ONDAS DE CHOQUE
VUELO SUPERSONICO

Federico Flores M.



TEORIA

OBJETO MOVIENDOSE A VELOCIDAD SUBSONICA

Propagacion de ondas de sonido desde Perturbaciones de presion producidas por un
una fuente estacionaria. cuerpo moviéndose a velocidad subsonica.



TEORIA

OBJETO MOVIENDOSE A VELOCIDAD SUPERSONICA

a = Mach angle

Perturbaciones de presion producidas por un Perturbaciones de presion producidas por un cuerpo
cuerpo moviéndose a velocidad del sonido. moviéndose a velocidad supersonica.
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CASO PARTICULAR
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AVION DE COMBATE




ALAS Y CABINA

FLUJO SUPERSONICO SOBRE UNA CUNA FLUJO SUPERSONICO SOBRE UN CONO
Conical shock wave
Attached obligue shock wave | } h 4 p?/A
Streamline .
A ; 2. v
M, > 1 '
M, \\F w 5.
0 - - ¢ >

Surface of cone

&,; = wedge angle

&5 = flow deflection angle

¥V, p. p, constant
along conical surfaces

§m= maximum flow deflection angle such as BOA



ONDAS DE CHOQUE OBLICUAS

l/12 I l//V12 T I/712
{l/,‘,1 =l/sing

IV, =V cose

2 ) 2
l/z 3 V/Vz T '/7'2

Vi, =V,sinf8
Via =V, cos p

Oblique shock wave
h = e — § = Flow deflection angle

€ = Oblique shock . ]
wave angle A‘ AU Sin &

77 T_ s A =Asinp
Frictionless solid wall

Concave corner




ONDAS DE CHOQUE OBLICUAS

1.- Continuidad:  p Al =p, Al = oV =,V

2.- Momentum: normal: P+ p sz =D, +p, '//\/22
tangencial: 2 Vin Vi = o, Vi, Vs,

'//V12 l//|/22 = CIE'

3.- Energia: h+ =h +

4.- Ecuacion de estado:  p=p(p,T) h=Hp,T)

Las ecuaciones son idénticas a las ecuaciones para una onda de choque normal,

perocon V,, y V,, reemplazandoa V. y l/.

Se concluye luego que todas las relaciones obtenidas para el caso de ondas de
choque planas se aplican al caso de ondas de choque oblicuas, siempre y cuando

se consideren las velocidades normales.
De igual manera,Vy, debe ser supersonica.

Ademas, dado que Vy, <V, yque V;, =1/, lavelocidad I/, que deja la onda de
choque oblicua se deflecta con respecto a la direccion de I/. El flujo se deflecta

entonces hacia la onda de choque.



ONDAS DE CHOQUE OBLICUAS EN UN GAS PERFECTO

Ecuacion de estado: p=pRT  h=¢,T

/ Vil V,,’
Energia: c, 1+ 21 =c,l,+ >
Continuidad: el ols

2 2
Momentum: o+ oV =p+p,V,
Relaciones a través de la onda de choque:
Presién: 2= m2sin2s- 2L Angulo de la onda de choque: ¢
b r+l y+1
> £ 5 1 = }/+1 Mlz —1|tane

pad ) ot fas U4 11 &l 5 tans | 2 Msin’z-1

o) tanfB Vi, J 2+(y-1)Msin’ &
Se resuelve para £
: V2 i 2 -1
Velocidad: —=Sm€{ = }
(r+1)

V1 sinp M12 sine  y+1

Numero de Mach después de la onda de
choque: W,

tancp W 2 1 +y—1
tanf  y+1\ M)>sin> 8 2



Angulo de la onda de choque & en funcion de el nimero
de Mach inicial M,, para diferentes valores del angulo de

deflexion &, para y =1.4
90 {J’}!Grmal shock wave
6 5 = 0 deg
N // 5
5
. y = 1.40 / 10
7 p /
E 4 Mach line 15
‘E’ 7/ /
80 § 20
-?;"" g ///// 2
s 50— 3 / 30
v £
g E ) / / /////
E 5 35
g 40 %
: . / / A: 1.0~
30 Normal shock wave
0
1 2 3 4 5 6
20 |— Mach line Mach number before oblique shock wave, M, (Gas Dynamics, V1)
Nimero de Mach aguas abajo M, como funcion del
‘ nimero de Mach inicial M,, para diferentes valores del
o —18-0% angulo de deflexién 5, para y =1.4
0
1 2 3 4 5 B

Mach number before shock wave, M, (Gas Dynamics, V1)
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25— —t+r =140 )|
Normal shock wave
£
T 20—
E
@ .
é Maximum wedge angle for
@ an attached obligue shock
a wave
2 |
& 15
wl
10 —
5F—F7 ——
5
1 - : | Mach line [,~8 = O deg
1 2 ’ 3 4 5 6
Mach number before shock wave, M, (Gas Dynamics, V1)

Razon de la presion estatica a través de una onda de choque
oblicua P,/ P como una funcién de M, nimero de Mach
inicial para diferentes valores del angulo de deflexion del
flujo 5, para y=1.4



DESPRENDIMIENTO DEL FRENTE

Arttached obligue shock wave
Streamnline

&, = wedge angle

& = flow deflection angle

§m = maximum flow deflection angle

Detached shock wave —
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Oblique shock wave angle €., corresponding to 4. deg
Maximum flow deflection angle &, deg

_ #_# N P
|
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Mach number before shock wave, M, (Gas Dynamics, V1)
Maximo &ngulo de deflexién del flujo o, y el
correspondiente angulo €,  de la onda de choque,
para ondas de choque oblicuas como una funcion del
nimero de Mach aguas arriba V|, para y =1.4



CASOS
p,=1.0133-10° N/ 7’

EJEMPLO DE CALCULO (Atmésfera estandar): 7 =288.15 K
y=14

L 3(2) =15°) , en condiciones de una

w

Dado el flujo supersonico (M, =2)de aire sobre una cufia &=30° [5

atmosfera estandar, se puede calcular:

el angulo de la onda de choque
g=45°

el namero de Mach aguas abajo

M, =15

la presion estatica del aire que fluye sobre la cuna

p, =2.2-10° N/ n?

y la temperatura estatica del aire.
T,=365 K



FLUJO SUPERSONICO EN TORNO A UN CONO

Teoria de Taylor-Maccoll

El analisis tedrico del flujo supersonico sobre un cono con angulo de ataque cero implica resolver las
ecuaciones que describen un flujo estacionario axisimétrico en dos dimensiones. Soluciones numéricas de
las ecuaciones diferenciales se han obtenido sb6lo para un nimero limitado de casos, con resultados
teoricos en buen acuerdo con experimentos (tuneles de viento supersonicos).

Conical shock wave

A

P
M

Surface of cone

\ ¥, p. p, constant
along conical surfaces
such as BOA

Supuestos:

1.- El flujo es axisimétrico con respecto al eje del cono.
Como consecuencia, la solucion en cualquier plano que
contenga al eje del cono es la misma que en cualquier otro
plano. En particular se considera el plano yz.

2.- El flujo es estacionario e isoentropico antes y después de
la onda de choque. Esta esta en contacto con el vértice del
cono.

3.- Como no aparecen longitudes caracteristicas en el
modelo fisico, las variables espaciales y y z s6lo pueden
aparecer en la combinacion y/z.

Para un sistema coordinado localizado en el vértice del
cono, y/z = tan w. Las propiedades del fluido, pueden, por lo
tanto, variar unicamente con w, y son constantes a lo largo
de cualquier rayo desde el vortice del cono.

En consecuencia, la superficie de la onda de choque debe
tener una configuracion conica simétrica.

Un flujo que cumple con estas condiciones se conoce como flujo conico.



FLUJO SUPERSONICO EN TORNO A UN CONO

Flujo en torno a una cuna Flujo en torno a un cono
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| acn e | Numero de Mach en la superficie del cono M,
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Mach number before shock wave, M,  (Gas Dynamics, V1) valores del angulo del cono 0, , para y =1.4

Angulo de la onda de choque &, para una onda de
choque conica en funcion de M, (namero de Mach
inicial), para diferentes valores de 0, (4ngulo del cono),
para y=14
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Mach number before shock wave, M, (Gas

Dynamics, V1)

Razon de presion estatica P./ P en la superficie del
cono, para una onda de choque conica como funcion
del nimero de Mach inicial M, para diferentes valores

del angulo del cono §,, para y =1.4.
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Mach number before shock wave, M, (Gas Dynamics, V1)
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Maximo valor del &ngulo de la cufia 94 vy del
angulo del cono 0, para una onda de choque
ligada al cuerpo como una funcion del nimero de

Mach inicial M, ,para y=1.4 .



CASO

EJEMPLO DE CALCULO

Dado el flujo supersénico (M, =2) de aire sobre un cono & =30°
estandar, se puede calcular:

30° 3! <
(50 1B =15°j en condiciones de una atmosfera

Atmoésfera estandar: 0, =1.0133-10° N/’
T =288.15 K

y=1.4

el angulo de la onda de choque el nimero de Mach aguas abajo (en la superficie del cono)

E = 340 MC == 1.7
la presion estatica del aire que fluye sobre el cono y la temperatura estatica del aire.
p,=1.6-10° N/ n7 T,=328 K

Comparando estos resultados con los obtenidos en el caso de la cuna:
&=45° M,=1.5
p,=2.2-10° N/ 7 T,=365 K

se observa que, para las mismas condiciones de flujo supersonico, la onda de choque ligada al cono es
considerablemente mas débil que aquella que se forma en el caso de la cuna, teniendo ambos el mismo

angulo.
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TEORIA DE LAS AREAS (WHITCOMB, 1952)
En esencia en la practica, a velocidades transonicas, 0.8-1.2 Mach, el
avion se comporta como un solo cuerpo y se observa la formacion de un
solo frente de choque. Luego de extensas mediciones experimentales se
llegd a la conclusion que para reducir el arrastre aerodinamico que se
genera al formarse esta onda de choque, es necesario que el area
transversal que se interpone al flujo varie a lo largo del cuerpo de la
forma mas suave posible. El ideal es un cuerpo de Sears-Haack (derecha)

Esto llevo al desarrollo de aviones con “cintura de avispa”, de tal forma
de ubicar las alas de manera que se conserve el area efectiva, y evitar
asi el abultamiento generado por la presencia de las alas:

Cross
sootwnal

arca




EFECTO PRANDTL-GLAUER

e B R Fh FT 2 . B s | ek WY J | BV 23 |

El fendmeno de Prandtl-Glauert se presenta como una caida subita de la presion del aire y se considera como
la causa de la famosa nube de condensacion visible que aparece cuando un avion atraviesa la barrera del

sonido.
Si la humedad del aire es suficiente esta caida de presion puede producir la condensacion del vapor de agua

presente en el aire (punto de rocio).
Sin embargo este fendmeno se puede observar también a velocidades sub o transdnicas (maniobras con altas

aceleraciones).




EFECTO PRANDTL-GLAUERT




EFECTO PRANDTL-GLAUERT

Particularmente evidente se hace en los lanzamientos espaciales, donde a los 50-55
segundos desde el lanzamiento, al alcanzar el transbordador una velocidad
transonica, por lo general se puede apreciar la ocurrencia del fenémeno.




EN DESARROLLO: TRANSPORTE SUPERSONICO

Se intenta eliminar, mediante el uso de un ala biplana, la propagacion de la onda
de sonido asociada al vuelo supersonico. Este concepto, propuesto en los anos

30 por el aerodinamista aleman Adolf Busemann, hasta ahora no ha podido ser
implementado en ningun diseno funcional.

CONDAS DE CHOQUE CREADAS POR PERFILES AERODINAMICOS DURANTE VUELO SUPERSONICO

PERFIL UNICO (DIAMANTE) PERFIL BIFLANG

De esta forma es posible reducir hasta en un 85% las ondas de presion que se
perciben en tierra (boom soénico).
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