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ONDA DE COMPRESION ONDA DE CHOQUE OBLICUA

P1-ALV = Pa.A5Y,

A, > A,
V, >V,
P1<P2
La presion (P) es superior detras.
| a temperatura (T) es superior detras.
_a densidad (p) es superior detras.

_a velocidad (V) es menor detras.
El Mach (M) es menor detras.
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P,<P,
T,<T,
P1<P
V,>V, |
C=(Y.RT) 2
M=V/C

M, > M,

EFECTO POR INCREMENTO DE FORMA M
——
- £(6,V, C)} 0,

EFECTO POR INCREMENTO DE VELOCIDAD

=0,
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ONDA DE EXPANSION
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ONDA DE EXPANSION
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INTERACCION DE ONDAS

DOS COMPRESIONES COMPRESION SEGUIDA DE EXPANSION
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INTERACCION DE ONDAS

ONDA DE CHOQUE SUPRESION DEONDAS DE CHOQUE EN UN CONDUCTO
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INTERACCION DE ONDAS

OMDA DE CHOQUE ONDAS DE CHOQUE ONDA DE CHOQUE
NORMAL OBLICUAS NORMAL

ONDA DE CHOQUE
OBLICUA

SUBSONICO
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ONDAS DE CHOQUE EN VUELO TRANSONICO

Shock wave formation
(leads to wave drag)

M, <0.8
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Subsonic flow everywhere
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Coeficiente de resistencia C,

FLUJO SONICO
ONDAS DE CHOQUE EN VUELO TRANSONICO

Barrera del sonido —y
f

Nl
/ \
\
/ \
/ N\
I e
~
I ~
/ N -
4 . ~
> Incrementodebidoa ~ -
/ la resistencia de onda =

“Drag divergence Mach number”
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SWEPT WINGS: SUBSONIC FLIGHT

Recall My
I£M, > Mcg large B P ——
increase in drag i | Assume M, for |
| wing=07 :
e R O T R S TR ]

Te I

Wing sees component !
X — Airfoil section
of ﬂ(.)“ normal to :./“ with M, = 0.7
leading edge |
Can increase M., Now sweep the same wing by 30°
(a)
. : : 0.7

By sweeping wings of M, for swept wing = o5 30°
subsonic aircraft, drag | = 00526 = 0808 |

. . | |
divergence is delayed e '

: 30° Airfoil “sees” only

to hi gher Mach this component
numbers of velocity

Airfoil section
with M, =07

(b)
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ONDAS DE CHOQUE EN VUELO TRANSONICO

Unswept wing

g T © P gr=enes :

YCowapt < ¥C ynswept

parallel to airflow

Swept wing chord | Y7,/

(a) Sweep defimtion

Drag Coefficient

0 wir_\-g sweep (deg)
30"

1.0 2.0 3.0
Mach number

(b) Drag comparison
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ONDAS DE CHOQUE EN VUELO TRANSONICO

Spanwise Flow of Boundary
Layer Develops at High C_

Area of Tip
Stall Enlarges

Initial Flow Separation
at or Near Tip

Stall Area Progresses

Generators

Q Boundary
Dogtooth Layer Fence

Leading Edge
Vortilon
(Underwing Fence)

——— e

a) Vortilon b) Pylon
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Area de la seccién transversal

>

FLUJO SONICO

REGLA DEL AREA

i

/ Fuselaje N

Area de la seccién transversal

=

Existe una progresion suave y minimiza la
seccion transversal maxima.

L Ma T

Fuselaje

A

Area de la seccién transversal

YF-102A Antes de
regla del drea

la

de la seccién transversal

Area

F-102A Después de
la regla del area

&

Real

Estaciones
del fuselaje

Cola

Morro Estaciones Cola
del fuselaje
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REGLA DEL AREA

Region

transonica
Aeroplano normal % Z;

. =
10 11 1,2 Mach
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REGLA DEL AREA
[M=14]
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VUELO SUPERSONICO

REGIMEN SUBSONICO: M < 0,75
REGIMEN TRANSONICO: 0,75<M< 1,20
REGIMEN SUPERSONICO: 1,20< M < 5

REGIMEN HIPERSONICO: 5<M

|

ROMBOIDAL BICONVEXO — |

DK c C e I | |
R a B e T TT——
] x I :

1 I

i | I

] § | |

HEXAGONAL ROMBOIDAL MODIFICADO - i I

as S
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CARACTERISTICAS AERODINAMICAS

ONDA DE CHOQUE ONDA DE ONDA DECHOQUE
OBLICUA EXPANSION OBLICUA

’
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CARACTERISTICAS AERODINAMICAS

EXPANSION
r PANSIQ
e s ]
= S CHOQUE
CHOQUE EXPANSION\ 4,
EXPANSION

PERFIL ROMBOIDAL

DISTRIBUCION DE PRESIONES
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FLUJO SONICO
CARACTERISTICAS AERODINAMICAS

Se puede determinar que:

1) Todos los cambios de velocidad, presiéon y densidad, tienen lugar a través
del diferentes tipos de ondas.

2) El tipo de onda y su intensidad dependen de |la forma del cuerpo y del
angulo de ataque.

3) La sustentacion es la fuerza perpendicular a la direccion de la corriente
libre, y resulta de la componente en esa direccién originada por la

distribucion de presiones.

4) La componente de fuerza en direccion de la corriente libre es la
resistencia.

5) En vuelo supersodnico, existe una resistencia adicional denominada
resistencia de onda.
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Coeficientes de Sustentacion y Resistencia del Perfil

Los coeficientes del perfil vienen dados por las siguientes expresiones:

K.a
Coeficiente de Sustentacion: Cl=——
(M2 _ 1) 1/2

Coeficiente de Resistencia; Cd=Cdo + Cdl +

En donde: K. (tic)?
Resistencia de Onda es: Cdo =
(MZ _ l) 1/2
4. o2
Resistencia debida a la Sustentaciéon es: Cdl =
(Mz _ l) 1/2

K.(t/c)? 4 .02
En total: Cd= + +
(MZ _ 1) 1/2 (MZ . 1) 1/2

En donde:
M = Numero de Mach
t Espesor maximo
t/ c = Espesor maximo expresado en % de la cuerda
a = angulo de ataque
K = Constante que depende del tipo de perfil. En la tabla siguiente se dan los
valores para diversos tipos de perfiles.

Tabla de Valores de K
Tipo de perfil K
Romboidal 4
Biconvexo 5,33
Hexagonal 6
Romboidal Modificado 2/a
(a) Expresado en % de la cuerda
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VUELO SUPERSONICO
SWEPT WINGS: SUPERSONIC FLIGHT

S
o
Mo |
Ma> 1 s

/ {\\

~

/

/

1 \

If leading edge of swept wing is outside Mach cone, component of Mach number normal

to leading edge is supersonic — Large Wave Dra

If leading edge of swept wing is inside Mach cone, component of Mach number normal

to leading edge is subsonic — Reduced Wave Drag

» For supersonic flight, swept wings reduce wave drag
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VUELO SUPERSONICO
CONFIGURACION DEL AVION SUPERSONICO

1) EL ALA TENDRA UN ALARGAMIENTO MUY PEQUENO Y FLECHA MUY ACUSADA.

2) LOS PERFILES QUE CONSTITUYEN EL ALA, TENDRAN: UN BORDE DE ATAQUE MUY AGUDO
(PARA EVITAR QUE SE FORMEN ONDAS DE CHOQUE DESPRENDIDAS); UN ESPESOR MUY
PEQUENO Y SERAN SIMETRICOS.

3) EL FUSELAJE DEBERA TENER RELATIVAMENTE POCA SECCION Y MUCHA LONGITUD. LAS

ONDAS QUE SE PUEDEN PRODUCIR SOBRE EL FUSELAJE, DARAN UNA SUSTENTACION Y
RESISTENCIA APRECIABLES.

5) LAS SUPERFICIES DE CONTROL SE MOVERAN ENTERAS.

6) PARA MEJORAR LOS EFECTOS DE LA COMBINACION ALA FUSELAJE SE GUARDARA LA
REGLA DEL AREA.
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