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Resumen

La industria aeroespacial es un sector de aplicacion de varios campos de la
ingenieria, donde se combinan los procesos de sistematizacion, uso de materiales
y aplicacion de leyes fisicas con el fin de proponer multiples soluciones a
diferentes necesidades. Un aspecto que motiva al desarrollo de esta industria en
Colombia es el apoyo en gran medida al desarrollo de la nacioén, no solo por la
cantidad de nuevos empleos que pueden ser generados, de todos los niveles de
formacion, sino también por la variedad de areas de conocimiento que son
necesarias para su ejercicio y desarrollo de tecnologias implicadas.

El proyecto propone el disefio un tunel de viento trisénico tipo blowdown, el cual
opera en un rango de velocidades 0,3 a 4 Mach, hace parte de un trabajo de
investigaciéon que pretende desarrollar un equipo con caracteristicas modulares
que permita abarcar todo el rango de operacion propuesto. El disefio del Tunel de
Viento Trisénico de Univalle (TWT-UV) aborda un desarrollo aerodinamico teorico
para definir las propiedades de operacion en rango subsonico y supersonico, con
ello se definen las propiedades de disefio y seleccion de los elementos camara de
pruebas, cono de contraccion, difusor, camara de estabilizacion, valvula
reguladora de presion (PRV), sistema de abastecimiento y demas accesorios
necesarios para su funcionamiento. Las caracteristicas modulares del tunel se
refieren a que presenta diferentes configuraciones de acuerdo a la velocidad a la
cual se vaya a experimentar.

El disefio del TWT-UV es una propuesta adecuada a las necesidades actuales y la
construccion final de la idea brindara a la Universidad del Valle una herramienta
para el apoyo de los proyectos de investigacién actuales (Verificacion de
Simulacion), para el desarrollo de nuevos proyectos de investigacion y formaciéon
en el area aerodinamica; y al Cluster Aeroespacial del Valle del Cauca, una
herramienta investigativa ineludible para impulsar el sector aeroespacial en el
departamento y el pais. En general contar con esta herramienta abre la posibilidad
a alcanzar nuevos logros en investigacién y desarrollo, buscando también producir
conocimiento de calidad en esta area y haciendo la practica actual mas consiente
y progresista.

Palabras claves: Tunel de viento trisdnico, blowdown.



Abstract

The aerospace industry constitutes an application area of many engineering fields,
where is joined the systematization process, material use and physics laws
application, with which it has found a countless of models and solutions to different
necessities over the years. A motivating aspect to the develop of this industry in
Colombia is the support given to the nation development, not only for the quantity
of jobs, of different level of studies, that could be created, but also the variety of
knowledge areas that are needed to its practice and development of involved
technologies.

The project proposes the design of a blowdown trisonic wind tunnel, which
operates on a range of velocities from 0,3 to 4 Mach. This project is part of an
investigation work, what aims to develop a facility with modular characteristics to
achieve the proposed operation range. The design of the Trisonic Wind Tunnel of
Univalle (TWT-UV) approaches an aerodynamic theorical analysis to set the
operation properties in the subsonic and supersonic range, with it are determinated
the design and selection properties of the wind tunnel elements like test section,
contraction cone, diffuser, stilling chamber, Pressure Regulation Valve (PRV),
supply system and additional accessories needed for its performance. The wind
tunnel modular characteristics reference that the tunnel features different
configurations depending of the desirable test velocity.

The design of the TWT-UV is a suitable proposal to the current necessities and its
final construction offers to the Universidad del Valle a facility to support the current
and next investigation projects, also to support the academic training on
aerodynamics. The TWT- UV furthermore offers the Aerospace Cluster of Valle del
Cauca a necessary investigative facility to boost the aerospace sector in the region
and country. In general, to count with this facility opens the possibility to reach new
achievements in investigation and development of the Colombian aerospace’s
industry, looking for to produce quality knowledge in this area and making the
current practice more conscious and progressive.

Key words: Trisonic Wind Tunnel, blowdown.



1. Justificacién

La integracion global, la cual es una mirada futurista de toda industria en general,
ha abierto en los ultimos afios la posibilidad a los paises emergentes de
desarrollar tecnologia aeroespacial desde cualquier parte del mundo[1]. Un
aspecto que motiva al desarrollo de la industria aeroespacial a pesar de sus altos
costes, es el apoyo que esta puede brindar al desarrollo de una nacidn no solo en
términos economicos, sino también por la cantidad de nuevos empleos que
pueden ser generados, gracias a la variedad de areas de conocimiento que son
necesarias para su ejercicio[2]-[5].

Con esto se aprecia el potencial que tiene esta industria en el mundo y en
Colombia, que es un pais con potencial para el desarrollo en esta area, puesto
que cuenta con experiencia en servicios de mantenimiento especializado y
reparacion aeronautica desde hace anos [6]. En esta linea de ideas el principal
motor para impulsar al pais hacia una industria aeroespacial del futuro es impulsar
la Investigacion y Desarrollo (R&D) de tecnologias de uso aeroespacial.

Para lograr tal meta el pais requiere no solo equipos de laboratorios que suplan
necesidades del mercado aeronautico actual colombiano, sino también que
faciliten la apropiacién del conocimiento en esta area de investigacion. Es en este
punto, donde los tuneles aerodinamicos cobran importancia, en conjunto con
métodos de visualizacion de flujo y toma de informacion, bancos de pruebas para
motores cohetes y dindmica de combustidn, equipo de pruebas termomecanicas y
aeroacusticas, equipos para la determinacion de propiedades termo-opticas,
plataformas de simulacién en fluidos y estructuras, entre otros. Debido a esto, la
universidad toma un papel importante en ser motivador, generador de
conocimiento y principal espacio para la transformacion, aplicacion, y difusion de
mismo.

Son muy pocas las universidades colombianas que tienen tuneles de viento a
disposicion para practicas estudiantiles y pruebas necesarias en el desarrollo de
proyectos de investigaciéon en el campo aeroespacial. La Universidad del Valle
tiene la necesidad de implementar el tunel de viento como instrumento educativo e
investigativo, puesto que no cuenta con esta herramienta para aplicacién
aeroespacial, necesidad que se acrecienta debido a la creacidn de nuevos
programas educativos que involucran ésta area.

Para satisfacer dicha necesidad, este proyecto desarrolla el disefio estructural y
aerodinamico de un tunel de viento tipo blowdown, que con la adaptacion de
camara transonica y tobera convergente-divergente, es capaz de operar en un
amplio rango de velocidades. Con esta herramienta se permite asi la apropiacién



del conocimiento aeroespacial y multiples opciones de ensayos e investigacion
favorecida por el estudio en mas regimenes de trabajo que poseer herramientas
(tuneles) individuales.

2. Objetivos
2.1. Objetivo general

Disefar un tunel de viento subsoénico que tenga la capacidad de adaptar camaras
de pruebas transénica y supersonica.

2.2. Objetivos especificos

o Establecer restricciones de disefio basado en legislaciones y normas.

e Realizar calculos aerodinamicos del tunel asociados a su funcionamiento en
régimen de trabajo subsonico, determinando la distribucion de presiones y
el flujo masico necesario.

e Determinar la geometria del tanque de almacenamiento que supla el
requerimiento de aire para el funcionamiento.

e Disefnar los componentes de cada seccidon del tunel, como son camara de
pruebas modular, camara de asentamiento, cono de contraccion y difusor.

e Seleccionar valvulas, tuberias, compresor y elementos de medicion
necesarios.

e Realizar planos de detalle del tunel de viento subsénico.

3. Marco teorico

3.1. Generalidades

El fluido es una sustancia que se deforma cuando se somete a una fuerza
cortante, sin importar que tan pequeno sea el tamano del esfuerzo. [7] La
Mecanica de los Fluidos, como ciencia, se ha dedicado al entendimiento de las
propiedades del fluido, aplicacién de leyes basicas de la mecanica, termodinamica
y experimentacion. Tales procesos permiten identificar cuales son las ecuaciones



pertinentes segun un fendbmeno o comportamiento del fluido. La ecuacion general
de Navier-Stokes, se obtuvo a partir del aporte de la ecuacion constitutiva de un
fluido newtoniano (relacion lineal entre la magnitud del esfuerzo cortante aplicado
y la tasa se deformacion) a la ley de conservacion se cantidad de movimiento.

Dv
P = —VP + (A + w)V(V.v) + uV?v + pb (3.1)
Esta ecuacion no discrimina los efectos de compresibilidad de flujo, entendiendo
que la incomprensibilidad en aire es valida para bajas velocidades (Mach <0,3), de
ahi en adelante se tiene en cuenta la variacién de la densidad. [8]

La Dinamica de Fluidos, seccion de la mecanica de fluidos que estudia los efectos
de las fuerzas de los fluidos en movimiento, puede ser categorizada segun el
fluido de estudio. Hidrodinamica es el término utilizado si el fluido en estudio es
liquido. La densidad en los liquidos es casi constante, mientras que la densidad en
los gases varia con la presién y la temperatura; por este hecho cuando el fluido es
un gas la ciencia se llama entonces Gasodinamica. El aire es una mezcla de
gases que debido a las muchas aplicaciones en las es posible encontrarlo como
fluido de estudio existe la Aerodinamica, ciencia que hacer parte de la mecanica
de fluidos vy esta principalmente enfocada en la prediccion de fuerzas, momentos,
flujos de calor asociados con el aire alrededor de un cuerpo. [9]

La experimentacion con elementos a escala y condiciones controladas han de ser
posible llevarse a la realidad siempre y cuanto se utilicen parametros de similitud;
los parametros mas comunes en el estudio de la aerodinamica son el numero
Mach y el numero de Reynolds.

El Numero de Mach es la relacion entre las raices cuadradas de las fuerzas de
inercia y las que tienen origen en la compresibilidad de flujo, lo que se puede
expresar como el cociente entre la velocidad de corriente incidente y la velocidad
de propagacion del sonido en el medio, es decir, M = v/a (3.2) (343 m/s a 20°C).
[10]

Por otro lado el Numero de Reynolds es la relacion entre las fuerzas de inercia y
las de friccion, este se expresa directamente proporcional a la densidad, velocidad
de corriente incidente, longitud caracteristica; es inversamente proporcional a la
viscosidad dinamica Re = p-v-L/u. (3.3) [10]

Un fluido compresible se define basicamente como todo aquel que tiene densidad
variable. En realidad todos los fluidos son compresibles, solo que bajo ciertas
condiciones el cambio de densidad no es significativo, como el caso de la mayoria
de los liquidos y gases a bajas velocidades.



ILUSTRACION 1. COMPRESION DE UN ELEMENTO PEQUENO DE FLUIDO
[TOMADO DE HTTP://FCM.ENS.UABC.MX/~FISICA/FISICA_II/APUNTES/BULK.HTM]

Para elaborar mejor este concepto se presenta elemento pequefno de fluido de
volumen V, al cual se ejerce una presion P; si la presidon aumenta en una cantidad
infinitesimal dP el volumen del elemento se comprime correspondientemente en
una cantidad dV'.
_lav 34

tTTvap 3.4)
Asi la compresibilidad 7 es la propiedad de los fluidos que se define como el
cambio fraccional de volumen de fluido por unidad de cambio de presion. [11]

3.2. Flujo isentrépico

Las relaciones de flujo isentrépico son el resultado del analisis de fluido bajo dos
consideraciones:

1. Proceso adiabatico »No hay transferencia de calor dqg = 0.

2. Proceso reversible -»No se producen fendmenos disipativos. No se tiene en
cuenta la viscosidad, conductividad térmica o intercambios de masa
dsirrer = 0.

Asi la primera de la termodinamica seria escrita como (3.5)
dq —dw = de

dw = Pdv



de = —Pdv (3.5)
Asi mismo la segunda ley de la termodinamica como (3.6)

dq
ds = T + dSirrev

ds=s,—5,=0 (3.6)

El gas ideal es un modelo de sistema en el cual se tienen particulas esféricas con
movimiento libre que entre ellas solo por colisiones perfectamente elasticas y la
trayectoria libre media entre las colisiones es dependiente de la temperatura. El
aire, fluido de trabajo, se considera un gas ideal [12], es decir que se comporta
bajo la siguiente ecuacion de estado conocida como Ley de los gases ideales,
Expresion 3.8.

P9 =RT (3.8)

La entalpia es la propiedad que combina la energia interna y el trabajo sobre las
paredes de un volumen de control (3.9)

h=u+P9 (3.9)

Para gases ideales esta propiedad de define como en la Expresiéon 3.10, donde la
energia interna es una funcion de la temperatura y R es constante del gas, por lo
tanto la entalpia es también solo dependiente de la temperatura.

h=u+RT (3.10)

Al ser la energia interna y la entalpia solo dependientes de la temperatura los
calores especificos se definen como a continuacion.

du = C,dT dh = CpdT

Y si ademas tenemos un gas caléricamente perfecto, es decir, donde Cp y C, son
constantes

u=C,T (3.11) h=CpT (3.12)
Utilizando las Expresiones 3.11y 3.12 en 3.10 se obtiene

C,=C,+R (3.13)

Y la relacion entre calores especificos (3.14) se conoce como la constante de
dilatacion adiabatica (k).



P

k=-2 (3.14)

[

Juagando algebraicamente con la Expresion 3.13 y 3.14 se obtiene

R R

Ahora se presenta un analisis aplicable para disefiar la mayoria de elementos de
un tunel de viento.

A I — | h2

ki : k2

m1 | p m2
I L
= I

ILUSTRACION 2. VOLUMEN DE CONTROL FLUIDO QUE ATRAVIESA UN DUCTO
[FUENTE PROPIA]

La ecuacion de continuidad que expresa la conservacion de masa del fluido en
estado estacionario que fluye por el ducto se expresa como (3.17)

m; =m, =m (3.17)

pP1V14; = pav24;

El balance de energia se presenta a continuacion
Ein = .out

—(hy + k)my = —(hy + ky)mi,

h, +ky =h, +k,
ho1 = hoy
hy = cte

Entalpia total (3.18) es entonces un nuevo término para denominar la entalpia y la
energia cinética del sistema.
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v
ho=h+— (318)

Usando la Expresion 3.12 en la Expresion 3.18 se obtiene

172
To=T+— 19
0 =THoe (319
Reemplazando la Expresion 3.16 y 3.2 en la Expresion 3.19 se consigue la
conocida relacion de temperatura total y estatica para flujo isentrépico dependiente
de la velocidad Mach.
To (k—1)

1
T * 2

M? (3.20)

En concordancia con lo anterior un proceso isentrépico para gases ideales es

definido como P9* = cte (3.21).
P,9¥ = p,0k

Py (05"
—=(= 22
r=(5) 62

Con el volumen especifico, el inverso de la densidad, y la expresién anterior...

1
Y =-
p
P k
1 (&> (3.23)
P, P2

...se obtiene la Expresion 3.23 que corresponde a la relacion de las propiedades
de presion y densidad para flujo isentropico.

Usando de nuevo la Expresion 3.22 y la Ley de gases ideales Expresion 3.8.

P, _ (Pi/RT;\"
P, \P,/RT,

I 1 (1 1)k (7 2)

12 12 ]1

(Pl)l_k (Tz)k
P, Iy

1-k
k

F " =7
P,/ T




k-1

(PZ)T T 3.24

k
P. k T. k-1
2_ (&) = (_2) (3.25)
Py P1 Ty

La Expresion 3.24 corresponde a la relacion de las propiedades presion y
temperatura para flujo isentropico.

Utilizando la Expresion 3.20 en la Expresion 3.25 se obtienen la relacion de
presion y densidad total a estatica para flujo isentropico dependiente de la
velocidad Mach.

k 1
P, k—1 k=1 k-1 k-1
F():(H( - )Mz)k (3.26) %:(1+( - )Mz)k Y27

En general las propiedades Totales o de Estancamiento corresponden entonces a
llevar el fluido isentropicamente al reposo, y se denotan con un subindice cero.

3.3. Ondas de choque

El flujo compresible muestra naturalmente un fendbmeno para altas velocidades,
conocido como formacion de ondas de choque. Las ondas de choque son ondas
de presion abruptas ocasionadas por un objeto que viaja a mayores velocidades
que la del sonido en el medio, es decir que para que se formen ondas de choque
el fluido ha de haber superado la velocidad sénica. Los espesores caracteristicos
de una onda de choque son 1/1000mm.

3.3.1. Onda de choque normal

El primer tipo de onda de choque es la onda normal a la direccion del flujo. La mas
fuerte de las ondas que es posible formarse y se encuentra al frente de objetos de
punta roma o plana.
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ILUSTRACION 3. ESQUEMA Y VOLUMEN DE CONTROL DE UNA ONDA DE CHOQUE NORMAL
[ToMADO DE FUNDAMENTALS OF AERODYNAMICS. ANDERSON 2011] [9]

El proceso a través de una onda de choque normal es adiabatico mas no
irreversible, ya que la onda en si misma es una delgada region de flujo altamente
viscoso. El incremento significativo de entropia justifica porque este no puede ser
tratado con ecuaciones de flujo isentropico. Entre las caracteristicas mas
significativas de la onda normal, es que la velocidad luego de la onda es siempre
subsonica; en general luego de la onda la velocidad y presién total disminuyen,
densidad, presion y temperatura estatica aumentan mientras que la temperatura
total es constante. A continuacion se presentan las ecuaciones de rigen este
comportamiento, las ecuaciones de onda de choque normal:

v - (k—1)M? +2 228
27 [2kMZ — (k- 1) (3.28)

P, 1

e (2kME — (k—1)) (3.29)
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2 _ —
2otk - 1)M?) (2KM = Gk — 1))

3.30
T, (k + 1)2M? (3.30)
V. k + 1)M?
Pz _V2_ )2 L (331
pr Vi (k—1M?+2
k_ 1
A; _ POZ _ (k + 1)M% k-1 k + 1 k-1 3 32
A, Py |24+ (k—1)MP) 2kM? — (k — 1) (332)

3.3.2.  Onda de choque oblicua

El segundo tipo es la onda oblicua, esta se distingue de la anterior porque
presenta una inclinacion con respecto a la linea horizontal de flujo. La inclinacion
de la onda se conoce como angulo de onda de choque y se representa con el
simbolo B. Mas ha de comprenderse que tal desviacion no se produce sola sino
por la geometria del objeto o ducto por el cual el fluido fluye. Objetos puntiagudos
0 esquinas presenta un angulo el cual causa una respectiva desviacién del flujo,
este angulo se conoce como angulo de deflexidn y se representa con el simbolo ©.

La relacion entre el angulo de deflexidn y el angulo de onda estan determinado por
la Expresion 3.33, la cual muestra es principalmente dependiente de la velocidad
Mach del flujo antes de la onda.

M2 sin(8 — 1)
M2(k + cos 2B) + 2

tan(0) = 2cot(B) (3.33)



[LUSTRACION 4. GEOMETRIA Y VOLUMEN DE CONTROL DE UNA ONDA DE CHOQUE OBLICUA
[ToMADO DE FUNDAMENTALS OF AERODYNAMICS. ANDERSON 2011] [9]

Las propiedades luego de éste tipo de onda se comportan igual que el caso
anterior con una sola excepcion, la velocidad sigue siendo menor pero no
necesariamente subsonica, es decir, el flujo luego de una onda oblicua puede ser
supersonico a una velocidad menor que el flujo inicial (M;).

Para analizar una onda oblicua se debe comprender que la componente normal de
velocidad de flujo que incide en la onda (M,,;) se comporta como si atravesara una
onda normal. Mientras que la componente transversal (M;,) se conserva luego de
la onda, pues esta simplemente no la ha atravesado. Por ello el flujo se deflecta el
mismo angulo que causo la formacién de la onda oblicua.

Wedge Py

Detached shock

ILUSTRACION 5. ONDAS DE CHOQUES FORMADAS POR CUNAS
[ToMADO DE FUNDAMENTALS OF AERODYNAMICS. ANDERSON 2011] [9]
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El angulo de deflexion tiene gran influencia en el tipo de onda que ha de formarse.
Como se observa en la llustracion 5. es posible obtener ondas unidas a objeto o
separadas de este. El limite se presenta en Buax es el angulo de deflexién para el
cual existe el maximo angulo de onda a una determinada velocidad Mach.

Corner flow

[LUSTRACION 6. ONDAS DE CHOQUE FORMADAS POR ESQUINAS
[ToMADO DE FUNDAMENTALS OF AERODYNAMICS. ANDERSON 2011] [9]

Una onda de choque unida “Attached” nace en el origen de la perturbacion;
mientras que una onda separada “Detached” se desplaza del objeto que la formo
presentando un frente que puede considerarse una onda normal al flujo incidente.

3.4. Definicion de tunel de viento

Los tuneles de viento son dispositivos que proveen corrientes de aire fluyendo
bajo condiciones controladas, asi que modelos (unidades a escala del vehiculo o
parte a experimentar) de interés pueden ser probados en ellos.[13]

El tunel de viento o aerodinamico es una herramienta utilizada en la investigacion
aerodinamica, que responde a la necesidad de experimentar el fluido (gas) en
movimiento alrededor de elementos sdlidos (modelos), esta herramienta es
entonces un facilitador de la extrapolacién de los efectos de capa limite en los
objetos a escala real.[14]
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3.4.1. Tipos de tuneles de viento

Para entender su variedad se presenta a continuacion los diferentes criterios de
clasificacion:

3.4.1.1. Segun el tipo de circuito

‘
g Fan f
i - 0 (‘ — ﬁ

Test Section Eiftdcef
L T

Test Section

Flow Contraction \
Yenes < | —) i -
model Vanes
L& J

Contraction Diffuser

ILUSTRACION 7. TUNEL DE VIENTO EN CIRCUITO CERRADO (IZQUIERDA) Y ABIERTO (DERECHA)
[TOMADO DE HTTPS://WWW.GRC.NASA.GOV/]

Segun el tipo de circuito puede ser de tipo cerrado o abierto.

En un tanel cerrado el fluido recorre continuamente las partes del tunel logrando
tener las condiciones para una determinada prueba; esta configuracion también
permite el desarrollo de herramientas con entornos controlados. Por otro lado un
tunel de viento abierto tiene la entrada y/o salida del fluido al ambiente. [15]

3.4.1.2. Segun el tipo de operacion

Segun el tipo de operacién puede ser continuo o intermitente.

Las condiciones de prueba en un tunel de viento continuo se conservan durante el
tiempo que se mantenga encendido el sistema motriz; este sistema suele ser un
ventilador o turbina. A pesar de ser posible alcanzar todos los rangos de velocidad
con esta configuracion, en cuanto el requerimiento de velocidad aumenta lo
potencia requerida puede hacerse econdmicamente insostenible.

Es por ello que los tuneles intermitentes sacrifican el tiempo de prueba por lograr
especialmente pruebas a altas velocidades, son herramientas de disefio
ligeramente mas simple y ganan con ello una disminucién en los costos. La
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diferencia de presién lograda entre inicio y salida del tunel permite que el fluido
fluya a lo largo de la geometria del tunel, consiguiendo varias condiciones de
pruebas en un solo equipo. Aqui se encuentran tres configuraciones.[16]

Wide angle diffuser

Aur P

Pressure
regulating valve

slorage ||
'M Settling chamber Test section

Shut off valve Mlj M\—/\

Diffuser

C-D Nozzle

ILUSTRACION 8. ESQUEMA DE TUNEL DE VIENTO BLOWDOWN
[TOMADO DE HIGH SPEED WIND TUNNELS J. KURIAN. NPTEL | [16]

Un tunel de viento tipo Blowdown presenta una presion positiva (tanque de alta
presién) aguas arriba de la camara de pruebas y su salida es al ambiente. El
rango de operacién mas comun de esta herramienta es 0,5 y 5 Mach.[17]

TABLA 1. VENTAJAS Y DESVENTAJAS DE LOS TUNELES DE VIENTO TIPO BLOWDOWN

Ventajas

Desventajas

Mas simple de los tuneles de alta
velocidad y mas econoémico de
construir

Tiempo de carga puede durar demasiado

Tamafios grandes de camara de
pruebas y altos numeros de Mach
(hasta Ma=4) pueden ser obtenidos

Temperatura de estancamiento variable
durante el recorrido afectando el Numero de
Reynolds. Reynolds bajo debido a la presion

estatica.

Operacion a presion contante y
tiempos de prueba considerables
pueden ser alcanzados

Carga inicial es alta y no hay manera de
controlarla
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Flow

Flow
conditioner

C-D Nozzle

Valve

ILUSTRACION 9. ESQUEMA DE TUNEL DE VIENTO INDRAFT
[TOMADO DE HIGH SPEED WIND TUNNELS. ]. KURIAN. NPTEL ] [16]

Un tunel de viento tipo Indraft presenta una presion negativa (tanque de vacio)
aguas abajo de la camara de pruebas y su toma es desde el ambiente. Maneja
rangos de operacion similares al tipo Blowdown.

TABLA 2. VENTAJAS Y DESVENTAJAS DE LOS TUNELES DE VIENTO TIPO INDRAFT

Ventajas

Desventajas

Presién y temperatura son constantes

Secador es ser muy grande, gran flujo
masico en corta duracién. Tanque de
vacio es también muy grande.

No hay contaminacién de aire, debido a la
ubicacion de la bomba

Altos numeros de Mach (Ma>2) no son
alcanzables debido al alto requerimiento
de la succion.

Inicio y paradas de operacion son
sencillas

Reynolds muy bajo, porque la presién de
estancamiento es atmosférica
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ILUSTRACION 10. ESQUEMA TUNEL DE VIENTO VACUUM-PRESSURE
[TOMADO DE HTTP://NPTEL.AC.IN/COURSES/101103004 /MODULE8/LEC2/1.HTML]

El tunel de viento vacuum-pressure es la combinacion de las dos configuraciones
anteriores, es decir cuenta con un tanque de alta presion al inicio del recorrido
como con un tanque de vacio al final, con el fin de alcanzar de mayores diferencia
de presidn, que a su vez representan velocidades mayores. Esta configuracion es
ideal para rango de operaciones de Mach 5 en adelante.

3.4.1.3. Segun el rango de velocidad

Subsdnico
v
Ma =—
a

Supersonico

Hipersdnico

ILUSTRACION 11. IMAGEN DIDACTICA SOBRE EL
RANGO DE VELOCIDADES

[FUENTE PROPIA]

La clasificacion por el rango de
velocidades se da en cuatro categorias:
subsoénico, transonico, supersonico e
hipersénico. El tanel subsénico tiene
velocidades entre 0,1 y 0,8 Mach; el tunel
fransonico maneja numeros de Mach
entre 0,8 y 1,2. Los tuneles supersonicos
estdan en el rango de velocidades entre
1,2 y 5 Mach mientras que los tuneles
hipersdénicos presentan numeros de mach
mayor de 5. Esta division en numeros de
Mach se debe a la importancia de los
efectos de la incompresibilidad del flujo.
[13]

Partiendo de la categoria anterior un tunel de viento trisbnico es aquel que opera
en tres regimenes de velocidad (subsonico, transénico y supersonico).



4. Estado del arte

4.1. Tuneles trisénicos

Como se ha expresado anteriormente un tunel de viento trisonico son las
herramientas que permiten experimentar en tres regimenes de velocidad. El aire
en este tipo de tuneles puede ser desplazado por medio de turbina, tanques de
altas presion o tanques de vacio segun las necesidades y recursos de la entidad o
institucion. Por medio de la Tabla 1 se presentan una base de datos los funeles de
viento trisonicos en el mundo con sus principales caracteristicas.

TABLA 1. TUNELES DE VIENTO TRISONICOS EN EL MUNDO Y SUS PRINCIPALES CARACTERISTICAS

Nombre Ubicacion Velocidad | Camara Abastecimiento
SWIFT trisonic wind National University of sub-sup 1.2x1.2 8 Tanaues esféricos
tunnel [18], [19] Singapur (Mach 4) m 9
Trisonic Wind tunnel Institute of Aviation 0.2-23 0.6x0.6 2 Tanques esféricos
20] Warsaw Mach <15 m volumen total 2880
' m> max. P 6.5 atm
3 Tanques
INCAS Trisonic wind National Institute for 01-35 12x1.2 conec.tados en serie
tunnel [21] Aerospace Research Mach " capacidad total
Rumania 1985 m® méx. P 20
bar
Transsonischer Deutsches Zentrum fir Luft- 03-221 1x1x (CCO;r:nr;sor axial 8
Windkanal Gottingen | und Raumfahrt DLR Mach ) 45m etapan) -~ motor
(DNW-TWG) [22] Gottingen eléctrico 12MW)
Boeing Transonic Wind . 0.3-1.1 2.4x3.6 .
Tunnel (BTWT) [23] Boeing USA Mach m Continuo

Polysonic Wind Tunnel 1.2x1.2 Compresor-Turbina

(PSWT) [23] Boeing USA sub-sup m Gas/ 2 et.alpas .
compresion previa
- 6 Tanques volumen
Polysonic Wind Tunnel . . . 0.2-5 0.3x0.3 3
(PSWT) [24] Florida State University Mach " ;c;;csl 113.6 m°a 34
IAR 1.5 m trisonic wind | National Research Council |0.1-4.25 1.5x 1.5 | No informacion al
tunnel [25] Canada Mach m respecto
T-381.5M tr|§on|c Military Technical Institute [0.2-4 1.5x1.5 3
blowdown wind tunnel . 2600 m~ a 20 bar
[26] Belgrade Serbia Mach m
. 3
1.2/0.6 m Trisonic CSIR-National Aerospace 02-4 1.2x1.2|3600m

Laboratories Bengaluru Mach m /0.6 |compresores de 2-

Wind Tunnel [27] India x 0.6 m |4-6 etapas




Trisonische
Messstrecke Koln
(TMK) [28]

Deutsches Zentrum fir Luft- |0.5-5.7 0.6 x 0.6 | No informacidn al
und Raumfahrt DLR K&In Mach m respecto

CSIR-National Aerospace 0.3x0.3

0.3 Trisonic Wind Laboratories Bengaluru 0.2-4 sup/ No informacion al
Tunnel [29] India Mach 0.3x0.38 | respecto
trans
16-5

20-inch Supersonic
Wind Tunnel (SWT) NASA Langley, USA
[30]

Mach (0.35 |0.5x No hay informacion
- 0.75 Air 0.45m |al respecto
foils)

4.2. Tuneles de viento en colombia

[LUSTRACION 12. TUNEL DE VIENTO U. NACIONAL DE COLOMBIA
[ToMADO DE
HTTP://WWW.AGENCIADENOTICIAS.UNAL.EDU.CO/NDETALLE /ARTICLE /DESARROLLAN-PRIMER-
TUNEL-DEL-VIENTO-EN-COLOMBIA.HTML][31]

A conocerse en nuestro pais se encuentran pocos tuneles de viento, mas no todos
se encuentran en funcionamiento o no son de vinculacién directa con la
universidad. El primero que se va a citar en este momento es el considerado como
el primer tunel de viento construido en Colombia, fue un proyecto desarrollado en
la Universidad Nacional, impulsado por el profesor Roberto Martinez del
Departamento de fisica, el cual es un elemento de bajo costo de construccién (6
millones de pesos) y de dimensiones pequenas. Su camara de pruebas es de
seccion cuadrada de 30 x 30 cm y alcanza velocidades maximas de 72km/h o
259,2m/s. Este tunel de circuito abierto es una herramienta para el estudio y
caracterizacién de aviones pequenos sin tripulacion y de estructuras.[32]
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ILUSTRACION 13. TUNEL DE VIENTO UNIVERSIDAD DE LOS ANDES
[TOMADO DE HTTPS://REVISTACONTACTO.UNIANDES.EDU.CO/INDEX.PHP /EDICION/2-
NUMERO1/NUMERO1/4-TUNEL-DE-VIENTO]

Un segundo tunel de viento se encuentra en la Universidad de los Andes,
considerado el tunel de mayor potencia en el pais. [33] Su camara es de seccidn
cuadrada de 1 x 1 m por 2 m de longitud. Su construccién representé una
inversion de ciento veinticinco mil ddlares sin instrumentacion y tiene su limite
minimo de velocidad en 180km/h o 50m/s [34]. Este tunel de circuito cerrado es
una herramienta perteneciente al Laboratorio de Fluidos de Ingenieria Mecanica
facilitando la experimentacién en mecanica de fluidos y aerodinamica.

ILUSTRACION 14. TUNEL DE VIENTO DEL CEA
[ToMADO DE
HTTP:/ /WWW.AEROCIVIL.GOV.CO/EDUCACION/CEA/SERVICIOS/LAB/PUBLISHINGIMAGES/ TUNEL
%20DE%20VIENT0%201.JPG]

Otro tunel existente del cual no se tienen suficiente informacién en este momento
es el que se encuentra en el Centro de Estudios de ciencias Aeronauticos (CEA)
como herramienta de laboratorio desde el 2011, pareciera ser un equipo adquirido
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por la entidad de proveedores internacionales, algunos pueden tener un costo
parecido al tunel de la Universidad de los Andes. Un proyecto proximo en este
tunel es la implementacion de laboratorio con asistencia virtual para evitar que
muchas personas trabajen al tiempo en él [35].

o } FUERZA AEREA
COLOMBIANA

| i

ILUSTRACION 15. TUNEL DE VIENTO DEL EMAVI
[PROPIA]

La Escuela Militar de Aviacion (EMAVI) dentro de su Centro de Investigacién en
Tecnologia Aeroespacial cuenta con un tunel de viento de circuito cerrado, seccién
de pruebas de 60x60 cm, con una potencia de 15HP en el motor de hélice, la
variacion de la velocidad se realiza desde un micro, hasta el momento se sabe
que presenta velocidades maximas de 110km/h o 396m/s. Esta herramienta se
encuentra sin uso debido a problema de des financiacién del laboratorio, lo que no
ha permitido solucionar problemas con la adquisicion de datos e instrumentacion
faltante. Sin embargo proyectos venideros pondran en funcionamiento esta
herramienta.

Un tanel de viento que se encuentra en la Escuela de Ingenieria Civil en la
Universidad del Valle es un tunel de capa limite o camara atmosférica, el cual se
usa para simular condiciones de flujo del aire comunes en prototipos de
estructuras. Maneja bajas velocidades, en un rango de 0 a 30 m/s (8,33km/h) con
un ventilador de 100HP. Este tunel causé grandes expectativas en la escuela de
mecanica, mas su configuracion actual limita las prestaciones para estudios de
elementos diferentes a estructuras civiles.
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ILUSTRACION 16. TUNEL DE VIENTO DE LA ESCUELA ING. CIVIL UNIVALLE
[TOMADO DE HTTP://EICG.UNIVALLE.EDU.CO/INDEX.HTML]

La Tabla 3 presenta el acumulado de tuneles de viento hasta junio del 2008
existentes en la parte occidental del planeta categorizados segun el numero de
Mach.

TABLA 3. DISTRIBUCION PRINCIPAL DE LOS TUNELES DE VIENTO - HEMISFERIO OESTE

Ubicacion Subsodnico Supersonico Hipersonico Desconocido Total
Argentina 1 1
Brasil 4 1 2 7
Canada 6 2 8
Estados Unidos 44 28 12 5 89

TOTAL 55 30 13 7 105
[ToMADO DE WIND TUNNEL OF THE WESTERN HEMISPHERE. THE LIBRARY OF CONGRESS. AGOSTO
2008] [36]

Asi mismo otro reporte de la misma linea fue publicado en agosto del 2008,
presentando los tuneles existentes en la parte oriental del mundo, con ello fue
posible apreciar que ha sido el continente Europeo el que mas ha desarrollado
este elemento de investigacion [23], mas sigue siendo Estado Unidos el pais con
mas numero de tuneles de viento. A modo comparativo se evidencia la poca
disponibilidad de estas herramientas en Latinoamérica, hecho que apoya el déficit
de investigacion en estos paises.
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5. Metodologia de diseno

La llustracion 17 presenta el diagrama con el proceso de disefio llevado a cabo. La
lectura de este diagrama aporta informacion sobre decisiones y suposiciones
tomadas a lo largo del disefo; también esta herramienta ayuda a validar que se ha
cumplido con los objetivos planteados en este proyecto de grado.

Se propone una estructura metodologica de 4 etapas:

1. Definicion de geometria global y alcance de pruebas
2. Calculos aerodinamicos

3. Calculos estructurales y seleccion de componentes
4. Documentacion

La primera etapa comprende la idea conceptual del tunel, asi como los puntos de
partida concertados con los proyectos adjuntos. Seguida de esta, los calculos
aerodinamicos comprenden cada uno de procesos realizados para determinar
propiedades termodinamicas, dimensiones, condiciones de operaciones entre
otras caracteristicas de cada una de las secciones del tunel que lo requieran. La
tercera etapa comprende los calculos o recomendaciones tenidas en cuenta para
seleccionar materiales y determinar espesores de las secciones del tunel; asi
como se realiza la selecciéon de componentes necesarios para operacion del tunel.
Para esta etapa se utilizé la norma ASME de Recipientes a presion del 2010[37] y
los catalogos de proveedores. Por ultimo la etapa de documentacion hace
referencia a presentacion detallada del proceso y sus resultados consignados en
este documento y sus respectivos anexos.

El diagrama utiliza las figuras convencionales de un diagrama de flujo con su
respectivo uso, unicamente se aclara a continuacion las convenciones adicionales
para una mejor comprension. Los rectangulos naranja palido corresponden a
suposiciones realizadas, los recuadros morados de linea gruesa corresponde a
proceso iterativos, los rectangulos de esquinas redondeadas son hitos de los
procesos anteriores a ellos y por ultimos los recuadros pintados de color turquesa
son necesarios para realizar el modelo CAD con las dimensiones correctas.
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ILUSTRACION 17. DIAGRAMA DE FLUJO DE LA METODOLOGIA DE DISENO LLEVADA A CABO
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6. Desarrollo

6.1. Normatividad en tuneles de viento

En este estudio no se encontré informacion referente a normativas que reunan las
guias o restricciones de disefio de los mismos. Este hecho es precisamente efecto
de la variabilidad entre un equipo a otro ya sea por la aplicacion, fluido de
operacion, condiciones termodinamicas del lugar de construccion entre otros
factores[10].

Por otro lado existen unos cuantos documentos desarrollados por la AlAA,
American Institute of Aeronautics and Astronautics, con el fin de dar las pautas
para la experimentacion con tuneles de vientos y/o como calibrarlos.

1. Calibration of Subsonic and Transonic Wind Tunnels [38]
2. Wind Tunnel Testing — Part 1: Management Volume [39]
3. Wind Tunnel Testing — Part 2: Practitioners Volume [40]

El primero de ellos resalta la importancia de desarrollar las practicas de calibracion
adecuada para garantizar las condiciones reales de operacion en la camara de
pruebas. Una herramienta calibrada da veracidad a experimentos que en ella se
lleven a cabo, asi como genera confianza a los clientes de los resultados o efectos
encontrados. Claro esta que estos procesos requieren de la existencia de la
herramienta asi como de los instrumentos de medicién adecuados.

El segundo expresa que la experimentacidn en tuneles de viento es un
componente critico en el desarrollo de vehiculos aerodindmicos y sus tecnologias
asociadas. Se reconoce que el tiempo y costos de las pruebas en tuneles son
significativos, mas un tunel de viento es una herramienta esencial en la reduccién
de riesgos asociados a la produccion de vehiculos aéreos o desarrollo de nuevas
tecnologias, pues pruebas con prototipos a tamafno real y pruebas de vuelo
técnicamente riesgosas han de ser mas onerosas que la experimentacién en si. El
volumen anteriormente mencionado describe los aspectos amplios del desarrollo,
implementacion y administracion de un programa de experimentacion; asi que
provee a los administradores una serie de herramientas para la facilitar la
exploracion y desarrollo de un balanceado y exitoso programa de experimentacion
a partir de las capacidades del dispositivo, asi como de los recursos existentes y
posibles mercados.

El tercero provee informacion complementaria a la parte |, detalles en métodos
exitosos que integran el desarrollo y la ejecucion del programa de pruebas



relacionada principalmente con el capital humano disponible para la operacién de
la herramienta.

Existen normas y recomendaciones especificas para diferentes secciones del
tunel, estas seran tenidas en cuenta en el capitulo de disefio de componentes,
conformando paso a paso la estructura de tunel de viento trisénico de la escuela
de ingenieria mecanica de Univalle TWT-UV.

6.2. Diseno de elementos de tunel

En esta seccion se presenta el proceso llevado para el disefio de cada uno de los
elementos de tunel. El esquema presentado en las /lustracion 18 muestra la
relacion de este proyecto y los proyectos correspondientes a la camara transénica
y la tobera convergente-divergente, asi como los puntos de conexién de dichos
proyectos.

Disefio del tinel
de viento trisénico
univalle

Disefio de
camara
transdnica

Disefio aerodindmico
y estructural del TV en
rango subsanico

Disefio de
tobera C-D

Camara de
pruebas

Camara de
asentamiento

Modularidad
T3

Difusor

Cono de
contraccidn

Solucidn
tobera
resuelta

Sistema de
abastecimiento

ILUSTRACION 18. DIAGRAMA GENERAL DEL DISENO DEL TUNEL DE VIENTO TRISONICO DE UNIVALLE

Integracién
de los
elementos
del tinel

[FUENTE PROPIA]
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A partir de ésta etapa se dan las primeras restricciones del disefio, que de manera
general corresponden a:

- Aire disponible en Cali (Tpromedioc= 23°C y P=1atm=90,625kPa)
- Rango de operacion 0,3 a 4 Mach

- Tiempo minimo de prueba 30s

- Posible construccién en el edificio 344A.

Hasta este punto aun falta definir el tipo de tunel a disefar; para ello se presenta
en la Tabla 4 la matriz de decision entre los tipos de configuracion de tuneles de
viento que operan hasta velocidades supersonica, es decir, tipo continuo o
intermitente tipo blowdown o Indraft. Por otro lado los criterios de disefio
corresponden a caracteristicas relevantes dentro del proceso de disefio de un
tunel de viento.

TABLA 4 . MATRIZ DE DECISIION SOBRE EL TIPO DE TUNEL DE VIENTO

Criterio de diseiio Tunel continuo Tunel tipo Blowdown Tunel tipo Indraft
AIcancte’de 4 8 6
operacion
Requerlmlento de 4 6 6
espacio
Cost'o d(.e, 5 8 5
fabricacion
Seguridad 8 6 8
!’ér.dida por 3 7 4
incidente
Impacto ambiental 5 5 5
Complejidad
elementos 8 8 5
adicionales

Total 39 50 41

Para esta matriz se utilizé una escala numérica del uno (1) al diez (10), donde 1
corresponde a la insatisfaccion del criterio y por ende 10 es la satisfaccion
completa del criterio. El criterio Alcance de operacion relaciona la capacidad de la
configuracion en alcanzar la velocidad maxima de 4 Mach; el Requerimiento de
espacio comprende que la herramienta ha de ser construida en los predios de la
universidad y reconoce la limitacion de espacio designados por laboratorios. El
Costo de fabricacion relaciona este criterio basandose en diferente bibliografia
consultada para el desarrollo del proyecto. La Seguridad evalua el riesgo de tener
la herramienta en operacion para un estudiante, profesor, etc... La Perdida por



incidente evalua el costo material de casos como el que se despenda el modelo u
otro tipo de irregularidades de operacion; El Impacto ambiental por su parte evalua
el efecto provocado por el cambio de las propiedades del aire a la salida del tunel
y/o condiciones de ruido; por ultimo la Complejidad de elementos adicionales se
evalua por los requerimientos de disefio de elementos necesarios para mejorar la
operacion, como por ejemplo un secador de aire.

Al ver los resultados obtenidos se confirma que el tipo de configuracion de tunel de
viento que mejor se ajusta a las primeras restricciones de disefio es el tunel de
viento tipo Blowdown. Desde este punto el que sea un tunel de viento tipo
Blowdown es una restriccion mas dentro del proceso de disefio presentado a lo
largo de este documento.

™

Sistema de Cono de
abastecimiento Difusor de contraccion

angulo amplio Difusor

——1] N R ;—:_Z:]

PRV
v
Camara de Camara de
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ILUSTRACION 19. ESQUEMA SIMPLIFICADO DEL TWT-UV
[FUENTE PROPIA]

La llustracion 19 es un diagrama conceptual de la propuesta de tunel de viento
tipo Blowdown presentada en este proyecto. El cono de contraccion es un médulo
de tunel que se acopla con la tobera convergente-divergente (C-D) cuando se
desea probar en rango supersonico (Mach>1). La camara de pruebas es un
segundo moédulo que opera en un rango de 0,3 a 0,8 Mach y de 1,2 a 4 Mach; este
modulo es intercambiable con la camara de pruebas transénica, que se usa para
el rango de operacioén entre velocidades 0,8 a 1,2 Mach.
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6.2.1.1.

Disefio de la cAmara de pruebas

La camara de pruebas es el elemento principal
de un tunel de viento, pues es en él donde se
ejecuta la labor de experimentar. La camara de
pruebas es el elemento que alberga el modelo
de prueba, asi como gran parte de la
instrumentacién que recopila la informacion
necesaria.

La camara de pruebas aqui tratada es la misma
para funcionamiento en régimen subsonico y
supersoénico, debido a que la experimentacion
en ambos regimenes es posible con una
seccion de pruebas de paredes cerradas.

Este elemento es intercambiable por la camara
de pruebas transonica; razon por la cual deben
guardar similitud geométrica para poder
ensamblar los elementos anteriores vy
posteriores a ellas.

Se obtiene como solucién una camara de
pruebas de seccion cuadrada de 50 x50 cm; el
area se definid principalmente por la limitante
de que los modelos en del rango transénico
deben ser tener un area frontal del 1% del area
de la camara de pruebas, para evitar exceder el
area de bloqueo del tunel. [41] [42]

Durante la etapa del disefio de la camara de

pruebas se definen las propiedades de
funcionamiento para cada corrida del tunel y se
realiza en analisis estructural de este elemento.

Diseno aerodinamico de la seccion de pruebas

Para encontrar el requerimiento de presion total o de estancamiento se utilizé la
configuracion sugerida en la literatura de “difusor de onda de choque normal”
(normal shock diffuser)[9], [13], la cual considera la existencia de una onda de



choque normal al final de la camara, teniendo asi condiciones termodinamicas
subsoénicas de flujo luego de la onda de choque; esta suposicion permite
determinar el requerimiento minimo tedrico de presion total para cada una de las
corridas del tunel en velocidades supersénicas. La seccion Calculos
Aerodinamicos presion total supersonico del Anexo 1 presenta los valores
correspondiente al rango de velocidad de 1 a 4 Mach variando cada 0.1 Mach;
mas la Tabla 5 muestra algunos resultados para facilitar la lectura del documento.

Normal shock

M. <1

| Nozzle [ Diffuser

ILUSTRACION 21. DIAGRAMA SIMPLIFICADO DE UN TUNEL DE VIENTO CON DIFUSOR DE ONDA DE
CHOQUE NORMAL
[TOMADO DE APPLIED GAS DYNAMICS. RATHAKRISHNAN 2010][13]

TABLA 5. PRESION TOTAL DE PRUEBA BAJO CONDICION DE ONDA DE CHOQUE NORMAL

Mach Presion total (atm) | Presion total (kPa)
1 1,8929 171,6016
1,5 1,4933 135,3737
2 1,7388 157,6261
2,5 2,3980 217,3907
3 3,5548 322,2550
3,5 5,3998 489,5143
4 8,2073 744,0254

Por otro lado también se requiere establecer la condicion de presiéon total de
prueba para operacion subsoénica. Para el rango subsodnico el flujo no supera la
velocidad sdénica en ningun punto del tunel, es decir, el aire recorre el tunel
isentropicamente. Los valores obtenidos se presentan en la Tabla 6., y el proceso
realizado en la seccidén Calculos aerodinamicos rango subsoénico del Anexo 1.
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TABLA 6. PRESION TOTAL DE PRUEBA PARA RANGO SUBSONICO

Mach Presion total (atm) | Presion total (kPa)

0,3 1,0644 96,4949
0,4 1,1166 101,2199
0,5 1,1862 107,5349
0,6 1,2755 115,6295
0,7 1,3871 125,7463
0,8 1,5243 138,1875
0,9 1,6913 153,3234

1 1,8929 171,6016

Otra propiedad de importancia para determinar en la etapa de diseno de la seccién
de pruebas es la temperatura total. La temperatura no puede ser calculada bajo la
consideracion de onda de choque al final de la camara de pruebas porque, como
ya se introdujo, las ondas de choque son adiabaticas, es decir la temperatura total
es constante a través de ellas. Por ello si el tunel operara a una temperatura de
estancamiento igual a la atmosférica la temperatura estatica de operacion serian
severamente bajas presentando grandes limitaciones al material y es dificil
controlar presidén y temperatura cuando corresponden a estados termodinamicos
significativamente distantes.

Inicialmente se considerd utilizar el valor de temperatura correspondiente a la
presion hallada en el calculo anterior (seccion Compresion Adiabatica del Anexo
1), pero estas temperaturas presentaban varios inconvenientes que seran
discutidos posteriormente en disefio del sistema de abastecimiento. Téngase en
cuenta que el analisis utilizado se rige por comportamiento de flujo isentrépico y
los pasos por las valvulas se consideran procesos adiabaticos lo que implica que
la temperatura total es constante en todo punto del tunel de viento. Se comprende
asi que la temperatura debe definirse con las condiciones de almacenamiento de
tanque y en concordancia con lo discutido en la seccion 6.2.3 se establece
temperatura de estancamiento del tunel en 500 K.

Conociendo la temperatura y presiones totales se procede a calcular el flujo
masico requerido para operacion de la herramienta investigativa, por tanto este
valor no es solo caracteristico de la camara de pruebas; con una mirada macro el
tunel de viento es un ducto sin perdidas de flujo, es decir, el flujo masico (m) es
constante en todo el recorrido.

m=pvA (6.1)

Utilizando la Expresion 6.1 se encontraron los valores de flujo masico, proceso
registrado en la seccién Flujo masico supersénico del Anexo 1. Tales valores



también es posible hallarlos con la Expresion 6.2, la cual se encuentra registrada
en la literatura para un gas que fluye isentropicamente. [9], [11], [13], [43]

—(1+k)
' k—1 _\2k-1)
— = ——M(l +—M2)

. (6.2)

GRAFICA 1. FLUJO MASICO VS. NUMERO DE MACH
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En la Grafica 1 se evidencia lo que a primera vista seria un comportamiento no
esperado, pero si analizamos la expresién (6.1) vemos tanto velocidad como
densidad son directamente proporcionales al flujo masico. Cierto es que a
mayores velocidades el flujo masico aumenta, asi como aumenta la velocidad la
densidad en un fluido compresible disminuye. [9] Entonces se evidencia que
desde la velocidad sonica en adelante la variacion de densidad ejerce mayor
influencia que el aumento mismo de la velocidad, ocasionando tal disminucion de
flujo masico a altas velocidades. [11]



6.2.1.2. Diseno estructural de la seccion de pruebas

Para completar las especificaciones del componente camara de pruebas del TWT-
UV se procede a realizar el analisis estructural del mismo. La norma utilizada para
tal fin es el codigo ASME para calderas y recipientes presion 2010 (BPVC). [37]

El material seleccionado fue el acero inoxidable AISI 304 (ASME 240). Los
criterios utilizados para su seleccion son sus propiedades de alta ductilidad, alta
resistencia, amplia variedad de aplicaciones; principalmente en recipientes a
presion incluso de caracteristicas criogénicas. [44] El rango de temperaturas
criogénico inicia para algunos cientificos en -150°C y para otros en -180°C; los
gases que tienen un punto de licuefaccion menor a estas temperaturas son
considerados criogénicos, es decir el aire es un fluido criogénico comun.[45] El
hecho de que el material AlSI 304 trabaje aun en rango criogénico garantiza que
es el material soporta la condicion de temperatura minima de aire en la camara de
pruebas (-154,1°C). Se le suma a los aspectos anteriores el hecho de que se
encuentren diferentes proveedores nacionales de este material.

En la Tabla 5A de la Seccion Il - Parte D - Subparte | del BPVC se encuentran las
propiedades del material seleccionado, las cuales se presentan a continuacion.

TABLA 7. PROPIEDADES MECANICAS DEL AISI 304 (SA 240 18CR-8NI)

Resistencia a la traccion 515 MPa
Resistencia a la fluencia 205 MPa
Temperatura maxima de operacion 816 °C

Maximo esfuerzo permisible a 225°C 125 MPa
Maximo esfuerzo permisible a -30/-40°C 138 MPa

Cabe recordar que la presion de disefio (P) es la condicion mas severa en
operaciéon normal, es decir, la maxima diferencia en presion entre en interior y el
exterior del recipiente (UG-21 Seccidn VIlI-Division 1 del BPVC). Mientras que las
temperaturas de disefio seran las temperaturas mas alta y mas baja esperadas
bajo operacién (UG-20 Seccion VIII-Division 1 del BPVC). Ninguna de las dos
temperaturas debe exceder los limites correspondientes del material. Las
condiciones de operacién de la camara de pruebas se presentan a continuacién.



TABLA 8. PROPIEDADES DE DISENO DE LA CAMARA DE PRUEBAS

Presion de diseno -85,7538 kPa

Temperatura maxima a 0,3 Ma 491,159 K (218,009 °C)

Temperatura minima a 4 Ma 119,05 K (-154,1°C)

El apéndice 13 de la Seccion VIII-Division 1 del BPVC reune los requerimientos de
diseio de recipientes a presion de secciones transversales no circulares. La
configuracion geométrica seleccionada para la camara de pruebas es un
recipiente de seccion rectangular donde dos lados opuestos pueden tener un
espesor distinto al de los otros dos, como se muestra en la /lustracion 22.
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ILUSTRACION 22. RECIPIENTE DE SECCION TRANSVERSAL RECTANGULAR TIPO I

[TomaDO DE BPVC 2010-2011] [37]

Considerando los cordones de soldadura en las esquinas de la camara se
determind el factor de eficiencia de soldadura (E) para la localizacion Q de la
llustracion 22. El factor de eficiencia de soldadura se define como una cantidad
numérica que multiplica el esfuerzo permisible del material para incluir los efectos
de soldadura. El valor de dicho factor depende de solo del tipo de soldadura y en
cierta medida al grado de inspeccidn; este valor se obtiene de la Tabla UW-12 de
la Seccién VIl del codigo ASME. Proponiendo uniones a tope con grado completo
de inspeccion el valor del factor E es 1; cabe hacer notar que las uniones a tope
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sometidas a compresién, como las esquinas de la camara bajo la presion de
disefio, tienen también un factor E igual a la unidad.

El analisis sugerido en la norma se basa en calculos de esfuerzos de membrana
(Sm) y esfuerzos de flexion (Sbh) en cada punto critico de la estructura, evaluados
tanto en la superficie interna como externa de la placa. El caso particular aqui
tratado es un recipiente de seccion transversal cuadrada con lados de igual
espesor. Los criterios de aceptacion establecidos por la norma dictan que el
esfuerzo de membrana no debe exceder el esfuerzo permisible del material (S) y
la suma del esfuerzo de membrana con cada esfuerzo de flexién lo equivalente a
1,5 veces dicho esfuerzo.

El Anexo 2 contiene las ecuaciones para recipientes no reforzados de seccion
rectangular. El proceso de encontrar el espesor de pared que cumple con los
criterios es aceptacion es iterativo, se realizé y utilizé un programa en Matlab, el
resultado de este es un espesor minimo de 7,26 mm. El espesor comercial de
lamina de AISI 304 mas cercano proveido es 7,5 mm (Imporinox), el cual debe ser
solicitado, de lo contrario el espesor del cual hay disponibilidad es de 3/8” (9mm).

Los resultados de esfuerzos obtenidos con el espesor de 7,5 mm son presentados
en la Tabla 9.

TABLA 9. ESFUERZO DE MEMBRANA Y FLEXION RESULTANTES EN LAS LOCALIZACIONES CRITICAS DE
LA CAMARA DE PRUEBAS

Esfuerzos (kPa)

Sm Sb Interno Sb Externo
Localizacion N 9858 5 9,5283E+04 -9,5283E+04
Localizacién Q ’ -1,9056E+05 1,9056E+05




6.2.2. Disefio del sistema de abastecimiento

El sistema de abastecimiento es el
Sistermna de elemento motriz del TWT-UV. Como se
abatecimiento ha nombrado con anterioridad, el fluido
dentro de este tunel sera desplazado
gracias a la diferencia de presiones entre
un tanque de presion positiva aguas

Presion y . .
temperatura total arriba de la camara de pruebas y la
Flujos masico salida del tunel a presiones atmosféricas
requeridos — . (Tunel de viento tipo blowdown).
resion y flujos
MAasIcos en .
fransénico Paralelsta etapa se tleng 'en cuenta las
. condiciones de operacion en rango
Yolumen de aire ..
y geometria de transénico (0,8 a 1,2); estas se
los tanques presentan a continuacion.

Presion total: 430,6540 kPa
Temperatura total: 338,15 K

iEs viable su
fabricacion?

Flujo masico: 181,31-185,36 Kg/s

Teniendo en cuenta también las
propiedades de corrida del tunel
(velocidades subsonicas y supersoénicas)
se procede saber cual es el volumen a
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ILUSTRACION 23. DIAGRAMA DE FLUJO DEL prueba’ para ello existe una ecuacion

COMPONENTE SISTEMA DE ABASTECIMIENTO que relaciona las propiedades del fluido
desde el tanque hasta las condiciones de

prueba en un proceso politropico de
descarga de un reservorio a presion. [13]

[FUENTE PROPIA]

El subindice “T” se refiere al tanque y “0” a total o de corrida del tunel.
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La mayoria de sistemas de abastecimiento para tuneles supersonicos o trisdnicos
son llevados a 300 psi (20 atm), es por ello que primeramente se calculé cual seria
el requerimiento de volumen a condiciones cercanas de presion. Para este caso



se tomo la temperatura correspondiente a cada presion total. La grafica muestra
este primer acercamiento.

GRAFICA 2. VOLUMEN REQUERIDO VS. VELOCIDAD SUPERSONICA PARA PRUEBAS A 30S DE DURACION
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De aqui se aprecia que el requerimiento se hace mas grande en los valores de
Mach cercanos a la unidad, lo que lleva a incluir con certeza las condiciones en
rango transonico utilizando las propiedades definidas y ya presentadas en el
proyecto de grado aliado de la camara transonica.

Para la Gréafica 3 se utilizd presion del tanque a 20 atm, temperatura total del
rango transoénico y se vario el parametro tiempo. En la grafica se aprecia que hay
mayor requerimiento en el rango transonico, velocidades cercanas a 1 Mach,
provocando que el tiempo de pruebas mas cortos (30s) sean restringidos a este
rango.



GRAFICA 3. VOLUMEN REQUERIDO VS. VELOCIDAD PARA RANGO TRANSONICO
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Retornando a la Expresion 6.3 la temperatura debe ser la temperatura de
almacenamiento del tanque, es por ello que utilizar la temperatura de
estancamiento de cada corrida no es realmente un estado facil de obtener en el
tanque. Por ello se prueba con la temperatura alcanzada por comprimir
adiabaticamente el aire a 20 atm desde la atmosfera, esta temperatura es 697 K.
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GRAFICA 4. VOLUMEN REQUERIDO VS. VELOCIDAD DE OPERACION PARA PRUEBAS A 30S Y TANQUE A
20ATM Y 697K
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En el caso para el cual se tuviera un tanque perfectamente aislado podria
pensarse que 697 K, correspondiente a las 20 atm de almacenamiento, es una
temperatura adecuada; pero realmente el proceso de compresiéon a tal dimension
puede tardar alrededor de una hora y la transferencia de calor con el medio hara
que la temperatura descienda.

Frente a los valores obtenidos bajo las condiciones tomadas para la Gréfica 4 se
presentan dos complicaciones: primero es demasiado volumen a almacenar y se
ha de recordar que este proyecto tiene una limitacion de espacio a utilizar y
segundo los valores mas altos de presién de corrida provocan que bajo ciertas
corridas la temperatura no logre estan en un rango adecuado de operacion de
valvula controladora. Por los motivos anteriores se decide almacenar el aire a
condiciones diferentes a las convencionales (20 atm).

Se considera para esta propuesta tres aspectos adicionales relacionados con la
influencia del coeficiente politropico, la temperatura y la presion de
almacenamiento; a partir de los cuales se determinaron las condiciones del tanque
y su geometria.
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6.2.2.1. Influencia del coeficiente politropico

Para determinar la corrida del tunel se han hecho hasta el momento unas cuantas
asunciones. La principal de ella es que la expansion del aire a lo largo del tunel es
isentrépico, pero en este punto otra es la protagonista “la expansion del gas en el
tanque de almacenamiento es politropica”. [13]

Esta suposicion determina que la presion del tanque de almacenamiento cae
acorde a un proceso politréopico PV™ = constante. El término n se conoce como
coeficiente politropico y puede tomar valores entre la unidad hasta el coeficiente
de dilatacion adiabatica (1 < n > k). Para corridas de tunel de corta duracién con
altas tasas de flujo masico el coeficiente politrépico es 1,4, mientras que para
largas duraciones de corrida y masa térmica en el tanque el coeficiente politrépico
se aproxima a 1.

El valor apropiado del coeficiente politropico utilizado en la Expresiéon 6.3 depende
de la tasa a la cual es utilizado el aire almacenado a alta presion, de la cantidad de
aire y de la forma del tanque de almacenamiento. El valor de n tiende a 1,4 en si
tanque se aproxima a una forma esférica. O si se afade un sistema que forcé a
que la expansion se acerque al proceso isotérmico, el coeficiente tiende a 1. [13]

Para hacer tal comparacion se utilizaron los datos obtenidos a partir de un modelo
experimental desarrollado para el estudio del clasico problema de carga y
descarga de un tanque presurizado. [46] En las gréaficas siguientes (Grafica 5 y 6)
se aprecia que a menor coeficiente politropico se ve disminuido el requerimiento
de volumen para una determinada corrida. Lo cual es un hecho bastante ventajoso
para el sistema, pues determinando un coeficiente mas cercano al
comportamiento real se puede lograr una disminucion significativa en el volumen a
almacenar o en su defecto conservando el volumen calculado, obtener mayores
tiempos de prueba. También se puede apreciar que el rango transénico de
operacion es mas sensible que el rango supersénico a la manipulacion de este
parametro.

Bajo consideraciones de disefo, los resultados presentados de aqui en adelante
respecto al volumen utilizan el coeficiente n igual a k, ya que corresponde a la
condicion maxima de requerimiento de volumen que podria obtenerse
dependiendo de este parametro.



GRAFICA 5. VOLUMEN REQUERIDO VS. VELOCIDAD CON PROPIEDADES DE TANQUE 20 ATM Y 695K
VARIANDO COEFICIENTE POLITROPICO (A) PARA RANGO TRANSONICO (B) PARA RANGO SUPERSONICO
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6.2.2.2. Influencia de la temperatura

A primera vista no habria mucho que considerar frente a la temperatura, si el Unico
objetivo fuera disminuir el volumen requerido, ya que la temperatura es
directamente proporcional al volumen. En cuanto a mayor temperatura esté el
fluido mas volumen va a requerir para almacenar una misma cantidad de masa
que si estuviera a una menor.

GRAFICA 6. VOLUMEN REQUERIDO VS. VELOCIDAD BAJO PRUEBAS A 30S Y 20 ATM VARIANDO
TEMPERATURA EN EL TANQUE DE ALMACENAMIENTO (A) PARA RANGO TRANSONICO (B) PARA RANGO
SUPERSONICO
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Un valor de 300 K es entonces muy bajo, pues la temperatura sensible luego de la
expansion del fluido y las velocidades que el flujo alcanzaria implican
temperaturas minimas de 71,42 K (-201,72 °C) comprometiendo significativamente
la capacidad de material (Ver 6.2.1). Por otro lado con temperatura de
almacenamiento de 500 K la temperatura estatica mas baja que se alcanzaria,
correspondiente a un flujo a velocidad 4 Mach, es 119,05 K (-154,01 °C).

6.2.2.3. Influencia de la presion de almacenamiento

Como se ha notado en la Grafica 2., en la cual se modifico la presion del tanque
de 16 a 20 atm, la presidon se comporta inversamente proporcional al volumen
requerido, es decir en cuanto mas alta sea la presion en el tanque menos volumen
se requiere para almacenar una misma cantidad de masa de aire que uno que se
encuentra a un presién menor.



GRAFICA 7. VOLUMEN REQUERIDO VS. VELOCIDAD BAJO PRUEBAS A 30S Y 500 K VARIANDO PRESION
EN EL TANQUE DE ALMACENAMIENTO (A) PARA RANGO TRANSONICO (B) PARA RANGO SUPERSONICO
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Para esta etapa se modific6 de nuevo el parametro presion en un rango mas
amplio; segun la literatura [13] a pesar de que en su mayoria los tuneles manejan
presiones maximas en el sistema de abastecimiento de 2MPa, es posible
aumentar esta presion hasta 15MPa si es necesario para espacios reducidos. El
tunel trisbnico del Florida State University [24] presenté durante su etapa de
disefio la misma limitacién, razén por la cual la presién de su sistema de
abastecimiento es de 35 atm.

Aun a 20 atm y la consideracién de temperatura y coeficiente politrépico tratado
anteriormente el volumen requerido se establece en 685,73 m3 de aire, siendo
este aun muy alto. En la Grafica 7 es posible apreciar lo significativo que es la
reduccion del volumen al llevar el gas de 20 atm hasta 35 atm. Las 35 atm es un
valor relativamente alto de presion, pero aun asi es posible encontrar valvulas
reguladoras de presién industriales que soporten este parametro; para presiones
mas altas el mercado de valvulas se ve muy limitado. La busqueda de la valvula
sera discutida en la seccion 6.2.3.

6.2.2.4. Determinacion de las condiciones del tanque y su
volumen

Luego de explorar varias posibilidades se definen las condiciones de
almacenamiento del tanque en 35 atm (3172,9 kPa) y 500 K. La Grafica 8
muestra el requerimiento de volumen bajo ésta definicion.

Los valores correspondientes a cada corrida del tunel se encuentran en la seccion
Calculos del sistema de abastecimiento del Anexo 1.



GRAFICA 8. VOLUMEN REQUERIDO VS. VELOCIDAD DE OPERACION DE OPERACION PARA PRUEBAS A
30S Y AIRE ALMACENADO A 35 ATM Y 500 K
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Bajo estas condiciones determinadas se presume la necesidad de un sistema
adicional que logre mantener la temperatura en el tanque a los 500 K y asi
garantizar las condiciones calculadas dependientes de este parametro.

Se toma un total de 400 m® de aire a almacenar, con tal de compensar las
pérdidas del recorrido sin disminuir el tiempo de prueba, y se propone dividir este
volumen nueve (9) tanques (cada uno con 44,44 m® de aire), esto para facilitar la
versatilidad del sistema.
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6.2.3. Seleccion de la valvula reguladora de presion

El sistema de control de la presién de estancamiento para un tunel Blowdown
utiliza una valvula de control entre el reservorio de almacenamiento y la camara de
estabilizacién para mantener la presion en la camara de pruebas. La importancia
de este dispositivo radica en que cambia la descarga del tanque de un proceso
transitorio a un proceso estacionario, garantizando que se puedan mantener los
parametros de prueba durante la duracion de esta.

Las valvulas reguladoras de presion, PRV por sus siglas en inglés, son un
dispositivo controlador que reduce la presion de entrada de un fluido a una presion
deseada a la salida. En su mayoria se componen de un diafragma y una valvula
en su interior.

Existen dos tipos de valvulas de diafragma, de una sola etapa o de doble etapa.
Sus configuraciones se presentan en la llustracion 24.

[LUSTRACION 24. TI1POS DE VALVULAS REGULADORAS DE PRESION

Para abordar la seleccién de este momento es necesario tener las caracteristicas
en unidades estandar. Hasta el momento todos los calculos han sido desarrollados
con las condiciones atmosféricas de la ciudad de Cali. El proceso realizado para
obtener estos parametros en unidades estandar se encuentra registrado en la
seccion Seleccion PRV — Conversiones para seleccion de valvula del Anexo 1.



Las caracteristicas de operaciéon de la PRV para el TWT-UV son:

Fluido: Aire

Temperatura entrada: 500 K (226,85 °C)

Presioén de entrada: 31,729 bares

Caudal: Rango subsdnico 11,746 — 28,178 m/s
Rango supersonico 3,997 — 28,178 m>/s
Rango transonico 34,146 — 34,909 m>/s

Kv: 205,09 — 1774,2 m*h

6.2.3.1. Sobre la determinacion del Kv

El Factor de Flujo (Kv), o Coeficiente de Flujo (Cv), es utilizado comunmente para
especificar la capacidad de una valvula de control. Si este coeficiente se halla en
unidades inglesas se denomina Cv, mas si es en unidades métricas se denomina
Kv [47]. Con los coeficientes de flujo se pueden comparar las capacidades de las
valvulas en diferentes tamafos, tipos y fabricantes. Los coeficientes se determinan
por regla general experimentalmente y se define como el flujo de agua entre 5 a
30 °C que pasa a través de una valvula medida en metros cubicos por hora con
una caida de presion de un bar. [48]

El céalculo de factor de flujo Kv para cada corrida del tunel se desarrollé con la
Expresion 6.4 tomada de la Guia para calculo de valvulas de SAMSON S.A.[49]

W =142 -Kv-m-\P,-p; (6.4)

Donde W es caudal volumétrico en kg/h, presiones absolutas en bares, densidad
en kg/m® y m es el coeficiente de pérdida de presion.

El criterio para la determinacion de m indica que si la presion reducida es menor al
60% que la presion de entrada, este parametro toma el valor de 1; de lo contrario
debe ser leido de una grafica proporcionada en la guia.

Psalida valvula min _ 96,495 kPa
Pabastecimeinto 31729 kPa

= 0,0304



Psalida valvula max _ 744,03 kPa
Pabastecimeinto 3172,9 kPa

= 0,2345

Como se aprecia ninguna de las condiciones de configuracion para la valvula
supera una relacion de presion del 0,6; es por ello que para la seleccion de la
valvula reguladora el coeficiente de pérdida de presion toma un valor igual a la
unidad.

La densidad p, corresponde a las condiciones de abastecimiento, es decir que
puede ser hallada usando la grafica proporcionada en la guia de SAMSON S.A.
junto con la correccidon de temperatura ahi sugerida, asi como utilizando la
Expresion 3.8.

El procedimiento realizado para la obtencion del factor de flujo y sus resultados se
encuentran en la seccion Seleccion PRV — segun guia para seleccion de valvulas
SAMSOM S.A. del Anexo 1.

6.2.3.2. Sobre los fabricantes o proveedores

Se buscd en diferentes proveedores de valvulas de diafragma y/o valvulas
controladoras. El fabricante Honeywell fue descarado por ofrecer valvulas con
rangos de control de presién bajos o presiones maximas de abastecimiento no
mayores a 25 bares. Festo ofrecia productos solo de uniones roscadas y rango
maximo de control de presion de 12 bares. Saunders [50] en valvulas de
diafragma presentaba por su parte productos con materiales resistentes incluso a
bajas temperaturas, pero limitaciones en la presidn requerida. Los productos Aerre
manejan presiones requeridas muy cercanas, pero aun asi no suficientes. Las
valvulas reguladoras Swagelok tenian rango de presién amplios (34,4 bar) y
presiones de entradas muy altas (hasta 689 bares) pero dimensiones no mayores
a 2” y limitacion por material del diafragma (temperaturas no mayores a 150 °C).

Algunos fabricantes como Saunders o Aerre, que tienen productos con
caracteristicas similares, cuentan con servicio de disefio de valvulas para
propositos especificos. Tomar tal servicio seria una muy buena opcion en caso de
desear un elemento de control muy acorde al sistema, de preferencia no un
regulador simple [51], lo que podria mejorar condiciones de prueba o ampliar el
tiempo de la misma. Segun Aerre las caracteristicas de operacion listadas al inicio
del capitulo son suficientes para especificar la valvula deseada. [52]



6.2.3.3. Valvula de control

Para propdsitos de desarrollo del proyecto se propuso encontrar una valvula
comercial que cumpla la misién de regular las condiciones de pruebas. Las
valvulas controladoras son dispositivos que controlan principalmente el flujo a
través de la valvula y consecuentemente propiedades como la presion. La valvula
seleccionada es la valvula de control tipo BR33® de POLNA corp. [53]

ILUSTRACION 25. ESQUEMA DE LA VALVULA DE CONTROL TIPO BR33®
[TOMADO DE HTTP://WWW.POLNACORP.EU/EN /KATALOG/DETAIL/BR-33/26.HTML]

La temperatura maxima de operacion se presenta a la entrada de la valvula
(condiciones de almacenamiento del tanque); en la Tabla 2 del catalogo se
selecciona el tipo de empaque segun el rango de temperatura. Para temperatura
entre +200...+250 los empaques seran de grafito, esta caracteristica implica que
la clasificacion de filtraciones es 1V.[54]

Seguidamente se toma el material del cuerpo de la valvula, la Tabla 3.4 del
catalogo presenta la presion permisible de trabajo de diferentes material a su
correspondiente temperatura. El material WCB segun ASTM A216 permite 36,95
bares de presion maxima de trabajo a 225°C, valor que es 1,16 veces la presién
de entrada de la valvula. Esta caracteristica clasifica la valvula a una presion
nominal de tuberia de 40 bares (PN 40).
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La Tabla 5 del catalogo presenta las relaciones de flujo Kvs y las caidas de
presion AP para una clasificacion de filtraciones de |IV. Para valores de Kvg 1800 y
2160 m*h, a 100% y 120% de apertura respectivamente, la maxima caida de
presion es 12 MPa; bajo estas caracteristicas queda determinado el diametro
nominal (DN 300) y el actuador sugerido tipo 99-3-R. Se recuerda que el factor de
seguridad de valvula se obtiene con la relacion del factor de flujo de valvula dado
el calculado, es decir, que esta valvula tiene un factor de seguridad de 1,2175 para
la condicion mas exigente (1.1 Mach).

Recapitulando, la referencia seleccionada R99-BR33 FL L 4 3 DN300 PN40
KVS1800 corresponde a una valvula de control tipo BR33 con actuador tipo 99,
conexiones bridadas, fluido caracteristico lineal, clasificacion de filtraciones:
estandar y cuerpo de acero aleado fundido.

El disefio de este dispositivo trae ventajas de operacion para el tunel, como el
recorrido simplificado del aire dentro de la valvula en comparacién con los
modelos tradicionales, que puede traducirse en disminucién del riesgo de dafo de
este dispositivo si el aire aun presenta particulas liquidas, menor pérdidas por
recorrido en la valvula y posibilidad de apertura a un 120% aumentando el caudal
que puede circular por la valvula, hecho que aumenta el factor de seguridad de la
valvula.

6.2.3.4. Otras configuraciones

Antes de decidirse por un solo dispositivo de control, de probaron configuraciones
de valvulas en serie y paralelo para cumplir la misma funcion.

Para configuracion en serie se requeriria de una primera valvula igual a la
anteriormente descrita, luego de una segunda que operaria en un rango menor de
presiones pero con la misma condicidén de flujo masico. Una segunda valvula que
opere a tales condiciones no se encontrd disponible comercialmente. Los calculos
se encuentran en la seccidén Seleccion PRV — 2 valvulas en serie del Anexo 1.

La configuracién en paralelo reduce el flujo masico a la mitad pero conserva la
condicion de presiones. Para este caso se requeririan dos valvulas de PN 40 y DN
250 con Kvs 1250 — 1500 m>/h, a 100 y 120 % de apertura respectivamente. El
factor de seguridad para estas valvulas es de 1,4091 en la condicibn mas
exigente. Los calculos se encuentran en la seccion Seleccion PRV — 2 valvulas en
paralelo del Anexo 1.



Entonces la pregunta es ¢ se deben utilizar dos valvulas o una sola? La instalaciéon
de las dos valvulas en paralelo es mas compleja, requiere de mas tuberia y
elementos de seguridad adicionales en comparacién con instalar solo una.
Ademas la diferencia operacional y de dimensiones de los dos dispositivos no es
significativamente grande, razén por la cual se prefiere mantener la seleccion del
dispositivo descrito en la seccion anterior 6.2.3.3.

Cono de
contraccidn

Geometria tobera

subsdnica
(Convergente)

6.2.4.

Disenio del cono de contraccion

/ Geometria

Tobera C-D
suple funcidn
en sub.

iAlcanza
velocidades
requeridas?

/ tobera C-D

/

ILUSTRACION 26. DIAGRAMA DE FLUJO DEL
COMPONENTE CONO DE CONTRACCION.

[FUENTE PROPIA]

El cono de contraccion o tobera
convergente, como se llamaria en
operacion subsoénica, cumple la funcién de
tomar el flujo estabilizado a la salida de
camara de estabilizacion y acelerarlo de tal
manera que dependiendo del flujo masico y
velocidad entrante alcance las condiciones

deseadas en la camara de pruebas.

La salida del componente tobera
convergente ensambla con dos elementos
segun el tipo de operacion deseada; el
primero es la camara de pruebas, cuando la
operacion es subsénica, y el segundo es la
tobera convergente divergente, si la
operacion es supersonica. Ambos
elementos tienen areas de entrada de 0,25
m? hecho que fija inmediatamente el area
de la salida de la tobera convergente.

Para saber entonces cual debe ser su area
de entrada se utiliza la Expresion 6.5, la
cual se obtiene de la relacién de flujo
masico constante junto con la Expresion
6.2.

k+1

]W (6.5)

Ay My [2+(k—1)M§

4, My L2+(-1)M2



Utilizando la expresion anterior se explord cuales serian las alturas necesarias
para acelerar el flujo a las velocidades mas exigentes para este elemento que
seria 0,8, 0,9 y 1 Mach. Las velocidades de entrada se variaron desde 0,1 Mach.

En el Anexo 3 se encuentran tabuladas todas las posibilidades exploradas. Si se
toma una velocidad promedio esperada en la camara de estancamiento de 0,45
Mach y la geometria de este elemento conservara la dimension horizontal del 50
cm, entonces la dimension vertical es de 72 cm.

6.2.4.1. Condiciones termodinamicas en puntos criticos

Las propiedades termodinamicas varian, como en la mayoria de elementos,
dependiendo de las condiciones de la prueba. Esta subseccion se va a dedicar a
aclarar cuales fueron los estados termodinamicos tenidos en cuenta para el cono
de contraccion.

1 ®
®

ILUSTRACION 27. ESQUEMA SIMPLIFICADO DEL CONO DE CONTRACCION.
[FUENTE PROPIA]

Como se muestra en la llustracién 27 el aire fluye de izquierda a derecha a lo largo
del elemento, por ende, el Punto 1 seria la entrada y Punto 2 la salida de la tobera.

Los calculos realizados correspondientes a los resultados presentados en la Tabla
10 se encuentran en la seccion Cono de contraccion del Anexo 1. El primer estado
de termodinamico esta dado por la velocidad promedio en la entrada, condicion
con la cual fue seleccionada esta geometria (0,45 Mach).



TABLA 10. RESUMEN DE CONDICIONES TERMODINAMICAS DEL CONO DE CONTRACCION.

Presion (kPa) Temperatura (°C)

0,45 Mach 149,3393 207,3882

Entrada |4 Mach 743,2974 226,7102
(Punto 1) | 1,2 Mach transénico 377,8840 208,5205
1,2 Mach supersoénico 127,4641 208,5205

) 4 Mach 742,5087 226,5586
(Psuar:lt(:)aZ) 1,2 Mach transénico 276,9106 167,5806
1,2 Mach supersoénico 934,0470 167,5806

Para la operacion supersonica es necesario que este elemento se acople a la
tobera C-D. La tobera C-D ya tiene una relacion de compresion establecida y por
ende sus requerimientos en términos de numero Mach corresponden a 0,054 y
0,82 para corridas de 4 Mach y 1,2 Mach respectivamente.

Para el Punto 2 se debe tener en cuenta la velocidad Mach esperada y las
condiciones totales (Presion y temperaturas totales), con ello y las relaciones de
flujo isentropico es posible obtener las propiedades estaticas en este punto. Para
las pruebas a 1,2 Mach bien se conoce que tenemos dos condiciones de presion
total, una para cuando se utilice la camara transonica y el otro para la camara
supersoénica; razén por la cual para una misma velocidad se tienen dos presiones
estaticas presentadas.

En el Punto 1 el primer paso es encontrar la velocidad en la entrada de la tobera.
Se recuerda que el factor de contraccion de la tobera convergente esta definido;
corresponde claramente a la relaciéon de area entre la entrada y salida de este
elemento. lterando la relacion de areas se encontré cuales eran las velocidades de
entrada que corresponden a 0,0374 y 0,4362 Mach para corridas de 4 Mach y 1,2
Mach respectivamente. De la misma manera como se hizo para el Punto 1 se
encontraron las propiedades termodinamicas a cada condicion de prueba.

6.2.4.2. Analisis estructural en puntos criticos

Las parejas de condiciones descritas y presentadas en la seccion 6.2.4.1
determinan la presion de disefio y su respectivo esfuerzo permisibles. Para cada
una de estas parejas fue hallado un espesor de lamina. Esta informacién se
resume en la Tabla 11.



TABLA 11. RESULTADOS DEL ANALISIS DE LOS ESFUERZOS EN EL CONO DE CONTRACCION.

Presion de disefio | Esfuerzo permisible | Espesor

(kPa) (kPa) (mm)
0,45 Mach 58,6853 128.000 7,96
Entrada 4 Mach 652,6434 125.000 27,3
(Punto1) |1,2 Mach transénico 287,2300 128.000 17,75
1,2 Mach supersoénico 36,8101 128.000 6,3
. 4 Mach 651,8547 125.000 27,29
(Psual‘:lt(:)aZ) 1,2 Mach transénico 186,2566 135280| 10,83
1,2 Mach supersoénico 2,7507 135.280 1,31

El proceso llevado a cabo en este punto sigue las mismas directrices y criterios de
aceptacion dictados por el BPVC 2011[37]. Las secciones transversales del cono
de contraccion son rectangulares. La entrada tiene una longitud larga de 72 cm vy
una longitud corta 50 cm, razén por la cual hay que tener también se presentaran
los esfuerzos en Punto M de la llustracion 22.

De la Tabla 11 se lee que la condicion termodinamica mas relevante en este
elemento es a la entrada del cono de contraccion para una corrida de Mach 4,
requiriendo un espesor minimo de lamina de 27,3mm. El espesor comercial de
lamina de AISI 304 mas cercano es de 27,5mm.

Los resultados de esfuerzos obtenidos con el
presentados en la Tabla 12.

espesor de 27,5mm son

TABLA 12. ESFUERZO DE MEMBRANA Y FLEXION RESULTANTES EN LAS LOCALIZACIONES CRITICAS DEL
CONO DE CONTRACCION.

Esfuerzos (kPa)
Sm Sb Interno Sb Externo
Localizacion N 5933,1 -1,5931E+05 1,5931E+05
Localizacion Q S 5933,1 1,7622E+05 -1,7622E+05
Localizacion M 8.543,7 1,4412E+04 -1,4412E+04
Localizacion Q L 8.543,7 1,7622E+05 -1,7622E+05
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ILUSTRACION 28. DIAGRAMA DE FLUJO DEL
COMPONENTE DIFUSOR

[PROPIA]

Diseno del difusor

En los tuneles de viento toda la difusion
debe tomar lugar en los confines de un
ducto; este ducto se conoce como difusor.
El difusor es el elemento del tunel que
cumple la funcion de recuperar la energia
cinética de fluido de trabajo en energia de
presion de la manera mas efectiva posible.

Para este proyecto se propone una
geometria fija de difusor valida para el
rango completo de operacion.

A lo largo de este capitulo se discutiran los
aspectos de la difusion subsoénica y
supersonica, y se tendran en cuenta las
recomendaciones para la propuesta de
difusor aqui presentada.

6.2.5.1. Difusién subsoénica

La difusion  subsbénica se logra
principalmente con la expansion de la
seccidn transversal del ducto. El gradiente
de presion adversa que se introduce
provoca el rapido crecimiento de la capa
limite con la consecuente separacion del
flujo y la inversion de la velocidad en la
capa limite. Razén por la cual la difusion
subsénica nunca es completamente
eficiente. [55]

Experimentalmente se ha mostrado que las pérdidas del difusor pueden ser
minimizadas al restringir el angulo de divergencia alrededor de 7 grados. Por otro
lado si la longitud se hace excesiva las pérdidas por friccion en las paredes puede
pesar mas que la mejora lograda con la reduccion del gradiente.

Estas recomendaciones seran tenidas en cuenta, junto con las de la difusion
supersonica, para dar la propuesta de difusor.



6.2.5.2. Difusion supersonica

Cuando se trato el disefio aerodinamico de la camara de pruebas, se supuso una
difusion por medio de una onda de choque normal (Ver seccién 6.2.1.2). Luego se
penso en que la difusion es también lograda como un proceso isentrépico, lo cual
requeriria hacer una compresion isentropica y luego expansion del flujo después
de la camara de pruebas.

De hecho existen tres (3) caracteristicas inherentes de los difusores supersoénicos,
estas son: trabajan con corrientes que son a menudo muy turbulentas provocadas
por el modelo en la camara de pruebas y el sistema de soporte; segundo el
proceso de difusion debe hacerse en un ducto de paredes cerradas, pues salidas
de aire pueden alterar las condiciones de prueba sin posibilidad de controlarlas;
tercero la capa limite a la entrada del difusor se encuentra completamente
desarrollada. [55] Asi se concluye que ambos modelos, compresién isentrépica y
el método de la onda normal son complicados en la practica por la presencia de la
capa limite.[13], [55]

El conocimiento basico sobre ondas de choque dice que las ondas de choque
normales son las mas fuertes, y que el flujo experimenta mayores pérdidas a
través de esta, que a través de una onda de choque oblicua. Por consiguiente es
posible pensar en modificar el difusor de tal manera que comprima el flujo
supersonico a través de una serie de ondas oblicuas antes de que sea expandido
como flujo subsonico, este hecho resultaria en una mejor recuperacion de presion.
El modelo se conoce como difusor de onda oblicua y se presenta en la llustracion
29.

Throat Oblique Throat Normal
(nozzle) shocks (diffuser ) shock

! Nozzle | Diffuser !

[LUSTRACION 29. DIAGRAMA SIMPLIFICADO DE UN TUNEL DE VIENTO CON DIFUSOR DE ONDA DE
CHOQUE OBLICUA
[TOMADO DE APPLIED GAS DYNAMICS. RATHAKRISHNAN 2010][13]



Esta configuracion tiene una condicién la cual debe ser cumplida para una
adecuada operacion del tunel. ElI proceso del flujo a través de una onda en
adiabatico, por lo tanto para mantener el flujo masico se debe cumplir que la
presion total antes de la onda por el area de garganta de la tobera sea igual a la
presion total después de la onda por el area de la garganta del difusor. Este hecho
implica que puede pasar a través del difusor solo si el area de garganta del difusor
es mas grande que el area de garganta de la tobera.[13] La peor condicion en
términos de pérdida de presion es una onda de choque que se presenta en la
camara de pruebas, entonces el area del difusor queda limitada mediante la
Expresion 6.6.

A% min _ <P01) (6.6)

*
Al POZ Mts

P, 'y . . ,
Donde (ﬂ) es la relacién de presiones de estancamiento a través de una
Mts

02

onda presentada en la seccion de pruebas.

De esta manera se conoce la contraccion maxima posible para un tunel de viento
supersonico de geometria fija, que permitira que el flujo supersoénico sea
estabilizado en la seccion de pruebas. Si la garganta del difusor tiene el area
ligeramente menor a la dictada por la Expresion 6.6 la onda de choque propuesta
se presentara en la zona divergente de la tobera y por ende no se obtendra flujo
supersonico en la camara de pruebas, es decir, en cuanto esta area siga
decreciendo la onda seguira viajando hacia la garganta de la tobera hasta
desaparecer, obtenido una experiencia subsénica en todo el recurrido del tunel.

Segun lo anterior se evidencia que el area de garganta del difusor debe ser lo
suficientemente grande para que al momento de inicio del tunel el aire fluya
correctamente a lo largo de todo el circuito y el flujo supersoénico sea estabilizado
en la camara de pruebas y “tragado” en la garganta del difusor. [13]

La seccion Difusor supersonico del Anexo 1 presenta el desarrollo de la ecuacién
y los resultados se presentan a continuacion en la Tabla 13.



TABLA 13. EVALUACION DE LA CONDICION DE AREAS DE GARGANTA.

Mach de Area garganta Area garganta Altura garganta
corrida tobera (m?) difusor (m?) difusor (m)

1,2 0,24 0,2417 0,4835

1,5 0,21 0,2259 0,4517

2,0 0,15 0,2081 0,4162

2,5 0,09 0,1804 0,3607

3,0 0,06 0,1827 0,3655

3,5 0,04 0,1878 0,3757

4,0 0,02 0,1441 0,2883

Haciendo una mirada a estos resultados vemos que elegir un valor que satisfaga
todo el rango de operacién es desventajoso, pues implica que la difusién por
medio de ondas oblicuas a altas velocidades requiere de cadena de reflexién de
ondas de choque muy larga, o simplemente no existe una contraccién significante
para desacelerar el flujo.

Adicionalmente por referencias experimentales se sugiere que los angulos de
contraccion para el difusor varien entre 5° y 10° para velocidades Mach menores a
4. Asi como la seccidon de contraccion suele ser entre 5y 10 veces la altura (o el
diametro) de la camara de pruebas [55].

6.2.5.3. Definicion de geometria del difusor

Teniendo en cuenta las sugerencias y condiciones anteriores se propone un
difusor compuesto de tres partes.

Para la difusion supersoénica hasta valores de Mach cercanos a 2 se puede lograr
con un ducto de area constante y relacion de longitud dado altura de la camara de
pruebas de 4 [55]. Es decir, que este mddulo se ve como un ducto de 50 cm x 50
cmx 2 m.

Con la definicion anterior se procede a especificar el médulo de difusion de Mach
2 hasta 4. Se toma el valor de altura de garganta de difusor de 0,42 m, valor que
es ligeramente mayor que el mostrado Tabla 13 para Mach 2. Para definir el
angulo de contraccion se buscd que para ninguna de las velocidades presentara
menos de tres (3) zonas de reflexion de ondas oblicuas, pero que tampoco fuera
demasiadas para las altas velocidades. Los calculos correspondientes a las
diferentes configuraciones se presentan en la seccién Difusor supersoénico del
Anexo 1; la versioén final (V4) utiliza un angulo de contraccion de 10° con el cual



efectivamente se presentan tres zonas de reflexion para Mach 2 y 8 para Mach 4.
A sugerencia [55] el angulo de contraccidn no debe presentarse inmediatamente
después de la camara de pruebas, sino que requiere una distancia de 0,5 veces la
altura de la camara para evitar los cambios abruptos. Seguido de la garganta es
necesaria hacer una expansion de area y recuperar la altura de 50 cm
(compatibilidad dimensional), el angulo de divergencia es de nuevo 7° pues las
velocidades en este punto son subsodnicas. Con cada una de estas
consideraciones la longitud total del este médulo es de 272,6 cm.

Por ultimo, el modulo de difusidon subsodnica es un ducto de secciones cuadradas
que aumenta su area con un angulo de divergencia de 7°; la entrada es de 50 x 50
cm, la salida de 1,2 x 1,2 m y la longitud del ducto es 2,85 m. Los calculos para
hallar la dimension de la salida a una velocidad Mach de 0,1 se encuentran en la
seccion Difusor subsénico del Anexo 1.

Con estos tres mdédulos se da solucién al proceso de difusién del TWT-UV en todo
en rango de operacion. Claro esta que para la difusion en rango subsoénico se
necesita un solo moédulo, pero para las velocidades supersonicas, segun la
velocidad de corrida, se debe instalar el modulo de 1-2 Mach o de 2-4 Mach
seguido del médulo subsonico.

6.2.5.4. Analisis estructural en los moédulos del difusor

Se procedera de manera similar a la seccion 6.2.4.1 y 6.2.4.2. y siguiendo los
criterios de aceptacion del BPVC 2011[37].

Para el médulo de difusion subsonico la condicidn critica es su entrada, ya que la
salida es al ambiente. La presion de disefio y temperatura en este punto son
136,85 kPa y 143,52°C respectivamente para lo cual se requeriria un espesor de
9,18mm.

Los resultados de esfuerzos obtenidos con el espesor de 9,5 mm son presentados
en la Tabla 14.

TABLA 14. ESFUERZO DE MEMBRANA Y FLEXION RESULTANTE EN LA LOCALIDAD CRITICA DEL
DIFUSOR MODULO SUBSONICO.

Esfuerzos (kPa)

Sm Sb Interno Sb Externo
Localizacion N 3601.4 -9,4773E+04 9,4773E+04
Localizaciéon Q ’ 1,8955E+05| -1,8955E+05




Para el médulo de difusién de velocidades entre 1 y 2 Mach se analizé tanto la
entrada como la salida del ducto. En la Tabla 15 se reportan las parejas
termodinamicas mas significativas, seguidamente la Tabla 716 muestra los
espesores correspondientes a cada una de las condiciones reportadas en la Tabla
15. Con ellos se aprecia que el espesor minimo de este elemento es de 9,18mm.

TABLA 15. RESUMEN DE CONDICIONES TERMODINAMICAS EN EL DIFUSOR MODULO 1-2 MACH

Presion (kPa) Temperatura (°C)
1,1 Mach transénico 201,6986 129,4265
Entrada -
2 Mach supersoénico 20,1460 4,6278
Salida 1 Mach transénico 227,5067 143,5167

TABLA 16. RESULTADO DEL ANALISIS DE ESFUERZO EN EL DIFUSOR MODULO 1-2 MACH

Presion de disefio | Esfuerzo permisible Espesor
(kPa) (kPa) (mm)
1,1 Mach transénico 111,0446 138.000 8,26
Entrada .
2 Mach supersdénico -70,5080 138.000 6,57
Salida 1 Mach transénico 136,8527 138.000 9,18

Los esfuerzos de membrana y flexion para este elemento son exactamente iguales
a los reportados en la Tabla 14, utilizando también un espesor de 9,5 mm (espesor
comercial mas cercano).

Finalmente en el mddulo de difusidn de velocidades entre 2 y 4 Mach se
analizaron los siguientes puntos: uno (1) y tres (3) son entrada y salida
respectivamente; el punto dos (2) es la garganta del difusor supersénico, aqui se
encuentra el punto 2a, que equivale al lugar donde se termina la reflexion de
ondas oblicuas para una corrida de Mach 2, y el punto 2b, lugar donde se termina
la reflexion de ondas oblicuas para una corrida de Mach 4. Los puntos son
indicados en la llustracion 30.



ILUSTRACION 30. ESQUEMA SIMPLIFICADO DEL DIFUSOR MODULO 2-4 MACH
[FUENTE PROPIA]

La entrada de este mdédulo de difusor coincide con la camara de pruebas, razon
por la cual la condicion de estudio en este punto es de nuevo una corrida en Mach
4. Para el punto 3 fue necesario encontrar la velocidad subsénica debido a la
expansion en la garganta; el valor encontrado es de 0,575 Mach proveniente de
desacelerar los 0,83571 Mach que se obtienen luego de la reflexion de ondas
oblicuas para una corrida de Mach 4. En la Tabla 17 se presentan las parejas
termodinamicas de cada punto estudiado dentro del difusor supersénico y en la
Tabla 18 los espesores minimos para cada condicion.

TABLA 17. RESUMEN DE CONDICIONES TERMODINAMICAS EN EL DIFUSOR 2-4 MACH

Presion (kPa) Temperatura (°C)
Entrada 4 Mach 4,9002 -154,1024
(Punto 1)
Garganta |(a) 2 Mach 100,1178 171,9719
(Punto 2) | (b) 4 Mach 397,6850 170,6770
Salida | ¢ 575 Mach 502,2893 468,9882
(Punto 3)




TABLA 18. RESULTADO DEL ANALISIS DE ESFUERZO EN EL DIFUSOR MODULO 2-4 MACH

Presion de disefio | Esfuerzo permisible Espesor
(kPa) (kPa) (mm)

Entrada 4 Mach -85,7538 138.000 7,26
(Punto 1)
Garganta |(a) 2 Mach 9,4638 134.000 2,27
(Punto 2) | (b) 4 Mach 307,031 134.000 13,05

Salida | 575 Mach 411,6353 129.000 16,58
(Punto 3)

Todos los calculos de este subcapitulo se encuentran en la seccidn Analisis
estructural del Anexo 1. De los resultados anteriores se toma el espesor de 17 mm
para todo el médulo difusor 2-4 Mach. En la Tabla 19 se presentan el estado de

esfuerzos mas exigente para este componente (Punto 3).

TABLA 19. ESFUERZO DE MEMBRANA Y FLEXION RESULTANTE EN LA LOCALIDAD CRITICA DEL

La camara de asentamiento, o camara de estabilizacidén, es una seccién del tunel
de gran area y baja velocidad que se encarga de mejorar la uniformidad del flujo

de prueba.

Esta se encuentra ubicada previo a la contraccion del tunel y después del difusor
de angulo amplio; debe ser lo suficientemente larga para obtener un flujo uniforme
y debe proveerse de pantallas y honeycombs para reducir la turbulencia en el flujo

de aire.[56]

DIFUSOR MODULO 2-4 MACH

Esfuerzos (kPa)

Sm Sb Interno Sb Externo
Localizacion N -8,9021E+04 8,9021E+04
L. 6053,5
Localizacion Q 1,7804E+05 -1,7804E+05

6.2.6. Diseno de la camara de asentamiento
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ILUSTRACION 31. DIAGRAMA DE FLUJO DEL
COMPONENTE CAMARA DE ESTANCAMIENTO.

Las pantallas son elementos que se
encargan de reducir la turbulencia,
convirtiendo los remolinos grandes en
otros mas pequefos que sean capaces
de extinguirse o facil de comprimirse
posteriormente. Se recomienda que las
pantallas estén ubicadas lo mas alejada
posible de la camara de pruebas.

Por otros lado los honeycombs tienen
comportamiento controversial como
meétodo para reduccion de turbulencia en
los tuneles de viento, pero su principal
ventaja es que homogeniza la distribucién
de la velocidad [57].

Comprobado  experimentalmente  se
sugiere utilizar la siguiente configuracion:
debido a que el honeycomb por si solo no
logra obtener un valor de turbulencia
adecuado para operacion del tunel, se
afiade tres (3) pantallas con los cuales se
logra obtener un valor de 0,26 intensidad
de turbulencia para pruebas de baja
velocidad. La caida de presion para la
configuracion completa del factor de 2.
[58]



ILUSTRACION 32. PANTALLA EN ACERO INOXIDABLE.

[TOMADO DE HTTP://WWW.BZWIREMESH.COM/ ]

La relacién de longitud dado diametro para un honeycomb utilizado en tuneles de
viento varia entre 8 a 10.[59] Para una relacién de 10 es indiferente que tipo de
geometria tenga en honeycomb; las dimensiones de este estabilizador son
diametro de 20mm y longitud de 200mm.

[LUSTRACION 33. ESQUEMA DE LA MAYORIA DE GEOMETRIAS DE HONEYCOMBS (CUADRADOS,
CIRCULAR O HEXAGONAL).

[TOMADO DE SIMULATION OF HONEYCOMB-SCREEN COMBINATION] [58]

Se recomienda que la separacion entre cada estabilizador se flujo sea de 250mm
y que el honeycomb sea inicialmente ubicado a 5 mm del inicio de la camara de
estabilizacién. Con esta distribucion la longitud de la camara de estabilizacidon
queda definida con a 120,5 cm. A continuacion, Tabla 20, se presenta informacion
de las pantallas seleccionadas.
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TABLA 20. PARAMETROS GEOMETRICOS DE LAS PANTALLAS.

Orden de pantalla en | Didametro del alambre Relacién de .
. .. . Porosidad
direccion del flujo (mm) bloqueo
1 1,5 0,64 0,36
2 1 0,62 0,38
3 0,5 0,6 0,4

Estructuralmente esta seccion del tunel es analizada bajo los mismos criterios del
BPVC 2011 [37]. La condicion termodinamica mas exigente corresponde a la
compartida con la entrada del cono de contraccion para una corrida de Mach 4.
Tanto las propiedades como los resultados de esfuerzos pueden ser consultados
en las Tablas 10, 11y 12 en la Seccion 6.2.4. El espesor de este elemento es
27,5mm.

6.2.7. Seleccion del compresor

Continuando con el desarrollo del proyecto en esta seccion se discuten
generalidades de la compresion de aire para funcionamiento del tunel.

Hay una gran variedad de compresores que pueden ser utilizados para bombear el
aire a los tanques de almacenamiento de un tunel de viento tipo Blowdown. Por
razones de tipo econdmicas y de disponibilidad comercial en diferentes tamanos,
el tipo de compresor frecuentemente utilizado son los compresores de piston [56].

Para garantizar la operacion adecuada del tunel el compresor ha de lograr una
descarga de presion mayor a la maxima de operacion del tunel. El margen de esta
condicion es tan pequefio como un 20 por ciento, o incluso menor dependiendo de
las caracteristicas del sistema de control y relaciones tamafo del tanque de
almacenamiento frente flujo masico del tunel. [56]

Regularmente los compresores de una etapa proveen aire a la descarga de hasta
150 psi (10,34 bar). Durante el disefio del tunel se debe acercarse a la anterior
condicioén si las capacidades de los compresores de una etapa no son ligeramente
mayor a la presion maxima requerida o si el flujo masico a la mayor presién de
operacion del tunel es pequefio en comparacion con el maximo flujo masico del
tunel. Efectivamente la operacion del TWT-UV debe cumplir con esta condicion
para la cual el compresor debe alcanzar presiones de descarga de 38,0748 bares
(652,23 psi).



Los cilindros del piston de compresor normalmente requieren aceite de lubricacion,
pero la presencia de aceite representa un considerable grado de peligro
(explosiones aire-aceite) en tuneles de viento, sin olvidar mencionar que la
limpieza del aire es una condicion preferente en el desarrollo del prueba. Razoén
por la cual la seleccién del compresor se restringe a un compresor libre de aceite
(oil-free).

En este orden de ideas se selecciona el compresor B 28.3 - 110 de Bauer
Compresoren. Es un compresor multi-etapa (3 etapas), con maxima presién de
descarga de 68 bar y entrega efectiva de aire a 240 cfm. Es un compresor idea
para sistemas de almacenamiento, y a pesar de requerir lubricacion cuenta con un
sistema de proteccion ante explosiones. [60]

Frente a las buenas caracteristicas de este equipo cabe aclarar que lo tiempo de
carga no son muy favorables; entre 11 a 29 horas de carga para pruebas en el
rango transonico. Por ello se propone reconsiderar las condiciones de operacion
de la camara transoénica con el fin de reducir los tiempos de carga de carga del
sistema de abastecimiento o bajar en si mismo el requerimiento de presion.

ILUSTRACION 34. COMPRESOR 3-MULTIETAPA B28 BAUER COMPRESOREN.
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6.3. Instrumentacion

A lo largo de este capitulo se discutirdn aspectos relacionados con la
instrumentacion necesaria para la operacion del TWT-UV.

6.3.1. Soporte y mediciones sobre los modelos de
pruebas

El posicionamiento de los modelos de prueba dentro de la camara se realiza
mediante soportes disefiados exclusivamente para ellos. Existen diversos tipos de
soporte partiendo del tipo de modelos y la velocidad a la cual se vaya a realizar la
prueba.

Two Strut Extemnal Balance i

Single Strut ey

Intemal or
Extemal Balance

ILUSTRACION 35. SOPORTES PARA MODELOS DE PRUEBAS.

[TOMADO DE MODEL MOUNTS][61]

Para las pruebas subsdnicas son preferibles los soportes que no interfieran las
terminaciones de los modelos de prueba con los Single Strut, Two Strut o Three
Strut, presentados en la llustracion 35. Por otro lado para pruebas en rango
supersonico se utiliza soporte tipo Sting, con el fin de que éste no interfiera, o cree
ondas de choque no propias del modelo.

Estos soportes presentan un balanceador, o Force balance en inglés, que
basicamente de encarga de medir directamente las fuerzas y momentos
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aerodinamicos en el modelo. Las fuerzas corresponden a sustentacion, arrastre y
cargas laterales y los momentos cabeceo, guiada y giro. Los balanceadores
pueden encontrarse ubicados en la base del soporte, es decir fuera del modelo, o
dentro de éste.

Se ve que no hay una plataforma estandarizada para posicionamiento de modelos,
que funcione para ambos regimenes de velocidad, se permite considerar en
concordancia con los requerimientos del rango transonico un model cart, modulo
adicional posterior a la camara de pruebas que se utiliza exclusivamente para
contener el soporte del modelo y posicionarlo adecuadamente en la camara de
pruebas.[42]

Adicional a las fuerzas y momentos generados sobre el modelo, han de medirse
las propiedades termodinamicas sobre el mismo. Generalmente los modelos,
disefados o comercialmente adquiridos, presentan una serie de agujeros en la
superficie que a su vez se conectan con mandémetros o transductores de presion
para poder registrar esta propiedad, asi como se muestra en la llustracién 36. De
la misma manera, filamentos o peliculas (sensores hot-film) como sensores de
temperatura pueden ser instalados en las superficies del modelo.

ILUSTRACION 36. PERFIL DE ALA CON DISTRIBUCION DE SENSORES DE PRESION.

6.3.2. Instrumentacion en el campo de flujo

Para realizar un monitoreo y calibracion del tunel es necesario hacer mediciones
del campo de flujo para verificar que se estén obteniendo las velocidades de
pruebas adecuadas. Para este fin son utilizadas las sondas de presion.
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ILUSTRACION 37. SONDA DE PRESION PITOT ESTATICA MULTI-AGUJERO DE NARIZ OJIVAL.

El elemento de la /lustracion 37 es en una sonda de presion pitot-estatica multi-
agujero de nariz ojival. Su configuracién permite realizar mediciones de presion
total a partir del agujero ubicado en el extremo de la nariz; tomas de presion
estatica distribuida a lo largo del todo el elemento gracias a los multiples agujeros
y mediciones de las componentes de velocidad de flujo gracias a la zona ojival en
la nariz de la sonda.

Este tipo de sonda puede ser instalado en un soporte tipo Sting y su rigidez es la
suficiente para no tomar muestras desviadas debido al flujo. Una ventaja
significativa es que su relacién de aspecto es tan baja que implica poca posibilidad
de bloqueo para el tunel y evita la creacion de ondas de choque.

6.3.3. Instrumentacion para medir condiciones
totales de prueba

Estas propiedades deben ser tomadas de preferencia en la camara de
asentamiento, porque es aqui donde se presentan menos perturbaciones a la
prueba debido a las bajas velocidades que en este elemento se manejan.

Para este objetivo también ha de utilizarse un tubo pitot en la direccién de flujo.
Cabe aclarar que la ubicacion de este sensor debe ser luego de haber logrado
estabilizar el flujo. Aproximadamente a unos 200mm luego de la ultima de las
pantallas instaladas.

Finalmente, se puede utilizar un sensor de temperatura total tan complejo como
los ofrecidos por Goodrich [62], o termdmetros industriales y por medio de las
relaciones de flujo isentrépico conocer la correspondiente temperatura total.



7. Conclusiones

El desarrollo de este proyecto utilizo un procedimiento sistematico que
garantiza haber abordado todas las etapas del disefio mecanico en la
integridad del TWT-UV.

Se disefidé una camara de pruebas subsoénica-supersonica con geometria y
configuracion adaptable, aerodinamica y estructuralmente, a los
componentes respectivos del tunel trisénico; que corresponden al difusor en
la parte posterior y la tobera C-D o solo convergente en la parte anterior.

El disefio de la camara de pruebas subsénica-supersonica cumple con los
requerimientos aerodinamicos de presion y temperatura que permiten su
operacion en un rango de velocidades de 0,3 a 0,8y 1,2 a 4 Mach.

La capacidad del sistema de abastecimiento permite realizar corridas en el
rango completo de operacion del tunel (0,3 a 4 Mach) conservando las
propiedades termodinamicas correspondiente a cada caso y tiempo
minimos de prueba de 30 segundos.

La configuracién del sistema de abastecimiento es versatil, es decir, no es
necesario llenar el sistema por completo para las pruebas que no requiere
tanto volumen de aire.

La valvula BR33® seleccionada tiene la capacidad de regular las
condiciones de prueba para el rango completo de operacion con un factor
de seguridad minimo del 1,2.

Se logré difundir el flujo de manera efectiva hacia el ambiente mediante la
propuesta de tres configuraciones de difusor de acuerdo a la velocidad a la
cual sea la corrida de prueba.

Cada uno de los elementos o secciones del tunel cumple con los
requerimientos de disefio estructural establecidos en el codigo ASME de
recipientes a presion.

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



8. Recomendaciones y trabajos futuros

Con el objeto de dar continuidad y apoyar la realizacién del proyecto TWT-UV se
sugiere:

Redisefar el sistema de extraccion del aire para la camara transonica.
Disenar un sistema de adquisicién de datos para el tunel.

Disefiar un silenciador acoplado a la salida del tunel para evitar
inconvenientes por ruidos en los alrededores.

Disefiar un secador de aire acoplado previo a la compresion para evitar
efectos de condensacion durante las pruebas y cuidar la integridad de los
componentes.

Disefar un sistema que controle la temperatura del tanque en 500K.
Construir el tunel de viento trisénico en la Universidad del Valle.

Ejecutar la calibracion del tunel bajo practicas recomendadas.
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Anexo 1. Hoja de c8lculos en Matlab

Contents

= Calculos aerodinamicos presion total supersonico
= Compresion Adiabatica

= Flujo masico supersonico

= Calculos aerodinamicos rango subsoénico
= Calculos del sistema de abastecimiento
= Ensayos

= Expansion Adiabatica (Flujo Isentropico)
= Seleccion PRV

= Difusor de angulo amplio

= Cono de contraccién

= Difusor supersoénico

= Difusor Subsoénico

= Andlsis estructural

Calculos aerodinamicos presion total supersénico

Bajo concepto de onda normal y difusor subsoénico

clc
Ma=[1;1.1;1.2;1.3;1.4;1.5;1.6;1.7;1.8;1.9;2;2.1;2.2;2.3;2.4;2.5;2.6;2.7,2.8;2.9;3;3.1;3.2;3.3;3.4;3.5;3.6;3.7,3.8;3.9;4];
k=1.4;

R=287 ; % Nm/KgK

P2=1; %atm

P2_1 = Pdosuno(Ma,k);
Pl= P2*P2_1.~(-1) %atm
PO_1=Ptotaluno(Ma,k);
PO=PO_1.*P1 %atm
Pamb=90.654
Pto=P0@.*Pamb % kPa

P1 =

.0000
.8032
6608
5540
L4717
.4068
.3546
.3120
.2768
L2472
2222
2009
.1825
.1665
.1526
.1404
.1295
.1199
1114
1037
0968
.0905
.0849
.0798
.0751

O 0O 0O 0O OO0 OO0 O K


Mondris
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0.0708
0.0669
0.0633
0.0600
0.0569
0.0541

PO =

1.8929
1.7150
1.6024
1.5350
1.5011
1.4933
1.5072
1.5401
1.5902
1.6565
1.7388
1.8369
1.9512
2.0823
2.2309
2.3980
2.5847
2.7923
3.0221
3.2757
3.5548
3.8611
4.1967
4.5635
4.9638
5.3998
5.8741
6.3891
6.9478
7.5528
8.2073

Pamb =

90.6540

Pto =

171.6016
155.4688
145.2640
139.1574
136.0782
135.3737
136.6373
139.6154
144.1548
150.1704
157.6261
166.5220
176.8863
188.7699
202.2426
217.3907
234.3151
253.1304



273.9638
296.9549
322.2550
350.0274
380.4469
413.7003
449.9859
489.5143
532.5080
579.2019
629.8437
684.6937
744.0254

Compresion Adiabatica

Temperatura alcanzada por compresién del aire

Tamb=296.15; %K

Ptan=35*Pamb %kPa

T2_1=(Pto./Pamb).~((k-1)/k);

Tto=T2_1.*Tamb

Ttan_amb=(Ptan./Pamb).~((k-1)/k);

Ttan_35atm=Ttan_amb.*Tamb

Tto=500 %Seleccidén por factores de volumen y operacidén de PRV
Ttan=Tto %Procesos adiabaticos

Ptan =

3.1729e+03

Tto =

355.3800
345.4953
338.8580
334.7254
332.5923
332.0994
332.9821
335.0398
338.1167
342.0894
346.8583
352.3421
358.4732
365.1950
372.4595
380.2257
388.4580
397.1258
406.2020
415.6629
425.4875
435.6569
446.1544
456.9649
468.0747
479.4714
491.1438
503.0815
515.2751
527.7158



540.3958

Ttan_35atm =

817.8507

Tto =

500

Ttan =

500

Flujo masico supersénico

Calculo de flujo masico con propiedades estaticas

hts=0.5;

A=hts”2; %m"2
do=Pto./(R/1000)./Tto;
do_1=dtotaluno(Ma,k);
d=de./de_1;
TO_1=Ttotaluno(Ma,k);
T1=Tto./T0_1;
a=sqrt(k.*R.*T1);
v=a.*Ma;

mpto=d.*v.*A %Kg/s
mpun=mpto_area(Ma, k,R,Tto,Pto).*A; %usada para verificar

mpto =

77 .5453
69.7026
63.7044
58.9738
55.1540
52.0115
49.3869
47.1671
45.2698
43.6332
42.2103
40.9647
39.8676
38.8958
38.0308
37.2573
36.5628
35.9369
35.3707
34.8570
34.3894
33.9626
33.5720
33.2136
32.8840
32.5802
32.2996
32.0400
31.7992



31.5755
31.3674

Calculos aerodinamicos rango subsoénico

Solo flujo isentropico

Mas=[0.3;0.4;0.5;0.6;0.7;0.8;0.9;1];

P2=1;

PO_l1s=Ptotaluno(Mas,k);

POs=PO_1s.*P2;

Ptos=POs.*Pamb % kPa

T2_1s=(Ptos./Pamb).~((k-1)/k);

Ttos=T2_1s.*Tamb

Ttos=500 %Seleccidén por factores de volumen y operacidén de PRV
mptos=mpto_area(Mas,k,R,Ttos,Ptos).*A

Ptos =

96.4949
101.2199
107.5349
115.6295
125.7463
138.1875
153.3234
171.6016

Ttos =

301.4807
305.6268
310.9575
317.4728
325.1727
334.0572
344.1263
355.3800

Ttos =

500

mptos =

21.4269
28.7650
36.2685
43.9758
51.9235
60.1464
68.6769
77.5453

Calculos del sistema de abastecimiento

% Solo supersoénico

t=30 % s



n=k

Vtan=Vol(n,R,t,mpto,Ttan,Ptan,Pto) % m"3
dotan=Ptan/R*1000/Ttan
dsal=((Pto./Ptan).~(1/n)).*detan
Q=mpto./dsal % m"3/s

% Solo transénico

tts=30

Ptots=430.6540

Ttots=338.15

Mats=[1.1;1.12;1.14;1.16;1.18;1.2];
mptots=[185.36;184.7390;184.0190;183.2050;182.3;181.31]
Vtants=Vol(n,R,tts,mptots,Ttan,Ptan,Ptots)
dsalts=((Ptots./Ptan).”(1/n)).*dotan

Qts=mptots./dsalts % m"3/s

% Solo subsénico

ts=30 % s
Vtans=Vol(n,R,ts,mptos,Ttan,Ptan,Ptos) % m"3
dsals=((Ptos./Ptan).”~(1/n)).*dotan
Qs=mptos./dsals % m"3/s

30

1.4000

Vtan =

120.1712
106.9818
97.1721
89.6198
83.6558
78.8550
74.9344
71.6980
69.0058
66.7553
64.8700
63.2916
61.9753
60.8865
59.9979
59.2885
58.7419
58.3456
58.0902
57.9692
57.9786
58.1166
58.3834
58.7816
59.3158
59.9929
60.8225
61.8171
62.9927
64.3694
65.9725



dotan =

22.1107

dsal =

2.7520
2.5646
2.4432
2.3694
2.3318
2.3232
2.3387
2.3750
2.4299
2.5019
2.5900
2.6936
2.8123
2.9460
3.0947
3.2585
3.4378
3.6328
3.8439
4.0717
4.3165
4.5791
4.8599
5.1597
5.4791
5.8187
6.1793
6.5617
6.9665
7.3947
7.8469

28.1777
27.1785
26.0740
24.8897
23.6526
22.3878
21.1175
19.8600
18.6305
17.4401
16.2975
15.2083
14.1762
13.2030
12.2891
11.4338
10.6356

9.8924

9.2018

8.5609

7.9669

7.4169

6.9079

6.4371



.0018
.5992
L2271
.8829
.5646
.2700
.9974

w s b b utuo

tts =

30

Ptots

430.6540

Ttots

338.1500

mptots =

185.3600
184.7390
184.0190
183.2050
182.3000
181.3100

Vtants =

330.9831
329.8742
328.5886
327.1351
325.5191
323.7513

dsalts =

5.3099

Qts =

34.9086
34.7916
34.6560
34.5027
34.3323
34.1458

ts =

30

Vtans

31.6864
42.6714



54.0251
65.8487
78.2500
91.3471
105.2711
120.1712

dsals =

.8242
.8875
.9709
.0758
.2040
.3576
.5393
.7520

N NNNMNNPRPR R

Qs

11.7461
15.2394
18.4017
21.1850
23.5592
25.5117
27.0457
28.1777

Ensayos

% Cambios de coeficiente politropico
Vt1l=Vol(1.17,R,t,mpto,Ttan,Ptan,Pto); % n=1.15
Vt2=Vol(1.15,R,t,mpto,Ttan,Ptan,Pto); % n=1.17
Vt3=Vol(1.02,R,t,mpto,Ttan,Ptan,Pto); % n=1.02

Vtlts=Vol(1.17,R,tts,mptots,Ttan,Ptan,Ptots);
Vt2ts=Vol(1.15,R,tts,mptots,Ttan,Ptan,Ptots);
Vt3ts=Vol(1.02,R,tts,mptots,Ttan,Ptan,Ptots);

% Cambios de Temperatura
VtT1=Vol(n,R,t,mpto,500,Ptan,Pto);
VtT2=Vol(n,R,t,mpto,300,Ptan,Pto);

VtT1lts=Vol(n,R,tts,mptots,500,Ptan,Ptots);
VtT2ts=Vol(n,R,tts,mptots,300,Ptan,Ptots);

% Cambios de Presion
Ptan=25*Pamb;
VtP1=Vol(n,R,t,mpto,Ttan,Ptan,Pto);
Ptan=35*Pamb;
VtP2=Vol(n,R,t,mpto,Ttan,Ptan,Pto);

Ptan=25*Pamb;
VtP1ts=Vol(n,R,tts,mptots,Ttan,Ptan,Ptots);
Ptan=35*Pamb;
VtP2ts=Vol(n,R,tts,mptots,Ttan,Ptan,Ptots);

% Cambios de Presiodn supersénico a 500K
Ptan=20*Pamb;
VtT5P=Vol(n,R,t,mpto,500,Ptan,Pto);
Ptan=25*Pamb;
VtT5P1=Vol(n,R,t,mpto,500,Ptan,Pto);
Ptan=35*Pamb;



VtT5P2=Vol(n,R,t,mpto,500,Ptan,Pto);

% Cambios de Presiodn supersdénico a 300K
Ptan=20*Pamb;
VtT3P=Vol(n,R,t,mpto,300,Ptan,Pto);
Ptan=25*Pamb;
VtT3P1=Vol(n,R,t,mpto,300,Ptan,Pto);
Ptan=35*Pamb;
VtT3P2=Vol(n,R,t,mpto,300,Ptan,Pto);

% Cambios de Presiodn transénico a 300K
Ptan=25*Pamb;
VtT3P1ts=Vol(n,R,tts,mptots,300,Ptan,Ptots);
Ptan=35*Pamb;
VtT3P2ts=Vol(n,R,tts,mptots,300,Ptan,Ptots);

% Cambios de Presiodn transdénico a 500K
Ptan=25*Pamb;
VtT5P1ts=Vol(n,R,tts,mptots,500,Ptan,Ptots);
Ptan=35*Pamb;
VtT5P2ts=Vol(n,R,tts,mptots,500,Ptan,Ptots);

Expansion Adiabatica (Flujo Isentrépico)

Temperatura alcanzada por expansién del aire en camara de pruebas

Ma_tri=[Mas;Mats;Ma]
Ttan_1=Ttotaluno(Ma_tri,k);
T1l_tri=Ttan./Ttan_1 %K
Ttri=T1_tri-273.15 %°C

Ma_tri =

.3000
.4000
.5000
.6000
.7000
.8000
.9000
.0000
.1000
.1200
.1400
.1600
.1800
.2000
.0000
.1000
.2000
.3000
.4000
.5000
.6000
.7000
. 8000
.9000
.0000
.1000
.2000
.3000
.4000
.5000
.6000
.7000

MNNNNMNNNNNRPRRRPRRRRPRRPRRRPRLRRRLROOOOO®O®®



.8000
.9000
.0000
.1000
.2000
.3000
.4000
.5000
.6000
.7000
.8000
.9000
.0000

P wWwwwwwwwwwwnNnn~N

T1_tri =

491.1591
484.4961
476.1905
466.4179
455.3734
443.2624
430.2926
416.6667
402.5765
399.7186
396.8506
393.9738
391.0894
388.1988
416.6667
402.5765
388.1988
373.6921
359.1954
344.8276
330.6878
316.8568
303.3981
290.3600
277.7778
265.6748
254.0650
242.9543
232.3420
222.2222
212.5850
203.4174
194.7040
186.4280
178.5714
171.1157
164.0420
157.3317
150.9662
144.9275
139.1982
133.7614
128.6008
123.7011
119.0476

Ttri =

218.0091
211.3461



203.0405
193.2679
182.2234
170.1124
157.1426
143.5167
129.4265
126.5686
123.7006
120.8238
117.9394
115.0488
143.5167
129.4265
115.0488
100.5421
86.0454
71.6776
57.5378
43.7068
30.2481
17.2100
4.6278
-7.4752
-19.0850
-30.1957
-40.8080
-50.9278
-60.5650
-69.7326
-78.4460
-86.7220
-94.5786
-102.0343
-109.1080
-115.8183
-122.1838
-128.2225
-133.9518
-139.3886
-144.5492
-149.4489
-154.1024

Selecciéon PRV

% Conversiones para seleccidén de valvula
Pto_tri=[Ptos;Ptots;Ptots;Ptots;Ptots;Ptots;Ptots;Pto]
Ptostd=Pto_tri./101.325; %atm standard
Ptob=Ptostd.*1.01325 %bar
Ptanstd=Ptan/101.325; %atm standard
Ptanb=Ptanstd.*1.01325 %bar
deltaP=Ptanb-Ptob %bar

% Segun guia para seleccién de valvulas SAMSON S.A.
mpto_tri=[mptos;mptots;mpto]; %kg/s
dtan=Ptan./(R/1000)./Ttan %kg/m"3
mptoh=mpto_tri*3600 %kg/h
m=1; %Criterio por relacidén P<9,6
Kv=mptoh./(14.2*m*sqrt(dtan*Ptanb)) %m"3/h
Kvs=2160 %BR33 Polnalcorp
S=Kvs./Kv

% 2 valvulas en paralelo
mptoh2p=mpto_tri*3600/2 %kg/h
m=1; %Criterio por relacién P



Kv2p=mptoh2p./(14.2*m*sqrt(dtan*Ptanb)) %m~3/h
Kvs2p=1250 %BR33 Polnalcorp
S2p=Kvs2p./Kv2p

% 2 valvulas en serie
m=1; %Criterio por relacién P
Kv2sl=mptoh./(14.2*m*sqrt(dtan*Ptanb)) %m~3/h
Kvs2s1=1800 %BR33 Polnalcorp
S251=Kvs2s1./Kv2sl
m=1; %Criterio por relacién P
T20=((2000./Ptan).”((k-1)/k))*Ttan;
d20=2000./(R/1000)./T20;
Kv2s2=mptoh./(14.2*m*sqrt(d20*20)) %m~3/h
%BR33 Polnalcorp no es alcanzable

Pto_tri =

96.4949
101.2199
107.5349
115.6295
125.7463
138.1875
153.3234
171.6016
430.6540
430.6540
430.6540
430.6540
430.6540
430.6540
171.6016
155.4688
145.2640
139.1574
136.0782
135.3737
136.6373
139.6154
144.1548
150.1704
157.6261
166.5220
176.8863
188.7699
202.2426
217.3907
234.3151
253.1304
273.9638
296.9549
322.2550
350.0274
380.4469
413.7003
449.9859
489.5143
532.5080
579.2019
629.8437
684.6937
744.0254

Ptob =

0.9649



Ptanb

31.
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.0122
.0753
.1563
.2575
.3819
.5332
.7160
.3065
.3065
.3065
.3065
.3065

3065
7160

.5547
.4526
.3916
.3608
.3537
.3664
.3962
.4415
.5017
.5763
.6652
.7689
.8877
.0224
.1739
.3432
.5313
.7396
.9695
.2225
.5003
.8045
.1370
.4999
.8951
.3251
.7920
.2984
.8469
.4403

7289

deltaP =

30.
30.
30.
30.
30.
30.
30.
30.
27.
27.
27.
27.
27.
27.
30.

7640
7167
6536
5726
4714
3470
1957
0129
4224
4224
4224
4224
4224
4224
0129



30.1742
30.2763
30.3373
30.3681
30.3752
30.3625
30.3327
30.2874
30.2272
30.1526
30.0637
29.9600
29.8412
29.7065
29.5550
29.3857
29.1976
28.9893
28.7594
28.5064
28.2286
27.9244
27.5919
27.2290
26.8338
26.4038
25.9369
25.4305
24.8820
24.2886

dtan =

22.1107

mptoh =

1.0e+05

.7714
.0355
.3057
.5831
.8692
.1653
L4724
.7916
.6730
.6506
.6247
.5954
.5628
.5272
.7916
.5093
.2934
.1231
.9855
.8724
.7779
.6980
.6297
.5708
.5196
L4747
.4352
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Kv =

.4002
.3691
.3413
.3163
.2937
.2733
.2549
.2380
.2227
.2086
.1957
.1838
.1729
.1628
.1534
.1448
.1367
.1292

1.0e+03
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.2051
.2753
.3471
.4209

4970

.5757
.6573
L7422
L7742
.7683
.7614
.7536
.7449
.7354
.7422
.6672
.6098
.5645
.5279
.4978

4727
4515
4333

L4176
.4040
.3921
.3816
.3723
.3640

3566
3500

.3440
.3386
.3336
.3292
.3251
.3213

3179
3148

.3118
.3092
.3067
.3044
.3022



0.3002

Kvs =

2160

iy
(o)

.5319
.8452
.2221
1316
.3461
.7520
.2859
.9101
.2175
.2215
.2263
.2318
.2379
.2446
.9101
.2376
.5424
.8266
0916
3388
.5694
.7844
.9849
.1719
.3463
.5088
6604
8018
9338
.0570
.1720
.2795
.3801
L4741
5621
6446
.7219
.7944
.8625
.9265
.9867
.0433
.0966
.1469
.1943

NNNNOOCODTOTDOOOOOO OOV, b, DDDWWWNRRRPRPRPEPRENWWRE,UON

mptoh2p =
1.0e+05 *

.3857
.5178
.6528
.7916
.9346
.0826
.2362

P PO OO0



1.3958
3.3365
3.3253
3.3123
3.2977
3.2814
3.2636
1.3958
1.2546
1.1467
1.0615
0.9928
0.9362
0.8890
0.8490
0.8149
0.7854
0.7598
0.7374
0.7176
0.7001
0.6846
0.6706
0.6581
0.6469
0.6367
0.6274
0.6190
0.6113
0.6043
0.5978
0.5919
0.5864
0.5814
0.5767
0.5724
0.5684
0.5646

Kv2p =

102.5452
137.6639
173.5740
210.4596
248.4960
287.8490
328.6743
371.1169
887.0970
884.1250
880.6792
876.7836
872.4524
867.7145
371.1169
333.5833
304.8770
282.2373
263.9562
248.9170
236.3562
225.7327
216.6523
208.8199
202.0105
196.0493



190.7984
186.1477
182.0079
178.3062
174.9826
171.9870
169.2775
166.8189
164.5811
162.5385
160.6691
158.9539
157.3765
155.9227
154.5798
153.3370
152.1846
151.1142
150.1181

Kvs2p

1250

S2p =

=
N

.1897
.0801
.2015
.9394
.0303
.3426
.8032
.3682
4091
.4138
.4194
.4257
L4327
.4406
.3682
L7472
1000
4289
7356
.0218
.2886
.5375
.7696
.9860
.1878
3759
.5514
.7151
.8678
.0104
.1436
.2680
.3843
.4932
.5950
.6905
.7800
.8639
.9427
.0168
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8.0864
8.1520
8.2137
8.2719
8.3268

Kv2sl =

1.0e+03 *

.2051
2753
3471
.4209
.4970
.5757
.6573
.7422
L7742
.7683
.7614
7536
.7449
.7354
L7422
.6672
.6098
5645
5279
L4978
L4727
.4515
.4333
L4176
.4040
3921
3816
.3723
.3640
.3566
.3500
.3440
.3386
3336
3292
.3251
.3213
.3179
.3148
.3118
.3092
.3067
.3044
.3022
.3002

O 0O 0O 00000 00O RRRPRRPRRPRRPRLPLRPFRPLROOOOOOOOOO

Kvs2sl =

1800

S2s1 =

8.7766
6.5377
5.1851



Kv2s2

vivuiumunuuyuuuuuuuuuuud BB WWWWWNNMNNRREPRREPRREPRERRENMNWWLD

.2764
.6218
.1266
.7383
.4251
.0145
.0180
.0219
.0265
.0316
.0372
L4251

6980
9520

.1888
.4097
.6157
.8078
.9870
.1541

3099
4552

.5907
.7170
.8349
.9448
.0475
.1434

2330
3167

.3951
.4684
.5371
.6016
.6620
.7188

7721
8222

.8694
.9139
.9558
.9953

1.0e+03
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.3046
.4089
.5156
.6252
.7381
.8550
.9763
.1024
.6351
.6263
.6160
.6044
.5916

5775
1024

.9909
.9056
.8384
.7841
.7394



.7021
.6705
.6436
6203
6001
.5824
.5668
.5529
.5406
.5297
.5198
5109
5028
.4955
.4889
.4828
L4773
L4722
.4675
L4632
4592
4555
.4521
.4489
.4459

O 0O 0 0 0O OO0 OO0

Difusor de angulo amplio

"val" se refiere salida del PRV y "wd" salida del difusor

Tval_tan=(Pto_tri./Ptan).”((k-1)/k);
Tval=Tval_tan.*Ttan

DN=0.3 %m

Aval=pi()*DN~2/4 %m"2
dval=Pto_tri./(R/1000)./Tval %kg/m"3
Vval=mpto_tri./dval./Aval %m/s
aval=sqgrt(k.*R.*Tval)
Maval=Vval./aval

Tval =

184.3128
186.8475
190.1065
194.0897
198.7971
204.2287
210.3845
217.2646
282.5937
282.5937
282.5937
282.5937
282.5937
282.5937
217.2646
211.2215
207.1637
204.6372
203.3331
203.0318
203.5715
204.8295
206.7105



209.1393
212.0548
215.4073
219.1556
223.2651
227.7063
232.4542
237.4871
242.7862
248.3351
254.1191
260.1254
266.3426
272.7603
279.3694
286.1614
293.1289
300.2649
307.5631
315.0178
322.6236
330.3756

DN

0.3000

Aval =

0.0707

dval =

1.8242
1.8875
1.9709
2.0758
2.2040
2.3576
2.5393
2.7520
5.3099
5.3099
5.3099
5.3099
5.3099
5.3099
2.7520
2.5646
2.4432
2.3694
2.3318
2.3232
2.3387
2.3750
2.4299
2.5019
2.5900
2.6936
2.8123
2.9460
3.0947
3.2585
3.4378
3.6328



3.8439
4.0717
4.3165
4.5791
4.8599
5.1597
5.4791
5.8187
6.1793
6.5617
6.9665
7.3947
7.8469

Vval =

166.1732
215.5936
260.3315
299.7071
333.2949
360.9168
382.6181
398.6326
493.8550
492.2005
490.2822
488.1134
485.7022
483.0646
398.6326
384.4975
368.8713
352.1172
334.6155
316.7225
298.7508
280.9622
263.5670
246.7274
230.5622
215.1535
200.5523
186.7842
173.8550
161.7549
150.4628
139.9490
130.1783
121.1118
112.7087
104.9275

97.7268

91.0665

84.9076

79.2131

73.9479

69.0789

64.5755

60.4087

56.5520

aval =

272.1339
273.9988



276.
279.
282.
286.
290.
295.
336.
336.
336.
336.
336.
336.
295.
291.
288.
286.
285.
285.
285.
286.
288.
289.
291.
294.
296.
299.
302.
305.
308.
312.
315.
319.
323.
327.
331.
335.
339.
343.
347.
351.
355.
360.
364.

=
Q
<
Y]
—
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3780
2584
6246
4596
7448
4605
9661
9661
9661
9661
9661
9661
4605
3225
5106
7459
8308
6189
9983
8806
1949
8830
8966
1949
7435
5128
4771
6143
9050
3324
8814
5388
2930
1337
0515
0382
0865
1897
3420
5379
7726
0419
3417

.6106
.7868
.9419
.0732
.1793
.2599
.3160
.3492
.4656
.4607
.4550
.4486
.4414
.4336
.3492
.3198
.2785
.2280
.1707
.1089
.0446



.9794
.9145
.8511
7899
7313
6758
.6236
.5748
.5293
.4871
.4481
4121
3790
3486
.3207
.2952
L2718
.2504
.2308
2129
1965
.1815
.1678
.1552

O 0O 0O 0O 0000 00O

Cono de contraccion

"sc" se refiere salida de la camara de estabilizacion y "cn" tobera covergente

rn=ala2(0.45,[0.8;0.9;1],k)
Asc=rn.*A

Hsc=Asc/0.5

Hsc=0.72 %m

rcn=Hsc*hts/A

%Estado velocidad promedio ©.45Mach entrada tobera
Pcn=Ptos(8)/Ptotaluno(0.45,k)
Tcn=Ttos/Ttotaluno(0.45,k);

Tcn=Tcn-273.15

%Estado corrida 4Mach - 0.054Mach salida tobera
Pcn=Pto(31)/Ptotaluno(0.054,k)
Tcn=Tto/Ttotaluno(0.054,k);

Tcn=Tcn-273.15

%Estado corrida 1.2Mach transdénico - ©.82Mach salida tobera
Pcn=Ptots/Ptotaluno(0.82,k)

Tcn=Ttan/Ttotaluno(0.82,k);

Tcn=Tcn-273.15

%Estado corrida 1.2Mach supersénico - ©.82Mach salida tobera
Pcn=Pto(3)/Ptotaluno(0.82,k)

Tcn=Tto/Ttotaluno(0.82,k);

Tcn=Tcn-273.15

%Estado corrida 4Mach - 0.0374Mach entrada tobera
rcnv=ala2(0.0374,0.054,k)
Pcn=Pto(31)/Ptotaluno(0.0374,k)
Tcn=Tto/Ttotaluno(0.0374,k);

Tcn=Tcn-273.15

%Estado corrida 1.2Mach transdénico - 0.4362Mach entrada tobera
rcnv=ala2(0.4362,0.82,k)

Pcn=Ptots/Ptotaluno(0.4362,k)

Tcn=Ttan/Ttotaluno(0.4362,k);



Tcn=Tcn-273.15

%Estado corrida 1.2Mach supersénico - 0.4362Mach entrada tobera
Pcn=Pto(3)/Ptotaluno(0.4362,k)

Tcn=Tto/Ttotaluno(0.4362,k);

Tcn=Tcn-273.15

rn

1.3953
.4359
1.4487

[y

Asc =

0.3488

0.3590

0.3622

Hsc =

0.6977

0.7180

0.7243

Hsc =

0.7200

rcn =

1.4400

Pcn

149.3393

Tcn =

207.3882

Pcn =

742.5087

Ten =

226.5586

Pcn =

276.9106

Tcn =

167.5806



Pcn =

93.4047

Tcn =

167.5806

Pcn =

743.2974

Ten =

226.7102

Pcn =

377.8840

Tcn =

208.5205

Pcn =

127.4641

Tcn =

208.5205

Difusor supersonico

"td" se refiere a garganta del difusor

Magar=[1.2;1.5;2;2.5;3;3.5;4]
poll=Ptotaluno(Magar,k)
pl2=(Pdosuno(Magar,k).”(-1))
ma2=Ma2(Magar, k)
p202=(Ptotaluno(ma2,k).”(-1))
areas=poll.*pl2.*p202
Atn=[0.24;0.21;0.15;0.09;0.06;0.04;0.02]
Atd=areas.*Atn

Htd=Atd./0.5

Htd=0.42

relrat=A./Atd %usado para verificar con graf. experimentales



%Proceso a Ma=4 y
P21=Pdosuno(1.
P32=Pdosuno(1.
P43=Pdosuno(1.
P54=Pdosuno(1.
P65=Pdosuno(1.
P76=Pdosuno(1.
P87=Pdosuno(1.1250,k);

P98=Pdosuno(1.1180,k);
P109=Pdosuno(1.1114,k);
P1110=Pdosuno(1.1056,k);
P1211=Pdosuno(1.1004,k);
P1312=Pdosuno(1.0958,k);
P1413=Pdosuno(1.0918,k);
P1514=Pdosuno(1.0889,k);
P1615=Pdosuno(1.0877,k);
P1716=Pdosuno(1.0909,k) ;
P171=P21*P32*P43*P54*P65*P76*P87*P98*P109*P1110*P1211*P1312*P1413*P1514*P1615*P1716;
P17=P171*P1(31)*Pamb; %kPa

Theta=4° (V1)
1848,k);
1717,k);
1604,K);
1500,k);
1408,k);
1326,k);

%Proceso a Ma=1.2 y Theta=4° (V1)
P21=Pdosuno(1.1394,k);
P2sup=P21*P1(3)*Pamb; %kPa
P2trans=P21*(Ptotaluno(Mats(6),k))~(-1)*Ptots; %kPa

%Proceso a Ma=4 y

P21=Pdosuno(1.
P32=Pdosuno(1.
P43=Pdosuno(1.
P54=Pdosuno(1.
P65=Pdosuno(1.

Theta=15° (V3)
8172,k);
5868,k);
4526,k);
4213,k);
0386,k);

P61=P21*P32*P43*P54*P65;
P6=P61*P1(31)*Pamb; %kPa

%Proceso a Ma=2.5

P21=Pdosuno(1.
P32=Pdosuno(1.
P43=Pdosuno(1.

y Theta=15° (V3)
5011,k);
4086, k) ;
3313,k);

P41=P21*P32*P43;
P4=P41*P1(16)*Pamb;

%Proceso a Ma=4 y

P21=Pdosuno(1.
P32=Pdosuno(1.
P43=Pdosuno(1.
P54=Pdosuno(1.
P65=Pdosuno(1.
P76=Pdosuno(1.
P87=Pdosuno(1.

Theta=10° (V4)
5114,k);
4165,k);
3480,k);
2964,k);
2593,k);
2449,K);
2105,k);

P81=P21*P32*P43*P54*P65*P76*P87
P8=P81*P1(31)*Pamb %kPa
Msal4=Ma2(1.2105,k)
Po8=Ptotaluno(Msal4,k)*P8

T21=Tdosuno(1.
T32=Tdosuno(1.
T43=Tdosuno(1.
T54=Tdosuno(1.
T65=Tdosuno(1.
T76=Tdosuno(1.
T87=Tdosuno(1.

5114,k);
4165,k);
3480,k);
2964,k);
2593,k);
2449,k);
2105,k);

T81=T21*T32*T43*T54*T65*T76*T87
T8=T81*T1_tri(45) %K
T8=T8-273.15 %°C

%Proceso a Ma=2 y Theta=10° (V4)
P21=Pdosuno(1.2660,k);



P32=Pdosuno(1.24490,k);
P43=Pdosuno(1.2919,k);
P41=P21*P32*P43
P4=P41*P1(11)*Pamb %kPa
Msal2=Ma2(1.2919,k)
PO4=Ptotaluno(Msal2,k)*P4

T21=Tdosuno(1.2660,k);
T32=Tdosuno(1.2440,k);
T43=Tdosuno(1.2919,k);
T41=T21¥T32*T43
T4=T41*T1_tri(25) %K
T4=T4-273.15 %°C

Magar =

1.2000
1.5000
2.0000
2.5000
3.0000
3.5000
4.0000

poll =

2.4250
3.6710
7.8244
17.0859
36.7327
76.2723
151.8352

pl2 =

0.6608
0.4068
0.2222
0.1404
0.0968
0.0708
0.0541

ma2

0.8422
0.7011
0.5774
0.5130
0.4752
0.4512
0.4350

p202 =

0.6286
0.7202
0.7978
0.8357
0.8568
0.8697
0.8781



areas

NDWNR R R

Atn

[ORNOCRN RN GENN)

Atd

Htd

[ORNORN RN

Htd =

relrat

R R R R R R R

P81 =

O 0O 0O 00O

.0073
.0755
.3872
.0039
.0456
.6960
.2069

.2400
.2100
.1500
.0900
.0600
.0400
.0200

.2417
.2259
.2081

1804

.1827
.1878
.1441

.4835
.4517
.4162
.3607
.3655
.3757
.2883

.4200

.0342
.1069
.2015
.3862
.3681
.3309
.7345

.1566



397.6850

Msal4d

0.8357

Po8 =

628.4668

T81 =

3.7281

443.8270

170.6770

P41 =

4.9698

P4 =

100.1178

Msal2

0.7901

PO4 =

151.1282

T41 =

1.6024

445.1219

171.9719

Difusor Subsénico

"d" se refiere a difusor



rd=ala2([1;Msal4;Msal2],0.1,k)
Adcl=A./rd
Hdcl=sqrt(Adcl) %Seccidén cuadrada

rd

0.1718
0.1761
0.1791

Adcl =

1.4555
1.4199
1.3962

Hdcl =

1.2064
1.1916
1.1816

Analsis estructural

ASME Boiler and Pressure Vessel Code 2010-11 Material SA-240 (AISI 304 18Cr-8Ni)

E=181000 %MPa @225°C
Sawh=125 %MPa @225°C
Sawl=138 %MPa @-30°C o menos
Sy=139 %MPa @225°C

Su=439 %MPa @225°C

%Camara de pruebas
% Esfuerzo de membrana
th=7.5 %mm
Hts=500 %mm;
P=(-1+P1(31))*Pamb %kPa Presion de disefio
Sm=P*Hts/2/th %kPa

% Esfuerzo de flexion
c=th/2;
SbN=(-0.5*Hts"2*c./th.~3).*P %kPa
SbQ=(Hts”2*c/th”3).*P %kPa

% Esfuerzo totales
STNi=Sm+SbN
STNo=Sm-SbN
STQi=Sm+SbQ
STQo=Sm-SbQ

%Difusor subsdénico

% Esfuerzo de membrana
th=9.5 %mm
Hts=500 %mm;
P=Ptots/Ptotaluno(Ma(1),k)-Pamb %kPa Presién de disefio
Sm=P*Hts/2/th %kPa

% Esfuerzo de flexion
c=th/2;
SbN=(-0.5*Hts"2*c./th.”~3).*P %kPa



SbQ=(Hts~2*c/th”3).*P %kPa

% Esfuerzo totales
STNi=Sm+SbN
STNo=Sm-SbN
STQi=Sm+SbQ
STQo=Sm-SbQ

%Difusor supersénico 2-4 Mach

%Garganta difusor Punto 2A-2B
% Esfuerzo de membrana
th=13.5 %mm
Ss=420 %mm
Ls=500 %mm
aph=Ls/Ss
P=P8-Pamb %kPa Presion de disefio
Sms=P*Ss/2/th %kPa
Sml=P*Ls/2/th %kPa

% Esfuerzo de flexion
c=th/2;
SbN=(((1+aph”3)/(1+aph)).*Ss”2-1.5%Ls"2).*P*c/th"3 %kPa
SbQ=(Ss"2*c/th”3) . *P*(1+aph”~3)/(1+aph) %kPa
SbM=(-1.5+((1+aph”3)/(1+aph)))*P*Ss”2*c/th”3 %kPa

% Esfuerzo totales
STNi=Sms+SbN
STNo=Sms-SbN
STQis=Sms+SbQ
STQos=Sms-SbQ
STMi=Sm1+SbN
STMo=Sm1-SbN
STQil=Sm1l+SbQ
STQol=Sml-SbQ

%Punto 3
rdc2=hts*Htd/A
Ma3=0.575
rv=ala2(Msal4,Ma3,k) %relacién de areas iteracidén-verficacidn
P3=P0@8/Ptotaluno(@.575,k)-Pamb
T3=Ttan/Ttotaluno(Ma3,k) %K
T3=T3-273.15 %°C

% Esfuerzo de membrana
th=17 %mm
Hts=500 %mm;
P=P3 %kPa Presidén de disefio
Sm=P*Hts/2/th %kPa

% Esfuerzo de flexidn
c=th/2;
SbN=(-0.5*Hts"2*c./th.~3).*P %kPa
SbQ=(Hts~2*c/th”3).*P %kPa

% Esfuerzo totales
STNi=Sm+SbN
STNo=Sm-SbN
STQi=Sm+SbQ
STQo=Sm-SbQ

%Difusor supersénico 1-2 Mach
% Esfuerzo de membrana
th=9.5 %mm
Hts=500 %mm;
P=Ptots/Ptotaluno(Ma(1),k)-Pamb %kPa Presion de disefio
Sm=P*Hts/2/th %kPa



% Esfuerzo de flexidn
c=th/2;
SbN=(-0.5*Hts"2*c./th.~3).*P %kPa
SbQ=(Hts”*2*c/th”3).*P %kPa

% Esfuerzo totales
STNi=Sm+SbN
STNo=Sm-SbN
STQi=Sm+SbQ
STQo=Sm-SbQ

%Cono de contraccion
% Esfuerzo de membrana
th=27.5 %mm
Ss=500 %mm
Ls=720 %mm
aph=Ls/Ss
P=Pto(31)/Ptotaluno(@.0374,k)-Pamb %kPa Presién de disefio
Sms=P*Ss/2/th %kPa
Sml=P*Ls/2/th %kPa

% Esfuerzo de flexidn
c=th/2;
SbN=(((1+aph”~3)/(1+aph)).*Ss”2-1.5*Ls"2).*P*c/th”3 %kPa
SbQ=(Ss”2*c/th”3).*P*(1+aph”~3)/(1+aph) %kPa
SbM=(-1.5+((1+aph”3)/(1+aph)))*P*Ss~2*c/th*3 %kPa

% Esfuerzo totales
STNi=Sms+SbN
STNo=Sms-SbN
STQis=Sms+SbQ
STQos=Sms-SbQ
STMi=Sm1+SbM
STMo=Sm1-SbM
STQil=Sml+SbQ
STQol=Sml-SbQ

%Difusor de angulo amplio

%Punto 1 entrada del WAD
P=max(Pto_tri./Ptotaluno(Maval,k)-Pamb) %kPa
T=Ttan/Ttotaluno(Maval(45),k)-273.15
Sawp=106000; %kPa ©225°C

E=1;

thc=P*(DN/2*1000)/(Sawp*E-0.6*P)
th1=P*(DN/2*1000)/(2*Sawp*E+0.4*P)

%Punto 2 cambio de seccidn
P=Ptots/Ptotaluno(Ma_tri(9),k)-Pamb
T=Ttan/Ttotaluno(Ma_tri(9),k)-273.15
Sawp=117000; %kPa @ 40°C
thc=P*(DN/2*1000)/(Sawp*E-0.6*P)
thl=P*(DN/2*1000)/(2*Sawp*E+0.4*P)

%Punto 3 salida del WAD
rwad=Aval/Hsc/hts
rwadv=ala2(1,0.1145,k)
P=Ptots/Ptotaluno(©.1145,k)-Pamb
T=Ttan/Ttotaluno(®.1145,k)-273.15
Sawp=106000; %kPa @225°C

% Esfuerzo de membrana
th=19.5 %mm
Ss=500 %mm
Ls=720 %mm
aph=Ls/Ss
P=Ptots/Ptotaluno(@.1145,k)-Pamb %kPa Presion de disefio
Sms=P*Ss/2/th %kPa
Sml=P*Ls/2/th %kPa



% Esfuerzo de flexidn
c=th/2;
SbN=(((1+aph”3)/(1+aph)).*Ss”2-1.5%Ls"2).*P*c/th"3 %kPa
SbQ=(Ss”2*c/th”3) . *P*(1+aph”~3)/(1+aph) %kPa
SbM=(-1.5+((1+aph”3)/(1+aph)))*P*Ss”2*c/th”3 %kPa

% Esfuerzo totales
STNi=Sms+SbN
STNo=Sms-SbN
STQis=Sms+SbQ
STQos=Sms-SbQ
STMi=Sm1+SbN
STMo=Sm1-SbN
STQil=Sm1l+SbQ
STQol=Sml-SbQ

181000

Sawh =

125

Sawl =

138

439

th

7.5000

Hts =

500

-85.7538

Sm =

-2.8585e+03

SbN =

9.5282e+04



SbQ =

-1.9056e+05

STNi =

9.2424e+04

STNo =

-9.8140e+04

-1.9342e+05

STQo =

1.8771e+05

th =

9.5000

Hts =

500

136.8527

Sm =

3.6014e+03

SbN =

-9.4773e+04

SbQ =

1.8955e+05

STNi =

-9.1172e+04

STNo =

9.8375e+04

STQi =

1.9315e+05



STQo =

-1.8595e+05

th =

13.5000

Ss =

420

Ls

500

aph =

1.1905

307.0310

sSms =

4.7760e+03

Sml =

5.6858e+03

SbN =

-1.3359e+05

SbQ =

1.8228e+05

SbM =

-4.0601le+04

STNi =

-1.2882e+05

STNo =

1.3837e+05

STQis =



1.8706e+05

STQos =

-1.7751e+05

STMi =

-1.2791e+05

STMo =

1.3928e+05

STQil =

1.8797e+05

STQol =

-1.7660e+05

rdc2 =

0.8400

Ma3 =

0.5750

rv

0.8405

P3 =

411.6353

T3 =

468.9882

T3 =

195.8382

Hts =

500



411.6353

Sm =

6.0535e+03

SbN =

-8.9021e+04

SbQ =

1.7804e+05

-8.2968e+04

STNo =

9.5075e+04

STQi =

1.8410e+05

STQo =

-1.7199e+05

th =

9.5000

Hts =

500

136.8527

Sm =

3.6014e+03

SbN =

-9.4773e+04

SbQ =



1.8955e+05

-9.1172e+04

STNo =

9.8375e+04

STQi =

1.9315e+05

STQo =

-1.8595e+05

th =

27.5000

1.4400

652.6434

sSms =

5.9331e+03

Sml =

8.5437e+03

SbN =

-1.5931e+05

SbQ =

1.7622e+05



SbM =

1.4412e+04

STNi =

-1.5338e+05

STNo =

1.6524e+05

STQis =

1.8216e+05

STQos =

-1.7029e+05

STMi =

2.2956e+04

STMo =

-5.8684e+03

STQil =

1.8477e+05

STQol =

-1.6768e+05

640.9586

224.4523

0.9103

thl

0.4530

111.0446



129.4265

thc =

0.1424

thl

0.0712

rwad =

0.1963

rwadv =

0.1963

336.0710

225.5424

th =

19.5000

Ss =

500

Ls

720

aph =

1.4400

336.0710

sSms =

4.3086e+03

Sml =



6.2044e+03

SbN =

-1.6315e+05

SbQ =

1.8048e+05

SbM =

1.4760e+04

STNi =

-1.5884e+05

STNo =

1.6746e+05

STQis =

1.8478e+05

STQos =

-1.7617e+05

STMi =

-1.5695e+05

STMo =

1.6936e+05

STQil =

1.8668e+05

STQol =

-1.7427e+05
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Anexo 2. Ecuaciones para recipientes no reforzados de secci-n rectangular

2011a SECTION VI — DIVISION 1

. FIG. 13-6 PLATE WITH MULTIDIAMETER HOLE PATTERN e

L

(b) Ligament Efficiency of Plate With Multidiameter
Holes Subject to Bending Stress. Figure 13-6 shows a plate
with multidiameter holes. In the case of bending loads, the

ligament efficiency is given by

e, = (p—-Dg)/p
where

Dg = p = 6I/t%

1

I'=3

(boTo3 + blTl?"' b2T23 oo bnTn3)

[FLAT A

T, R
+b, T |+ T+ +...+T,—-X

2

T, T2
+ b1 T (—2—+vTﬂz+...+T,,—X)

i:[boT (]21+T1+T2+ +T,,)

+b1T1 =

[\ 1 iy

To+ ...+ T,,)

o]

+ b, Ty

’*]

+ by 7 (“—

»o

X (baTo+b1T1+b2T2+...
¢ = the larger of X or (t—)_()

13-7 UNREINFORCED VESSELS OF

RECTANGULAR CROSS SECTION

For the equations in these paragraphs, the moments and
moments of inertia are calculated on a per-unit-width basis.

468

xa

That is, I=b7/12, where b= 1.0. The moments M, and
M, have dimensions (force X length/length) = force See

para. 13-4(k).
(a) Vessel per Fig. 13-2(a) Sketch (1)
(1) Membrane Stress

Short-side plates:
S, = Ph/2t
Long-side plates:
Sn = PH/2ty
(2) Bending Stress

Short-side plates:

(Splv = TZ—Z [—— 15H? + 1 (Q:__%)]

Ph2c (1+ K\
Ba)o = 1211( 1+K )

Long-side plates:
Ph%c (1 + ZK)\
(Sb)M = W [ 1.5+ (W)]
PR’ c(1+ad®K
(Sp)o = 121, ( 1+K )
(3) Total Stress
Short-side plates:
(Spw = eq. (1) + eq. (3)

(S)g = eq. (1) +eq. (4)
Long-side plates:

(S = eq. (2) +eq. (5)

(Sr)g = eq. (2) +eq. (6)

0

)]

©)

@

&)

©)

Q)
®

®
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Anexo 3. Exploracion para dimensionar cono de contraccion.

Mach(0,8)| Al (m2) | Lsecc (m)
0,1 1,401864 | 2,803728
0,15 0,941589 | 1,883177
0,2 0,713599 | 1,427198
0,25 0,578559 | 1,157118
0,3 0,490032 | 0,980065
0,35 0,428125| 0,85625
04 0,382897 | 0,765794
0,45 0,348832 | 0,697664
0,5 0,322627 | 0,645254
0,55 0,302184 | 0,604369
0,6 0,286112 | 0,572224
0,65 0,27345 0,5469
0,7 0,263519 | 0,527038
0,75 0,255824 1 0,511648
0,8 0,25 0,5

Mach(0,9)| Al (m2) | Lsecc (m)
0,1 1,442671 | 2,885342
0,15 0,968998 | 1,937995
0,2 0,734371 | 1,468743
0,25 0,595401 | 1,190801
0,3 0,504297 | 1,008594
0,35 0,440587 | 0,881175
04 0,394043 | 0,788085
0,45 0,358986 | 0,717973
0,5 0,332018 | 0,664037
0,55 0,310981 | 0,621961
0,6 0,29444 | 0,588881
0,65 0,28141 | 0,56282
0,7 0,27119 | 0,542379
0,75 0,263271 | 0,526542
0,8 0,257277 | 0,514555
0,85 0,252925 | 0,505851
0,9 0,25 0,5

Mach(1) | Al (m2) | Lsecc (m)
0,1 1,455457 | 2,910914
0,15 0,977586 | 1,955171
0,2 0,74088 | 1,48176
0,25 0,600677 | 1,201355
0,3 0,508766 | 1,017533
0,35 0,444492 | 0,888984
04 0,397535| 0,79507
0,45 0,362168 | 0,724336
0,5 0,334961 | 0,669922
0,55 0,313737 | 0,627474
0,6 0,29705 0,5941
0,65 0,283904 | 0,567808
0,7 0,273593 | 0,547186
0,75 0,265604 | 0,531209
0,8 0,259558 | 0,519115
0,85 0,255167 | 0,510334
0,9 0,252216 | 0,504431
0,95 0,250536 | 0,501073

1 0,25 0,5
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