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- Introduccion

® La era de vuelos tripulados exitosos comenzo el 17
de Diciembre de 1903 cuando Orville y Wilbur Wright
volaron en su historico Flyer | en Kill Devil Hills, North
Carolina

® Esta era ha continuado hasta el presente con:
® Aviones subsonicos
® Aviones supersonicos

® Aviones hipersonicos modernos de gran
performance

® Vehiculos espaciales ( para una entrada a la
atmosfera a velocidad hipersonica )
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Subsonic
Mach < 1.0




Missile
Launched
from
PMRF
Hawaii




and:

ngsS
(Hawa

arki

F B
Kauai

R

P

i)




* Desde el siglo XX los vuelos espaciales tripulados —
~—hansido un gran imW
' DINAMICA DE FLUIDOS en general y en particular
para FLUJO COMPRESIBLE

® Los fundamentos de FLUJO COMPRESIBLE son
aplicados frecuentemente a la AERODINAMICA Y
PROPULSION orientados a aviones y misiles

® En este orden de ideas, ilustraremos diferentes
regimenes de flujo compresible al considerar un
objeto (airfoil or wedge) aerodinamico en un flujo

® Consideremos un punto arbitrario en el campo de
flujo donde P, T, p, V, a, M son propiedades puntuales

® M, es el numero Mach free stream (M,=V./a.)



_ SUBSONICFLOW—

® Aquel flujo donde M<1 en cualquier punto y por supuesto
la velocidad del flujo es menor que la velocidad del

sonido en cualquier parte se define como flujo subsonico
Velocidad
Free Stream Aqui, el
A\ Numero Mach
Local es menor
que uno (M<1)
en todas partes

Numero Mach Este flujo esta caracterizado por los STREAMLINES lisos
Free Stream

N y por las propiedades quevarian continuamente
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_~ SUBSONIC FLOW—""
| A medida que el flujo pasa
sobre el airfoil,el MylaV

sobre la superficie superior

se incrementan porencima
de sus valores FREE
STREAM

Sin embargo, si M, es

suficientemente menorque 1, El flujo es advertidode la
el M local en cualquier parte presenciadel objeto

se mantendra subsonico



_ SUBSONICFLOW—

® Para airfoils de uso comun, si M,, < 0.8, el campo de flujo
es generalmente subsonico completamente

® Por esto, para el aerodinamisista de aeronaves, el
regimen subsonico esta comodamente identificado con
un free stream donde M., < 0.8



_ TRANSONIC FLOW—

La expansion del flujo sobre la
superficie superiordel airfoil
puede resultaren regiones
localmente supersonicas.

Aqui, si M, se mantiene
subsoénico, peroes
suficientemente cercanoa 1

® Aquella region de flujo combinado es definido como
FLUJO TRANSONICO
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~— TRANSONIC FLOW
En la mayoriade
casos, esta cavidad
terminacon una

en
la cual hay una
discontinuay
algunas veces
cambios drasticos

en propiedadesdel
flujo

w Shock wave

L~
M<\ _AM>1 M<l

M., es menorque1 pero
suficientemente grande para producir
una
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~— TRANS ONIC FLOW—

Si M, es incrementadoa ligeramente mayor
que 1, este modelo de shock se moveraal T.E.
del airfoil

Trailing:
edge shock

0SS M <12

y un segundo shock wave
aparecera upstream (delante del
airfoil) del L.E.

Este segundo shock es llamado
BOW SHOCK



_ TRANSONIC FLOW—

En frente del Bow Shock, los
streamlines son rectosy
paralelos con un numero
mach free stream
supersonico uniforme

10 M <12

Al pasar atreves de aquella
parte del bow shock el cual es
casi normal al free stream, el

flujo se vuelve SUDSONICO

Trailing-
edge shock

Por otro lado, una
granregion
supersonica
nuevamente se
formaa medida que
el flujo se expanda
sobre la superficie
del airfoily
nuevamente
terminacon un T.E.
shock



. TRANSONIC FLOW-—

® Estos 2 modelos de flujo anteriormente descritos estan
caracterizados por regiones mixtas de flujo localmente
subsonicos y supersonicos

0SS M <12

® Estos flujos mixtos son definidos como FLUJOS
TRANSONICOS y el numero Mach 0.8< M, <1.2 es
comodamente definido en este régimen



SUPERSONIC FLOW—

® Un campo de flujo donde M >1en cualquier parte es
definido como SUPERSONICO

® Consideremos el flujo supersonico sobre el cuerpo
WEDGE (forma de cuna)

Oblique
shock




_ SUPERSONIC FLOW—

“Delante de la onda de
choque, las streamlines
son rectas, paralelasy
horizontales

A través de esta onda de choque, la
direccion del streamline cambia

discontinuamente

Una ONDA DE CHOQUE Detrasde la onda, las streamlines se
OBLICUA es adheridaal mantienen rectas y paralelas pero
extremo puntiagudodel en direccion dela superficiedel

wedge wedge



_ SUPERSONIC FLOW—

A diferenciadel flujo subsénicodel
primer caso, el free stream uniforme
supersonico ‘NO es advertido de la
presenciadel objeto hasta que la onda de
choque sea encontrada

Oblique
shock

El flujo es supersonicoen ambos lados, upstream
y usualmente pero no siempre downstream



Supersonic Flight/

The component
of the flow at
right angles

to the shock
wave Is
subsonic

ith Swept Wings




_ HYPERSONIC FLOW—

En la medidaque M, sea incrementadoa
velocidades supersénicas maselevadas, los
incrementos en propiedades del flujo (T, P,
p) se vuelven mucho mas severas

LaT, P, p del flujo se incrementan
casi explosivamentea través de la
onda de choque

Oblique
shock



_ HYPERSONIC FLOW—

Al mismo tiempo, la onda de choque Paravalores de M > 5, la onda de
oblicua se traslada mas cercaa la choque esta muy cercaa la superficie
superficie

El campode flujo entre la onda de choquey el
objeto (shock layer) se vuelve muy caliente
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~ HYPERSONIC FLOW
®* De echo, lo suficientemente caliente como para disociar,
0, aun, ionizar el gas

® Estos son aspectos para tan alta temperatura que el flujo
reacciona quimicamente !!

® Por esta razon, al ‘flow regime’ para M > 5 se le da un
nombre especial- Hypersonic Flow
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~ HY-BO LT (Hypersoni
Boundary Layer
Transition)

® Agencia desarrolladora: NASA LANGLEY
RESEARCH CENTER

* A WEDGE Shaped Payload (Forma de CUNA)
Disenado para atravesar la atmosfera y evaluar la
Capa Limite (B.L)

® Podriamos conquistar algunos retos de vuelos
hipersonicos si tendriamos un mejor manejo del
flujo de aire
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HY-BOLT

® A velocidades hipersonicas, la temperatura del flujo
alrededor del avion o nave espacial es tan grande
gue afecta por decir casi todo!! Esto incluye:

® Forma del vehiculo
® Material el cual esta hecho
® Aun, la quimica de las moléculas en el flujo
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HY-BOLT(Cont’d)

® Durante la re-entrada, el vehiculo rapidamente se
calienta debido a DISIPACION en la CAPA LIMITE
(B L), de su alta energia (Cinética y potencial) por
friccion con la atmosfera
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® Conociendo
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HY-BOLT

PUEDE SER

COMPUTADO

Flujo de Calor en el
Punto de Estanque
(Stagnation Point
Heat Flux (Q))

\/

PROVIDING

Evaluacion
Preliminar del
Entorno de
Calentamiento
del Vehiculo
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HY-BOLT

® Se realiza un AEROTHERMAL ANALYSIS usando

CFD (con algun método como Marching Method or
Method of Characteristics)

® Basado en los datos adquiridos de las variables de
flujo (Presion y Temperatura, Mach, etc.) usando CFD,
la forma de la superficie puede ser modelada para

tener una gran reduccion de disipacion de calor en la
Capa Limite
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