorios de
aerodinamica, que cuenten con equipos especiales, como es el caso de los tuneles de
viento; para responder a la creciente demanda nacional de estudios e investigaciones en el
sector aeroespacial y para la apropiacion practica de conocimientos del area. Actualmente
en Colombia, existen cuatro tlneles de viento construidos, todos ellos para operacion en



régimen subsonico, pero algunas de las tecnologias y proyectos planteados en el programa
de desarrollo espacial requieren de equipos que alcancen regimenes de flujo més altos.

En correspondencia con lo anterior, se planteé el disefio de un tinel de viento trisénico para
la Universidad del Valle que permita el estudio de perfiles aerodinamicos en los regimenes
de flujo subsénico, transénico y supersénico. El disefio de este tunel comprende como
etapa inicial el desarrollo de tres proyectos vinculados entre si, que consisten en: el disefio
aerodinamico y estructural de un tunel de viento subsoénico con capacidad modular para
funcionamiento en régimen transénico y supersonico, el disefio de una camara de pruebas
transénica y el disefio de una tobera convergente-divergente. Cada proyecto da solucion a
cada una de las tres etapas definidas por los regimenes del flujo y mantienen condiciones
de adaptabilidad estructural y aerodinamica entre si.

El proyecto desarrollado en este documento consistio en el disefio de la cAmara de pruebas
transonica para el tinel de viento trisénico, que brinda solucion a la carencia de equipos
para el estudio del fenémeno de transicién de un fluido de régimen subsénico a supersoénico;
el cual es importante para el desarrollo de proyectos en donde se supera la barrera del
sonido y para el estudio de las perturbaciones propias del régimen y sus aplicaciones en la
industria.

1.1.2 Justificacion

La alianza de diversas entidades colombianas para el desarrollo del sector aeroespacial,
bautizada Cluster Aeroespacial del Valle del Cauca, incluye dentro de sus proyectos el
desarrollo de la lanzadera de satélites de érbita baja, que cumple el propésito de aprovechar
la posicion geografica del pais para potencializar la autonomia espacial, prestar el servicio
de lanzadera a otros paises suramericanos y generar ganancias economicas. Este proyecto
supone, ademas del disefio de una antena de monitoreo, la creaciéon de una lanzadera
aeroespacial que transporte los satélites hasta el espacio. Para este ultimo desarrollo se
hace necesario la disponibilidad y uso de un tdnel de viento con capacidad para
funcionamiento en régimen transénico y supersonico que permita evaluar
experimentalmente el disefio aerodinamico de las lanzaderas; dado que estas alcanzan
velocidades superiores a las del sonido.

Con miras hacia el futuro, un equipo para estudio de régimen transénico no solo seria de
utilidad para dar soporte al desarrollo de las tecnologias aeroespaciales del pais sino
también a las areas académicas e investigativas de los programas de Ingenieria y grupos
de investigacion afines y a otros tipos de desarrollos industriales donde se aplican ondas
de choque, como el proceso de revestimiento a alta velocidad de combustible de oxigeno
(HVOF), la extraccion de aceites y la compactacion de polvos metalicos, cerdmicos y
polimeros, que ya se realizan en otros paises.



1.2 Marco tedrico
1.2.1 Ecuaciones de gobierno para flujos de fluidos newtonianos

“Un fluido es una sustancia que se deforma continuamente bajo la accién de fuerzas
cortantes”[1]. Si no existe movimiento relativo dentro del fluido, es decir, que las particulas
de este no se deforman, entonces significa que no existen esfuerzos cortantes que actien
sobre las particulas del fluido. Por lo anterior se deduce también que las particulas del fluido
se encuentran en reposo o0 que se mueven a la misma velocidad. Esta condicién se conoce
como: condicion de esfuerzo hidrostatica.

Los fluidos pueden ser liquidos o gases. Los liquidos se caracterizan por su constitucion,
en la cual sus moléculas se encuentran cohesionadas por fuerzas fuertes y como resultado
ocupan un volumen fijo altamente deformable, sin forma “natural”. Contrariamente las
fuerzas de interaccion de las moléculas de los gases son mas débiles, por lo cual tienden
a expandirse hasta ocupar todo el volumen en el cual se encuentran contenidos [1].

Para desarrollar las ecuaciones que describen el movimiento de un sistema de particulas
fluidas es util considerar al flujo como un material continuo. Es decir, definir el movimiento
del sistema mediante el comportamiento promedio de las moléculas dentro de un elemento
de volumen dado. Dicho elemento de volumen debe ser lo suficientemente grande
comparado con el volumen que ocupa una molécula, es decir, que debe contener un gran
namero de moléculas en cada instante de tiempo. Lo anterior con la finalidad de que el
namero de moléculas dentro del volumen permanezca basicamente constante aunque
exista un flujo continuo de moléculas a través de las fronteras. Asi las propiedades del fluido
pueden ser determinadas por medio de una representacion macroscopica, a partir de un
promedio estadistico de las particulas en el volumen.

Se puede asumir que un fluido es continuo cuando el elemento de volumen definido
contiene un numero tal de moléculas que los promedios estadisticos son significativos. Para
lo anterior se ha establecido un parametro denominado nimero de Knudsen gque se emplea
para identificar si el fluido puede o0 no asumirse como continuo. El nimero de Knudsen se
define como la relacién entre el “free path” medio (lo) y una longitud caracteristica del campo
de flujo (I). Aungue no existe un limite tedrico exacto, un numero de Knudsen del orden de
0.1 o superior aproximadamente, indica que el modelo del flujo empieza a dejar de ser
continuo [1].

A partir de las consideraciones anteriores se pueden establecer las ecuaciones de
movimiento para un fluido newtoniano, es decir, para aquellos fluidos donde el esfuerzo
cortante es directamente proporcional a la rapidez de deformacion [2]. En el movimiento
tridimensional, el campo de flujo es dado por el vector velocidad en coordenadas
cartesianas como:

v=eute,v+ew (1.1)



Y por la presion P y la temperatura T. Para la determinacion de estas cinco cantidades
existen cinco ecuaciones disponibles: la ecuacién de continuidad (conservacién de la
masa), tres ecuaciones de momentum (conservacion del momentum) y la ecuacion de la
energia (conservacion de la energia). Estas leyes de equilibrio de validez general se reflejan
a través de las ecuaciones de transporte. Se consideran en las ecuaciones, la ecuacién de
gobierno de conservacién de momento lineal, y las ecuaciones constitutivas de conduccién
de calor de Fourier, la relacion lineal entre el tensor de esfuerzos y la rapidez de
deformacién y la ecuacién constitutiva de estado termodindmico, que gobierna las
propiedades del fluido como la temperatura y la presion. Esta Gltima ecuacién, a su vez rige
los pardmetros de transporte, como la densidad, el calor especifico, la conductividad
térmica y la viscosidad. Todo lo anterior, asumiendo que el fluido (aire) puede trabajarse
como un fluido newtoniano a condiciones normales de temperatura y presion [3].

e Ecuacion de continuidad:

La ecuacién de continuidad representa el principio de conservacion de la masa. Esta
expresa el hecho de que, por unidad de volumen, la suma de toda la masa que entra a un
elemento de volumen definido y la que sale de este por unidad de tiempo debe ser igual al
cambio de masa debido al cambio de densidad por unidad de tiempo [3].

Para flujos transitorios de un fluido newtoniano la ecuacién de continuidad se expresa de
forma integral como:

d d
f o + V. (pv)dV :f %P ay +f pvi ds =0 (1.2)
, ot , ot )

Donde el primer término representa el cambio en el tiempo de la densidad en el volumen
de control y el segundo, el flujo neto que cruza la superficie de control.

e Ecuacion de la cantidad de movimiento lineal:

La ecuacion de momentum o cantidad de movimiento lineal es la ley basica de la mecéanica
gue establece que la aceleracion en el tiempo de la masa es igual a la suma de las fuerzas.
Donde las fuerzas f y P son fuerzas por unidad de volumen, que corresponden a las fuerzas
de cuerpo (relacionadas con la gravedad) y a las fuerzas de superficie (como la presion y
las fuerzas de friccion) respectivamente. De forma que:

por=f+P (1.3)

Donde f y P son las fuerzas por unidad de volumen [3].



La ecuacion de la cantidad de movimiento lineal resulta por lo tanto de combinar la segunda
ley de Newton y el teorema de transporte de Reynolds. Este Ultimo se expresa como:

DB, d
= — 1.4
Dt —dt), Bpdv + - BpvdA (1.4)

Donde g = B/m. El primer término representa la variacion en el tiempo de una propiedad B
cualquiera del sistema, el segundo representa la variacion de la propiedad B en el volumen
de control y el tercero, el flujo neto de la propiedad B que cruza la superficie de control.

Asi, aplicando el teorema de transporte de Reynolds a la segunda ley de Newton se obtiene
que:

D(mv), 0

ZFVC = f onds +f pbdV = ———=— | wvpdA +f vpvdA (1.5)
s v Dt at Ve sc

Por otra parte si las relaciones lineales constitutivas entre los esfuerzos y la rapidez de
deformacion se introducen en la ecuacién de la cantidad de movimiento lineal y se considera
la hipotesis de Stokes, que corresponde a:

,"{:—g*‘u (16)

Se obtiene un conjunto de ecuaciones diferenciales no lineales que describen el movimiento
del fluido, conocidas como ecuaciones de Navier-Stokes.

Empleando la notacién simbdlica estas se expresan como:

Dv
pﬁ=f—gradp+Divr .7)

e Ecuacion de la energia:

De acuerdo a la primera ley de la termodinamica la ganancia en la energia total de un
sistema por unidad de tiempo es igual al calor suministrado al elemento de masa mas el
trabajo hecho en el elemento [3]. De forma que:

DEtotal ° H
_— = w 1.8
=0+ (L8)
Donde
DEsistema D-[
_— = av 1.9
Dt Dt ), P°¢ (19)



Y a su vez, la energia total distribuida por unidad de volumen, se compone de la energia
térmica especifica (u) y la energia cinética, segun la ecuacién (1.10).

1
e=u-+ > * V;V; (1.10)
0 :f —q-ﬁds+f pRAV =f —V-q+ pRav (1.11)
S |74 |4
W:f V-(v- o)+ pv-bdV (1.12)
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Obteniéndose finalmente la expresion:

Du .
pD—t=—V-q+pR+a-Vv (1.13)
Donde el primer término corresponde al cambio total en la energia interna por unidad de
tiempo, el segundo representa el flujo de calor que entra o sale del sistema, el tercero la
tasa de generacién de calor al interior del sistema vy el Ultimo, la potencia generada por los
esfuerzos.

1.2.2 Caracteristicas del flujo en régimen transénico

Un campo de flujo transénico consiste en un campo de flujo subsénico con un rango
supersoénico integrado y al menos una onda de choque [4]. De manera que un objeto que
se desplaza con velocidad transénica se encuentra rodeado por un flujo de fluido que es
subsoénico en ciertas regiones y supersonico en otros puntos o0 regiones locales.
Considerando que el objeto se mueve en el aire, una perturbacion en el fluido enviara pulsos
de presion u ondas a la velocidad del sonido, de manera que la perturbacion se propagara
en forma de una concha hemisférica en expansion [5].

Durante el régimen subsonico el aire en frente del objeto recibe los pulsos y se separa antes
de que el objeto alcance dicho punto. A medida que el objeto se acerca a la velocidad del
sonido los pulsos se funden mas cerca en frente de €l haciendo que el tiempo entre la
llegada del mismo y el mensaje se reduzca. Finalmente cuando alcanza la velocidad del
sonido los pulsos viajan a la misma velocidad del objeto ocasionando que el mensaje no
llegue y el objeto deba pasar a través de un sistema de choque donde se produce un cambio
en las fuerzas aerodindmicas. Este fendmeno, en el que no se presenta la llegada del
mensaje y por lo tanto el aire no se separa ante la llegada del objeto, provoca la denominada
onda de choque, que se define como la linea instantanea de cambio en la presion,
temperatura y densidad del fluido [5].



El régimen transonico se presenta entonces cuando el flujo de un fluido alcanza la velocidad
del sonido, entendida como “la velocidad a la que una onda con una presion infinitamente
pequefa viaja a través de un medio” [6], ¥ que a su vez depende de la altitud y de la
temperatura del mismo. Dado que no existe una barrera que permita determinar un punto
exacto en el que el fluido alcanza la velocidad del sonido (puesto que como se describid
anteriormente el régimen supersoénico se integra con el subsénico en el fenbmeno) se
considera un rango en el cual esto ocurre. Dicho rango se expresa con frecuencia en
términos del numero de Mach, que es la razén entre la velocidad del flujo o del objeto y la
velocidad del sonido en el mismo medio. El régimen transénico se presenta tipicamente
entre nimeros de Mach de 0.8 a 1.2 [5].

El tipo de onda que se genera en el fluido depende del nimero de Mach de corriente libre,
la geometria del perfil aerodindmico de prueba y la posicién del mismo con respecto al flujo.
De esta forma, un tipo de onda corresponde a las ondas de choque anteriormente
mencionadas y otro a las ondas de expansion de Prandtl-Meyer. Ambos tipos de onda
determinan una configuracién observable y diferenciable en la seccion de pruebas de la
camara transonica, que permite el andlisis aerodindmico en la misma. Dicha configuracién,
gue se muestra ilustrativamente en la Figura 1.1, se basa principalmente en la definicion de
dos regiones.

Laregion (1) corresponde al flujo de fluido que va desde la entrada de la seccion de pruebas
hasta antes de la formacién de la onda, por lo cual se conoce como, region “aguas arriba
de la onda”. La regién (2) queda definida como la region “aguas abajo de la onda”, y
corresponde al flujo de fluido inmediatamente posterior a la formacién de la onda. Dado que
la configuracion esquematica previamente establecida es la misma para los dos tipos de
onda, cabe anotar que la principal diferencia entre ambas consiste en la forma en que
cambian las propiedades de la region (1) a la regién (2). Es decir, en los modelos
matematicos que describen el cambio en las propiedades termodinamicas después de una
onda de choque y después de una onda de expansion de Prandtl-Meyer.

Ma de
corriente libre

L

Figura 1.1 - Configuracién esquemaética del flujo dentro de la seccién de pruebas en régimen
transonico [7].



Adicionalmente a la formacion de ondas que se produce en el fluido dentro de la seccién
de pruebas, se manifiesta también una condicion particular de las ondas de choque que se
origina debido a las paredes de la seccién de pruebas. Dado que las pruebas de perfiles
aerodinamicos se realizan dentro de una camara, la condicion de estudio en flujo libre que
se pretende representar se ve afectada por la presencia de paredes sélidas. Dichas paredes
ocasionan que las ondas de choque que inciden sobre ellas se reflejen dentro de la seccién
generando otras ondas de choque que no representan las condiciones de un flujo libre y
que por lo tanto no son aceptables en las pruebas (Ver Figura 1.2 ). La fuerte incidencia en
las paredes de las ondas de choque se debe al régimen del fluido. En el flujo transénico,
gque es altamente sensible a estas perturbaciones, el Angulo de las ondas de choque que
se generan tiende a ser mucho mayor que en el flujo supersoénico, por lo cual es seguro que
dichas ondas incidan en un punto de las paredes y sean reflejadas.

Las anteriores particularidades de este régimen hicieron necesaria la busqueda de
geometrias adecuadas de las secciones de prueba para el andlisis experimental de los
flujos transdénicos. Diversos estudios llegaron a la conclusion de que los efectos de reflexion
en las paredes sélidas podian cancelarse con los efectos que ocasionan las fronteras
abiertas. Por tal motivo las secciones de pruebas transonicas tienen tipicamente un
porcentaje de abertura en sus paredes, ya sea en forma de ranuras o porosidades
circulares. Este porcentaje de abertura disminuye significativamente el fenémeno de
reflexion de las ondas de choque al asegurar la salida de una porcion del flujo masico
desviado durante el choque.

Figura 1.2 - Ondas de reflexion en régimen de flujo transénico [8].

1.2.3 Generalidades de una camara de pruebas transdnica

La camara de pruebas de un tunel de viento puede definirse como el recipiente geométrico
en el que se sitla el modelo experimental de prueba. Tanto las cadmaras de pruebas
transonicas como las subsonicas (que se emplean también para el régimen supersénico),
son disefiadas bajo los mismos principios; sin embargo, las transénicas presentan



diferencias aerodindmicas y estructurales debido a las particularidades del régimen de
operacion.

Dichas particularidades abarcan las anteriormente mencionadas ondas de choque y otros
factores de interferencia como el denominado bloqueo (blockage). Esta ultima es una
interferencia causada por el efecto de la frontera (pared sélida) en la distancia entre las
lineas de corriente. Un flujo sobre un cuerpo en vuelo libre se compone de un flujo paralelo
de extension infinita en el que el cuerpo sumergido ocasiona que las lineas de corriente se
desvien, como se ilustra en la Figura 1.3. En esta configuracion el flujo masico dentro del
“tubo de corriente” se mantiene constante y las fuerzas centrifugas causadas por la
curvatura de las lineas de corriente permanecen en equilibrio con las fuerzas de presion.
Cuando por el contrario el flujo paralelo infinito sobre un cuerpo se sustituye por una
corriente finita rodeada de fronteras, como es el caso de una camara de pruebas, el patrén
de las lineas de corriente deja de ser el mismo. Con esta restriccion las lineas de corriente
se acercan una a la otra méas de lo que lo hacen en el flujo libre. En el régimen subsonico
este efecto generalmente puede compensarse mediante la aplicacion de un factor de
correccion; sin embargo, en el flujo transénico las condiciones de velocidad y presién hacen
gue dicho factor de correccién no sea suficiente y se produzca el estrangulamiento del flujo
(choked) o una pérdida en el rango de velocidades deseado [9].

— Capa limite
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Figura 1.3 - Lineas de corriente en un flujo subsénico [11].

Para ambos casos (ondas de choque e interferencia de bloqueo), la existencia de paredes
totalmente sélidas en una camara de pruebas transonica supone efectos inaceptables en
los ensayos. Es por esta razon que dichas camaras se disefian generalmente con paredes
parcialmente perforadas, ya sea con ranuras rectangulares o porosidades circulares, que
disminuyen el efecto de las fronteras sélidas mediante la evacuacion de cierta cantidad de
flujo méasico. Dado lo anterior, el recipiente en el que se sitdan los perfiles aerodindmicos,
de ahora en adelante nombrado como seccion de pruebas transonica, debe ir contenido
dentro de un habitaculo. Un habitaculo se define como el recipiente geométrico en el que
se sitlla una seccion de pruebas transénica y al que se ensambla un sistema de remocion
de aire, que permite la evacuacion del flujo mésico proveniente de las perforaciones hacia
otro componente del tinel, donde las propiedades de este aire son cambiadas para ser
retornado a la atmosfera. El habitdculo permite, ademas, generar las diferencias de presion
especificas requeridas para que el flujo masico que abandona la seccion sea el adecuado
para cumplir el propésito de disminuir las interferencias. Asi pues, una camara de pruebas



transonica se compone de una seccion de pruebas con fronteras parcialmente abiertas y
de un habitaculo, tal como se muestra en la Figura 1.4.

Adicionalmente, los efectos de interferencia producidos por el fendmeno de bloqueo son
también disminuidos al minimizar la relacion entre el area frontal del modelo de ensayo y el
area transversal de la seccion de pruebas; lo que se conoce como relacién de bloqueo
(blockage ratio). Esta relacion se recomienda tipicamente igual o menor a 1% [10].
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Figura 1.4 — Configuracién tip]ca de una camara de pruebas transdénica [12].

1.2.4 Relaciones de propiedades de flujo isentrépico

Las ecuaciones que gobiernan de manera completa un fluido corresponden a la ecuacion
de continuidad, las ecuaciones de Navier-Stokes y la ecuacion de energia. Sin embargo, la
complejidad de las mismas no permite que se puedan obtener resultados analiticos
involucrando todas las caracteristicas de un flujo real. Por lo tanto en la mayoria de los
casos de estudio y disefio se asumen caracteristicas que simplifican el problemay permiten
lograr aproximaciones adecuadas.

Segun manuales y trabajos previos [13], para el caso de estudio y disefio de la seccion de

pruebas transénica de un tunel de viento se asumen las siguientes condiciones y
caracteristicas para el flujo de aire:
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Estacionario.

Compresible.

Unidimensional.

No viscoso.

Adiabatico.

Isentrépico.

Gas ideal caldricamente perfecto.

El modelo mateméatico que se presenta a continuacién y que se basa en los anteriores
supuestos se aplica para el flujo en la regién aguas arriba de la formacién de ondas.

Considerando la ecuacién de estado, en cualquier punto del fluido la presién P estara
expresada por la relacion:

P = pRT (1.14)

Donde p corresponde a la densidad, R a la constante del gas y T a la temperatura.

Dado que se asumi6 flujo estacionario, la ecuacion de continuidad queda expresada entre
dos puntos cualesquiera del flujo de fluido como:

p141V1 = p A,V (1.15)
Siendo A el area transversal de la seccion y V la velocidad del flujo de fluido.

Considerando que el flujo es no viscoso en la seccidn, la ecuacién de momentum entre dos
puntos cualesquiera queda expresada como:

P+ piVi? = Py + p,V2? (1.16)

Siguiendo el supuesto de que el flujo es adiabatico se obtiene la siguiente ecuacion de
energia entre dos puntos cualesquiera del flujo de fluido:

vy 2%

Donde C,, es el calor especifico a presion constante y se define como:

C =" (1.18)

Siendo k, el coeficiente isentrépico, la razén entre el calor especifico a presion constante y
el calor especifico a volumen constante.
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Considerando al flujo como isentropico se establece la relacion termodinamica isentrépica
expresada entre dos puntos como:

n T
Pl(k—l)/k - Pz(k—l)/k

(1.19)

Teniendo en cuenta el fendmeno de estudio se involucran también las siguientes relaciones:

%
Ma=— (1.20)
a

Donde Ma se define como el nUmero de Mach, que representa la razén entre la velocidad
del flujo del fluido y la velocidad del sonido en el mismo fluido, donde esta dltima queda
definida por la expresién (1.21) al considerar al fluido como un gas ideal [6].

a = VKRT (1.21)

Este modelo matematico descrito, involucra para el andlisis particular de la seccién de
pruebas transénica de un tunel de viento, las condiciones de estancamiento del fluido,
necesarias para obtener las propiedades del fluido en un punto cualquiera del flujo. Las
propiedades de estancamiento son las propiedades que obtiene un fluido cuando se lleva
a una condicién de velocidad y elevacion cero, en un proceso isentropico.

Teniendo en cuenta las ecuaciones de gobierno anteriormente expresadas y la condicién
de velocidad cero en el punto de estancamiento (punto donde el fluido alcanza el reposo)
es posible obtener la relacion entre las propiedades de un punto cualquiera del fluido y las
del punto de estancamiento.

Combinando la ecuacién de energia con las relaciones (1.18), (1.20) y (1.21) se obtiene:

TO k_1
—=14+——Mda? 1.22
= +——Ma (1.22)

Donde el subindice 0 denota las propiedades en el punto de estancamiento y la propiedad
sin subindice denota la propiedad en un punto cualquiera del fluido.

De forma similar se obtienen las ecuaciones (1.23) y (1.24). La ecuacion (1.23) resulta de
combinar la ecuacion (1.22) con la relacion termodinamica isentrdpica y la ecuacion (1.24)
de combinar estas dos uUltimas con la ecuacion de estado.

k/k—1

P 1+ > Ma]
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k—1 1/k-1
% =[1+—— Ma? (1.24)

La presion de estancamiento P,, también denominada presidn total, responde a la relacion:
P,=P +P, (1.25)

Donde P, o simplemente P se define como la presion estética o termodinamica y P; como
la presién dinamica, la cual se conoce como q y corresponde a:

Py =q=pV?/2 (1.26)

Por lo cual, involucrando las ecuaciones (1.18), (1.20) y (1.21), la presion dinamica queda
definida como:

k
q= EP]\/[a2 (127)

Y la relacion entre esta y la presién de estancamiento como:

P, k k—1 f/k=1
;0 =-Ma’|1+——Ma® (1.28)

Adicionalmente, es posible calcular el flujo masico a partir de la forma bésica:

= pVA (1.29)

1.2.5 Ondas de choque

Segun Cummings y Bertin “la formacion de una onda de choque ocurre cuando un flujo
supersoénico desacelera en respuesta a un fuerte aumento en la presion o cuando un flujo
supersonico se encuentra con un cambio repentino en la direccion” [1]. Esta Ultima situacion
se presenta en la seccion de pruebas de un tinel de viento debido al cambio repentino en
la direccién ocasionado por la geometria del modelo.

Existen dos tipos de onda de choque; las ondas de choque normales y las ondas de choque
oblicuas, inherentemente unidimensionales y bidimensionales en naturaleza,
respectivamente. Es decir, que las propiedades del campo de flujo en las ondas normales
son funcién solo de x, y en las ondas oblicuas, funcién de x e y. A pesar de esto, existen en
la practica numerosos casos de flujo supersoénico tridimensional con sus correspondientes
ondas de choque extendiéndose a lo largo de un espacio igualmente tridimensional. Para
estos casos, sin embargo, la teoria unidimensional y bidimensional de las ondas de choque
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normales y oblicuas, respectivamente, es apropiada para calcular las propiedades
inmediatamente después de la superficie de la onda en un punto local [14].

Una onda de choque normal es producida por un flujo supersénico (Ma > 1) que se enfrenta
a un perfil aerodinamico de “punta roma” (blunt nose), como el ilustrado en la Figura 1.5. La
porcidn normal de la onda se presenta justo enfrente del modelo con el choque separado
de la nariz, mientras que por encima de la linea central el choque se torna oblicuo, formando
lo que en conjunto también se denomina como onda de arco. Por su parte, una onda de
choque oblicua se genera cuando un flujo supersénico se enfrenta a un perfil de punta
aguda y el choque se presenta atado a la nariz. Dado que las propiedades del campo de
flujo de una onda oblicua son bidimensionales, el estudio de las mismas se realiza a partir
de perfiles con forma de cuia bidimensional como el mostrado en la Figura 1.6.

> Oblique
shock
—_—
—
—mi
xl.ll
—_—
—
_—
—_—
—
Figura 1.5 - Onda de choque normal [14]. Figura 1.6 - Onda de choque oblicua recta

[6].

El fenémeno de las ondas de choque normales (ondas perpendiculares al flujo del fluido)
se analiza como un proceso adiabatico e irreversible (no isentrépico) donde el flujo se
asume estacionario y unidimensional [6]. El volumen de control estacionario que contiene
al choque se presenta en la Figura 1.7. Considerando los supuestos anteriores y las areas
del flujo a la entrada y a la salida del volumen de control aproximadamente iguales (puesto
gue las ondas son extremadamente angostas), las ecuaciones de conservacion de la masa,
energia y momento quedan expresadas respectivamente como:

p1Vi = poVs (1.30)
v, V2
hi+—-=hy +—- (1.31)
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dp
—+VdV =0
p

(1.32)
APy — Py) =m(V, —Vy)

YVolumen
de control
3
Vi \ v,
Ma, >1  Fi VB May <1
- Ry ! fiq —_—
Flujo p : I
1 ;2
.E III III S

Onda de choque

Figura 1.7 - Volumen de control para el flujo a través de una onda de choque normal [6].

Al combinar la ecuacién (1.30) con la ecuacion (1.31) y graficarla en un diagrama h-s se
obtiene la linea de Fanno (lugar geométrico que forman los estados con igual entalpia y
flujo masico por unidad de area). Analogamente, al combinar las ecuaciones (1.30) y (1.32),
y graficarlas en un diagrama h-s se obtiene la linea de Rayleigh (lugar geométrico que
forman los estados con igual cantidad de momento lineal y flujo masico por unidad de area).
El diagrama que contiene ambas lineas y que se muestra en la Figura 1.8 permite observar
el estado antes (punto 1) y después del choque (punto 2). De lo anterior es posible
establecer que la entalpia total se mantiene constante, de manera que la temperatura de
estancamiento antes y después de la onda no varia. Debido a las irreversibilidades la
entropia aumenta de un estado al otro y por consiguiente la presién y la temperatura
estatica. La variacion en la temperatura ocasiona a su vez un cambio en la velocidad del
sonido que se ve reflejado en la disminucion del numero de Mach aguas debajo de la onda
de choque [6].
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Figura 1.8 - Diagrama h-s para flujo a través de una onda de choque normal [6].

De lo anterior se desarrollan las ecuaciones entre las diferentes propiedades antes y
después de una onda de choque normal:

T, 1+ (k = 1)/2 * Ma,*

—= — (1.33)
L + (k 1)/2 * May®
&=Ma1 1+(k_1)/2*Ma12
P, May |4, (k- 1)/2 « Ma,? (1.34)
, Ma(k—1)+2
a =
2 T 2kMa: - (k—1) (1.35)

Por su parte el fenébmeno de las ondas de choque oblicuas, derivado de las ondas normales,
se describe con un modelo matemético analogo. El modelo que aqui se presenta
corresponde al detallado en el libro “Aerodynamics for Engineers” [1] y asume un flujo
estacionario no isentropico, sin interacciones de calor ni trabajo, ni cambios en la energia
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potencial. El volumen de control de estudio se presenta en la Figura 1.9 y el desarrollo
matematico parte de las ecuaciones de gobierno de continuidad, momentum y energia.

Shock
wave Surface of
Surface of sy 7 control volume
control volume /-~ 7/ '

Figura 1.9 - Volumen de control de un flujo a través de una onda de choque oblicua [1].

La ecuacién de continuidad se emplea considerando que A, esigual a A, y que la velocidad
del flujo corresponde a la componente normal:

pP1Us = pPaU; (1.36)
La ecuacion de energia queda expresada como:

u? +v? Up? + vy2
Gl = =Gl ——— (1.37)

Y la ecuacién de momentum queda definida en la componente normal (ecuacién (1.38)),
donde las Unicas fuerzas que actian son las de presién, y en la componente tangencial
(ecuacion (1.39)). De esta ultima se deduce que las componentes tangenciales de la
velocidad son iguales a través de la onda y que por lo tanto las ecuaciones expresadas
involucran Unicamente la componente normal de la velocidad (ecuacion (1.40)).

Py + pyus® = P + pouy? (1.38)
P1U1V1 = PoUrV; (1.39)
u; =V;sin6 (1.40)

Los cambios en las propiedades a través de una onda de choque oblicua son iguales a los
gue se producen a través de una onda de choque normal cuando se escriben en términos
de la componente normal del nimero de Mach. Es decir que, las ecuaciones de onda de
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choque normal aplican para chogues oblicuos pero en términos de los numeros de Mach
normales a este; los cuales se definen como:

Ma, , = Ma;sen(0) (1.41)
Ma,,, = Ma,sen(6 — 6) (1.42)

De esta forma las ecuaciones que describen el cambio de propiedades a través de una
onda de choque oblicua quedan dadas por:

P, 2kMa,’sen?6 — (k — 1)
P, k+1 (1.43)

p2 _ Ma*sen?6(k +1)

— > (1.44)
p1 (k—1)Ma,“sen?6 + 2

T, [2kMa,*sen?6 — (k — D][(k — )Ma,*sen 26 + 2] (1.45)

T, (k + 1)2Ma,*sen 26 -

Ma? (k — 1)Ma,%sen 26 + 2
a =
> " [2kMay2sen 20 — (k — 1)]sen2(6 — &) (1.46)
Po, [ Ma,*sen?0(k + 1) K/t [ k+1 k=1 (1.47)
Po1  |(k —1)Ma,*sen 26 + 2 2kMa,*sen 26 — (k — 1)

Donde, 6 es el angulo de la onda de choque y § el angulo medio del perfil de pruebas, que
debido a los altos niumero de Reynolds presentes en el régimen puede asumirse igual al
angulo de deflexién del flujo, puesto que el crecimiento de la capa limite a lo largo del perfil
es minimo y sus efectos pueden ignorarse. La relacion entre el angulo de la onda de choque
(0) y el angulo de deflexién (6) queda dada por la ecuacion (1.48) para flujos asimétricos,
la cual se presenta en forma gréfica en la Figura 1.10.

(k + 1)Ma,?

cotéd =tand > -
2(Ma,“sen?6 — 1) (1.48)

18



=)
=

Shock wave angle, &8, degrees

a

=

\ :
&
.
=l
oo
g
!\JCI
T i
o
E"J = d
B gl
ke
= an
7]
=
=}
i

ES
-
mw

L

Streamline

Weak shock wave
== == Strong shock wave
—— - — Somic limit (My=1)

0 I |
0 10 20 30 40 50

Deflection angle, &, degrees

Figura 1.10 - Variacion de los parametros de una onda de choque en el aire con un angulo
medio de deflexiéon & para varios nimeros de Mach de corriente libre [1].

Es posible observar en la Figura 1.10, que para un angulo de deflexion dado existen dos
angulos de onda de choque. El mayor de estos se asocia con la denomina onda de choque
fuerte y el menor, con la onda de choque débil. En general, en un flujo libre se produce la
onda de choque débil mientras que la onda de choque fuerte estd asociada con presiones
aguas abajo altas, tipicas en tlneles de viento [1]. Por otra parte, la grafica expone que
para cada numero de Mach de corriente libre existe un valor maximo de §. Si el medio
angulo del perfil es mayor que este valor maximo no se genera una onda de choque oblicua,
por el contrario la onda se curva y se separa de la nariz del modelo formando la
anteriormente mencionada onda de arco (Ver Figura 1.11). Este tipo de onda se comporta
y puede asumirse idealmente como una onda de choque normal, sin embargo su solucion
real requiere el uso de métodos computacionales [6].
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Detached
oblique

shock

Figura 1.11 - Choque oblicuo separado formando una onda de arco [6].

Hasta el momento solo se ha hecho referencia al flujo en régimen supersonico; sin embargo
para el rango de nimero de Mach entre 0.8 y 1 (subsdénico), que también hace parte del
régimen transonico, se presenta una condicion especial en la formacién de las ondas de
choque. Dicha condicién es explicada en detalle en el documento “Aerodynamics for Naval
Aviators” [15] y se describe brevemente a continuacion.

Los efectos de compresibilidad, que tipicamente solo se relacionan con objetos cuya
velocidad de corriente libre es mayor a la velocidad del sonido, también se presentan en
cualquier perfil aerodinamico a velocidades subsoénicas altas. En dichos perfiles se generan
regiones de velocidades de flujo locales en las superficies, que son mayores que la
velocidad del sonido; tal como se muestra en la Figura 1.12.

El régimen transénico provee justamente la oportunidad de combinar regiones de régimen
subsénico y supersonico y medir los primeros efectos significativos de la compresibilidad.
La aceleracion del flujo de aire del régimen subsdnico a supersénico sucede de manera
suave y sin acompafnamiento de ondas de choque. Sin embargo, la transicion del flujo del
régimen supersonico al subsoénico siempre se encuentra acompafada por la formacion de
una onda de choque.

Para perfiles que se desplazan a velocidades subsoénicas altas de corriente libre se define
lo que se denomina numero de Mach critico, que corresponde al nUmero de Mach de
corriente libre que produce la primera evidencia de flujo local sénico. El nimero de Mach
critico representa entonces la frontera entre el flujo subsénico y transénico, es decir, la mas
alta velocidad que puede alcanzar el objeto sin que se genere flujo supersonico. Cuando el
namero de Mach de corriente libre supera el numero de Mach critico, se crea una region de
flujo supersonico, y se genera una onda de choque normal entre esta region y el campo de
flujo subsénico en la parte posterior de la superficie del modelo, como se esquematiza en
la Figura 1.12. A medida que la velocidad de corriente libre incrementa su valor las regiones
de flujo supersonico crecen hasta alcanzar la nariz del modelo y las ondas de choque se
desplazan mas cerca de la parte posterior del mismo.
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Figura 1.12 - Patron de flujo transénico para nimeros de Mach de corriente libre menores
qgue la unidad [15].

1.2.6 Ondas de expansién de Prandtl-Meyer

Las ondas de expansion de Prandtl-Meyer ocurren en condiciones donde un flujo
supersonico se encuentra con una esquina convexa y gira “hacia afuera de si mismo”. Los
perfiles en los cuales se generan este tipo de ondas consisten basicamente en perfiles con
forma de cufa bidimensionales posicionados en un angulo de ataque mayor que su angulo
medio § (Ver Figura 1.13).
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Figura 1.13 - Onda de expansién de Prandtl-Meyer [6].

Una expansion continua y gradual generada por la geometria, que se denomina abanico de
expansion, aparece compuesta por un ndamero infinito de ondas de Mach (las ondas de
choque oblicuas mas débiles posibles generadas para un nimero de Mach). Dado que cada
expansion individual es isentrépica, el flujo a través del abanico de expansién entero es
también isentrépico [6].

Sin embargo, el modelo matematico que describe las ondas de Prandtl-Meyer depende en
primera instancia del angulo de Mach local (dngulo de inclinacién de las ondas de
expansion). El &ngulo de Mach local u se determina mediante la ecuacion (1.49).

U =sin—1 (Mia> (1.49)

El nimero de Mach aguas abajo de las ondas de expansion se calcula a partir del angulo
de giro del abanico de expansion 6, haciendo uso de las relaciones isentropicas y de la
relacion expresada a continuacion:

0 =9(Ma,) —I9(Ma,) (1.50)
Donde 9(Ma) es un &ngulo denominado funcion de Prandtl-Meyer y representa fisicamente

el angulo a través del cual se expande el flujo. Este se calcula a través de la expresion
(1.51).

k-1 k+1

I(Ma) = ot 1tan‘1 \/u (Ma? — 1) —tan™? (\/ Ma? — 1) (1.51)
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1.2.7 Fronteras abiertas en cAmaras de pruebas transénicas

Las perforaciones, que se realizan en las secciones de pruebas transénicas para
proporcionar las fronteras abiertas, son de dos tipos: ranuras y porosidades. Las ranuras,
como su nombre lo indica, consisten en discontinuidades estrechas de forma generalmente
rectangular a lo largo de las paredes (Ver Figura 1.14). Las porosidades, por su parte, son
perforaciones circulares que se distribuyen con un patron regular en las paredes de la
seccion (Ver Figura 1.15).

rl"! It

— <5 T
{1k quml :

Figura 1.14 - Secci6n d pruébas' con Figura 1.15 - Seccidén de pruebas con
ranuras del 8-ft High -Speed Tunnel [16]. porosidades del tanel de viento T-106 [17].

Las perforaciones en forma de ranura producen resultados aceptables en el régimen
transonico; son Utiles reduciendo el fendmeno de “choking” causado por la interferencia de
blogueo pero la disminucion de las reflexiones de ondas de choque y expansion no es
significativa. Por el contrario, las porosidades logran una cancelaciéon importante de las
reflexiones de onda e interferencia por bloqueo; sin embargo la obstruccion y el ruido que
generan, a causa de la capa limite, se consideran una desventaja [18].

El calculo de fronteras abiertas puede basarse en modelos de flujo bidimensional o
tridimensional. Los primeros se derivan de los analizados anteriormente, donde tanto la
onda como el perfil de pruebas se consideran bidimensionales y las lineas de corriente del
flujo después del choque permanecen rectas y paralelas a la superficie del modelo. Lo que
implica que las propiedades después de la onda permanecen constantes. Los modelos
tridimensionales se analizan considerando las ondas de choque y expansién a través de
perfiles tridimensionales, por ejemplo conos. En este caso las propiedades inmediatamente
después de la onda corresponden a las dadas por la teoria bidimensional, pero el campo
de flujo entre el choque y la superficie del cono ya no es uniforme y por lo tanto las
propiedades no permanecen constantes después de la onda.

No obstante, esta diferencia denominada “efecto de alivio tridimensional” provoca una onda
de choque mas débil alrededor de un cuerpo tridimensional que la que se genera en un
cuerpo bidimensional. Es decir, que para un perfil tridimensional con angulo §, el angulo de
la onda de choque es menor que el que se forma en un perfil bidimensional con el mismo
§. Lo anterior se debe principalmente a que la adicién de otra dimension provee al flujo con
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un espacio extra a través del cual puede moverse y aliviar obstrucciones establecidas por
el cuerpo [14]. Considerando esto, las secciones de pruebas con fronteras abiertas
disefiadas bajo modelos bidimensionales pueden emplearse para ensayos de modelos
tridimensionales, siempre y cuando en la calibracién se realice una correccion en el
coeficiente de porosidad o ranurado por efecto de las paredes [19].

1.2.8 Principios fisicos de la instrumentacion y mediciones

Las mediciones que se realizan en un tanel de viento se clasifican en dos tipos: intrusivas
y no intrusivas. El primer tipo corresponde a aquellas en las que los instrumentos de
medicion se ubican en medio del campo de flujo; mientras las no intrusivas consisten en lo
contrario, de forma tal que no afectan el campo de flujo. Sin embargo, a pesar de las
ventajas de las mediciones no intrusivas y de su creciente uso en la actualidad, adn
representan un costo mucho mas elevado que los sistemas tradicionales intrusivos. Las
mediciones mas comunmente realizadas en régimen transénico corresponden a las de
presion total y estatica, campo de velocidades, turbulencia, humedad y fuerzas
aerodinamicas en los modelos [20].

Las mediciones de presion y velocidad se realizan a través de sondas y transductores; y
constan de mediciones simultaneas de presion en diversos puntos, generalmente ubicados
detras de la nariz del modelo, para minimizar el impacto del flujo sobre estos. Los
transductores miden la diferencia de presién entre la presion en el tubo y una presiéon de
referencia fijada en la calibracién.

Los instrumentos tipicamente empleados para mediciones de turbulencia y temperatura
corresponden a sondas de calentamiento eléctrico de tipo hot-wire o hot-film. Los primeros
son usados como sensores para mediciones en aire y otros gases y tienen una alta
sensibilidad y respuesta en frecuencia. Los hot-film por su parte, poseen una mayor
robustez, estabilidad y menor sensibilidad a la contaminacién, ademas de tener una mejor
respuesta en frecuencia y una longitud de deteccidon mas corta. Las mediciones de estos
instrumentos se basan en la correlacién entre los cambios de temperatura y la velocidad
del flujo del aire. La diferencia principal entre ambos radica en que el hot-wire lo hace a
través de un alambre y el hot-film a través de una pelicula [21].

Las mediciones de humedad en tuneles de viento se expresan generalmente en relacion al
punto de rocio. En el régimen transonico los instrumentos mas comunmente utilizados
consisten en sensores de humedad de informacidn y registro continuo, sensores capacitivos
y resistivos y sensores electroliticos.

En lo que se refiere a la medicion de fuerzas y momentos en el modelo, el tipo mas basico
de instrumentacion empleado es el “sistema de equilibrio de fuerza”, que permite describir
completamente las condiciones del perfil al medir las tres fuerzas (lift, drag y side) y los tres
momentos (pitch, roll y yaw) en cada eje. En los taneles de viento los dispositivos de
medicion pueden ser ubicados al exterior del modelo o dentro de él. Actualmente, los més
comunmente empleados son los dispositivos internos que se unen al modelo mediante el
soporte del mismo. En este tipo de instrumentacion las fuerzas sobre los perfiles son
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detectadas por galgas extensiométricas ubicadas en el sistema de equilibrio. Los cables del
sistema llevan la electricidad a las galgas a través del soporte hueco, y devuelven la sefial
resultante a los dispositivos de registro [22].

Ademas de las mediciones cuantitativas existen diferentes técnicas que permiten visualizar
el flujo del aire durante las pruebas. Para flujos con grandes cambios de densidad se
emplea la técnica de visualizacién Schlieren Photography, que se basa en la relacion
existente entre la densidad y el indice de refraccion. En esta, la desviacion de rayos de luz
a través de gradientes de densidad produce cambios de brillo o color en una imagen
fotografica que localiza dichos gradientes. Esta técnica es ampliamente utilizada para
visualizar las ondas de choque [23].

1.2.9 Principio teorico del codigo ASME para el disefio de recipientes a presion

El codigo ASME de reglas para la construccion de recipientes a presion [24], basa su Parte
4, titulada Reglas para el disefio bajo requerimientos, en los principios teéricos del criterio
de colaboracion plastica. Segun Annaratone, en su libro “Pressure Vessel Design” [25], el
fundamento de este criterio consiste en la posibilidad de que las fibras menos esforzadas
contribuyan a la resistencia de la pieza ayudando a aquellas que se encuentran bajo un
esfuerzo mayor. Contrario al concepto en el campo elastico, que asume que la condicién
de dafo es alcanzada cuando la fibora mas esforzada comienza a mostrar sefales de
fluencia en el material, el criterio de colaboracién plastica asume que si el material es ductil,
la fluencia en una porcion de area del material no representa una condicion de dafio si las
fibras cercanas alun se encuentran lejos de esta

La condicién de dafio en el criterio de colaboracion plastica es alcanzada cuando todas las
fibras han agotado la posibilidad de absorber un incremento en el esfuerzo, es decir, cuando
se presenta un flujo plastico en la pieza completa. En este punto, mientras los picos de
deformacioén se presentan, dada la restriccion de las condiciones de congruencia, los picos
de esfuerzo desaparecen dado que en cada punto el esfuerzo es igual al esfuerzo de
fluencia del material. En concordancia con lo anterior, el modelo de colaboracién plastica
consiste en despreciar los picos de esfuerzo realizando los calculos con base en valores
promedio. Siguiendo este modelo, cada condicién de esfuerzo debe ser examinada por
separado, a través de un analisis de esfuerzos que permita identificar la naturaleza de los
picos con el fin de determinar el criterio de verificacion.

De acuerdo con el criterio de verificacion moderno y considerando los componentes del
recipiente como membranas, los esfuerzos pueden dividirse en tres categorias: primario,
secundario y esfuerzos de “pico”. A su vez, los esfuerzos primarios se dividen en esfuerzo
general de membrana, esfuerzo de membrana local y esfuerzo primario de flexién. Los
esfuerzos generales de membrana corresponden a un valor promedio de los esfuerzos a
través del espesor del recipiente, por lo cual la caracteristica fundamental es que una
posible fluencia del material no causa una redistribucion de los esfuerzos, dado que el
mismo valor de esfuerzo esta presente en todas las fibras circundantes. Este tipo de
esfuerzo actla tipicamente en la configuracion mas simple de un recipiente a presion.
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En contraste con estos esfuerzos, los esfuerzos locales de membrana involucran un area
especifica del componente, lo que significa que las fibras de los alrededores son sometidas
a esfuerzos de membrana de menor valor. Una posible fluencia en el material ocurre junto
con una redistribucién de los esfuerzos a las fibras circundantes, que aun son capaces de
contribuir a la resistencia local del material. Este tipo de esfuerzos actuan, por ejemplo, en
las boquillas soldadas a un recipiente, en correspondencia con un agujero.

Los esfuerzos de flexion primarios se caracterizan por el hecho de que su valor es
proporcional a la distancia de la fibra del eje neutro de la seccion. Al igual que los anteriores,
este esfuerzo se deriva de las condiciones de equilibrio entre los esfuerzos internos
(presion) y las fuerzas externas que actian sobre los recipientes. Los esfuerzos producidos
por momentos flectores ejercidos en un recipiente de seccidén cuadrangular entran en esta
categoria.

La caracteristica fundamental de los esfuerzos secundarios es que su propdsito solo
consiste en garantizar la congruencia de las deformaciones, por lo tanto, una vez las
deformaciones requeridas son alcanzadas, estos actlian sin causar mas deformaciones ni
forzar la intervencion de las fibras circundantes. Por su parte, los esfuerzos de “pico”
corresponden a cualquier tipo de esfuerzo que muestre un valor maximo en la seccion de
estudio. Este tipo de esfuerzos, que se presentan en un area especifica del componente y
de la seccion de estudio, no producen deformaciones significativas y representan un posible
riesgo solo en la medida en que la posibilidad de ruptura se deba a fragilidad o fatiga.

Una vez identificados los esfuerzos, el criterio de verificacion establece, para cada categoria
0 grupo de categorias, el valor permisible para el esfuerzo (Ver Figura 1.16). El esfuerzo a
ser comparado con el esfuerzo admisible es en todo caso el esfuerzo ideal o de
comparacion conforme a la teoria de falla de Tresca incluyendo el coeficiente de
colaboracion plastica.
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1.2.10 Fatiga de bajo ciclaje

En la fatiga de bajo ciclaje, las deformaciones, y en particular las deformaciones plasticas
introducidas por concentradores de esfuerzo, discontinuidades, condiciones de temperatura
y esfuerzos, son el factor dominante. Un aspecto que caracteriza y distingue a la fatiga de
bajo ciclaje de la fatiga de alto ciclaje es que la iniciacion de la grieta puede ocurrir en
cualquier lugar de la pieza y no justamente en la superficie, lo que conlleva a que el volumen
en consideracion (volumen de proceso) sea el volumen completo de material afectado y no
solo la superficie [26].

El método de deformacion-vida, que hace parte de uno de los tres enfoques principales de
disefio y estudio de fatiga, implica un andlisis detallado de la deformacién plastica en
regiones localizadas; por lo cual este método se considera especialmente adecuado para
aplicaciones de fatiga de bajo ciclaje. Una falla por fatiga comienza casi siempre en una
discontinuidad local como una muesca, grieta u otra area de concentracion de esfuerzo.
Cuando el esfuerzo en la discontinuidad excede el limite elastico ocurre la deformacion
plastica. Para que se presente una falla por fatiga es necesario que existan deformaciones
plasticas ciclicas [27]. De esta forma y segun lo expresa el SAE Fatigue Design and
Evaluation Steering Committee la deformacion total es la suma de las componentes elastica
y plastica, por lo cual la amplitud de la deformacion total queda expresa mediante la relacion
de Manson-Coffin (ecuacion (1.52)).
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Los términos o'y y &'p son respectivamente, el esfuerzo y la deformacion real
correspondiente a la fractura en una inversiéon de esfuerzo. Los términos b y ¢ son
respectivamente, el exponente de la resistencia y ductilidad a la fatiga. N el niumero de
ciclos y E,,,q4 €l modulo de Young del material.

Aungue la relacion es legitima para calcular la vida a la fatiga, la determinacion de la
deformaciéon total en el fondo de una grieta 0 muesca aun no se ha establecido
analiticamente, de forma que el estudio de la resistencia a la fatiga de bajo ciclaje se ha
consolidado preferiblemente con un enfoque experimental [27].

1.3 Antecedentes
Los tuneles de viento pueden describirse como conductos largos con aire en movimiento

mediante los cuales pueden copiarse las acciones de un objeto sumergido en un fluido y
gue se mueve en éste. Estos tuneles se emplean como equipos de prueba para obtener
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resultados referentes a las fuerzas aerodindmicas que acttan sobre un objeto, que tiene un
movimiento relativo respecto a un fluido. El funcionamiento de un tanel de viento se basa
principalmente en mover un fluido, generalmente aire, alrededor de un prototipo a escala
del objeto de estudio, el cual es fijado dentro del tinel permitiendo simular las condiciones
reales de vuelo [28].

El disefio de dichos tuneles, hace més de un siglo, surgié como respuesta a la inminente
necesidad de una prueba experimental que permitiera obtener, a diferencia de las que
existian hasta ese tiempo (brazo giratorio de Robins), resultados satisfactorios en los
campos de investigacion aerodinamica que se estudiaban en ese entonces. El primer tinel
de viento del mundo fue construido en 1871 por la Sociedad Aeronautica de Gran Bretafia
con el incentivo de Francis Wenham y consistié de un ducto de 12 ft de longitud con una
seccion transversal cuadrada de 18 in2. El aire se ponia en movimiento mediante un motor
de vapor, por lo cual la calidad del flujo era pobre. Sin embargo de las pruebas realizadas
en este tlinel se obtuvieron resultados importantes sobre la variacion de la fuerza de
elevacién respecto al &ngulo de incidencia y el valor de la relacién de aspecto en las alas
[29].

A principios del siglo XX se produjo el gran “paso hacia adelante” en lo que respecta a
tuneles de viento, cuando los hermanos Wright construyeron un tanel de viento de seccién
de pruebas cuadrada de 16 in?. Los hermanos estudiaban sus recién construidos
planeadores con base en las fuerzas de elevacion y arrastre otorgadas por las tablas de
Lilienthal sin obtener resultados satisfactorios; motivo por el cual decidieron construir su
propio tunel de viento con el que lograron alcanzar resultados mas confiables. Este tunel
cuyo aire se ponia en movimiento a través de paletas de ventilacion manejadas por un
motor de gasolina, senté bases soélidas para el analisis de perfiles aerodindmicos. Ocho
afios después en 1909, Eiffel construy6 un tlinel de viento de seccién transversal circular
de 1.5 m de diametro manejado por un motor eléctrico. La novedad de este equipo consistid
principalmente en la posibilidad de introducir modelos completos de aeronaves [29].

El desarrollo de los tuneles de viento continud durante la Primera Guerra Mundial y después
de ella. Sin embargo fue hasta finales de la Segunda Guerra Mundial cuando los avances
en aerodinamica y aeronautica permitieron sobrepasar la “barrera del sonido”, iniciando una
nueva etapa de desarrollo en los tuneles de viento. Los estudios involucraban ahora
regimenes superiores al subsénico y Estados Unidos, con el Langley 4-ft y el Ames 6-ft fue
el pionero en la construccién de tineles para régimen supersonico [28].

El desarrollo de las aeronaves supersoénicas durante y después de la Segunda Guerra
Mundial abrié también la puerta al andlisis experimental del régimen transénico, necesario
para estudiar principalmente el fenébmeno de las ondas de choque producido cuando se
atraviesa la barrera del sonido. Hacia el afio de 1945 el gobierno de Gran Bretafia plante6
la instalacion de un centro de pruebas de vuelo con tineles de alta velocidad. Sin embargo,
hasta ese afio no existia ningin método que permitiria probar un modelo a escala real a un
numero de Mach superior a 0.9, debido al fendémeno de “choking” producido en la vecindad
del modelo.
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Fue hasta 1946 cuando NACA en Langley desarrollo un modelo tedrico de un tunel de viento
con ranuras longitudinales en la seccién de pruebas, basandose en la teoria de que los
efectos de interferencia de paredes sélidas y los de fronteras abiertas son de signo opuesto
y por lo tanto pueden cancelarse. Dicho tlnel, con una seccién de pruebas de 12 in?, fue el
precedente del Langley 16-ft y 8-ft modificados. Este Ultimo, que consistia en un tdnel de
alta velocidad, fue modificado en 1950 para estudios de régimen transénico mediante el
ranurado de sus paredes, lo cual supuso un aumento en la potencia de entrada que
permitiera superar las pérdidas causadas por las ranuras y alcanzar el nimero de Mach
deseado. A partir de las pruebas realizadas en él se logré un avance importante en la
naciente industria: identificar el problema del arrastre en vuelos supersonicos [29].

Por su parte, el Langley 16-ft que fue construido en 1941 por la NACA como un tanel de
viento de alta velocidad con rango de numero de Mach de 0.71 y seccion transversal circular
fue redisefiado como tunel transénico en 1950. La modificacién incluyé una seccion de
pruebas octogonal con ranuras longitudinales en sus paredes y un aumento de la potencia
de 8000 hp a 60000 hp, asi como un tratamiento acustico. El rango de operacion hasta un
Mach de 1.1 permitio el estudio de la propulsién a velocidades supersonicas, aeronaves,
misiles y reentrada de vehiculos espaciales. Posteriormente en 1961 se adecu0 un sistema
de remocién de aire en la seccién de pruebas que mediante un compresor de 36000 hp
permitié alcanzar nimeros de Mach de hasta 1.3 [30].

A partir de 1955 y por iniciativa del centro de investigacion Ames se emple6 también la
geometria de poros y paredes perforadas para las secciones de prueba transénicas, con el
fin de evitar la reflexion de las ondas de choque. Tras posteriores evaluaciones se concluyd
gue dicha geometria corregia mejor las interferencias para el régimen supersénico bajo
[29]. El primer tunel con este disefo fue el modificado Ames 16-ft que se convirtié en un
tinel transoénico de paredes perforadas con una seccion de prueba cuadrada de 14 ft?y cuya
potencia tuvo que ser cuadruplicada hasta los 110.000 hp.

Un afio después, inicié en pleno el desarrollo de los tlneles transénicos en Europa. El
laboratorio de aerondutica gubernamental de Holanda NLL construy6 un tinel con ranuras
longitudinales mientras al mismo tiempo la ARA construia un disefio similar al de Ames con
paredes porosas. La seccidén de prueba tenia un area transversal rectangular de 9 ft x 8 ft
y la instalacion contaba con una tobera supersonica, un ventilador de 25000 hp y un
compresor de 14000 hp. El equipo permitia, a través de las perforaciones, analizar la capa
limite en la seccion de prueba.

En ese mismo afio se introdujo el sistema blow-down para tdneles transoénicos, el cual
estuvo ligado al desarrollo militar en los Estados Unidos. El sistema blow-down define un
tipo de tuneles, en los cuales el aire que pasa a través de la seccion de pruebas fluye desde
una camara a alta presién donde el aire ha sido previamente comprimido y no desde un
ventilador. Lo anterior debido principalmente a la demanda de potencia requerida por el
régimen [31].La implementacion de este sistema con compresores permitié alcanzar
velocidades més elevadas en menores tiempos y nimeros de Mach més grandes. El Ames
de seccién cuadrada 11 ft? y paredes con ranuras longitudinales fue uno de los primeros
tuneles de este tipo. Para esa época la mayoria de las instalaciones que operaban en este
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régimen eran destinadas a estudios para la industria y la investigacion. Para el afio 1961
existian 19 tlneles transonicos en Europa y 30 en Estados Unidos [29].

Unos afios més tarde las universidades comenzaron a construir sus propios equipos para
el enfoque académico e investigativo. La Universidad Estatal de Ohio cuenta con un tinel
transénico con sistema blow-down y seccidn de prueba con paredes perforadas de 6 in x
22 in y porosidad del 6 % [32]. El laboratorio Hessert de la Universidad de Notre Dame
tiene dentro de sus instalaciones un tunel trisonico de seccion transversal de 10 cm x 12
cm que trabaja en un rango de numero de Mach de 0.1 a 1.4 [33]. Por su parte, en el
continente asiatico, la Universidad Nacional Cheng Kung cuenta también desde 2005 con
un tanel transénico que emplea para el estudio de las interacciones de la capa limite y las
ondas de choque, verificacion de modelos de CFD vy disefio aerodinamico de trenes de alta
velocidad [34].

En la busqueda de lograr objetivos cada vez mayores en el campo tecnoldgico y cientifico
el grupo para investigacion y desarrollo aeronautico AGARD propuso en 1968 construir un
tunel de viento para flujo transonico, altos numeros de Reynolds y modelos mas largos.
Diez afios después el disefio y la construccion fueron aprobados y se construy6 un tunel de
seccion rectangular con seis ranuras tanto en la parte superior como inferior de la cAmara
con un porcentaje de apertura total de 6.25%. Un factor de relevancia de dicho tunel
consiste en su sistema de inyeccién de nitrégeno, el cual se empleé debido a su disefio
especifico para grandes numeros de Reynolds aplicando el concepto de criogenia. Asi
mismo, las técnicas de medicidn no intrusivas empleadas representan uno de los mayores
logros de este tunel, que en la actualidad es empleado principalmente para investigaciones
aeronauticas y aeroespaciales que involucran altas velocidades [29].

De todos los tuneles transoénicos existentes a nivel mundial solo dos de ellos se encuentran
en Latinoamérica, ambos en Brasil. Uno de ellos trabaja en un rango de nimero de Mach
de 0.2 a 1, al utilizar una tobera subsénica y hasta 1.3 cuando se utiliza una tobera
supersoénica (convergente-divergente) [35]. En el marco nacional solo se tienen
antecedentes de tUneles de viento subsonicos, los cuales se encuentran en universidades
e instituciones gubernamentales, como el EMAVI. No existe hasta el momento ningun tunel
transonico en el territorio nacional.

1.4 Objetivos

1.4.1 Objetivo general

Disefar una cdmara transénica adaptable a la configuracion de un tunel de viento trisénico.

1.4.2 Objetivos especificos

e Realizar el disefio aerodindmico de la seccion de pruebas para régimen de flujo

transoénico.
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Disefar las fronteras adecuadas en la seccion de pruebas para disminuir la reflexion

de las ondas de choque al interior de la misma.
Realizar el disefio estructural de la seccion de pruebas y el habitaculo de la misma
bajo las restricciones de adaptabilidad y fronteras que reduzcan y/o corrijan las

interferencias de las ondas de choque.

Disefar la o las ventanas de visualizacion en la cAmara de pruebas que permitan el

acceso Optico a la seccion de pruebas.

Seleccionar la instrumentacion estandar requerida para las mediciones tipicas de

ensayos en régimen transonico.

Realizar los planos de detalle de la cAmara transonica.
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Capitulo Il

2 DISENO AERODINAMICO DE LA CAMARA DE PRUEBAS TRANSONICA

2.1 Anadlisis aerodinamico de laseccion de pruebas asumiendo paredes totalmente
solidas

El disefio aerodinAmico de la camara de pruebas transonica parti6 del analisis
aerodinamico de la seccion de pruebas como volumen de control. Este analisis tuvo como
finalidad determinar las temperaturas y presiones de operacion criticas a las cuales estaria
sometida la seccion de pruebas, y que corresponden a condiciones de operacion y
parametros de disefio estructural de la misma. De igual forma se determiné mediante el
andlisis, el flujo masico requerido para las condiciones de operacion. En el modelo de
analisis empleado en primera instancia la seccion de pruebas se asumié como una seccion
de paredes solidas. Posteriormente, en la segunda etapa del analisis y disefio
aerodinamico se incluyé el porcentaje de paredes abiertas.

2.1.1 Dimensiones de la seccion de pruebas

Uno de los parametros de disefio de la seccién de pruebas transénica es el area transversal
de la misma. La seleccion de esta radicé principalmente en dos aspectos. El primero, y un
tanto mas subjetivo, tuvo en cuenta el posible espacio destinado a la instalacién del tanel
y los costos de construccion y funcionamiento del mismo, asumiendo a priori a cualquier
estimacion, que a menores dimensiones menores valores de inversion y consumo. Lo
anterior considerando también que el flujo masico requerido y otros parametros de
operaciéon dependen directamente de las dimensiones de la camara.

El otro aspecto hace referencia a la relacion entre el &rea de la seccion de pruebas y el
area frontal del modelo. Segun varias referencias, para el estudio del régimen transoénico
en tluneles de viento, el area frontal del modelo debe limitarse al 1% del area transversal
de la seccién de pruebas para evitar la interferencia por bloqueo [36], [10]. Por lo anterior
es importante considerar un tamafio pertinente de los prototipos a escala que permita
obtener resultados satisfactorios en las pruebas.

La geometria del area de las secciones es indiferentemente rectangular, poligonal o
circular. La dimensién longitudinal, por su parte, es funcién del area transversal y puede
variar en un rango de 0.5 a 3 veces Dy, donde D;, se define como:

Dy = 24/ (2.1)

Siendo A; el &rea transversal de la seccion de pruebas.

Teniendo en cuenta dichas consideraciones se establecié un area transversal efectiva de
0.25m? de geometria cuadrada, basandose en la facilidad de adaptacién con otros
componentes del tunel cuya geometria es dificilmente circular por condiciones de
funcionalidad. El rango de valores admisibles para la longitud fue calculado a partir de la
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ecuacion (2.1). El valor seleccionado de 1 m, se definié igualmente con base en criterios
de adaptabilidad, de forma que tanto la camara de pruebas subsoénica/supersénica como
la cAmara de pruebas transonica tuvieran la misma longitud.

2.1.2 Caracteristicas del flujo dentro de la secciéon de pruebas

La velocidad del sonido constituye uno de los parametros mas importantes en el estudio
de los regimenes de fluidos. Esta depende del estado del fluido y corresponde a la
velocidad a la cual una infinitesimal onda de presion, que puede ser causada por una
pequefia perturbacion, viaja a través de un medio. En el analisis de flujo compresible el
pardmetro que representa la razon entre la velocidad real del fluido y la velocidad del sonido
en el mismo fluido, en igual estado, se denomina nimero de Mach y es significativo en el
analisis aerodinamico del flujo [6].

Segun el nimero de Mach el flujo de un fluido se clasifica en uno de tres regimenes. Estos
corresponden a: el régimen subsonico, que se presenta cuando el numero de Mach es
menor a la unidad y representa que el flujo del fluido o el objeto en él sumergido tienen una
velocidad por debajo de la velocidad del sonido en el medio. El régimen supersonico para
valores de Mach mayores a la unidad y el régimen transénico que consiste en el rango de
valores del nimero de Mach en el cual se presentan regiones de flujo subsonico y flujo
supersonico.

Asi como las ondas de sonido son causadas por perturbaciones de presion infinitesimales,
existen algunos valores de presion que, en diversas secciones y bajo condiciones de flujo
transénico, producen cambios abruptos en las propiedades del fluido generando lo que se
conoce como onda de choque [6]. De igual manera, en el mismo régimen, un tipo de flujo
denominado flujo de expansion, provoca ondas de expansion de Prandtl - Meyer, las cuales
no ocasionan un cambio repentino y abrupto como una onda de choque sino un cambio
gradual en la direccién del fluido.

El tipo de onda que se genera en el régimen transénico depende principalmente de factores
como: el niumero de Mach de corriente libre y el perfil del modelo aerodinamico u objeto
sumergido en el flujo de fluido.

2.1.3 Perfiles aerodinamicos para régimen transénico

Los perfiles aerodinamicos empleados para pruebas en régimen transoénico tienen
generalmente una superficie delgada, area de ala grande, baja relacién de aspecto y
espesor, y angulo de sweepback entre 30° y 35°.

Un modelo bidimensional del cual se dispone de mucha informacién por ser un perfil
simétrico ampliamente estudiado, y que aun se emplea en la actualidad para pruebas en
regimenes transonicos, corresponde al estandar NACA 0012 ilustrado en la Figura 2.1. Un
perfil simétrico cuyo espesor oscila tipicamente en un rango del 12% al 30% de la cuerda
y que presenta baja sensibilidad al nimero de Reynolds y a la calidad del flujo [18].

En lo que respecta a los perfiles tridimensionales aiun no se define un modelo estandar

satisfactorio para calibracién debido a la dependencia de los efectos de pared con el
namero de Reynolds y la calidad del flujo. Por esta razén, es necesario que los perfiles de
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prueba sean iguales o muy similares al modelo de calibracion seleccionado y que los
ensayos se realicen bajo las mismas condiciones de flujo, soportes e instrumentacion. No
todos los modelos de prueba son aptos para todas las configuraciones de camaras; sin
embargo existe una lista de configuraciones de los mas ampliamente usados para este
régimen.

Los conos cilindricos de punta aguda son tipicamente usados para la calibracion de la
porosidad. Para el estudio de las interferencias de pared ha evolucionado el concepto de
un modelo de cuerpo cilindrico pequefio con punta ojival, alas con perfii NACA 0012
alineadas con el eje del cuerpo y cola horizontal geométricamente similar al ala [18].
También el perfil estandar AGARD-B es tipicamente empleado en pruebas transoénicas (Ver
Figura 2.2). Desarrollado en 1952, este perfil corresponde a una configuraciéon cuerpo-ala
en el que todas sus dimensiones estan dadas en términos de su didmetro, lo cual permite
su reproduccion a escala. El ala es un delta en forma de un triangulo equilatero con una
envergadura de 4 veces el didmetro. Su principal aplicacion esta destinada a la medicion
de fuerzas y momentos aerodinamicos [37].
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Figura 2.1 - Perfil estandar Figura 2.2 - Perfil estandar tridimensional AGARD-
bidimensional NACA 0012 [38]. B [39].

2.1.4 Calculo de las propiedades aerodinamicas en la seccion de pruebas

Basandose en el funcionamiento de la seccién de pruebas se escogié un volumen de
control, ilustrado en la Figura 2.3. El volumen de control tuvo en consideracion la variacion
en las propiedades provocada por el modelo o prototipo de pruebas y los efectos de los
diversos tipos de onda ocasionados por la interaccién del fluido con el modelo. Se
definieron, por lo tanto, dos regiones en el volumen de control para evaluar los cambios en
las propiedades del fluido de una regién a otra. Las regiones establecidas corresponden a
la regién aguas arriba de la formacién de ondas (1) y la regién aguas abajo del modelo,
posterior a la onda (2).
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Figura 2.3 - Volumen de control.

Los calculos aerodinamicos de la variacion en las propiedades del fluido se realizaron tanto
para el fendmeno de onda de choque como para el de ondas de expansion, considerando
las dos regiones establecidas.

Adicional al area transversal de la seccién de pruebas, son variables de disefio la presién
y temperatura de estancamiento y el nimero de Mach de corriente libre (regién (1)). Segun
Alan Pope, las presiones de estancamiento tipicamente usadas en tuneles de viento
transonicos varian en un rango de 15 psig a 50 psig [40]; mientras las temperaturas de
estancamiento, segun fichas técnicas de diversos tineles de viento transénicos, oscilan
entre los 100°F y los 150°F [10]. Por su parte, el rango del nimero de Mach en el régimen
transénico es tipicamente entre 0.8y 1.2.

Teniendo en cuenta las posibles condiciones de operacion del tunel, se seleccion6 una
temperatura de estancamiento de 338.15 K y una presion de estancamiento de 340 KPa
en la region (1) del volumen de control. A partir del supuesto del modelo matematico de
considerar el aire como un gas ideal se establecid que el valor de k esigual a 1.4 y que la
constante del gas R es igual a 0.287 KJ/Kg°K.

Teniendo en cuenta que solo un flujo de fluido supersénico (general o local) ocasiona la
formacion de ondas de choque y ondas de expansién que se desean analizar, se
seleccionaron y evaluaron los siguientes valores de numero de Mach de corriente libre
como parametros de entrada para el calculo de las propiedades en la regién (2):

Ma =[1.1; 1.12; 1.14; 1.16; 1.18; 1.2]

El célculo de las propiedades en la region (1) incluyé ademas, los valores de Mach de
0.8,0.9 y 1. Haciendo uso de las relaciones de flujo isentrépico desarrolladas en 1.2.4 se
obtuvieron los valores de presion, temperatura, densidad y velocidad en funcién del nimero
de Mach de corriente libre en la regién aguas arriba de la formacién de ondas. Dichos
valores se muestran graficados en la Figura 2.4.
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Figura 2.4 - Propiedades en laregion aguas arriba de la formacién de ondas para diversos
numeros de Mach de corriente libre en régimen transénico.

Con los valores de densidad y velocidad calculados se determinaron los valores de flujo
masico requeridos en la seccion de pruebas para el rango de numeros de Mach
establecido, a partir de la ecuacion (1.29). La gréfica de la Figura 2.5 muestra dichos
valores.
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Figura 2.5 - Flujo masico requerido en la seccion de pruebas transénica para diversos
nimeros de Mach de corriente libre en régimen transénico.

Para el andlisis del fendbmeno de onda de choque se seleccionaron cuatro valores tipicos
de angulo medio del perfil. 6, = 0, que corresponde a un perfil de punta roma, para el
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analisis de onda de choque normal y 6;, 8, y 85 con valores de 1°,2°y 3° respectivamente
para onda de choque oblicua. A partir de estos angulos y empleando la grafica de la Figura
1.10 se obtuvieron los &ngulos de onda de choque correspondientes a cada angulo de
deflexiébn y nimero de Mach de corriente libre establecidos, bajo el supuesto de onda de
choque fuerte. Las propiedades aguas abajo de la onda de choque se calcularon con las
ecuaciones desarrolladas en 1.2.5, a partir de los valores de las propiedades en la region
(1). El cambio en el numero de Mach y las demas propiedades se muestra graficamente
en la Figura 2.6 y Figura 2.7 respectivamente.
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Figura 2.6 - Nimeros de Mach en laregién aguas abajo de la onda de choque para
diferentes valores de angulo de deflexién y diversos nimeros de Mach de corriente libre.
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Figura 2.7 - Propiedades en la regidn aguas abajo de la formacion de onda de choque para

diversos nimeros de Mach de corriente libre.

37




Es posible observar que para los &ngulos de deflexiébn § = 2°y § = 3° se presentan los dos
tipos de onda de choque segun el niumero de Mach de corriente libre. Esto se debe a la
condicion de §,,,,. Para ciertos valores de numero de Mach tanto el &ngulo de deflexién
de 2° como el de 3° corresponden a un angulo mayor que el &ngulo de deflexiébn maximo.
Por lo tanto, en dichos casos, la onda se separa del modelo formando una onda de arco,
gue se analiza idealmente como una onda de choque normal.

Para el fendbmeno de onda de expansién se definieron tres valores caracteristicos del
angulo de giro, es decir, el angulo que forma el modelo con respecto a la linea central del
flujo. Dichos valores fueron: 8, = 1°, 8, = 2°y 85 = 4°. Con la ecuacion (1.51) se calcularon
los angulos de la funcién de Prandtl-Meyer para los nUmeros de Mach de corriente libre y
a partir de la ecuacion (1.50), los &ngulos de la funcién de Prandtl-Meyer para los nUmeros
de Mach generados después de la onda. Los valores de dichos nimeros de Mach, que se
presentan en la Figura 2.8, se obtuvieron empleando las Tablas de Prandtl-Meyer [14]. A
partir de estos valores y haciendo uso de las relaciones isentrépicas definidas en 1.2.4 se
calcularon las propiedades en la region (2), ilustradas en la Figura 2.9.
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Figura 2.8 - Nimeros de Mach en laregién aguas abajo de la onda de expansién para
diferentes valores de angulo de giro y diversos nameros de Mach de corriente libre.
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Figura 2.9 - Propiedades en la regién aguas abajo de la formacién de onda de expansién
para diversos niumeros de Mach de corriente libre.

2.2 Andlisis aerodindmico de la seccién de pruebas con fronteras abiertas

Cuando se genera una onda de chogue en un flujo transénico contenido en una seccién de
paredes completamente sélidas, esta incide en un punto tanto en la pared superior e inferior
de la seccion, como se observa en la Figura 2.10, al considerar un modelo bidimensional
de onda. En la region (2), después de la formacion de la onda de choque, las lineas de
corriente se inclinan un angulo 6 hacia las paredes superior e inferior. Dado que estas
deben permanecer tangentes a las paredes una vez que inciden en determinados puntos
de las mismas, las lineas de corriente en la region (2) se ven obligadas a desviarse hacia
abajo (en la regién superior) y hacia arriba (en la regién inferior) a través de un angulo 6.
Esta condicién es generada por una segunda onda de choque originada en los puntos de
incidencia (Punto B), que posee la suficiente fuerza para cambiar de direccion el flujo [14].
Esta onda de choque es aquella que se denomina onda de reflexion y no es representativa
de lo que sucede en flujo libre. Por esta razén las ondas de reflexién representan una
condicién no deseada en las pruebas realizadas en tlneles de viento transonicos y es por
este motivo que se emplea un porcentaje de paredes abiertas para minimizar el impacto
de las mismas en las mediciones.
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Figura 2.10 - Esquema de lareflexion de una onda de choque en una seccién de pruebas de
paredes sélidas [14].

2.2.1 Calculo del porcentaje de abertura de la seccidén de pruebas

El porcentaje de paredes abiertas (abertura) que debe tener la seccion de pruebas para
minimizar las mediciones invalidas ocasionadas por la reflexién de las ondas de choque,
depende de las condiciones aerodinamicas iniciales y por consiguiente de las generadas
en laregion (2); asi como del espesor de la capa limite de desplazamiento que es generada
tanto en las paredes sélidas como en las paredes porosas.

El Research Memorandum de la NACA “A method for the design of porous-wall wind
tunnels” [41] describe un método analitico-experimental mediante el cual se determina el
porcentaje de porosidad éptimo, segun las condiciones aerodinamicas obtenidas bajo el
supuesto de paredes completamente sélidas. EI método se desarrolla para aberturas
porosas (circulares) ubicadas solamente en la pared superior e inferior de la seccion de
pruebas (modelo de onda bidimensional). De igual manera, el método asume pérdidas de
energia minimas y control del espesor de la capa limite al final de la regidn de generacion
del flujo. El porcentaje de abertura calculado asegura la minimizacion de la reflexion de las
ondas de choque y de los efectos resultantes de las perturbaciones reflejadas, asi como la
uniformidad del flujo.

El método consiste en calcular el flujo méasico total por unidad de area que se requeriria
extraer de la seccion de pruebas para evitar la reflexion de las ondas de choque,
considerando también, aquel que se requiere extraer para compensar la tasa de
crecimiento de la capa limite en las paredes soélidas y porosas.

El célculo del porcentaje de abertura (r) se plantea inicialmente bajo el supuesto de que el
angulo de convergencia (angulo entre la linea central de la seccién y las paredes porosas)
mostrado en la Figura 2.11 es cero y de que el crecimiento de la capa limite en paredes
sélidas y porosas es despreciable. Es decir, que el flujo mésico por unidad de area que es
necesario extraer en laregion (2) para evitar la reflexién de la onda de choque corresponde
al calculado mediante la ecuacion (2.2).
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Mpez = p2V25€n(5) (2.2)

La cual resulta de simplificar, considerando los supuestos anteriormente mencionados, la
ecuacion (2.3).

hg, d6 x
*

dé *
Mpga = p2Vosin(8 +y) + p,V; WCOS@ +y)+

cosy (2.3)
P p  AXsw

Con los valores de niumero de Mach, presion y densidad de estancamiento, densidad
estética y velocidad de la region aguas abajo de la onda de choque, para el rango de
valores de § seleccionados, se hallaron los valores correspondientes de densidad y
velocidad de jet en la region (2). Lo anterior bajo los supuestos de que:

1. La presion estatica en el habitaculo de la camara es igual a la presion estatica en
la region (2).

2. La densidad de estancamiento de jet en la region (2) es igual a la densidad de
estancamiento en la misma region.

3. La velocidad del sonido de estancamiento de jet en la region (2) es igual a la
velocidad del sonido de estancamiento en la region (1).

4. Elflujo es isentrépico.

Las propiedades de jet equivalen a las propiedades con las que el flujo abandona la
seccion, es decir, las propiedades aerodindmicas en el habitaculo.

Veloclty component parallel to porous
wall, equal to Vg cos(d + 7)

Line parallel to tunnel center line

Veloclty component normal to porous
well, equal to Vg sin(& + 7)

Direction assumed for flow
between porous wall and &%

dn*

arc tan —

Effective free-stresm - ‘ ‘hP
boundary LPor::rus wall

Line parallel to

Eﬁ——r"“"'rr_ center line

Figura 2.11 - Esquema del flujo de aire en la seccion de pruebas con porosidades [41].

Empleando la gréfica de la Figura 2.12 como una aproximacion valida que satisface la
generalidad del método, se obtuvo el valor del coeficiente de descarga para flujo paralelo
(o) y se calculé, con la ecuacion (2.4), la razon de abertura para cada uno de los angulos
de deflexion y niumeros de Mach escogidos como parametros. Posteriormente, los tres
valores obtenidos de r para cada numero de Mach de entrada, correspondientes a cada
uno de los angulos de deflexion, fueron promediados con el fin de determinar una razén de
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abertura que representara adecuadamente el rango de valores de §. Dichos valores
promediados se presentan listados en la Tabla 2.1.

m
r=ge (2.4)
Vipjo

24

.22

t,o

icien

Discharge coeff
=
=

.10

.08

850 900  .950 1000

Vs
Velocity ratio, ?3

Figura 2.12 - Gréafica experimental del coeficiente de descarga en funcién de larazén entre
velocidades para un espécimen de 41% de abertura con tasa de crecimiento de la capa
limite de paredes sélidas de 0,002 [41].
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Nimeros de Mach de corriente libre
11 1,12 1,14 1,16 1,18 1,2
g 0,222 0,257 0,288 0,439 0,328 0,328
mnt, [Kg/s-m?] 25,914 25,823 25,720 25,690 25,539 25,604
r [%] 15,3 13,4 12,1 12,1 10,7 11,5

Tabla 2.1 - Valores promedio del coeficiente de descarga, flujo méasico de descarga por unidad
de area y porcentaje de abertura de la primera iteracién donde no se considera el efecto de
la capa limite.

Este céalculo de porcentaje de abertura inicial permitio realizar la estimacion de la tasa de
crecimiento de la capa limite en paredes porosas partiendo de los siguientes supuestos:

1. Latasa de crecimiento de la capa limite en paredes sélidas es de 0,002. Este valor

se obtiene de ensayos experimentales en secciones de prueba de tuneles
transénicos y representa un valor tipico de la capa limite que se forma en las
paredes sdlidas.

El porcentaje de abertura para cada numero de Mach de entrada es el obtenido en
la primera aproximacion (aplicacion del método sin incluir el flujo méasico debido a
la formacién de la capa limite).

Condiciones de corriente libre y paredes paralelas (§ = 0), donde p,V, = p,V;

La relacién expresada en la ecuacion (2.5) vincula la tasa de crecimiento de la capa
limite en las paredes porosas correspondiente a la razén de abertura calculada

. doé* .. ;.
anteriormente, (E) , con la tasa de crecimiento de la capa limite en las paredes
p/y

porosas correspondiente a un porcentaje de abertura de 41%, (di*) .
P/0.41

r dé * dé *
* =
041 \dx, dx, (2.5)
0.41 r

Donde r es el porcentaje de paredes abiertas que se calcul6 asumiendo que no existia flujo
masico de aire que necesitara extraerse para compensar la tasa de crecimiento de la capa
limite en las paredes soélidas y porosas.

La relaciéon se establece para un porcentaje de 41% puesto que es la razon de abertura
para la cual se han elaborado las curvas de origen experimental mostradas en la Figura

2.13.
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Figura 2.13 - Grafica experimental de latasa de crecimiento de la capa limite en paredes
porosas en funcion de larazén de velocidades sobre un espécimen con porcentaje de
abertura de 41% [41].

El procedimiento para estimar el crecimiento de la capa limite en las paredes porosas

L o . o . s
consistié en un proceso iterativo. En la primera aproximacion se asumié que d—x* =0yse
D

calcul6 el flujo masico por unidad de area total que debia ser extraido por los poros en la
region (1) mediante la ecuacion (2.3). Seguidamente se calcul6 la componente normal de
velocidad a las paredes porosas empleando la ecuacion (2.6) y se determiné el valor de la
razon entre esta Ultima y la velocidad del flujo aguas arriba de la formacién de la onda de

choque (%).
1
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Myt
P1

(2.6)

Vatr =

Esta razdn se utilizé en la curva de la Figura 2.13 como parametro de entrada para hallar
los valores de la tasa de crecimiento de la capa limite en las paredes porosas con un
porcentaje de abertura de 41% correspondientes a cada numero de Mach. Con estos y los
valores de r calculados en la parte inicial se calcularon, mediante la ecuacion (2.5), los
valores de la tasa de crecimiento de la capa limite en las paredes porosas.

Incluyendo estos valores obtenidos para cada niumero de Mach de entrada, se calcularon
nuevamente los valores de flujo masico por unidad de area total que debia ser extraido por
los poros, correspondientes a cada niamero de Mach seleccionado aguas arriba de la
formacion de la onda de choque. Con estos valores se inici6 el proceso iterativo que dio
como resultado los valores de la tasa de crecimiento de la capa limite en las paredes
porosas para cada uno de los nimeros de Mach seleccionados, que se presentan en la
Tabla 2.2.

NUmeros de Mach de corriente libre
1,1 1,12 1,14 1,16 1,18 1,2
d&*/dxp 0,00159 0,00146 0,00136 0,00137 0,0012 0,00139

Tabla 2.2 - Valores de la tasa de crecimiento de la capa limite en paredes porosas para cada
uno de los numeros de Mach de corriente libre.

Incluyendo estos valores se calcul6:

1. El flujo masico por unidad de area total que debia ser extraido por las porosidades
asumiendo un angulo de deflexién igual a cero para cada nimero de Mach de
entrada. Dicho valor se denomin6, de forma congruente con el método empleado
My

2. Los valores de flujo masico por unidad de area total que debia ser extraido por las
porosidades en la region aguas abajo de la onda de choque (m,;,), haciendo uso
de la ecuacion (2.3), para cada valor de angulo de deflexién y nimero de Mach.

Posteriormente se asumieron valores para la relacion P;/P,;; ligeramente menores a la

razon P, /P,, para cada numero de Mach (Ver Tabla 2.3). Con dichos valores se encontré
la densidad y la velocidad de jet en la region (1) considerando los siguientes supuestos:

1. La presion de estancamiento de jet en la regiéon (1) es igual a la presiéon de
estancamiento en la misma region.

2. La densidad de estancamiento de jet en la regién (1) es igual a la densidad de
estancamiento en la misma region.

3. La velocidad del sonido de estancamiento de jet en la regién (1) es igual a la
velocidad del sonido de estancamiento en la misma region.

4. Elflujo es isentrépico.
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Se determinaron los respectivos coeficientes de descarga para las relaciones de velocidad
en la region (1) .Con los valores de densidad y velocidad de jet, y con la razon de abertura
r calculada al principio para cada numero de Mach se procedié a calcular el flujo masico
que se requeriria extraer en la regién aguas arriba de la formacion de la onda de choque
(my.), mediante la ecuacion (2.4), para cada uno de los valores de la relacion P;/P,j;
asumidos.

Posteriormente se calcularon los valores de la presion estética del habitaculo a partir de
los valores asumidos para la relacion P;/P,;;. De estos, se selecciona para cada numero
de Mach, aquel que corresponda a un m,,; igual a m,,;". Lo cual garantiza un flujo uniforme
en la seccion de pruebas durante los ensayos.

Con este nuevo valor de presion estatica del habitaculo se calculan nuevamente los valores
de densidad y velocidad de jet en la regién (2) asumiendo los demas supuestos que se
consideraron en el primer calculo de los mismos. Con los valores de m,;,; hallados al
incluir el crecimiento estimado de la capa limite y los valores del coeficiente de descarga
nuevamente determinados, se calcularon finalmente, los porcentajes de pared abierta
optimos para cada nimero de Mach seleccionado en la entrada de la seccion de pruebas

(Tf)-

Las propiedades aerodinamicas en el habitaculo, el flujo masico de extraccion total por
unidad de area y el porcentaje de abertura ptimo se listan en la Tabla 2.3 para cada Mach
de corriente libre. Tomando en cuenta que la méaxima diferencia entre los porcentajes de
abertura es del 5%, puede establecerse que el porcentaje de pared abierta de la seccion
de pruebas sea de 16,3% para todas las configuraciones de nimero de Mach en régimen
transonico. Aunque lo anterior supone asumir perdidas de flujo masico que alcanzan los
1.4 Kg/s, la simplificacion lograda en el disefio de las estructuras y sistemas de control
supera dicha desventaja, al asumir ademas, que los tiempos de prueba son inferiores a un
minuto.

Numeros de Mach de corriente libre
1,1 1,12 1,14 1,16 1,18 1,2
Pj/Pojl 0,461 0,45 0,435 0,425 0,412 0,402
Pj [KPa] 156,740 153,000 147,900 144,500 140,080 136,680
Tj [°K] 271,101 269,292 266,772 265,040 262,823 261,022
Vj [m/s] 367,200 372,263 379,200 383,848 389,924 394,626
Pj [Kg/m3] 2,014 1,980 1,932 1,900 1,857 1,825
mnty  [Kg/s-m?] 28,580 28,381 28,195 28,168 27,882 28,088
re [%] 16,3 14,3 12,7 12,8 11,3 12,1

Tabla 2.3 - Valores de las propiedades aerodindmicas en el habitaculo, flujo masico de
extraccion total por unidad de area y porcentaje de abertura 6ptimo para los nimeros de
Mach de corriente libre.
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Capitulo Il

3 DISENO DEL SISTEMA DE EVACUACION DE AIRE DEL HABITACULO

3.1 Disefio conceptual

El sistema de evacuacién de aire del habitaculo de una cdmara de pruebas transoénica,
conocido como PES por sus siglas en inglés (Plenum Evacuation System), consiste en un
conjunto de elementos cuya interaccion permite el transporte del aire que es extraido por
las porosidades a otro componente del tunel; en donde el fluido adquiere las condiciones
adecuadas para ser retornado a la atmosfera. Este sistema garantiza ademas, la
presurizacion del habitaculo a los valores de presion calculados mediante el método que
determina el porcentaje de porosidad.

La mayoria de los sistemas de remocion de aire de cadmaras de pruebas transonicas
trabajan con un compresor; sin embargo, partiendo del hecho de que los valores de presion
en el habitaculo se encontraban relativamente cercanos al valor de presién atmosférica
(Ver Tabla 2.3), se plante6 un sistema en el cual se aprovecharan las altas presiones
presentes en los componentes del tunel anteriores a la seccién de pruebas. Esto supuso
también el ahorro del costo energético propio del trabajo de un compresor.

El sistema de evacuacion propuesto se compone basicamente de una toma de presiéon y
una descarga de fluido. La toma de presion, disefiada con el propésito de presurizar el
habitaculo, se estableci6 en la tuberia que viene de los tanques de aire comprimido en la
zona posterior a la valvula reguladora principal del tinel. El fluido es llevado desde la toma
hasta un punto en la parte superior del habitaculo, a través de una tuberia y un sistema de
valvulas. El sistema de valvulas elegido consistié en una valvula reguladora de presion,
dado que el punto de toma se encontraba a valores de presién mas elevados que los
requeridos por el habitaculo, y una valvula antirretorno que evitara el flujo de aire desde el
habitaculo hacia el punto de toma.

El sistema de descarga se planteé desde un punto en la parte inferior del habitaculo hasta
la region de salida del difusor. Este sistema se compuso de una tuberia y una valvula de
alivio a la entrada de esta. La valvula cumple la funcién, junto con la reguladora, de
mantener el habitaculo a la presion requerida y a su vez, descargar el flujo en el difusor,
cuando al salir por las porosidades el aire aumente la presién dentro del habitaculo.

El esquema del sistema de evacuacion de aire del habitaculo se muestra en la Figura 3.1
junto con los demas componentes ya establecidos del tunel trisénico.
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Figura 3.1 - Esquema del sistema de evacuacion de aire del habitaculo en el tunel de viento
trisénico.

3.2 Disefio aerodinamico del sistema de evacuacion
3.2.1 Caélculos en latuberia superior del PES

El parametro de disefio principal para el sistema de evacuacion fue la presion requerida en
el habitaculo para cada nimero de Mach de corriente libre seleccionado. Siendo estos
valores de presion aquellos con los que el aire proveniente de la toma debia llegar al
habitaculo, los valores de calibraciéon de la valvula reguladora debian establecerse para
cumplir este requerimiento.

En virtud de lo anterior, se estudio el sistema de operacion de las valvulas reguladoras de
presion. Dichas valvulas son calibradas a la presion de salida deseada (menor que la
presion de entrada), sin embargo, estas trabajan realmente en un rango de presiones de
salida que estéa influenciado por el caudal de operacion. Es decir, que para una misma
presion de calibracion, diferentes valores de caudal admisibles variaran la presiéon de salida
dentro de un rango establecido por el proveedor de la valvula. Considerando lo anterior
como una ventaja, que permitiria calibrar la valvula en un solo valor de presién para las
diferentes corridas de nimero de Mach, se definieron también como parametros de disefio
el diametro de la tuberia del PES y el caudal que fluye por esta. El diametro de tuberia
seleccionado fue NPS 1-1/2 Schedule XH/80.

Como primera aproximacion se seleccionaron valores de caudal bajo el supuesto de que
no existian perdidas en el tramo de tuberia entre la valvula reguladora y el habitaculo; por
lo cual los valores de presion de salida de la valvula serian iguales a los requeridos en el
habitaculo. Estos valores de caudal se obtuvieron de las curvas de flujo suministradas por
el proveedor de valvulas y conexiones Swagelok. Las curvas de flujo ilustran el desempefio
de una reguladora en términos de la presion de salida (eje y) y el caudal (eje x), teniendo
en cuenta ademas, las presiones de calibracion y entrada [42]. La curva de flujo que se
muestra en la Figura 3.2 representa el comportamiento de una valvula LPRS15; que
corresponde a una valvula reductora de presion de resorte para bajas presiones, didmetro
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nominal de 1-1/2”, maxima presion de entrada de 16 bares y rango de control de presién
de salida de 0.3 bar a 3 bares [43].

Pressure Control Range Nitrogen Flow, Nm#h
— 1.4 to 14.0 ps=ig (010 to 1.0 bar) 0 200 400 &00 800 1000
— 4.3 t0 43 psig (0.30 to 3.0 bar) 50 ! I ! I I
Inlet Pressure, psig (bar)
S 3.0
40—
o 218 (15.0) 26 o
w
a 2
g‘ 30 101 (7.0) —20 %
w
i o ——— 248 (15.0) i
o —15 L
5 20— 101 7.0 3
= \ 43 (3.0) 3
o o 218 (160) 40 ©
— 43 (3.0) 101 (7.0)
10— — 218 (15.0
1305 101 7.0) —05
hﬁ-« 218 (15.0)
43 (3.0) 104 (7.0
0 |q : |] I I I I 0.0
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Nitrogen Flow, std ft3/min

Figura 3.2 - Curva de flujo de la valvula reguladora de presion Swagelok referencia LPRS15
[43].

El rango de presiones de salida requerido (presiones en el habitaculo), que esta definido
entre los valores de 1,367 y 1,567 bares, se encuentra incluido dentro del rango de control
del proveedor de 0.3 a 3 bares. A partir de estos valores fue posible seleccionar la presion
de calibracién de 2.112 bares. Las presiones de calibracion estan representadas en la
curva como los valores de presion de salida cuando no existe caudal. Teniendo en cuenta
el valor de presion de estancamiento para régimen transonico, que debe mantenerse
constante a lo largo del tanel por condicidon de flujo isentrépico y superior a los valores de
presion estatica, la presion de entrada para la lectura en la curva se asumi6 de 3 bares.
Adicionalmente se realizaron las correcciones para el tipo de fluido y temperatura
reportadas en [42], puesto que la curva esta dada para nitrégeno y temperatura ambiente.
El factor de correccion del fluido para aire es de 0.98 y para una temperatura de 65°C
(asumiendo la temperatura de estancamiento) de 0.93. Estos factores cambian la escala
del caudal en la gréafica de forma que, para este caso particular, el valor de 100 std ft3/min
indica un caudal de aire de 91,14 std ft3/min a 65°C.

Con los parametros de entrada a la gréafica seleccionados se procedié a determinar los
valores de caudal para cada presion de habitaculo requerida (Ver Tabla 3.1). Es importante
tener en cuenta que los valores de flujo de la curva se encuentran en SCFM (standard cubic
feet per minute), lo que corresponde a condiciones estandar. Por lo anterior los valores
obtenidos se convirtieron a valores en ACFM (actual cubic feet per minute) mediante la
ecuacion (3.1), que corresponden a las condiciones reales del flujo.

Pstd - (RHstd * PVstd) Ta " Pbar

ACFM = SCFM = *
Pb - (RHa * PVa) Tstd Pa (3-1)
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Presiones del habitaculo [KPa]
156,7 153 1479 1445 140,1 136,7
‘ Q real [m?/s] 0,0215 0,023 0,0237 0,0244 0,0252 0,0259

Tabla 3.1 - Valores de caudal para cada presién del habitdculo asumiendo que no existen
pérdidas en el tramo de la tuberia.

De estos valores de caudal y considerando que las propiedades de estancamiento se
conservan a lo largo de la tuberia, se calcularon las propiedades aerodinamicas empleando
relaciones isentropicas. Las presiones estaticas obtenidas a la entrada de la valvula oscilan
muy cercanas a la presion de estancamiento considerada como presion de entrada, al igual
que la temperatura, que se mantiene constante en 65°C. El nimero de Mach maximo
calculado fue de 0,05.

Puesto que para valores de numero de Mach inferiores a 0,3 el flujo puede considerarse
incompresible, se asumié la validez de la ecuacion de Bernoulli (ecuacién (3.2)) para
calcular las pérdidas en el tramo de tuberia y asi determinar las presiones de salida reales
de la valvula, necesarias para suministrar las presiones requeridas en el habitaculo.

A v,?

P,
+ + — + perdidas(1,2
29 pg 29 pg ¥ (1.2) (3.2)

La valvula antirretorno por gravedad seleccionada fue una Swagelok de referencia SS-
58512, diametro nominal de 34" y cuerpo de acero inoxidable [44]. El tramo de tuberia de
estudio se definié entre dos puntos: salida de la valvula reguladora de presién (punto 4) y
entrada al habitaculo por la parte superior (punto 5), teniendo en cuenta la reduccion de
area. Entre dichos puntos se aplico el principio de Bernoulli para calcular las perdidas y con
estas las presiones en el punto 4, que representan las presiones de salida requeridas de
la valvula.

Los valores de velocidad en el punto 4 y 5 se calcularon a partir del area de la tuberia en
el punto respectivo y del caudal determinado bajo el supuesto de no existencia de pérdidas
(ecuacion de continuidad para flujo incompresible). Las presiones en el punto 5
corresponden a las presiones en el habitaculo y los valores de h, y hs son de 0.6 y 0.45
respectivamente, medidos desde la linea central de la camara de pruebas.

Las pérdidas por recorrido se calcularon a partir de la ecuacion de Darcy-Weisbach
(ecuacioén (3.3)) donde el valor de f se determindé a partir del diagrama de Moody
empleando un valor de rugosidad absoluta de 0,06 mm para acero comercial. Las pérdidas
por accesorios fueron determinadas mediante la ecuacion (3.4). Los valores de f y K se
muestran en la Tabla 3.2.

D 2g (3.3



Donde Ly D son la longitud y el diametro de la tuberia respectivamente.

h=K+2g (3.4)
f K
Tramo de tuberia 1-1/2" 0,024 -
Reduccién de 1-1/2" a 3/4" - 0,373l
Tramo de tuberia de 3/4" 0,028 -
Valvula antirretorno - 2,2148]
Codo 90° - 0,671

Tabla 3.2 - Valores de coeficiente de friccién y coeficiente de accesorios de tuberia.

Posteriormente y mediante un proceso iterativo se determinaron los caudales necesarios
para obtener las presiones de salida (punto 4) calculadas, manteniendo las presiones
requeridas en el habitaculo. Dichos resultados se muestran en la

Tabla 3.3. Finalmente se realiz6 el calculo de las perdidas en el tramo de tuberia entre la
toma (punto 3) y la entrada a la valvula reguladora (punto 3’). En este tramo solo existen
perdidas por recorrido y su valor solo representa una disminucion del 1% en la presién de
entrada a la valvula reguladora, por lo cual la presion de 3 bares utilizada en la curva de
flujo continua siendo valida para los célculos.

Presiones del habitaculo [KPa]
156,7 153 147,9 1445 140,1 136,7
P, [KPa] 165,1 162,8 159,7 157,9 155,1 152,7
Q real final [m¥s] 0,018 0,019 0,0202 0,021 0,0215 0,0217

Tabla 3.3 - Valores de presion de salida de la valvula reguladora y caudal.

3.2.2 Calculos en latuberiainferior del PES

El sistema de descarga se disefié considerando que las presiones a la entrada de la vélvula
de alivio, equivalentes a la presiéon de calibracién, son iguales a las presiones a las que
debe mantenerse el habitaculo. El flujo masico que sale por las porosidades se calculé para
un porcentaje de pared abierta de rr = 16.3% para cada una de las configuraciones de
namero de Mach, empleando la ecuacion (3.5). Por su parte el flujo masico que entra al
habitdculo por la tuberia de toma de presién, se calculdé a partir de las propiedades
determinadas con anterioridad en la tuberia superior del PES utilizando la ecuacién de
continuidad (ecuacion (1.29)). Estos valores se reportan en la Tabla 3.4.

M, = 2 * mntyr * A, (3.5)
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Donde A, es el area abierta por cada lado y se expresa como:

Ap =71 xhpg x L (3.6)

Con el propésito de que el aire que se descargue al difusor llegue a este punto con una
velocidad baja que facilite su tratamiento, se eligié una valvula de alivio con didmetro
nominal de entrada de 8”. La valvula seleccionada corresponde a la referencia 26 TA10 del
proveedor Curtiss Wright. Una vélvula de orificio tipo T con didmetro nominal de entrada y
salida de 8” y 10” respectivamente, cuerpo de acero y resorte de aleacion de cromo cuyo
desempefio es de 448.159 KPa de presion de calibracibn maxima en un rango de
temperatura de servicio de -30°C a 426.7°C. El tipo de orificio y referencia de la valvula
fueron elegidos a partir de la tabla de capacidades de aire y el grafico de seleccion,
respectivamente. La tabla de capacidades muestra la capacidad maxima de caudal de la
valvula para la presiéon de calibracion requerida y el grafico de seleccién tiene en cuenta
los parametros de presion de calibracién y temperatura del fluido [48].

El calculo de las propiedades del fluido que es descargado en el difusor se realiz6 teniendo
como base el flujo que entra al habitaculo por la tuberia superior del PES (INL PES) y el
flujo que sale por las porosidades. Utilizando la ecuacién (3.7) (una forma de la ecuacién
de conservacién de la energia), la ecuacién de continuidad y la ecuacién de gases ideales,
se determinaron las propiedades de temperatura y velocidad a la entrada de la valvula.
Posteriormente, considerando la incompresibilidad del fluido bajo estas condiciones, se
determinaron los valores de las propiedades en la salida de la valvula a partir de las mismas
ecuaciones. Los resultados obtenidos se muestran en la Tabla 3.4.

2
VINL PES

2

m v,
*Zpsup) +7p(cp*Tj +7+g*zpinf) (3'7)

2

. m |74
My pes(CP * Ting pes + + g * zin1, pES) +7p(Cp*Tj +]7+g

. Vour pES”
= Moyt pes(CD * Tour pes + — 5 + 9 * Zoyr pES)

Los valores de z son medidos teniendo como referencia la linea central de la camara
transonica.
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Presiones del habitaculo [KPa]
156,7 153 1479 144,5 140,1 136,7
Ma de corriente libre 1,10 1,12 1,14 1,16 1,18 1,20
T N PES [Kg/s] 0,063 0,066 0,071 0,074 0,075 0,076
V InL PES [m/s] 63,49 66,50 71,14 74,06 75,78 76,49
1, [Kg/s] 4,660 4,630 4,597 4,593 4,546 4,579
Tj [°C] -2,15 -3,85 -6,45 -8,25 -10,35 -12,15
Vj [m/s] 367,00| 372,00 378,70 383,20 389,00 393,50
MM outPES [Kg/s] 4,723 4,696 4,668 4,667 4,621 4,655
T outpes (8") [°C] 60,94 60,93 60,61 60,33 60,26 59,92
V our res (8") [m/s] 89,54 91,18 93,66 95,76 97,79 100,85
T ourt pes (10") [°C] 63,39 63,33 63,24 63,16 63,08 62,96
V our pes (10") [m/s] 56,81 57,85 59,42 60,75 62,04 63,98
P outpes (10") [KPa] 157,85 154,10 149,07 145,73 141,29 137,95

Tabla 3.4 - Valores de diversas propiedades del flujo en el sistema de descarga determinadas
para cada niumero de Mach de corriente libre seleccionado.

3.3 Disefo estructural del sistema de evacuacion

El disefio estructural del sistema de evacuacion de aire del habitdculo se baso en el calculo
de esfuerzos de presion admisibles y espesores minimos para las diferentes tuberias
escogidas, seleccion de bridas para las uniones y eleccion de un soporte adecuado para
el tramo de tuberia superior. Las ecuaciones y criterios empleados para dichos célculos
pertenecen a los definidos por el cdigo ASME para tuberias de presion B31.1 [49].

3.3.1 Calculo de esfuerzos admisibles y espesores minimos para tuberias

Segun lo establecido por la norma para tuberias de presion, el espesor minimo de la tuberia
esta dado por la ecuacion (3.8); donde E; hace referencia al factor de junta para uniones
soldadas que depende del tipo de material, y es un coeficiente que depende del material y
la temperatura y A un espesor adicional que se aplica en casos de presiones elevadas. El
término S; corresponde al esfuerzo admisible del material. Los valores de dicho esfuerzo
se hallan reportados para diferentes temperaturas en las tablas de especificaciones de
materiales en los apéndices de la misma norma.

Prmax * Dextt
iy = : + A 3.8
min = (5, % E, + Pomar * ) (38)

El esfuerzo longitudinal de presion, definido por la ecuacioén (3.9), no debe exceder el valor
de esfuerzo admisible del material para la condicion de temperatura maxima de operacion.
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_ PtmaxDext,t

W= g (3.9)

El material seleccionado fue un acero SA-36 con esfuerzo admisible de 104,8 MPa para un
rango de temperaturas de servicio de -30°C a 343°C y factor de junta de 0,92. El valor del
coeficiente y se obtuvo de la Tabla 104.1.2(A) incluida en el cédigo y fue de 0,4
considerando la composicion del material y una temperatura de operacion inferior a 482°C.
Dado que las presiones de servicio no son elevadas el termino A no se consider6 en la

ecuacion (3.8). Los resultados obtenidos se presentan a continuacion en la Tabla 3.5.

Tuberia superior del PES Tuberia inferior del PES
Tuberia 1-1/2" Tuberia 3/4" Tuberia 10"
Ptmax [Kpa] 339,5 165,1 157,85
Do: (API) [m] 0,048 0,027 0,27305
ttmin [m] 0,000085 0,000023 0,00022
tin (API) [m] 0,005 0,004 0,009
Sip [Kpa] 816 278,6 1161,88

Tabla 3.5 - Valores del calculo de esfuerzos y espesores minimos en las tuberias.
3.3.2 Seleccidn de bridas para las uniones en las tuberias

Partiendo del hecho de que la camara de pruebas transénica debe adaptarse a la
configuracion del tinel trisénico y a la condicion de intercambiabilidad con la cadmara de
pruebas subsdnica/supersonica, las tuberias superior e inferior del PES deben poder
desarticularse en ciertos puntos. Con el propésito de satisfacer este requerimiento se
planteé la configuracién que se ilustra de manera esquemaética en la Figura 3.1, donde por
medio de conexiones de bridas, los tramos de tuberia pueden desensamblarse cuando el
montaje lo demande.

La seleccion de las bridas para ambas conexiones se realizé empleando el estandar ASME
B16.5 para conexiones con bridas. Para el tramo de tuberia de % se escogié un par de
bridas slip-on (Ver Figura 3.3 ) clase 150 cuya presién maxima de operacion es de 1379
KPa para una temperatura de hasta 204°C [50]. Asi mismo, se decidi6 que el punto de
conexion de la tuberia inferior del PES seria directamente la conexion de salida de la
valvula de alivio (NPS 10”). Por especificacion del catélogo de la valvula las bridas usadas
para esta referencia también son slip-on de clase 150 [48].

Con el fin de obtener la precarga requerida en los pernos

Joom——x— =]
I FL

y el factor de seguridad contra la separacion, se hallaron 7 ’ B 3 _;':
las cargas de disefio de los pernos mediante el ALy
procedimiento descrito en el paragrafo 4.16 del codigo —p— | fine
ASME de recipientes a presion que hace referencia a las

conexiones con bridas. Dicho procedimiento consiste en Slip- On

determinar las cargas en los pernos tanto para la
condicion de operacion como para la condicion de Figura 3.3 - Esquema de una
asentamiento del empaque [24]. brida ANSI B16.5 de tipo slip-on.
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Inicialmente se seleccion6 el material del empaqgue de la bridas, un elastbmero con bajo
porcentaje de fibra mineral y dureza Shore inferior a 75A, debido a la absorcién de energia
que garantiza. A partir del material escogido y de las dimensiones estandar de los
empaques [51], se determinaron los valores de diversos factores listados en la norma
(G, b,m), que se emplean en las ecuaciones de célculo de las cargas de disefio de los
pernos. La ecuacion (3.10) se emplea para determinar la carga de disefio del perno para
la condicion de operaciébn mientras la ecuacion (3.11) se usa para la condiciébn de
asentamiento del empaque.

W, = 0.785G2Pymay + 2bTGMPryay (3.10)

Donde G es el didmetro en la localizacion de la fuerza de reaccién del empaque, b el ancho
del contacto efectivo del empaque y m el factor del empaque para la condicion de
operacion.

An+A
W, = (%) Spr.g (3.11)

Donde 4,, es el area transversal de los pernos minima requerida, determinada a partir de
los factores anteriormente mencionados [24], A,, es el area del diametro menor de los
pernos [27] y S, 4 €l esfuerzo admisible para el perno evaluado en la temperatura de
asentamiento del empaque. Este esfuerzo se determina de la Tabla 3. Seccién I1.D del
cbédigo ASME para el material de los pernos [52]. Los célculos se realizaron para pernos
de acero SA-574/AISI 4037 con un esfuerzo admisible de 241 MPa para un rango de
temperaturas de -30°C a 300°C. El didmetro nominal de los pernos, que se muestra en la
Tabla 3.6, junto con las cargas de disefo resultantes, tiene un valor estandar para cada
tamafio de brida.

dnpr [in] | G [m] b [m] m Ab [m?] | Am [m?] | W, [KN] | Wg [KN]
Bridas NPS 3/4" 1/2 0,035| 0,0045 0,5| 81E-05| 9,9E-07| 0,2396| 9,8803
Bridas NPS 10" 718 0,098 0,225 0,5]0,00027 | 0,00005]| 12,1904 | 38,6302

Tabla 3.6 - Factores dimensionales de pernos y empaques y cargas de disefio resultantes de
los pernos.

La precarga (Fi), necesaria para garantizar la impermeabilidad de la junta en la condicion
de operacion, se sugiere que tenga un valor de 0.75 veces la carga de prueba (Fp) para
conexiones no permanentes. Esta Ultima se obtiene de multiplicar el area de esfuerzo de
tension del perno por la resistencia de prueba, que se obtiene de tablas segun el material.
Puesto que el material seleccionado corresponde a un acero de aleacién de medio carbono
templado y revenido, la resistencia de prueba es de 827,37 MPa [27]. Con los valores de
precarga, cargas de disefio y constante de rigidez (C) se calcularon los factores de
seguridad contra la separacién para la condicion de operacion y condicion de asentamiento
del empaque mediante la ecuacion (3.12) y (3.13) respectivamente.

Fi Fi

n

T 1-0) (3.12) 9T W+ (1-0) (3.13)
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Los valores de las variables previamente descritas se listan en la Tabla 3.7.

dnpr [iN] Fi [KN] C No Ng
Bridas NPS 3/4" 1/2 56,808 0,93 3451 84
Bridas NPS 10" 7/8 184,957 0,95 332 105

Tabla 3.7 - Valores de precarga de los pernos y factores de seguridad contra la separacion.

3.3.3 Seleccion de soporte para tramo de tuberia superior

La configuracion de conexiones propuesta para el
sistema de evacuacién de aire implica que el tramo de
la tuberia superior del PES que contiene la valvula
reguladora y antirretorno debe ser soportado
externamente. Para dar cumplimiento a este requisito se
selecciond un soporte de tipo hanger rod avalado en la
norma como un tipo de soporte rigido adecuado para
tuberias de presién (Ver Figura 3.4). El tamafio nominal
de los pernos que soportan la carga de la tuberia se
calculo considerando el peso promedio de la misma, que
se resume en la Tabla 3.8.

El valor de carga total del tramo de tuberia superior es
de 0,40699 KN, por lo cual de la Tabla 121.7.2(A)
suministrada por la norma se selecciona un soporte con
varila roscada de diametro nominal de 3/8”.
Adicionalmente y en concordancia con lo establecido por
la norma (Tabla 121.5) se define que dos puntos de
soporte con una separacion maxima de 2.7 m entre ellos
es conveniente [49].

Figura 3.4 - Esquema de un
soporte tipo hanger rod [79].

Masa [Kg] Carga [KN]
Tramo de tuberia 1-1/2" 30,077 0,295
Tramo de tuberia 3/4" 0,453 0,004
Valvula reguladora 10 0,098
Valvula antirretorno 1 0,010

Tabla 3.8 - Valores de carga que representan los distintos componentes del tramo de tuberia
superior.
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Capitulo IV

4 SELECCION DE LA INSTRUMENTACION Y TECNICA DE VISUALIZACION
ESTANDAR

4.1 Consideraciones sobre lalocalizacion del modelo y los tipos de soporte

Los perfiles de ensayo tanto bidimensionales como tridimensionales deben ubicarse en la
linea central del flujo dentro de la seccién de pruebas y en puntos adecuados, con el
proposito de aumentar la confiabilidad de los datos experimentales que se obtengan.
Dichos puntos se denominan estaciones y se definen para cada cadmara de pruebas
mediante andlisis experimentales. Sin embargo, es posible extraer informacion de
referencias bibliograficas que permite establecer, de forma a priori, el rango de
localizaciones 6ptimas de un perfil dentro de la seccion. Segun estudios desarrollados en
tuneles transénicos de la NASA, se podrian establecer como pardmetros de disefio
conceptual las siguientes restricciones [53], [54]:

1. Lanariz del modelo no debe posicionarse antes del 38% de la longitud de la seccién
de pruebas.

2. La base del modelo debe estar siempre por delante del 97% de la longitud de la
seccion.

Lo anterior, tomando en consideracién que el flujo debe encontrarse completamente
desarrollado en el momento en que se encuentra con el modelo y que a la salida de la
seccidn de pruebas es probable que se produzca una disminucion significativa del nimero
Mach, que no es deseable incluir en los datos experimentales del modelo [54].

El posicionamiento de los perfiles aerodinamicos dentro de la seccién se realiza mediante
soportes especialmente disefiados para los mismos. Existen diversos tipos de soportes
segun el tipo de modelo y de medicion. En las mediciones de tipo externo los instrumentos
de medicién son localizados por fuera del modelo y del tlnel, y el soporte debe transmitir
las cargas aerodinamicas en el modelo hacia el exterior. Por el contrario en las mediciones
de tipo interno, la instrumentacioén es localizada dentro del modelo y el soporte simplemente
provee un camino para que la informacion pase del modelo al sistema de adquisicion de
datos [55].

Segun el tipo de modelo se definen diversos tipos de soportes. Para el montaje de modelos
tridimensionales en camaras de pruebas transdnicas se emplea ampliamente el soporte
sting-strut, para mediciones de tipo externo o interno, mostrado en la Figura 4.1. La
principal ventaja de este soporte para el uso en régimen transoénico radica en la baja
interferencia que genera con el campo de flujo [55].
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Este tipo de soporte se compone basicamente
del sting, que es el elemento en donde se monta
el modelo y que generalmente tiene forma de
aguijéon y un diametro méximo de 0.3 veces el
didmetro base del perfil [40]. Y del strut head,
que consiste en el elemento que se ancla al
suelo de la cdmara o plataforma y que le da
movilidad al sting para posicionar al modelo en
diferentes configuraciones de pitch y yaw (Ver
Figura 4.2). Otros elementos, conocidos como
extensores del strut head, han sido desarrollados
en la actualidad con el propoésito de aumentar la
longitud de los soportes y posicionar modelos en , , .
un rango mas amplio de estaciones sin perder la ~ Figura4.1 - Soporte tipo sting-strut
rigidez necesaria [54]. [55].

Los modelos bidimensionales, por su parte, deben ubicarse de lado a lado de la seccién
de pruebas. La mayoria de los soportes de estos perfiles estan disefiados bajo la
configuracién ilustrada en la Figura 4.3. Sin embargo, para evitar las complicaciones que
dicho montaje supone en la estructura tipica de una camara de pruebas transoénica, se han
realizado diversos soportes especialmente disefiados para la configuracion particular de

varios disefios de estas cAmaras [56].

Figura 4.2 - Plataforma de montaje para Figura4.3-Configuraciéon de soporte comercial
un soporte tipo sting-strut [57]. tipico para modelos bidimensionales [58].

Considerando el punto anterior, que expone la complejidad que puede presentar el montaje
de un perfil en régimen transénico debido a la composicidon estructural de la cadmara
(seccion de pruebas contenida en habitaculo y perforaciones), muchos de los tineles de
viento que operan en este régimen han incluido en sus disefios la denominada model cart.
Una model cart es un recipiente o camara que se ubica posterior a la cAmara de pruebas
y se disefia especialmente para ubicar los sistemas de soporte de los modelos de ensayo
[10].
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4.2 Seleccion de los instrumentos de medicion
4.2.1 Instrumentacién en modelos

La medicion de las fuerzas y propiedades aerodinamicas en los modelos se realiza con
instrumentos de medicion que son directamente ubicados dentro de ellos. Los modelos,
segun su disefio y/o proveedor, vienen dotados de sensores de presion, sensores hot-film
y sensores de fuerza o celda de carga.

Los sensores de presion consisten en perforaciones diminutas perpendiculares a la
superficie del modelo que actian como tomas de presion estatica. Largos y delgados tubos,
denominados tubos de presion, conectan estos orificios a un transductor de presion a
través del soporte del modelo [59]. Todos los orificios deben estar a nivel con la superficie
y sin rebabas para asegurar la medicion de datos confiables [10].

Los sensores hot-film empleados en modelos consisten generalmente en una pelicula
delgada metdlica térmica depositada en un sustrato que es montado en la superficie del
perfil [60]. Por su parte, las celdas de carga son disefiadas para realizar la medicién de las
tres fuerzas (lift, drag y side) y tres momentos (pitch, roll y yaw) que se generan en los
modelos [59].

4.2.2 Instrumentacién en el campo de flujo

Las mediciones de presion, velocidad y flujo angular en el campo de flujo se realizan
tipicamente con sondas de presion. Estas sondas vienen disefiadas en diversas
configuraciones de tipo comercial que funcionan para distintos propoésitos y en diferentes
medios. Considerando las particularidades del flujo en régimen transoénico, dichas sondas
de presion se adaptan o modifican para generar la configuracion adecuada que permita la
medicion de estas propiedades en el campo de flujo.

El disefio recomendado para la

\‘/ aplicacion en la camara de pruebas,
® ilustrado de manera esquematica en
la Figura 4.4, consiste en una sonda

de presiébn pitot-estatica  multi-

agujero de nariz ojival y relacion de

bloqueo baja, que evita la formacion

de ondas de choque pronunciadas y

la interferencia por bloqueo. La

sonda, que permite su montaje en el

soporte de tipo sting-strut, debe tener

- la longitud y rigidez suficientes para
gue el extremo de la nariz pueda

Figura 4.4 - Representacion esquematica de una ubicarse un poco antes de la entrada

sonda de presién pitot-estatica multi-agujero de & Iq .’secci()n de pruebas._ ) Esta
nariz ojival [61]. condicion refuerza la prevencion en

la formacion de ondas de choque
dentro de la seccion [61].
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Estos tipos de sonda funcionan bajo el mismo principio que los sensores de presion de los
modelos descritos con anterioridad. Los orificios que actGan como tomas de presion
estatica se distribuyen en la superficie de la sonda y a lo largo de su longitud. La distancia
de separacion recomendada entre los orificios se especifica en detalle en el manual
“Aerothermodynamic Test Instrumentation and Measurement”, pero se establece que dicha
separacion debe ser menor entre los orificios que se encuentran en las estaciones donde
la distribucion del numero de Mach debe ser determinada con mayor precision [62].
Adicional a estas perforaciones, la sonda cuenta con un orificio en la punta de la nariz para
la medicidn de la presion de estancamiento y orificios en la circunferencia de la base ojival
para la medicién de las componentes de velocidad del flujo (angularidad de flujo).

Las mediciones de humedad son importantes ya que permiten monitorear de forma
constante la condicion del fluido, para de ser necesario, tomar las acciones pertinentes que
garanticen un aire de prueba seco. Para este tipo de régimen del fluido se emplean
sensores de humedad digitales y/o capacitivos con medicion de punto de rocio [18].

Los dos tipos de sensores propuestos para la medicion de humedad en la camara
transénica corresponden a las referencias HIH-4602-A/C Series de la marca Honeywell y
HTU20D(F) de la marca Measurements Specialties. El primero consiste en un sensor
monolitico de condensador plano con revestimiento de polimero que contiene un termistor
integral o un RTD integral de precision segun se solicite. El sensor, cuyo montaje es por
interferencia, permite la deteccion de la temperatura y humedad relativa. El sensor de
temperatura estd conectado térmicamente con el sensor de humedad relativa, haciendo
posible la medicién del punto de rocio [63]. Las especificaciones de desempefio del sensor
y las dimensiones de montaje se muestran en la Figura A.0.1 y la Figura A.0.2 del Anexo
I, respectivamente.

El sensor HTU20D(F) es un dispositivo plano soldable de salida digital con un filtro de PTFE
y membrana de revestimiento, que protege contra la contaminacion por particulas y
conserva un tiempo de respuesta alto. El sensor tiene una interfaz directa con un micro-
controlador que permite la salida digital de mediciones de humedad y temperatura [64]. La
Figura A.0.3 y Figura A.0.4 del Anexo |, respectivamente, muestran las especificaciones de
desemperfio y las dimensiones de montaje del sensor.

Para la medicién de las intensidades de turbulencia se selecciond una sonda de pelicula
caliente (film probe) de tipo fiber-film triple sensor del catdlogo Dantec Dynamics. Este tipo
de sonda se eligi6 basandose en las condiciones del medio (aire a bajas y medianas
temperaturas), condiciones del flujo (velocidades medias y altas en flujo tridimensional) y
variable de medicién (intensidades y esfuerzos de turbulencia). Los sensores de estas
sondas son peliculas de niquel depositadas por pulverizacion catddica en un substrato de
cuarzo. Las peliculas son protegidas por un recubrimiento de cuarzo de 0.5 um de espesor
que previene la oxidacion y el desgaste.

Las sondas triples o tri-axiales tienen tres sensores mutuamente perpendiculares que
forman un sistema ortogonal con un cono de 70.4°. Dichas sondas se usan para la medicion
de las tres componentes de la velocidad en un campo de flujo tridimensional, a partir de lo
cual proveen la informacién para el calculo del tensor de esfuerzos de Reynolds.
Considerando lo anterior se seleccioné una sonda fiber-film tri-axial de referencia 55R95
(Ver Figura 4.5). Estas sondas utilizan un anemometro de la linea StreamLine Pro, que es
controlado por ordenador e integrado con calibracién automatica [65]

60



10 dia.5 dia.6

Dimensiones en mm

Figura 4.5 - Configuracién y dimensiones de una sonda tipo fiber-film tri-axial [65].

La sonda viene disefiada para montarse en un soporte recto de acero inoxidable que tiene
tres cables con revestimiento de PTFE con conectores BNC desmontables, como se
muestra en Figura 4.6.

H Senscr identfication marks —

55H27 S rt, siraight =

upport, siraigh @6 Cable length a;z;r;m—‘ =
SSa—] s —————

226

Figura 4.6 - Soporte para una sonda de prueba tri-axial [65]

Finalmente se escogid un sistema de prueba acustico como herramienta para contribuir al
entendimiento y mitigacién de este fenbmeno, cuyas fuentes de generacién en camaras
transonicas son tipicamente las paredes porosas, la capa limite a lo largo de las paredes y
los soportes del modelo. La eleccion del sistema de medicion de ruido se escogio teniendo
en cuenta la relacién inversa entre la frecuencia de ruido y el tamafio del modelo [18].La
instrumentacion seleccionada para estas mediciones fue el Sistema de Prueba Acustico
para Tuneles de Viento de la compafiia Briel & Kjaer, que cubre la cadena completa de
medicion (transductor, sistema de adquisicion de datos, analisis y reporte). El sistema se
compone del conjunto de micr6fonos, preamplificadores y cableado, modulo de adquisicién
de datos y estacion de trabajo de adquisicion (Ver Figura 4.7).

El tipo de microfono elegido para el sistema fue del tipo 4948-B, un modelo de alta
frecuencia con superficie plana para montaje a nivel con las paredes de la seccion de
pruebas (Ver Figura 4.8). Este tipo de micréfono funciona con un preamplificador CCLD
(usado para microfonos pre-polarizados), que permite sistemas de cableado mas simples
e intercambiabilidad con otros equipos [66].
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Figura 4.7 - Esquema del sistema de pruebas acustico Figura 4.8 - Micréfono tipo
paratuneles de viento [66]. 4943-B [66].

Las mediciones de temperatura cominmente se realizan en la camara de asentamiento y
no en la camara de pruebas con el fin de evitar la interferencia producida por la introduccién
de otro elemento a la seccién. Los valores de temperatura estética en la camara se calculan
a partir de la medicién de la temperatura de estancamiento en la camara de asentamiento
[40].

4.3 Sistema de visualizacién Schlieren

La técnica de visualizacion elegida con base en las condiciones de flujo existente (régimen
transoénico) fue el sistema Schlieren. El sistema Schlieren monocromatico tipo Z, que es el
mas simple y se ilustra en la Figura 4.9, se compone de dos espejos céncavos, dos espejos
planos, la cuchilla o cufia y la fuente de luz (laser). Para el montaje es imprescindible que
los componentes opticos y la fuente de luz se mantengan siempre en una linea central
comun a una cierta elevacion. Esto con el propésito de que el haz de luz siempre incida en
la porcion central de los componentes Opticos.
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Figura 4.9 - Diagrama esquematico de un sistema Schlieren tipo Z [67].

El primer espejo plano dirige el rayo laser divergente al primer espejo concavo que colima
el haz en un rayo de diametro uniforme. El rayo colimado pasa a través de la seccién de
pruebas e incide en el segundo espejo, el cual anula su condicion de rayo de luz colimado
y lo enfoca en el plano de la cufia. Los elementos Opticos del sistema se montan en
soportes ajustables que permitan el movimiento en las direcciones x e y, asumiendo z como
la direccion de propagaciéon del laser. La cufia, que se posiciona en el plano focal del
segundo espejo coéncavo, corta una parte de la luz que incide en ella, de forma que en
ausencia de perturbaciones en el fluido, la iluminacion en la pantalla es uniformemente
reducida. El soporte de la cufia también debe permitir el movimiento de esta en una
direccién y plano paralelo al rayo con el fin de fijar una distancia para la cual el porcentaje
de intensidad de luz cortado proporcione el grado de sensibilidad deseada. En la practica
la cufia se posiciona perpendicular a la direccion en la que los gradientes de densidad son
observados.

Los valores iniciales de intensidad de luz, que en una escala de grises van de 0 a 255, son
escogidos tipicamente por debajo de 20 para hacer la imagen uniformemente oscura en
ausencia de perturbaciones. La intensidad de la luz es medida comunmente por una
camara CCD. CCD por sus siglas en ingles es un dispositivo de carga acoplada, que
consiste en un circuito integrado con un nimero determinado de condensadores enlazados
0 acoplados, que pueden transferir su carga eléctrica bajo el control de un circuito interno.
Este dispositivo es lineal y convierte la intensidad en voltaje de forma directamente
proporcional. Puesto que mas alla del rango se establecen no linealidades y la cAmara se
satura, con frecuencia se emplea una pantalla como filtro para reducir la intensidad de
iluminacion que llega a la camara. Otra alternativa empleada es adicionar lentes que
colimen el punto de luz formado en la cuiia y creen un haz de luz de mayor diametro y
menor intensidad [67].

Los sistemas Schlieren tipo Z son ampliamente distribuidos en la industria, bajo los

requerimientos establecidos por la ASTM y la regulacion europea entre otros, por
compafiias como Halton, Aerolab y Edmund Optics, entre otras.
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Capitulo V

5 DISENO ESTRUCTURAL DE LA CAMARA DE PRUEBAS TRANSONICA

El disefio estructural de los componentes y partes que conforman la camara de pruebas
transénica se realiz6 empleando los criterios establecidos por el cédigo ASME de reglas
para la construccién de recipientes a presion [24]. El disefio final de la camara de pruebas
transonica se ilustra en la Figura A.0.6, Figura A.0.7 y Figura A.0.8 del Anexo Il y se detalla
en los planos de disefio adjuntos en el Anexo IV.

5.1 Disefio estructural de la seccién de pruebas

La seccion de pruebas transonica se disefié bajo las 5
reglas establecidas en el paragrafo 4.12 del co6digo L |
ASME de recipientes a presion, para recipientes de -
seccion transversal no circular. El procedimiento de ] T B
disefio consistié en un proceso iterativo en el que se
fijaron la configuracion del recipiente y un espesor de -!
pared para posteriormente calcular los esfuerzos en las hi2 ; T

locaciones criticas y compararlos con los esfuerzos ;
admisibles. 5 Y

Inicialmente se determinaron la presion y temperatura n
de disefio y la configuraciébn geométrica del recipiente.
La presion de disefio se defini6 como la méaxima
presion de operacién de la seccion, que corresponde a h2
223.047 KPa (Ver Figura 2.4). La temperatura de
operacién critica en la seccion es de -25.33°C (Ver i
Figura 2.9), sin embargo, puesto que los esfuerzos '
admisibles disminuyen con el incremento de la
temperatura, se trabajé en un rango hasta los 150°C T
con el proposito de asegurar la funcionalidad de la
camara en condiciones de temperatura mas criticas,
que pueden llegar a alcanzarse en el reservorio de Figura5.1 - Configuracién Tipo 1.
presion. La configuracion geométrica seleccionada Recipiente de seccion
corresponde al tipo 1 de los listados en la Tabla 4.12.1  transversal rectangular [24].
del cédigo ASME, que corresponde a un recipiente de

seccion rectangular donde dos lados opuestos pueden

tener un espesor distinto al de los otros dos (Ver Figura

5.1).

Considerando los agujeros que deben destinarse a cada lado de la seccién para los
accesos opticos, los agujeros de las porosidades en la placa superior e inferior y los
cordones de soldadura en las esquinas se determinaron el factor de junta por soldadura
Ers y el factor de eficiencia de ligamento ers para cada localizacion critica (puntos A, B'y
C de la Figura 5.1.). El factor de junta por soldadura se define como una cantidad numérica
que multiplica el esfuerzo admisible del material para incluir los efectos de soldadura. El
valor de dicho factor se obtiene de la Tabla 7.2 del c6digo ASME en el capitulo dedicado a
los requerimientos de inspeccion y depende del tipo de material que se desea soldar. Por

64



su parte, el factor de eficiencia de ligamento puede definirse como la cantidad numérica
gue incluye los efectos de las perforaciones circulares en los esfuerzos resultantes.

De acuerdo al paragrafo 4.10 de la norma, el factor de eficiencia de ligamento se define
como:

p—d
e =—— 5.1
’ (5.1)

Donde p corresponde al paso entre los agujeros y d p

al didmetro de los mismos. Para un patron de
agujeros que forma “ligamentos diagonales” como

el disefiado en la seccidn, ilustrado en la Figura 5.2, ‘(
el factor de eficiencia de ligamento debe ser
determinado empleando la gréfica que se presenta "'{
en la Figura A.0.5 del Anexo Il. Esta gréfica se utiliza ___(
cuando existen uno o ambos, ligamentos
longitudinales y circunferenciales con ligamentos
diagonales. En ella los factores de eficiencia de
ligamentos diagonales y longitudinales se
encuentran limitados por dos condiciones: la Longitudinal Line ———»-
condiciéon de igualdad de eficiencia de ligamento Figura 5.2 - Configuracién de un
diagonal y longitudinal y la condicion de igualdad de  patrén de agujeros en linea diagonal
eficiencia de ligamento diagonal y circunferencial. [24].
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Para determinar el factor de eficiencia de ligamento se calcul6 la relacion p +/p y la
eficiencia longitudinal de ligamento mediante la ecuacién (5.1). Con ambos valores se
ingreso a la gréafica de la Figura A.0.5 y se determind el factor de eficiencia de ligamento
diagonal. EI menor de ambos factores fue el empleado en los calculos del disefio estructural
de la seccioén de pruebas.

En lo que respecta a los agujeros de los accesos Opticos, por no tratarse de un patrén de
agujeros sino de un agujero aislado, se asume que la longitud p con respecto al diametro
del agujero es infinita y por lo tanto la relacién d/p = 0 [25]

El material seleccionado para el disefio estructural de la seccién de pruebas fue un acero
SA-516 Gr 70. Los criterios que se usaron para su eleccion consistieron en las propiedades
mecanicas, soldabilidad, maquinabilidad, desempefio ante la fatiga, rango de temperaturas
de servicio desde los -45°C hasta los 538°C y bajo costo. Los esfuerzos calculados bajo
estas reglas fueron el esfuerzo total de membrana (o,,) y los esfuerzos de flexién (of,) en
cada locacion critica tanto en la superficie interna como externa de la pared. La geometria
del caso en particular era la de un recipiente de seccion transversal cuadrada con
espesores iguales en todos los lados. Los criterios de aceptacion establecidos por la norma
dictan que el esfuerzo de membrana no debe exceder el esfuerzo admisible del material
(S) y la suma del esfuerzo de membrana con cada esfuerzo de flexion lo equivalente a 1.5
veces dicho esfuerzo.

Considerando todo lo anterior el espesor de pared seleccionado fue de 0.017 m. Con un
valor de Eys =1 en la localizacion B, un valor de e;s = 0.6 en la localizacion C
(porosidades) y un valor de ers = 1 en la localizacion A (agujero del acceso 6ptico). Las
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porosidades se disefiaron de didmetro igual al espesor de la placa segun lo sugerido en

[68]. El esfuerzo admisible del material para la temperatura de disefio es de 154 MPa. Los
esfuerzos calculados se resumen en la Tabla 5.1.

Esfuerzos [KPa]

o, ol superficie externa o1 superficie interna

Localizacion A 48236,8 -48236,8
Localizacién B 5466,84 -96473,6 96473,6
Localizacion C 80394,7 -80394,7

Tabla 5.1 - Esfuerzos de membrana y flexion resultantes en las localizaciones criticas de la
seccion de pruebas.

5.1.1 Disefio del soporte para la seccion de pruebas en el habitaculo

La seccidén de pruebas transénica debia ser soportada dentro del habitaculo, el cual se
definié como un recipiente de area transversal circular. Para esto, se disefié un soporte tipo
riel, que ademas de permitir la labor de soportar la carga sirviera de mecanismo guia para
su ubicacion dentro del habitaculo. El bosquejo del mismo se muestra en la Figura 5.3. Por
su geometria y configuracion, cada soporte se evalu6 mediante la teoria de vigas [69],
como una viga de 0.03 m de ancho y longitud de 1 m sostenida en dos apoyos simples con
forma de media luna de 0.03 m de espesor, ubicados en cada extremo del habitaculo. El
espesor minimo requerido calculado fue de 0.01 m pero se escogi6 un espesor de 0.05 m
con el fin de disminuir la deflexion méxima a un valor de 0.3 mm.
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Figura 5.3 - Esquema del soporte tipo riel de la seccién de pruebas en el habitaculo.
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5.2 Disefio estructural del habitaculo

El habitaculo se disefi6 como un recipiente cilindrico de 0.9 m de diametro efectivoy 1 m
de longitud. Teniendo en cuenta que en este se incluye el soporte de la seccién de pruebas,
los calculos estructurales se realizaron mediante el procedimiento de disefio establecido
para dicha configuracién en el paragrafo 4.12 del codigo de recipientes a presion. Aunque
el paragrafo se titula “Reglas de disefio para recipientes no circulares” incluye el analisis
del caso de un recipiente de area transversal circular con un soporte interno. De esta forma
el procedimiento de disefio del habitaculo fue el mismo seguido para el disefio de la
seccion.

La presion y temperatura de disefio fueron
las mismas que se emplearon para la
seccion de pruebas, dado que por
seguridad el habitaculo debe ser capaz de
soportar las temperaturas y presiones
criticas que existan en la seccién. El
material también fue el mismo elegido
para la seccion y por la tanto el factor de
junta por soldadura.

La configuracién geométrica, ilustrada en
la Figura 5.4, corresponde al tipo 12 de los
listados en la Tabla 4.12.1 del cédigo
ASME. Los célculos del esfuerzo de
flexion en la superficie interna y externa
del espesor, esfuerzo total de membrana
y esfuerzo de membrana en el punto de
union del soporte requeridos por el
Figura 5.4 - Configuracion Tipo 12. Recipiente modelo matematico, se realizaron bajo la
de seccion transversal circular con soporte condicién de que la presion era la misma
simple [24]. en todo el recipiente. El criterio de
aceptacion dictamina que el esfuerzo de
membrana total y en el punto de unidn del soporte sea menor al esfuerzo admisible, y que
la suma del esfuerzo total de membrana con cada esfuerzo de flexiébn no exceda el valor
de 1.5 veces el esfuerzo admisible.

Para un espesor seleccionado de 3/8” (9.525 mm) para el recipiente, los esfuerzos
resultantes en el habitaculo fueron los reportados en la Tabla 5.2.

Esfuerzos [KPa]

< -~ fici
o 0., punto de union del o/, superficie externa aﬂ.super icie
soporte interna
10537,7 1,008 -477,207 477,207

Tabla 5.2 - Esfuerzos de membranay flexion resultantes en el habitaculo.
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5.2.1 Disefo de las boquillas para la conexién del habitaculo con el sistema de
evacuacion de aire

El habitaculo fue disefiado de forma tal que pudiera unirse al sistema de evacuacion de
aire mediante dos puntos de conexion, uno superior y otro inferior, ubicados radialmente
en el punto medio de la longitud del habitaculo (Ver Figura 3.1). Para lograr esta condicion
se disefiaron dos boquillas del mismo material del habitaculo. Estas boquillas, que son
tipicamente empleadas en recipientes a presion, son aquellas que resultan de la
interseccién de un cilindro con la pared del recipiente y a las que se sueldan las bridas de
conexion. El procedimiento de disefio seguido fue el descrito en el paragrafo 4.5 del cédigo
ASME de recipientes a presion.

Inicialmente se eligié para el disefio, boquillas de tipo set-in integralmente reforzadas y
corddn de soldadura de penetracion completa categoria D tipo 7 (Tabla 4.2.10 del cédigo
ASME). El espesor de cada boquilla (t,) se selecciond teniendo en cuenta los
requerimientos minimos de espesor segun el didmetro nominal de la misma, reportados en
la Tabla 4.5.2 de la norma. Dado que estos valores de espesor elegidos son mayores que
los minimos requeridos, la boquilla actta por si misma como un refuerzo de la pared y es
capaz de compensar parcial o totalmente la porcion de pared removida por el agujero [25].
El procedimiento para cada boquilla consistié, explicado de forma bdsica, en calcular
primeramente las longitudes efectivas tanto de la pared del habitaculo en la region de la
boquilla como de la pared de la boquilla por fuera y por dentro del habitaculo. Lo anterior a
partir de las longitudes de la boquilla hacia afuera (Lprl) y hacia dentro (Lpr2) del
habitaculo definidas por la dimension de la brida acoplada y la dimensién de la garganta
del cordon de soldadura, respectivamente. Posteriormente se determind el area total
disponible cerca del agujero de la boquilla, es decir, dentro de los limites supuestos de
refuerzo (Apr).

Considerando los parametros anteriores y la presion y temperatura de disefio, definidas
para el habitaculo, se calcularon las fuerzas y los esfuerzos promedio de membrana
primarios local y general en la interseccion de la boquilla. A partir de estos se determiné el
esfuerzo de membrana primario local maximo en la interseccion, a través de la ecuacion
(5.2).

PL = max[(zaavg - Ucirc)' Ocirc) (5.2)

Donde o,,, representa el esfuerzo promedio de membrana primario local y se calcula

mediante la ecuacion (5.3). Y g, representa el esfuerzo promedio de membrana primario
general y se calcula mediante la ecuacién (5.4).

Oavg = N+ fS+[fY)/Apr (5.3)

Donde fN y fS son las fuerzas ejercidas por la presion interna en la boquilla y el habitaculo
respectivamente y fY la fuerza de discontinuidad ejercida por la presion.

(5.4)

Ocirc =

PR
— xS /teff

Donde P es la presion de disefio y R,y t.rr valores de dimensiones efectivas para el
calculo de esfuerzos de presion obtenidas a lo largo del procedimiento descrito.
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El criterio de aceptacion dicta que el esfuerzo de membrana primario local maximo en la
interseccién no debe exceder el valor del esfuerzo admisible para boquillas, que se define
en la ecuacion (5.5). Los parametros de disefio de cada boquilla se listan en la Tabla 5.3.

Sallow = 155Eb (55)
NPS [in] ty [m] Lprl [m] Lpr2 [m] Apr[m]
Boquilla superior 3/4 0,003912 0,05 0,013 0,00028
Boquilla inferior 8 0,008179 0,1 0,018 0,00113

Tabla 5.3 - Parametros de disefio de las boquillas superior e inferior que conectan al
habitaculo con el sistema de evacuacién de aire.

Adicional a estos esfuerzos, la unién de soldadura debe ser capaz de resistir las fuerzas
de discontinuidad inducidas por la boquilla. Para asegurar este requerimiento se calcularon
los esfuerzos cortantes en la soldadura mediante la ecuacion (5.6), los cuales no deben
exceder el esfuerzo admisible del material.

I = fwelds
> L.(0.49L,;7 + 0.6t + 0.49L 37

(5.6)

Donde L;, Lyi7, L4zt Y tyq SON dimensiones de los cordones de soldadura aplicados y
fweias 12 discontinuidad total inducida por la existencia de la boquilla.

Los esfuerzos de membrana maximos calculados en la interseccion y los esfuerzos
cortantes en la soldadura calculados para cada boquilla se muestran en la Tabla 5.4.

PL [KPa] Tp, [KPa]
Boquilla superior 13046,6 299,276
Boquilla inferior 22263,6 1166,9

Tabla 5.4 - Esfuerzos de membrana maximos y esfuerzos cortantes en soldadura en las
boquillas superior e inferior que conectan al habitaculo con el sistema de evacuacién de aire.

Las bridas seleccionadas para las conexiones en las boquillas superior e inferior son bridas
tipo slip-on clase 150 de %4” y 8” respectivamente.

5.3 Disefio de los accesos Opticos

Los accesos Opticos circulares de la seccion de pruebas y el habitaculo, que permiten la
visualizacién hacia el interior de la camara y la implementacién del sistema Schlieren, se
disefiaron con base en los siguientes criterios: longitud promedio del perfil de pruebas,
desviacion angular del haz de luz e indice de refraccion. Teniendo en cuenta el proposito
de estos accesos se eligio para el vidrio de visualizacion el material NBK-7 [67]. Los vidrios
de este material son ampliamente empleados para aplicaciones Gpticas debido a la alta
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calidad de transmision dptica lineal en el rango visible, baja cantidad de inclusiones y
estabilidad quimica [70].

El tipo de montaje elegido para los vidrios se basé en una configuracion estandar que
puede denominarse como: mirilla con brida. EI montaje modelo, que hace parte de la
compafia Cyclops Industries, se muestra en la Figura 5.5. El espacio efectivo de
visualizacion en la seccion y el habitaculo se seleccion6 de un diametro estandar de 0.194
m y 0.243 m, respectivamente. Estas dimensiones se fijaron tomando en cuenta la altura
de la seccién de pruebas y la longitud de modelos estandar correspondiente a areas
frontales que minimicen al méximo las interferencias por bloqueo [37], [71].

FLANGE FORGEG STEEL
T FLANGE

Figura 5.5 - Configuracion estandar de una  Figura 5.6 - Configuracion modificada para
mirilla con brida [72]. la seccién de pruebas.

La configuracion estandar de la mirilla se adaptaba perfectamente a las condiciones de
montaje requeridas en el habitaculo; sin embargo fue necesario realizar modificaciones
para el montaje en la seccion de pruebas. Dado que no debe existir ningun vértice dentro
de la seccidn que obligue al flujo a cambiar de direccion generando una onda no deseada,
la placa del vidrio debe quedar completamente pareja con la placa de la seccion de pruebas
en la superficie interna de la misma. Por esto se planteé una modificacion a la configuracion
estandar de la Figura 5.5 que se presenta en la Figura 5.6.

Con el fin de verificar la utilidad de estos montajes en el caso particular, se calculo el

espesor de vidrio minimo requerido para la presion de disefio. Dicho espesor se calculd
mediante la ecuacion (5.7) [73].
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dv,ext - dv,int P * ny,

5.7
2 10 * gy, £y

tymin = 0.55 *
Nota: P en bares.

Donde dy e Y dyine SON respectivamente el diametro externo e interno de la placa de
vidrio, n,, el factor de seguridad, asumido como 1.5y g, f; €l esfuerzo de flexion permisible
del material, que de acuerdo con diversos analisis experimentales es de 8 MPa [74], [75].
Los valores de espesor minimo obtenidos fueron de 0,025 m y 0,029 m para la seccion y
el habitaculo respectivamente; por lo cual los espesores de 0,046 m y 0.03 m, fijados por
las dimensiones de las bridas de las dos configuraciones seleccionadas y por el espesor
de la seccibén de pruebas, satisfacian la condicion.

Por otra parte, se debi6 verificar también que el haz de luz que emerge de la seccién de
pruebas, cuando se utiliza el sistema Schlieren, incidiera dentro del vidrio del acceso 6ptico
del habitaculo, para asi asegurar su incidencia posterior en el knife-edge. Este haz de luz
presenta una desviacion angular cuando se encuentra con el perfil de ensayo. Una vez
incide, con este angulo, en el vidrio de la seccion de pruebas, se somete a la refraccion en
este, seguido de la refraccion en la regién de aire entre la seccién y el habitaculo.
Finalmente incide en el vidrio del acceso Optico del habitdculo donde nuevamente se
somete a la refraccion antes de salir de este [67]. El fendmeno de la refraccion descrito se
ilustra en la Figura 5.7.

La denominada longitud de refraccién fue calculada con el fin de verificar la condicion
anteriormente mencionada. Para esto se empled la ley de Snell (ecuacion (5.8)).

Ngiresen(a) = n,sen(p) (5.8)

Donde ng,. €s igual a 1y p—
corresponde al indice de - | ™
refraccion del aire. El angulo a ...,
representa el &ngulo de opticos
desviacion del haz de luz y
oscila tipicamente en un rango
de valores entre 5.73x107%° vy
0.057° [67]. n, es el indice de
refraccion del vidrio y tiene un
valor de 1.515 para una longitud

Longitud de
refraccion

de onda de 632 nm zfl‘jz‘s:sde S ERO
correspondiente al laser He-Ne
[76], [70] y B es el angulo de \\‘ //

salida del haz de luz después de

una refraccion. _ .
Figura 5.7 - Esquema de larefraccion de un haz de luz en

una camara de pruebas transénica.

La longitud de refraccion maxima calculada fue de 0.5 mm, por lo cual puede asegurarse
gue bajo dichas configuraciones el haz de luz incidira por completo dentro de la ventana
de visualizacion del habitaculo. Habiendo sido verificadas estas condiciones se disefiaron
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las boquillas laterales del habitaculo que permitieran el montaje de los accesos 6pticos del
mismo mediante las bridas de conexién. Estas boquillas fueron disefiadas con el mismo
procedimiento seguido para el disefio de las boquillas superior e inferior. Los pares de
bridas de las ventanas de visualizacion, tanto de la seccién de pruebas como del
habitaculo, son del tipo slip-on clase 150, de dimensionales nominales de 8” y 10”
respectivamente.

5.4 Disefio de la conexion principal de la camara a los componentes anterior y
posterior del tunel

Para cumplir el propdsito del disefio, la cAmara de pruebas transénica debié disefarse bajo
las restricciones de adaptabilidad con los demés componentes del tunel (tobera
convergente-divergente en la parte anterior y difusor en la parte posterior, Ver Figura 3.1).
Para esto, se disefiaron dos conexiones tipo brida, ubicadas en los extremos del habitaculo.
Puesto que el catdlogo de bridas ANSI, empleadas hasta el momento en las demas
conexiones de la cAmara, no incluye la dimension nominal del diametro del habitaculo, fue
necesario disefiar una brida que cumpliera con las condiciones estructurales y funcionales
requeridas. El disefio de este elemento se realizd bajo el procedimiento y los criterios
establecidos en el paragrafo 4.16 del codigo ASME de recipientes a presion.

Las reglas de disefio de este paragrafo aplican para conexiones embridadas con empaques
completamente localizados dentro del circulo de pernos. El disefio, que debe realizarse
tanto para la condicidn de operacidon como para la condicién de asentamiento del empaque,
debe satisfacer los criterios de aceptacion para esfuerzos y rigidez de la brida.

El procedimiento de disefio seguido consider6 una brida de tipo circular integral, que
corresponde a una brida fundida, forjada, soldada o atada integralmente a la boquilla,
recipiente o tuberia; es decir, que es estructuralmente equivalente a una construccién
integral. El material seleccionado para su disefio fue el acero forjado SA-182 F11 Clase 1,
con un esfuerzo admisible de 138 MPa en condiciones de temperatura desde los -30°C
hasta los 40°C y de 121 MPa para la temperatura de disefio de 150°C (Tabla 5A Seccidn
11.D [52]).

La presién de disefio utilizada fue la maxima de 223.047 KPa gue se presenta en la seccion
de pruebas y que se empled también para el disefio del habitaculo. EI material escogido
para los empaques fue el mismo seleccionado para las demas conexiones bridadas (Ver
3.3.2) Inicialmente se determinaron las cargas de disefio de los pernos para la condicion
de operacion y la condicion de asentamiento del empaque mediante el mismo
procedimiento empleado en 3.3.2, para pernos seleccionados de un diametro nominal de
1-1/2”. Para la brida, esquematizada en la Figura 5.8, se propuso una geometria inicial para
la cual se fijaron las distintas dimensiones requeridas en el disefio, listadas en la Tabla 5.5.
Los empaques se disefiaron con un diametro externo de 0.98 m y un diametro interno de
0.90 m.
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Figura 5.8 - Esquema del disefio de la brida.

Diametro de agujero Bg 0.91905
Diametro circulo de pernos Cq 1.021
Diametro exterior Ad 1.099
Espesor tq 0.08
Espesor del cubo en el extremo grande gl 0.02647
Espesor del cubo en el extremo pequefio g0 0.009525
Longitud del cubo hg 0.03
Nimero de pernos 28
Nota: Dimensiones en [m]; el valor de g0 equivale al valor del espesor del recipiente.

Tabla 5.5 - Pardmetros geométricos para el disefio de las bridas de conexién.

Con los factores de esfuerzo, determinados de las tablas 4.16.4 y 4.16.5 de la norma, se
calcularon las fuerzas en la brida correspondientes a: la fuerza final total hidrostéatica (H),
la fuerza final total hidrostéatica en el &rea dentro de la brida (HD), la fuerza en el empaque
para la condicion de operacion (HG) y la diferencia entre la fuerza final total hidrostéatica y
la fuerza final total hidrostatica en el area dentro de la brida (HT). Empleando las
ecuaciones (5.9) y (5.10) se calcularon los momentos de la brida para la condiciéon de
operacion y la condicion de asentamiento del empaque, respectivamente.

M, = abs[(HD * hD + HT = hT + HG * hG) * Bsc] (5.9)
Donde hD, hT y hG son los brazos de las fuerzas, Bsc el factor de correccion por
espaciamiento de los pernos.

Y = W,(Cq — G) = Bsc

: > (5.10)
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Los esfuerzos en la brida correspondientes a: el esfuerzo en el cubo (¢H), el esfuerzo
radial (cR) y el esfuerzo tangencial (¢T), calculados tanto para la condicion de operacion
como para la condicion de asentamiento del empaque a partir de los momentos
determinados, se presentan en la Tabla 5.6. Dichos esfuerzos fueron validados para el
disefio con los criterios de aceptacion de esfuerzo y rigidez establecidos en la norma, en
las tablas 4.16.9 y 4.16.10 del cédigo ASME para recipientes a presion, respectivamente.

Esfuerzos [KPa] indice de rigidez

oH oR oT Ja
Condicidn de operacion 32625,9 1793,95 11298,6 0,15
Condicion de asentamiento del empaque 108668 5975,16 37632,4 0,51

Tabla 5.6 - Valores de esfuerzos en la brida e indice de rigidez.

Para completar el disefio se calculé el espesor minimo de la cabecera (tapa de cierre del
habitaculo, Ver Figura 3.1), que debe ser provisto por la brida de conexién de los
componentes del tinel que acoplan con la cAmara. Segun lo especificado por la norma en
el paragrafo 4.6.2.3 el espesor minimo de una cabecera plana circular atada con pernos
corresponde al expresado a continuacién en la ecuacion 5.11.

te = max([teo, tegl 5.11

Donde t,, es el espesor minimo requerido para la condicion de operacion, calculado
mediante la ecuacion (5.12) y t,, el espesor minimo requerido para la condicion de
asentamiento del empaque definido por la ecuacion (5.13).

L4 cc*p+ 1.9W, % hG (5.12)
co — Yhext Sco % Ec Sco % Ec " dhext3 )

teg=d LW » hG (5.13)
cg — %hext ch N Ec N dhext3 '

El pardmetro C. corresponde al factor empleado para cabeceras circulares de conexion
pernada, cuyo valor es de 0.3. El material asumido para la cabecera fue el acero forjado
seleccionado para las bridas, con el fin de mantener la consistencia del disefio. El valor del
factor de junta por soldadura para dicho material es de 1 y los esfuerzos admisibles para
la condicion de operacion y de asentamiento del empaque son respectivamente 121 MPa
y 138 MPa; asumiendo como temperatura de operacion la temperatura de disefio (150°C)
y como temperatura de asentamiento, la temperatura ambiente. El espesor minimo
requerido calculado fue de 0.033 m.

5.5 Calculo de pernos
El célculo de las cargas de disefio de los pernos, precarga y factores de seguridad contra
la separacion, de las uniones pernadas de la cAmara transoénica, se realizé bajo el mismo

procedimiento seguido en 3.2.2 para pernos de acero SA-574. El diametro nominal de los
pernos para cada conexion se selecciond segun lo establecido por la norma para
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conexiones embridadas ANSI, exceptuando el didmetro nominal de los pernos de la union
embridada de la conexion principal de la camara, que se establecié por disefio. El calculo
de las cargas de disefio para la condicion de operacion y asentamiento del empaque se
realizd6 mediante las ecuaciones (3.10) y (3.11), para las presiones de disefio, factores de
empaque y areas de los pernos correspondientes. Considerando el material y el area de
esfuerzo de tension de los pernos, se calcularon los respectivos valores de precarga
requeridos y los factores de seguridad contra la separacion tanto para la condicion de
operacién como de asentamiento del empaque, mediante las ecuaciones (3.12) y (3.13).
Los resultados obtenidos se muestran en la Tabla 5.7.

Tamafo
nominal d
dela [i?np]r W, [KN] | Wy [KN] | Fi [KN] No Ng
bridas
[in]
Unién embridada de la
boquilla superior (PES) 3/4 1/2 0,3237 9,9450 56,808 | 2555 83
Unién embridada de la
boquilla inferior (PES) 8 3/4| 11,4813 29,2173 | 133,714 205 81

Unién embridada del
acceso Optico de la
seccion de pruebas 8 3/4| 10,7911 28,725| 133,714 755 | 283
Unién embridada del
acceso Optico del
habitaculo 10 7/8| 17,2254 | 32,5350 | 184,957 160 85
Unién embridada de la
conexion principal de la
camara

1-1/2"| 132,064 | 166,649 | 562,478 118 94

Tabla 5.7 - Valores de las cargas de disefio de los pernos, precarga y factores de seguridad
de las uniones pernadas de la camara transénica.

5.6 Disefio de los soportes del habitaculo

El soporte principal del habitaculo se disefi6 con base en los criterios definidos en el
paragrafo 4.15 del codigo ASME para recipientes a presion. El método de disefio en este
paragrafo se basa en el analisis de esfuerzos longitudinales ejercidos en el recipiente a
causa de la flexion global del mismo, considerandolo como una viga simplemente apoyada.
También incluye el andlisis de los esfuerzos cortantes y circunferenciales generados por la
transmision de las cargas en el soporte.

El tipo de soporte seleccionado para el disefio fue el saddle support, empleado para
recipientes horizontales y que provee un soporte continuo para al menos un tercio de la
circunferencia del habitaculo (6; = 120°). La configuracion establecida fue de dos soportes
igualmente espaciados y con una longitud a, (distancia del eje del soporte a la cara interior
de la cabecera plana), igual a 0.2 veces la longitud del habitaculo. El disefio conceptual se
muestra en la Figura 5.9.
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Figura 5.9 - Soportes del habitaculo de tipo saddle support.

Primeramente se realizé el diagrama de cuerpo libre del habitaculo y los elementos cuya
carga seria resistida por el soporte (Ver Figura 5.10). Empleando las ecuaciones de
equilibrio se calcularon las reacciones en los soportes, Q51 Y Q,, cuyos valores fueron
respectivamente 4.785 KN y 4.783 KN. El valor maximo de las reacciones se utiliz6 como
el valor de disefio. A partir de este y mediante las ecuaciones (5.14), (5.15), (5.16) y (5.17),
se calcularon respectivamente, el momento de flexion longitudinal méximo en el soporte,
el momento de flexién longitudinal maximo en el centro del recipiente, la fuerza cortante
maxima en el soporte y el momento de flexion circunferencial maximo.

0,037m

[

10.84N| - -
05m i
1
9557.5N
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Qsl im Qs2

I |
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Figura 5.10 - Diagrama de cuerpo libre del habitaculo.

2

Ry
My = —Qsas | (as/L) + 525 (5.14)
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L 2R, .2\ 4
My, =& (1 4 Sihext ) _ s (5.15)

4 L2 L

T, = Qs — 2a5) (5.16)
L

Mgz = K7QgRpext (5.17)

Con estos valores y las expresiones desarrolladas en la norma para el disefio de soportes,
se calcularon los esfuerzos longitudinales, cortantes y circunferenciales cuyos valores se
muestran en la Tabla 5.8.

Los esfuerzos longitudinales calculados fueron:

1. La suma del esfuerzo longitudinal de membrana y esfuerzo de flexién en el centro
del recipiente, en la parte superior e inferior del habitaculo (oy4, 05,).

2. La suma del esfuerzo longitudinal de membrana y esfuerzo de flexion méaximo del
recipiente en la localizacion del soporte, en la parte superior e inferior del habitaculo
(0s3,054). Este esfuerzo depende de la rigidez del recipiente en el soporte. El
habitaculo se consideré como un recipiente rigido dado que cumplia con el criterio
as < 0.5Ry.,: especificado por la norma.

Dichos esfuerzos no deben exceder el valor del esfuerzo maximo permisible que para este
caso corresponde a SE.

Los esfuerzos cortantes calculados fueron:

1. El esfuerzo cortante maximo en el recipiente rigido en las localizaciones E 'y F (Ver
Figura 5.11) (z4,). Este esfuerzo no debe sobrepasar el valor de 0.8 veces el
esfuerzo admisible del material del soporte.

2. El esfuerzo cortante maximo en la cabecera (t,,), el cual no debe exceder el valor
de 0.8 veces el esfuerzo admisible en la cabecera.

El esfuerzo de membrana en una cabecera plana es igual a 0.
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Figura 5.11 - Localizacion del esfuerzo cortante maximo en el recipiente [24].

Los esfuerzos circunferenciales determinados fueron:

1. El méximo esfuerzo de compresion circunferencial de membrana en la base del
soporte (0s), que no debe exceder el esfuerzo admisible del material del recipiente.
2. La suma del esfuerzo circunferencial compresivo de membrana y esfuerzo de
flexion (o57), el cual debe ser menor a 1.25 veces el esfuerzo admisible del material
del habitaculo.

Los célculos de los esfuerzos anteriormente descritos se realizaron para un soporte con
ancho de la superficie de contacto con el recipiente de 0.04 m y factor de la condicién del
soporte con respecto al recipiente de 0.1, que corresponde a un soporte soldado al

habitaculo.
Esfuerzos [KPa]
Os1 Os2 Os3 Osq Ts1 Ts2 Os7 Os7
5262,54 5498,16 5330,69 5430,01 961,89 114,53 -272,8 -4739,67

Tabla 5.8 - Esfuerzos longitudinales, cortantes y circunferenciales para el disefio del soporte.
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Capitulo VI

6 DISCUSION DE RESULTADOS

El disefio de la cAmara de pruebas transonica realizado bajo los supuestos de flujo
estacionario, compresible, adiabéatico, no viscoso y gas ideal caléricamente perfecto,
provee una configuracion aerodinAmica que permite alcanzar los nimeros de Mach de
régimen transénico establecidos para las pruebas, y soportar estructuralmente las
presiones y temperaturas de operacion alcanzadas. Los resultados obtenidos bajo estas
simplificaciones hechas sobre el fluido, en concordancia con lo planteado en desarrollos
aerodinamicos para flujo transénico [6], [1], [14] y disefios preliminares de camaras de
pruebas transoénicas [13], [56], [77], representan una aproximacion adecuada a las
condiciones aerodindmicas del flujo real; por lo cual son validos para representar el
comportamiento del flujo al interior de la camara de pruebas durante los ensayos.

Considerando que las ondas de choque provocan una desviacion en la direccion del flujo
gue lo hace incidir en las paredes de la cAmara transénica generando ondas de reflexion
indeseadas en las pruebas, se asume como valida la suposicién establecida por diversas
investigaciones [41], [78], de que la extraccion de un porcentaje de flujo masico de la
seccion de pruebas minimiza dichas reflexiones. EI modelo analitico empleado en el disefio
de la camara para calcular el porcentaje de pared abierta que permite extraer este flujo
masico es consistente con el supuesto anteriormente descrito, al asumir tanto la
evacuacion de una porcién del flujo masico de prueba como de la porcién correspondiente
al crecimiento de la capa limite en las paredes. Los supuestos establecidos en este método
también ratifican el funcionamiento del sistema propuesto para la evacuacion de este flujo
méasico desde el habitaculo hacia el difusor.

A pesar de la aplicacion de modelos bidimensionales para ondas de choque y fronteras
abiertas, en consistencia con lo establecido en la teoria [1], [14] y desarrollos investigativos
[41], la utilizacién de perfiles de pruebas tridimensionales en la seccién, es admitida debido
a que los efectos indeseados de las ondas de choque son considerablemente menores en
perfiles tridimensionales que en bidimensionales.

Por su parte, aunque el porcentaje de 16,3% de pared abierta seleccionado no es el 6ptimo
para todos los nimeros de Mach de corriente libre establecidos, puede aceptarse su
implementacién para todo el rango de niumeros de Mach de corrida, ya que la ubicacion
del modelo de pruebas dentro de la seccién tiene en consideracion las regiones de flujo
desarrollado y disminucién de ndmero de Mach, y el sistema completo, que incluye la
camara de pruebas, modelo e instrumentacion, debe ser calibrado para las condiciones
aerodinamicas establecidas. Esto permite asumir, sin mayores imprecisiones, la pérdida
de un porcentaje adicional de flujo masico.

El disefio estructural de los diversos componentes de la cAmara de pruebas transonica
proporciona una configuracion que satisface los requerimientos de adaptabilidad y las
condiciones aerodinamicas del flujo de prueba; en consistencia con lo establecido por el
codigo ASME de recipientes a presion para cada una de las particularidades del disefio
[25], [24].
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La instrumentacion y técnica de visualizacion, seleccionadas en correspondencia con lo
sefalado en diversos manuales y reportes [18], [40], satisfacen los principios fisicos de
medicion y Opticos desarrollados, que pueden emplearse en régimen de flujo transénico.
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Capitulo VII

7 CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

7.1 Conclusiones

Se disefid una camara de pruebas transénica cuya geometria y configuracion es
adaptable, aerodinamica y estructuralmente, a los componentes respectivos del tanel
de viento tris6nico, que corresponden a la tobera convergente divergente, en la parte
anterior, y al difusor o model cart en la parte posterior segun se especifique en disefios
posteriores pertinentes.

La camara de pruebas transonica cumplié con los requerimientos aerodinamicos de
presion, temperatura y velocidad que permiten su operacion en un rango transénico de
0.8 a 1.2 Mach.

El disefio de la seccion de pruebas con un porcentaje de paredes abiertas permite
disminuir los efectos de reflexiébn generados por las ondas de choque que se forman
debido a la interaccién del flujo con el modelo.

El area transversal de la seccion de pruebas aseguré la ejecucion de pruebas con baja
interferencia de bloqueo para perfiles aerodindmicos de dimensiones pertinentes, que
garanticen la obtencion de resultados significativos.

Se logro extraer de manera efectiva el flujo masico proveniente de las paredes abiertas
a través de un sistema de evacuacion de aire que acoplado al habitaculo transporta el
fluido a otro componente del tanel.

La camara de pruebas transénica cumple con los requerimientos de disefio estructural
establecidos en el cddigo ASME de recipientes a presion.

El modelo aerodinamico empleado para el disefio de la camara transénica admitié
ensayos de perfiles tanto bidimensionales como tridimensionales, siempre y cuando
para estos ultimos se realice una correccion en el coeficiente de porosidad o ranurado,
por efecto de las paredes, en la etapa de calibracion.

Las ventanas de visualizacion disefiadas consiguieron proveer las caracteristicas
Opticas y de posicién necesarias para seleccionar un sistema de tipo Schlieren como
técnica de visualizacion del flujo.

Las condiciones aerodinamicas y estructurales de la camara de pruebas definieron el
tipo de instrumentacion estandar seleccionada, sus especificaciones de desempefio,
rangos de operacion y tipo montaje.

7.2 Recomendaciones y trabajos futuros

Considerando que la camara de pruebas transoénica estaria sometida a fatiga de bajo
ciclaje, dada la condicién de carga y descarga continua que sufre en cada corrida y
gue la somete a ciclos de multiples deformaciones, se recomienda establecer un
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procedimiento de inspeccion, una vez construida, que posibilite la deteccion de grietas
para su seguimiento y control.

Se sugiere un andlisis futuro de vibraciones en la cAmara de pruebas transonica, para
las condiciones de operacion que se establecen en cada corrida.

Dado que la configuracion de la cAmara supone restricciones particulares para la
instalacion del soporte de los modelos, se plantea considerar la inclusion de un
componente adicional denominado model cart que se ubicaria en la parte posterior de
la camara. El componente, que consiste en un recipiente o camara, permitiria el
montaje del soporte del modelo y se emplearia para las pruebas en los tres regimenes
alcanzados por el tunel trisénico.

La montura estructural que soporta la camara de pruebas y fija su altura desde el suelo
a la linea central del tinel de viento se plantea como un trabajo futuro que debe
involucrar a los sistemas de soporte de los demas componentes del tnel y su relacion
de adaptaciéon y posicionamiento; asi como las restricciones de movilidad en las
distintas direcciones de desplazamiento y los sistemas de bloqueo que garanticen el
mantenimiento de la posicién de operacion definida.

La seleccién y configuracion del sistema de adquisicion de datos y la calibracién de los

instrumentos de medicion se concibe como un trabajo posterior al disefio completo del
tunel de viento trisénico.
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ANEXOS

Anexo | — Especificaciones de desempefio y dimensiones de montaje de los
instrumentos de medicion seleccionados

Parameter Minimum Typical Maximum Unit Specific
Note
Interchangeability (first order curve) — — - — -
0% RH to 59% RH -6 - 5 % RH -
60% RH to 100% RH -8 — 8 % RH —
Accuracy (best fit straight line) -3.5 — +3.5 % BH 1
Hysterisis - 3 - % RH -
Repeatability - +0.5 - % RH -
Setiling time — — 70 ms -
Response time (1/e in slow maoving air) - 50 - s -
Stability (at 50% RH in one year) - +1.2 - % RH -
Voltage supply 4 - 5.8 Vdc -
Current supply - 200 500 LA —
Output voltage temp. coefficient at 50% RH, 5V - -4 - mv/°C -
Voltage output (1st order curve fit) Vo=V epm)(0.0062(sensor RH) + 0.16), typical at 25 °C
Temperature compensation True RH = (sensor RH)/{1.0546-0.00216T), T in °C
Operating temperature -40[-40] See Figure 1. 85[185] °C[°F] -
Operating humidity 0 See Figure 1. 100 % RH 2
Storage temperature -50[-58] - 125[257] °C[°F] -
Storage humidity See Figure 2. % BH 2

Specific Notes:
1. Davice is calibrated at 5 Vdc and 25 °C.
2. Non-condensing environment.

General Notes:

+ Sensor is ratiometric to supply voltage.

» Extended exposure to >80% RH causes a reversible shift of
3% RH.

* Sensor is light sensitive. For best performance, shield sensor
from bright light.

Figura A.0.1 - Tabla de especificaciones de desempefio del sensor HIH-4602-A/C Series [63].

0,76 REF
[0.030] 076 REF
: "le_ 6,50 REF 1346 0,25
_ SENSOR TANG fm 080) ey P [053020010)

HIH-4602-A/C

914 REF
[0.360]

F 77

8,26 REF
[0.325]

N

(0:25]

SENSOR CAP. NICKEL 200

635DIA, REF, FILTER DISC, SST

5 0,46 DIA. LEADS, GOLD-PLATED,
[001g

1. Case ground
2. Vdc out
3. () Power or ground

4. (+) Vdc supply
5., 6. HIH-4602-A thermistor for temperature compensation
5., 6. HIH-4602-C RTD for temperature compensation

Figura A.0.2 - Dimensiones de montaje del sensor HIH-4602-A/C Series en mm [in] [63].
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MAXIMUM RATINGS

Ratings Symbol Value Unit
Storage Temperature Tug 401t 125 *‘C
Supply Voltage (Peak) Ve 3.8V Ve
Humidity Operating Range RH 0 to 100 %RH
Temperature Operating Range Te 40t +125 *C
VDD to GND -0.3t03.6V \'J
| Digital VO pins (DATA/SCK) to VDD -0.3 1o VDD+0.3 v
| Inout current 00 a0y oin 0+ [
Peak conditions: less than 10% of the operating time
RELATIVE HUMIDITY
_(@T =25°C. @Vdd = 3V)
Characteristics Symbol Min Typ Max Unit
Sanctalion | 12 bits 0.04 %RH
8 bits 0.7 %RH
Humidity Operating Range RH 0 100 %RH
Relative Humidity Accuracy typ 23 %RH
| @25°C (20%RH to 80%RH) max See graph 1 %RH
Replacement fully interchangeable
Temperature coefficient (from 0°C to 80°C) Tee -0.10 -0.15 %RH/*C
Humidity Hysteresis 21 %RH
12 bits 14 16 ms
PR 11 bits 7 8 ms |
M- 10 bits 4 5 ms
8 bits 2 3 ms
| PSRR 10 LS8
| Recovery time afier 150 hours of condensation 3 10 5
Long termm drit 05 ZLRHvr
Re Time (at 83% of signal) from 33 to 75%RH @ T 5 10 s

! Typical values are recommended for calculatng energy consumption while maximum values shall be applied for
calculating waiting tmes in communication.

“ At 1m/s air flow
TEMPERATURE
Characteristics Symbol Min Typ Max Unit
4 : .
- tion 14 ba 0.01 C
12bit 0.04 °C
Temperature Operating Range T 40 +125 °C
Temperature Accuracy @25°C - SR —
max See graph 2 °'c
| Replacement fully interchangeable
14 bt 44 50 ms
M 13 bit 22 25 ms
Measuring time
12 bit 11 13 ms
11 bt 8 7 ms

Figura A.0.3 - Tabla de especificaciones de desempefo del sensor HTU20D(F) [64].
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Figura A.0.4 - Dimensiones de montaje del sensor HTU20D(F) en mm [64].
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Anexo Il — Diagrama gréfico de la eficiencia de ligamentos
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Figura A.0.5 - Gréfica para la determinacion del factor de eficiencia de ligamentos

longitudinales y diagonales en recipientes a presion [24].
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Anexo Il - Disefio detallado de la cAmara de pruebas transénica

Figura A.0.6 - Camara de pruebas transoénica.

Figura A.0.7 - Vista frontal de lacamarade Figura A.0.8 - Vista en seccién de la cadmara
pruebas transénica. de pruebas transénica.
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