Capitulo 6

CAPITULO 6
TOMAS DE AIRE SUPERSONICAS

6.1. INTRODUCCION

En este Capitulo se inicia el estudio de las tomas de aire supersonicas. Desde el punto de vista
propulsivo el vehiculo mas sencillo con toma de aire supersonica es el estatorreactor supersonico
de combustion subsonica. El objeto de la toma de aire es, en estos vehiculos, el de decelerar la
corriente incidente hasta una velocidad compatible con la de propagacion de llama.

Un difusor supersonico es un conducto, no necesariamente axilsimétritquerigcorriente se
decelera desde el régimen supersonico hasta una velocidad aproximadamente soénica. Un difusor
subsonico recibe la corriente subsoénica y convierte practicamente toda la energia cinética en
presion. Se puede decir, en general, que una e aire supersonica se compone de un difusor
supersonico y uno subsonico.

El proyecto basico de un difusor supersénico en un gas ideal y en condiciones de vuelo,
velocidad e incidencia fijas no presenta grandes dificultades. Sin embargo, en la ptadstca

puede despreciar la viscosidad porque la capa limite interacciona con las ondas de choque (ver
Apéndice 6A), dando lugar a configuraciones muy complicadas con ondas de choque inestables,
desprendimiento de la capa limite dentro y fuera del difydormacion de capas de torbellinos

en la corriente exterior. Existen métodos semiempiricos que permiten tener en cuenta varios de
estos efectos pero, en la mayoria de los casos, hay que recurrir a ensayos en tunel. Finalmente, e
que durante el vuelo var el nimero de Mach y la incidencia de la toma complica mas el
problema.

6.2. DIFERENCIAS ENTRE UNA TOMA SUBSONICA Y UNA SUPERSONICA

Un modelo simplificado de toma de aire es el conducto aerodinamico o ala canal de la Fig. 6.1.
El conducto aerodinamigouede ser considerado como el analogo axilsimétrico de un perfil en
vuelo proximo al suelo.
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Fig.6.1. Conducto aerodinamico o ala canal. C: seccion caracteristica; S: salida.

En régimen subsonico el gasto en el interior del conducto debera asegurapkih@ento de la
condicién de Kutta¥ukovski en todo el borde anular de salida.

A velocidades de vuelo bajas (régimen incompresible) cuando las pérdidas en el interior del
conducto son poco apreciables, la presion de remanso en la seccion dpgaldeaa igual a
P ¥ la velocidad de salidél,, valdra
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dondec, estara gobernado por la geometria exterior del conducto en las proximidades de la
seccion de salida,s es generalmente pequefio y, por taktpz U, y el area de captura sera
aproximadamente igual a la de salida, sin que influya para nada el area de la toma.

Para aumentar el gasto se aumenta el area de salida, por ejemplo, sin aumentar la de la toma. La
deceleracion en el interior del conductdunira una pérdida de presion de remanso de manera

quepPso=Po I APy, Y POI tanto
Ueo YA

Las pérdidas en el interior del conducto se expresan en funcion de la velocidad en una seccion
caracteristica, de aréq

2
AP, = k3 pUZ = k(%) 2pU2

donde se supone gues constante. Combinando ambas ecuaciones se obtiene

Us _ 1-Cps
Up V1+k(As/ A)?
Cuando las pérdidas sean dominantes el area de captudeja de depender dg,

ASUS:AooUoo_Abo _ 1_Cps
AU, A \ k

La variacion del area de captuka,, con el &a de salida, seria la representada por la curva 1
en la Fig. 6.2.

Si se considera ahora el régimen subsoénico alto, la curva de variacknode A sera, en
principio, semejante a la anterior, pero el valor asintéticA.dee alcanza ahora por una razén
fisica diferente: al aumentar el area de salida y, por tanto, el gasto, llega un momento en que el
area de entraddy, se hace critica, aaptir de cuyo momento es imposible aumentar mas el gasto

y, por tanto A, (curva 2 de la Fig. 6.2).

Si el régimen de vuelo es supersonico no hay que invocar el cumplimiento de la condicion de
Kutta-Yukovski. La deceleracién se consigue, como se verda eidsegnediante un sistema de
ondas de choque. Cuando este sistema esta en el interior del conducto no hay deceleracion
delante de la tomaAy, = A; (curva 3 de la Fig. 6.2).
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Fig. 6.2. Variacion del area de captuig, con el area de la sgion de salisda del conductlg, en tres casos tipicos.
6.3. DECELERACION DE LA CORRIENTE INCIDENTE

Para apreciar mejor el problema del compromiso entre la recuperacién de la presion y la
resistencia, obsérvese la Fig. 6.3, donde se muestran diversamsnde decelerar la corriente.
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Fig. 6.3.Deceleracion de la corriente en diversos tipos de tomas. Seccion 1: entrada de la toma; seccién 2: entrada
del motor.

1. En subsonico alto la deceleracion (compresion) es suave y continua. Si el tubo de corriente
no bafia ninguna pared el rendimiento es el 100%, lo que sugiere hacer el area de la toma
igual al area a la entrada del motor. Pero este area seria muy grande dando lugar a una
resistencia grande (es mejor una carena mas aerodinamica). Ademas, si hagiesuperf

externas mojadas la brusquedad de la deceleracion seria perniciosa. Por lo tanto es necesaric
un compromiso.
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2. Si M, es aproximadamente 1.4 se puede emplear una toma con onda de choque normal (en
realidad es una onda de choque curva desprendida queéede considerar normal en su
parte central). Esta onda se encarga de decelerar la corriente que va a entrar en la toma a
velocidad subsonica. La posicion de la onda y, por lo tanto, la parte de compresion
(subsonica) que aparece entre la onda y el ldia toma, depende del area de la entfada
El &rea de entrada esta limitada por la resistencia denprada (resistencia aditiva). &i =
A, se elimina esta resistencia pero la deceleracion subsoénica se hace mas dificil, pues debe
efectuarse intermaente en su totalidad.

3. En vuelo supersoénico alto (Mx 2) una deceleracion con solo una onda de choque normal
seria demasiado disipativa. Una posible solucion seria un conjunto (dos en el caso de la
figura) de ondas de choque oblicuas, seguidas de umanonchal poco intensa que decelera
la corriente hasta régimen subsonico, pero a cambio de agravar el problema de la
deceleracion subsonica.

6.4. PARAMETROS QUE CARACTERIZAN UN DIFUSOR SUPERSONICO
Son tres:

1) Magnitud y uniformidad de la presion de @mso en la seccién de salida 2 (recuperaciéon de
la presion de remanso).

2) Relacion entre el area de captuka, y el area de la tomay (o relacion de gastos masicos).

3) Resistencia aerodindmica total del difusor.

El comportamiento global del difusatepende simultaneamente de estos tres parametros.
Mejoras introducidas en uno de ellos se traducen en pérdidas en los otros. Ademas, para evitar el
deterioro de las caracteristicas en condiciones distintas de las de proyecto, habra que utilizar
(como se vea después) tomas de aire de geometria variable.

6.5. RECUPERACION DE LA PRESION DE REMANSO

Se define el rendimiento del difusoyy, como el cociente de las presiones de remamse;
P.o/P1o, donde los subindices 1y 2 corresponden, respectivametegiaiones a la entrada y a
la salida del difusor.

Las pérdidas se deben a la capa limite y a las ondas de choque. La naturaleza de las ondas se
complica por la interaccion con la capa limite. Lo que en teoria se considera una onda de choque
normal en u difusor es, en la practica, un sistema de ondas muy complicado que se extiende a lo
largo de una longitud de varias veces el diametro del conducto.

Ademas del valor medio de la recuperacion de presion de remanso, interesa conocer la
uniformidad de la amiente en la seccion de salida. Se suele usar con este fin el parametro de
distorsion de la corrient®.

D= p20max__ P2 min
P20
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Es aconsejable adjuntar graficos, como la Fig. 6.4, que dan las lineapglgmddoma valores
constantes. La figura ca@sponde a un difusor con cono central como el que aparece en el caso 3
en la Fig. 6.3. Obseérvese la influencia del angulo de ataque en la distorsion.

DESPRENDIMENTO

/
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il /////////////

Fig. 6.4.Distorsion tipica a la salida de un difusor con cono cemtak 3. pu/py, = P2o/P, 0
Cuandoaparezca una onda de choque delante del difusor se incluird el efecto disipativo de dicha
onda en la definicién dgp. Por eso se suele escribif =p,/p..o, dondep,, = p;, cuando no
hay tal onda de choque.

6.6. RELACION ENTRE EL AREA DE CAPTURAY EL ARA DE LA TOMA

En la Fig. 6.5 se ve que el area de cap#yapuede ser menor que el area de la toma. Cuando la
onda de choque se sitta en la toma (o dentro del difésor)A;, en caso contrarid. < A.

Ay
Fig. 6.5a. Instalacion para medir la relatiéntre las areas de captura y toma.
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Fig. 6.5b. Tobera con dos gargantas criticas, con un proceso disipativo entre ambas.

La relacion entre el gasto masico a una velocidad dada y el maximo gasto masico que podria
entrar en el difusor a la misma velociddel vuelo es precisamente igual a la relacion entre el
area de captura y el area de la toma.
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My PUnAc _ As
m pUsA A

Para mediA../A; en el tinel supersonico se utiliza un difusor con garganta de salida critica cuya
area se puede variar a voluntad convalaula de aguja (Fig. 6.5a).

Transformando de forma apropiada la ecuacion anterior:

Ac _ AN %% _An pNo%l :A_NUD%I
A A Ay 1% AL Puo 1%00 A }%w

* 7 y s - - - - -
donde A,, es el area critica correspondiente a las condiciones incidentes no perturgdes y
el rendimiento del difusor.

(Al A;)Mw es una funcién conocida d&, que se obtiene aplicando la ecuacion de continuidad:

;/+1
N Y- 1M2 (r-1
A;z 7+1

A;/AN es la relacion de éareas criticas delante y detras de & &agla comprobar que esta
relacion es igual a la inversa de la relacion de presiones de remanso se considera una tobera (Fig.
6.5b) con dos gargantas criticas, 1 y 2, entre las que aparece un proceso disipativo adiabatico
(onda de choque, capa limite,.gt®e la ecuacion de continuidad se deduce:

AL_p2Ya _P2 [T
A ppUs p T2

Como la temperatura de remanso se conserva, también se conserva la critica, pues
= [2/(y+1)]T,, por tanto,T; = T,. Del mismo modo, com@* = [2/(y+1)]/"1p,, sera
P>/ P1 = Poo ! P1o, POr tanto, volviendo a la notacion anterior:

*

As _ PNo

AN Pxo

Con el fin de conocer el area efectiygparacada posicion de la aguja se hace un tarado previo
utilizando un difusor con onda de choque normal situada corriente arriba. Al aurgrdar

onda se acerca a la toma hasta que en condiciones criticas se sitla en la entrada. En estas
condicionesA,, = Aj; como se mideyp y (Ax/ A;)Mw depende del Mach incidente, se determina

AW/A; para esa posicion de la valvula. A continuacion se WAk se repite el ciclo hasta ver
aparecer la onda de choque en la toma, con lo que se tiene el nuevo Y@y, gara la nueva

posicion de la valvula.
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En la Fig.6.6 se muestran curvas tipicas de variaciomydmn A./A; para diferentes nimeros

de Mach de vuelo. En este caso particular el difusor considerado es de onda oblicua (Fig. 6.14)
por eso hay varios valoreke 7y paraA./A; = 1. Los diferentes)y corresponden a distintas
posiciones (y, por tanto, intensidades) de la onda normal que sigue a la oblicua. En cuanto el
difusor "vomita" la ondayy decrece. Aunque parece logico intentar que la onda esté siempre en

la entrada, esto no es siempre conveniente; en el caso de difusores con onda normal es mejor
situarla un poco por delante de la entrada para hacer la configuracidon mas insensible al angulo de
ataque. Si el vehiculo debe volar a distintos numeros de Mgdjukavariar la configuracion de

0.9+
,,,,, -\
0.8} EP———
UFS
o3k -
M, =385 —mmmmmmmmmmmmmmmT T
0.2
0.1 My=54 —==mmmmm=m=m=mmmmTTTTTT
0 | 1 1 | |

A /A

la toma.
Fig. 6.6.Rendimiento de un difusor de onda oblicua para diferentes relaciones de areas.

6.7. RESISTENCIA AERODINAMICA DEL DIFUSOR
La resistencia aerodinamica externa del difusor se compone de dos términos:

1) Resistencia externa de la carena, suma de la de friccion mas la de onda, que se calculan de la
forma usual.

Cuando no se puede separar la carena del resto del vehiculo se supone que aquella se prolong
hasta una seccién en la que se recupera la presitica exterior.

2) Resistencia aditivédD 5. Es la proyeccion en la direcci@h, de la resultante de las fuerzas de
presion a lo largo de lineas de corriente divisorias como la AB de la Fig. 6.7.

Fig. 6.7. Volumen de control para calcular la resist@mdlitiva.

La resistencia aditiva es nula cuamdo= A, pero aumenta mucho cuando el difusor "vomita" la
onda de choque.
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Para tener una idea del valor de la resistencia aditiva consideramos el difusor de la Fig. 6.7, que
opera con una onda de choqusptendida. Aplicando el teorema de conservacion de la cantidad
de movimiento al elemento AB'&’ tenemos:

PpUZA - p UZA, = PoA, — PLA + Dp

Reordenando:
DA = pﬁ% @: M7~ %@M%j%

A efectos de calculgy; y M; se puede suponer que en la zond fonda de choque es plana y
normal, por tanto:

L@ mE =14 M2
Peo |
Da = Px @Jrﬂ\/lo%jAlEr %P

En la Fig. 6.8 8 ve que la resistencia aditiia,, de un difusor tipico aumenta al disminuir la
relacion de areasA./A;, de manera que para condiciones subcriticas (onda de choque
desprendida) suficientemente alejadas de las de proyecto, la resistencia aditivanendb su
fundamental en la resistencia aerodindmica externa del difusor. El que la onda esté ligeramente
delante de la entrada tiene, ademas de la ventaja comentada anteriormente, la de que la
resistencia de onda de la carena disminuye sin que aumente axeag la resistencia aditiva.

I

N

CARENA (D) _TFCET_____,_!————{
]
T !
ONDA :
f
0 1.0
A/A,

Fig 6.8. Influencia de la resistencia aditiva en la resistencia externa del difusor.

La Fig. 6.9 muestra la variacion cdf, de la resistencia externa de un difusor disefiado para
volar aM, = 3.
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Fig. 6.9.Sumandos que compen la resistencia externa de un difusor supercritico, proyectadd/para3. Las

"resistencias de la carena" que aparecen en la figura son sélo de pkeREsistencia totald resistencia
de carena mas resistencia aditivaresistencia de carena.

En lo que sigue estudiaremos las caracteristicas fundamentales de varios difusores tipicos.
6.8. DIFUSOR CON ONDA DE CHOQUE NORMAL

Desde el punto de vistadgco, la forma mas sencilla de decelerar la corriente es utilizar una
onda de choque normal. En este caso habra que tener en cuenta las pérdidas a través de la ond
de choque ademas de las debidas a la viscosidad. Las pérdidas a través de la onda derchoqu
nulas cuando el Mach incidente en la onda vale 1, y crecen al aumentar éste.

Pudiera pensarse que el difusor ideal con onda de choque normal es una tobera convergente
divergente con la onda de choque en la garganta. En la practica ocurre queda omogue es
inestable cuando esta situada en la parte convergente de la tobera o en la garganta, y en cambic
es estable en la parte divergente, donde la onda serd mas intensa que en la garganta.

No se puede estabilizar la onda de choque en la partergeme del difusor, porque cualquier
mecanismo perturbador que la acerque a la garganta debilita la onda y aumenta la presion de
remanso detrds. Este aumento de presion de remanso tendera a aumentar el gasto a través de |
garganta. La onda de choque @omar4d moviéndose hasta que haya abandonado la zona
convergente. En la zona divergente, como se demuestra de forma analoga, el equilibrio es
estable.

Por lo tanto, si la presion a la salida del difusor es tal que la onda de choque se presenta corriente
ariba de la garganta, la onda emergera del conducto y se situara como se indica en las Figs. 6.3
y 6.5.

Cuando la onda de choque se situa delante de la entrada, no es posible ingerirla salvo que la
relacion entre el area de la gargamig,y el area de lantrada/y, sea, para cada valor .,

igual o mayor que la representada en la curva B de la Fig. 6.10. Dicha curva se calcula
suponiendo que la onda de choque esta situada en la entrada, y que la garganta es critica par:
condiciones detras de la ondzana y normal. La expresion dg/A; esta calculada en el
apartado siguiente. Cuando la onda se ha situado detras de la garganta del difusor se puede
reducir el area de la garganta al valor dado por la curva A de la Fig. 6.10. Esta curva se calcula
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igualando el area de la garganta al area critica para condiciones delante de la onda, los detalles
estan en el apartado siguiente.

03
N\ e
Ad Ar” \ AN
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Fig. 6.10. Relacion de areaky/A; en funciondeM.,.. y=1.4.

Suponiendo ahora que el vehiculo, con un valor fijéga,, se acelera desdé, = 1 hastaV.,
de Q, el difusor no se tragara la onda en cuanto el vehiculo sup&te ebrrespondiente al
punto P, pues la garganta es demasiado pequefia, sin® dlggnee al punto Q. Para i,
ligeramente inferior a Q la onda estara muy cerca por delante de la toma.

De lo explicado en el parrafo anterior se deduce que una vez que la onda ha retrocedido hasta la
seccion de entrada, al sobrepasar el punto Q sdadesp a lo largo del difusor hasta
estabilizarse en una seccién de la zona divergente cuya area sea igual a la de la seccion de
entrada.

La posicion exacta de la onda en la parte divergente del difusor dependera del acoplamiento
entre las caracteristicde la toma y las del motor situado detras. Sin embargo, para independizar
en lo posible los estudios de toma y motor, se supone que las condiciones de salida del difusor se
regulan de manera que la onda de choque se sitle en la garganta (realmentecorripot

abajo de ella, pues la posicion en la misma garganta es inestable). Con la onda de choque en la
garganta, el rendimienteyy, sera maximo para cadl..

Si con el vehiculo en las condiciones Q y la onda en el difusor se disminuye el nimero de Mach,
M., el difusor no vomitara la onda hasta llegar al punto P. Durante este proceso de deceleracion
ocurre lo siguiente (suponiendoe se gobiernan las condiciones de salida de forma que la onda
de choque se situe en la garganta). Al dismikita intensidad de la onda y el gasto a través de

ella disminuyen, en particular el gasto valgtd)..A;. Al llegar a P la intensidad de la @nde

reduce a cero y el gasto es el critico para las condiciones incidentes no perturbadas.
Disminuyendo muy ligeramentél., la garganta sera notablemente menor que la critica y no
podra acomodar un gasto que es ligeramente menor que el critico (notager6la0 lo grande

gue es la pendiente de la curva A en el punto P). Para reducir el gasto tendra que aparecer la
onda de choque desprendida.
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En resumen, la posicion de la onda de choque para condiciones de vuelo entre P y Q depende de
la historia del poceso. Para evitar este efecto de histéresis y conseguir, para el Mach de
proyecto, una onda de choque situada en garganta critica (curva A de la Fig. 6.10), el difusor
necesita un area de arranque mucho mayor (curva B), o un sistema propulsivo adigonal q
acelere el vehiculo por encima de su velocidad de funcionamiento.

Las ventajas del difusor con onda normal son: a) es constructivamente sencillo; b) la resistencia
aerodinamica externa es pequefia. Los inconvenientes son: a) Requiere para arraoocasrelac

de area muy distintas que para volar en crucero (compare las curvas Ay B de la Fig. 6.10 para el
mismo valor deéM..). Esto obliga a usar sistemas de geometria variable muy pesados. b) La zona
convergente es muy larga y la capa limite en la gargaetdéepser muy gruesa.

Desde el punto de vista académico, el difusor con onda de choque normal presenta muchos de
los problemas que presentan otros difusores supersonicos, con la diferencia de que en el difusor
con onda de choque normal es posible anakstos problemas de una forma relativamente
sencilla, pues, despreciando el efecto de capa limite, en este tipo de difusores las ondas de
choque son siempre planas y normales.

6.9. EXPRESIONE3\/A; EN FUNCION DEM.. REPRESENTADAS EN LA FIG. 6.10.

Curva A Como la onda de choque estd inmediatamente detras de la garganta, que se supone
critica, la relaciomy/A; = (A.*/ A),,, es la obtenida en el apartado 6.6, siendo

Ag

im —=0
Mg —> 0

Curva B. Latoma, 1, esta inmediatamente detras de una onda de choque normal con condiciones
incidentes correspondientesaal

La relacion de Prandtl entre los nUmeros de Maambos lados de una onda de choque normal
permite obteneM;(M..)

1+ r-1 Mozo
M2 = 2
1= 2 r-1
Mc 5
La expresion déy/A; sera la misma que para la curva A, peroldgren lugar del...

y+1
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y+1
lim ﬁ: 7/_1 Y Im}/_l)
Mo -0 A\ 2y |7i+1

Paray=14,A/A - 0.6.

6.10. DIFUSORES DE GEOMETRIA VARIABLE

Las actuaciones de los difusores de geometria fija empeoran mucho cuando el nimero de Mach
de vuelo es muy distinto del de proyecto. Rdrasuperior al de proyecto la garganta es mayor

de la necemria (curva A de la Fig. 6.10) con lo que aparecen ondas de choque mas y mas
intensas en la garganta al aumentar el numero de Mach (siguiendo en la hipotesis de que las
condiciones de salida se regulan de manerazgusea maximo para cadd.). ParaM.. meror

que el de proyecto, la garganta es demasiado pequefia y no se puede hacer pasar a través de ella
el gastop.U.A;; el difusor vomitara la onda. Ademas puede ocurrir que en pleno vuelo el
difusor vomite la onda, debido a variaciones transitorias de |l&prde salida del difusor, y

para que la vuelva a ingerir habra que aumentar la relagiép. Es preciso recurrir a sistemas

de geometria variable.

La Fig. 6.11 muestra un sistema bidimensional de placas flexibles que ha sido probado para
nameros de Mdctde vuelo entre 2.5 y 4. Su mayor inconveniente reside en que la capa limite en
la garganta es muy gruesa, pero se ha comprobado que aumenta el rendimiento del difusor
aspirando la capa limite.

BORDE DEL LABIO BLOQUE-GARGANTA

CENTRO DE GIRO

Fig.6.11. Sistema de variacion de area mediante placdislés.

El sistema de la Fig. 6.12, desplazamiento de un cuerpo central, tiene varias ventajas. La primera
es que varian simultaneamewntgy Ay, y varian en sentido contrario (cuando una aumenta la
otra disminuye, y al revés) por eso, desplazamientospaqyefios del cuerpo central dan lugar

a variaciones grandes Ag/A;. La segunda ventaja esta relacionada con la presencia de una onda
de choque oblicua (que sera cénica si la configuraciébn es axilsimétrica). Esta onda y sus
reflejadas en la pared dismyen mucho la intensidad de la onda normal que se formay, por lo
tanto, contribuyen a producir una compresion mas parecida a la isentropica.
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POSICION DE
ARRANQUE

Fig. 6.12. Sistema de variacion de area por traslacién del cuerpo central.
6.20. DIFUSORES CON ONDA OBLICUA

En la Fig. 6.13 se ve un difusor de geometria fijja en el que la compresion se produce
parcialmente mediante una onda de choque oblicua. El principio basico de funcionamiento de
estos difusores se explica a la vista de la Fig. 6.14.

CUERPO CENTRAL

ONDA NORMAL

ONDA
CONICA

Fig. 6.13. Difusor co onda oblicua.

Se dice que un difusor opera en condiciones criticas cuando la presién de salida es tal que la
onda de choque normal, que aparece detras de la oblicua, estd estabilizada precisamente en e
labio de la toma, que es la garganta del difysay. 6.14a). Cuando la presién de salida es
menor que la critica (condiciones supercriticas), la onda de choque normal se estabiliza en una
posicién intermedia dentro del difusor (Fig. 6.14b). Tanto en el caso critico como en el
supercritico el area de mara, A, es igual a la de entradd,. Cuando la presion de salida es
mayor que la correspondiente al caso critico (caso subcritico), la onda de choque normal se
desprende como indica la Fig. 6.14c, y el area de captura disminuye.

= <= —

CRITICO (a SUPERCRITICO (b) SUBCRITICO (c)

Fig. 6.14. Tres condiadnes de operacion distintas del difusor con onda oblicua.

La Fig. 6.6, introducida para representar la variacionpgecon A./A; en un caso tipico,
corresponde realmente a un difusor con onda oblicua. En funcionamiento supercAticofgs
cualquiera que seaw., y la presion de salida (supuesta supercritica), pgrea creciendo a
medida que la onda de choque se@al labio, lo que se consigue variamdg y/o la presion
de salida. Cuando la onda normal se desprende, disminuyed&#@omo 7p.
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6.21. DIFUSORES DE DOBLE CONO

Tedricamente, el rendimiento de un difusor de doble cono, como el de la Figeréedl®jue dos

ondas oblicuas contribuyen a la compresion, debe ser mayor que el de un difusor con una sola
onda de choque. Se suele proyectar el difusor de manera que en condiciones normales las dos
ondas de choque oblicuas que se forman coincidanl@pi@B de la toma (Fig. 6.15).

Fig. 6.15.Difusor de doble cono.

Si la configuracion es axilsimétrica la primera onda, AB, es conica, la segunda onda (que recibe
una corriente incidente no uniforme) es una superficie de revolucion no cénica. En el caso
bidimensional ambas ondas de choque son planas.

El comportamiento de estas tomas es muy sensible a los efectos de capa limite y a la interaccién
de la onda de choque con la capa limite. El efecto de desplazamiento de la capa limite modifica
el contorno ddas superficies, cambiando la forma efectiva del cuerpo central y las areas de paso.
Hay que observar, ademas, que el espesor de la capa limite varia con la altura y velocidad de
vuelo, con los gradientes de presion y con el calor transmitido desdedplaagaredes.

En la Fig. 6.16 se ve que la corriente se desprende debido a la presencia del cuerpo central y a la
interaccion de la capa limite con las ondas de choque. En ciertos casos el desprendimiento
contribuye a mejorar la recuperacion de preganrque la presion de remanso decrece menos a
través de dos ondas oblicuas que a través de una onda normal) pero eso siempre es a costa de
disminuir el area de captura.

CONFIGURACION NO VISCOSA CONFIGURACION VISCOSA
Fig. 6.16.Influencia de la viscosidad en la configuracion de la corriente alrededar difusor de doble cono.

6.22. DIFUSORES ISENTROPICOS

La idea de estos difusores, debida a Klaus Oswatitsch, consiste en comprimir a través de
multiples ondas de choque oblicuas en vez de hacerlo a través de solamente una o dos. Llevando
esta idea au limite es posible proyectar la toma de manera que la deceleracién sea isentropica,
es decir, con multiples ondas infinitamente débiles que coinciden en un punto (Fig. 6.17). Para
imaginar el contorno del difusor, suponga que se invierte el sentidacderiente de manera que
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aparezca un abanico de expansion que, en el caso bidimensional, es la conocida expansion de
Prandtl Meyer. Cuando se comprime la corriente hasta la velocidad sénica a través de las
infinitas ondas de Mach de compresidon no hay olisoidn de la presion de remanso.
Generalmente, para evitar desviaciones excesivas de la corriente, se acaba la compresion
isentrépica con un numero de Mach ligeramente mayor que uno, que sera el que alimente una

onda de choque normal no muy intensa.
Fig. 6.17. Difusor isentrépico.

En la préactica, la idea del difusor isentrOpico axilsimétrico tiene varios inconvenientes. En
primer lugar, el cuerpo central es estructuralmente inestable por su esbeltez. Ademas, la capa
limite en la toma es muy gruesa, pa@qecorre un camino muy largo a partir del morro del
cuerpo central y con gradiente adverso de presion. Finalmente, con angulos de ataque grandes,
como los que se pueden encontrar en ciertas condiciones de vuelo, la corriente se desprende
parcialmente detuerpo central con la consiguiente disminucién de la recuperacion de presion de
remanso. Se ha intentado resolver este problema retrayendo parcialmente el cuerpo central
durante el vuelo a &ngulos de ataque grandes, pero se comprende que la soluciplicasi@aom

Modernamente se utilizan configuraciones bidimensionales basadas en la misma idea, ver § 6.24.
6.23. ZUMBIDO (BUZZ) DEL DIFUSOR

El zumbido se debe a una forma de operacion inestable (subcritica) del difusor, con rapidas
fluctuaciones internage presion y desplazamientos de las ondas de choque en la entrada.

La Fig. 6.18 muestra una sucesion tipica de configuraciones de las ondas de choque durante el
zumbido. La configuracién (a) puede corresponder a la operacién estable (subcritica) atel difus
Durante el zumbido, las ondas oscilan muy rapidamente alrededor de la posicion estable (a),
como se indica en las Figs. 6.18(b) y (c).

Existen varias explicaciones, ninguna totalmente satisfactoria, de la razén del zumbido. La Fig.
6.19 sirve para edigar el mecanismo, sugerido por Ferri, de iniciacion del zumbido.

Cuando en un punto (como el A 0 el de la Fig. 6.19) interaccionan tres ondas de choque,
aparece una capa de cortadura (AC@© A&n la Fig. 6.19).
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C C

(a) C (b) (c)

Fig. 6.18. Diversas configuracionds las ondas de choque durante el zumbido.

Fig. 6.19.Mecanismo de zumbido por ingestiéon de capas de cortadura.

La zona que esta mas alejada del eje que la capa de cortadura, adyacente a la pared interior de la
carena, ha sido muy decelerada por la otelachoque normal y es incapaz de soportar los
gradientes adversos de presidon gque si soporta, en cambio, la corriente menos decelerada (por las
ondas oblicuas), esto provoca el desprendimiento en la pared interior de la carena. Al
desprenderse la corrientisminuye el area efectiva de paso con lo que la onda de choque se
adelanta y la capa de cortadura se acerca al cuerpo central, permitiendo que se readhiera la
corriente en la parte interna del labio de la carena. Al readherirse la capa limite en la pared
interior de la carena aumenta el gasto en la toma, la onda se acerca al labio, la capa de cortadura
AC se acerca también a la parte interna de la carena y vuelve a comenzar el ciclo.

6.24. DIFUSORES BIDIMENSIONALES

Los difusores bidimensionales presantiertas ventajas aerodinamicas y estructurales sobre los
axilsimétricos. La Fig. 6.20 muestra un estatorreactor bidimensional para volar en régimen
hipersénico.

Desde el punto de vista aerodindmico, la resistencia aditiva lleva consigo una sustentacion
localizada en la parte anterior a la toma. Ademas, si la tobera de salida es subexpansionada
(presion a la salida mayor que la exterior), la tobera también contribuye a la sustentacion.
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Fig. 6.20. Difusor bidimensional para estatorreactor hipers¢Mga= 7).
Desde el punto de vista constructivo, la configuracion bidimensional se presta mejor que la
axilsimétrica a las variaciones de las geometrias de toma y salida. Finalmente, el que la
expansion se haga en una zona abierta permite refrigeraethqmta tobera de salida mediante
radiacion al exterior.

6.25. TIPOS MODERNOS DE DIFUSORES

Toma de aire del Concorde

La Fig. 6.21 muestra de forma esquematica la idea en que se basa la toma de aire del Concorde.

Fig. 6.21. Configuracion esquematica tietoma de aire del Concorde.

La corriente incidente supersonica es decelerada désde2.2 hastaVl,, = 1.3 mediante una
compresion isentropica, version bidimensional de la idea presentada en la Fig. 6.17. Una
compresion isentrépica hasth, = 1 requeriia una desviacion de la corriente y una seccion
frontal de la carena excesivamente grandes. Por esta razdn la compresién isentropica termina en
una onda de choque normal, anclada al labio inferior de la toma, que decelera la corriente hasta
régimen subsaoo.

Terminada la compresion, se desvia la corriente para que el eje del reactor esté situado en la
posicion apropiada. Esta desviacion plantea problemas porque hay el peligro de que se desprenda
la capa limite, decelerada por las multiples ondas de espt lo que influiria negativamente

en la distorsion de la corriente a la entrada del compresor.

En la Fig. 6.22 se muestra la camara de aspiracion de capa limite, que es extremadamente
ingeniosa y versatil a pesar de su aspecto rudimentario.

La camarasta en contacto con el extradds del ala mediante una compuerta regulable, con la que
se varia la presiop,. Sip, no es excesivamente grande la capa limite llega adherida hasta el
punto D representado en la Fig. 6.23.
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Fig. 6.23.Flujo de aire hacia la camara de aspiracion. La prgsj@nla entrada del compresor es mayobejue
ena.

La linea de corriente de la capa limite que va a morir al punto de remanso |Re&s thvisoria
entre las que tienen menor presion de remanso y entran en la camara y las que tienen mayor
presion de remanso y van hacia el compresor.

Si, manteniendo invariable la presigpa la entrada del compresor, se disminpyabriendo la
compterta regulable, la linea de corriente que va a morir a R sigue siendo la misma que antes
pero su curvatura sera mayor para poder soportar el gradiente transversal de ppzsiasiesq

varia). Una compuerta de aspiracion demasiado abierta puede pedudesivamente la
corriente principal, mientras que una presipy demasiado grande pudiera producir el
desprendimiento prematuro de la capa limite (antes de llegar a D).

La Fig. 6.23b corresponde al caso en pylea aumentado porque, por ejemplo, fsmiihuido el

gasto a través del reactor. Al aumemgatambién aumenta la presion de remanso en Ry, por
tanto, la linea divisoria que va a morir a R estara mas alejada que antes de la pared (debera tener
mayor presion de remanso). El gasto de aire hac@inara de aspiracibn aumentara y seran
compensadas automaticamente pequefas variaciones del gasto a través del compresor (4 % del
valor nominal).
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Fuera de este margen es necesario variar ligeramente la geometria de la toma, lo que se consigue
con las predes articuladas de la Fig. 6.24a.

PERFIL DEL ALA
ASPIRACION C.L.
i

z

SEGUNDA RAMPA

: CAMARA DE
| (VARIABLE) ASPIRACION

PRIMERA RAMPA ASPIRACION

(FIJA) XD ) e

PUERTA DE
DESVIACION

Fig. 6.24a. Esquema detallado de la toma de aire del Concorde.

Cuando la velocidad de entrada aumenta, se aumenta el area de la garganta para evitar gradiente
excesivos. Si el aumento del gasto es tal que excedpdaidad del compresor, se abre la puerta
de desviacidn que se ve en la Fig. 6.24a.

En condiciones de despegue, cuando el area de captura es mucho mayor que la de la toma, pued
desprenderse la corriente que bordea el afilado labio inferior. En estesseasare una entrada
auxiliar, coaxial con la de desviacion, y cuya posicion depende de las diferencias de presion
dentro y fuera de la toma. Por esta entrada fluye parte del gasto que necesita el compresor.

La Fig. 6.24a, que representa la configuradidal de la toma de aire del Concorde, presenta
ligeras variantes con respecto a lo explicado.

Basicamente el sistema de ondas de compresion se subdivide en tres: una primera onda de
choque oblicua anclada al labio superior de la toma, el sistema deisewtadpicas y la onda de
choque normal anclada al labio inferior. Esta onda es muy intensa cerca del labio y se debilita al
entrar en la capa de cortadura (desaparecera donde no pueda ser alimentada por una corriente
supersonica). Su forma superior dege mucho de la aspiracion de capa limite.

El que la aspiracion de la capa limite de la pared comience antes de llegar la onda de choque
simplifica mucho el problema.

El disefio de la toma del Concorde obliga a un giro grande de la corriente, lo cuel aeatos
inconvenientes (p.e., area frontal grande). En una toma mas moderna que la del Concorde (Fig.
6.24b), al numero de Mach de disefio (2.8.0) en condiciones criticas, la recuperacion de
presion y el flujo de sangrado son comparables a la deld@de aM., = 2.0, con coeficientes de
resistencia de carena del orden de 0.01, mucho menores que el valor de 0.099 del Concorde.
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Fig. 6.24b. Toma disefiada pavia = 3.0

Tomas multifuncién de geometria variable

A lo largo de esta leccion hemosteigjue una toma adaptada a ciertas condiciones de vuelo
supersonico no es apropiada para condiciones distintas de las de disefio salvo que se modifique la
geometria. Asi han surgido, por ejemplo, las modificaciones discutidas en relacién con las Figs.
6.11,6.12 y 6.24.

Una forma de cambio de geometria practicamente inexplorada consiste en el uso de bordes de
ataque articulados en configuraciones bidimensionales, Fig. 6.25.

T B

DESPEGUE GRAN INCIDENCIA
A VELOCIDADES
SUBSONICAS BAJAS

GASTO REDUCIDO COMPRESION EXTERNA ~ COMPRESION COMBINADA

A VELOCIDADES M=1.3-2.0 M,=2.0-2.5
SUBSONICAS ALTAS

Fig. 6.25. Tomas multifuncién de geometria variable.

Si se considera un avion muyaniobrero con despegue corto y vuelo de crucdvig a 2.5, la

toma debe adoptar las configuraciones indicadas en la Fig. 6.25 que comprenden: a) Despegue.
b) Vuelo a bajas velocidades con gran angulo de ataque. ¢) Vuelo a velocidades subsonicas altas
admitiendo un gasto de aire reducido. d) Vuelo a velocidades supersénicas bajas con compresion
externa. e) Vuelo a velocidades supersonicas altas con compresion externa e interna.

Toma en falso cono (Bump Intake)

Las tomas con cuerpo central conico tiefenentaja de que salvo en la onda de choque que
parte del vértice, y en ausencia de ondas reflejadas, la compresién a lo largo de la superficie
conica es isentropica. Tomas con cuerpo central semiconico a los lados del fuselaje (pero a una
pequefia distam de él para aspirar la capa limite) se usan en varios aviones de combate. Su
mayor inconveniente radica en que si la carena tiene seccion semicircular concéntrica, el area
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frontal y la resistencia de la carena son muy grandes. Una solucion, adoptadaremraean
SuperTiger, consiste en modificar la pared interior de la carena de forma que siga las lineas de
corriente que existirian alrededor de un cono ficticio, como se indica en la Fig. 6.26. La toma
resultante es mas aplastada que una axilsimétrieep pigue estando basada en una
configuracién conocida de la corriente fluida.

El borde de la pared interior de la toma (a la que, en adelante, llamaremos promontorio) es la
rama de hipérbola interseccién de la onda de choque cénica con un plano sitebldoeeal del
fuselaje del avién y proximo a él.

El promontorio de la toma estad generado por aquellas lineas de corriente del campo cénico que
se apoyen en el borde. Se puede escribir la ecuacion del promontorio utilizando una férmula
aproximada de las lineas de corriente (la solucién exacta, que iea,at@sadmite expresion
analitica).

Fig. 6.26.Definicion geométrica de la pared interior (o promontorio) de la carena. El cono que aparece en la figura
es ficticio y solo sirve para definir las lineas de corriente que configuran el promontorio.

La ecwacion del borde del promontorio esta definida por la de la onda de choque conica de
semiangulqgs que, en los ejes de la Fig. 6.26, es:

X2 +y2=Z2taref} ,

y el planoy = K. Seax,, ¥, Z, un punto genérico de este borde.



