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MINISTERIO DE EDUCACION - ARGENTINA

ACCEDE - INGENIERIA AERONAUTICA

PROBLEMA N°3

SITUACION

Una camara de vacio aspira aire de la atmésfera a través de una tobera convergente-divergente,
como se muestra en lafigura 1. El area de descarga de la tobera ala camara, As, es tres veces €
areade lagarganta, A*. Lapresion en lacamara esPs. Considerar flujo isoentrépico (adiabatico
reversible), excepto en ondas de choque. El subindice “0” indica condiciones de remanso (la
amosfera en este caso). El superindice “ * ” indica condiciones sbnicas alcanzadas en forma
adiabdticareversible (isoentropica). A* es el &reade lagarganta.

Lafigura2 muestralaevolucion isoentropica de las propiedades del aire, y lafigura 3, los
cambios en las mismas a atravesar una onda de choque normal.

Al atravesar € aire una onda de choque, se cumple lareacion P,y A = Py, AL*.
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FIGURA 2:

TABLE 7-& Property variations for [sentrapic flow of air
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FIGURA 2 (cont.)
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FIGURA 3

TABLE 6-A Praperty variations across a normal shock wave (n

air (v = 1.4}
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SUBPROBLEMA 3.1
Calcular lamaxima presion de descarga Ps que produce flujo sonico en la garganta. Justifique

RESPUESTA AL SUBPROBLEMA 3.1

Al bgjar la presién en la camara de vacio, desde un vaor inicid igua a P atmosférica, € cauda
que circula por la garganta aumenta hasta alcanzar su valor limite cuando € nimero de Mach en
la garganta es 1 (choqueo o blogueo de la garganta). En estas condiciones, todo € flujo es
subsonico, salvo en € punto de minima &rea, donde es exactamente sonico. En la region
convergente aumenta la velocidad y disminuye la presion, y en la seccion divergente ocurre 1o
contrario. S € flujo esisoentropico, Poy A* son constantes.

Sabiendo que € flujo de descarga es subsonico, y considerandolo, por hipétesis, isoentrépico, se
consulta la figura 2, en la region de flujo subsonico, para una relacion area de sadidalarea de
garganta A/A* = 3y se obtiene, interpolando convenientemente, M =0.195 y P/Po =0.973.
Por lo tanto, s Po = 1 at, la méaxima presion de descarga que bloquea la garganta es

Ps=0.973 at (abs) = 98589 Pa

SUBPROBLEMA 3.2

Calcular la presién de descarga Ps que produce una onda de choque normal en laseccién con A = 1.5 A*

RESPUESTA AL SUBPROBLEMA 3.2
Se produce una onda de choque normal en A/A* = 1.5. El flujo es isoentrdpico hasta la onda de

choque, y después de la misma, pero no a través de la misma. Buscamos los valores de My y Py
justo antes de la onda. Seguin la tabla de flujo isoentropico, para A/A* = 1.5:

M, =185 vy P./P, = 0.160

Por lo tanto, P, = 0.16 at. Lapresion deremanso esP,; =1 at.

Loscambiosde M, Py P, se obtienen por la tabla de onda de choque normd (fig. 3).
Para M, = 1.855 se obtiene:
M, = 0.605 P,/ P, =3.828 y Py / Py =0.788
Por lotanto, P, =3.828 P, =3828* 0.16 at ® P,=0.6125 at.
P, =0.788 P,; =0.788* 1 at ® P, =0.788 at

Por larelacion P, A* = constante, ahora el valor de A,* es

. Py 1 ) s
A, :%Al :w A =1269A
Para conocer la presion de descarga ala salida, evaluamos larelacion As/ A*

/ 3

AA;* ) AA: /A;; “12e9 %M

con estarelacion, y sabiendo que € flujo subsdnico detras de laondade choque es desacel erado

en la seccion divergente , buscamos en la tabla de flujo isoentrépico, rama subsonica y
obtenemos:
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Ms=0255 vy Ps/P, =095 ® Ps=0.955P,,=0955*0.788 at ®

Ps =0.7525 at (abs) = 76250 Pa
Observacion: Otraformade llegar ala solucion puede ser:

A
Para M, = 0.605 (detrés de laonda) se obtiene de |a tabla de flujo isoentrépico —- = 1.183.

2

ComoA =15A;,sedespga A, =15A, /1.183=1269 A, . Luego se evaialarelacion
A/ A, igual que antes, y sellega al mismo resultado.

SUBPROBLEMA 3.3
Calcular la presiéon de descarga de flujo isoentrépico supersonico en toda la seccion divergente de la
tobera. Justifique.

RESPUESTA AL SUBPROBLEMA 3.3
S € flujo es supersonico en toda la tobera, a la relacion A/A* = 3 para flujo supersdnico, le

corresponden (figura2, cont.) M =2.65 y P/Po = 0.046, por lo tanto, la presion de descarga es

Ps = 0.046 at (abs) = 4660 Pa
yaque paraflujo isoentrépico, Po es constante.

Observacién: La presion en la camara de vacio puede ser todavia inferior a este valor,
produciendo una expansion més ala de la seccion de descarga, 0 algo superior (sin llegar a
generar una onda de choque en € conducto), produciendo mas alld una compresion isoentrépica
(sin choque), y en ambos casos se cumple la premisa del problema, flujo isoentrépico

supersonico en toda la seccion divergente.
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