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INTRODUCCION.

Actualmente en la industria aeronautica se ha resaltado la importancia de una
aeronave de despegue Yy aterrizaje en pistas cortas. Por esta razon, se presenta
una metodologia para el disefio de una tobera vectorial para una aeronave no
tripulada de despegue vertical en fase de ascenso la cual permitira el desarrollo de
nuevas tecnologias en este ambito, permitiendo asi la creacion de una aeronave
que cumpla con caracteristicas de desempefio 6ptimas para cumplir este fin.

La implementacion de toberas de flujo variable en los motores a reaccion, ha
contribuido los avances en los sistemas de empuje vectorial para aeronaves de
despegue vertical, lo cual permite un analisis para la adaptacion de una tobera que
dirija el empuje de manera que se pueda efectuar dicho despegue, la cual pueda
ser implementada a diferentes aeronaves con un sistema de propulsion a reaccion
adecuado y caracteristicas iniciales aceptables.

Se establece la metodologia para el disefio de una tobera delantera de empuje
vectorial en fase de despegue para una aeronave no tripulada, implementando la
adaptaciéon de un sistema de propulsién vectorial o Vectored Rotating Nozzle
Thrust System (VERNOTS). El proyecto se enfoca en la integracion del sistema de
propulsiobn para la categoria de aeronaves no tripuladas experimentales con
tecnologia de despegue vertical, buscando que la tobera de empuje vectorial
permita un flujo de salida 6ptimo para un ascenso de manera satisfactoria.

Se presenta el procedimiento que se debe realizar para determinar el empuje
suministrado por la tobera delantera, el andlisis que debe elaborarse para
seleccionar el motor y determinar las caracteristicas del flujo a su salida.
Adicionalmente se presenta la propuesta de una tobera de flujo variable, la cual
esta dividida en 4 secciones y se muestra el procedimiento requerido para lograr
gue la aeronave pueda despegar de forma vertical implementando este sistema.
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1. PROBLEMA

1.1 TiTULO
Metodologia para el disefio de una tobera vectorial para una aeronave no tripulada
de despegue vertical en fase de ascenso.

1.2 TEMA.
Toberas.

1.3 ENFOQUE DE LA INVESTIGACION

El enfoque a emplear en la investigacion es el empirico analitico, dado una
estructura particular a la metodologia de investigacion, en tanto que orienta el
trabajo a la contrastacion permanente de las aseveraciones tedricas y calculos. El
interés de este proyecto es netamente tedrico orientado a la interpretacion del
mundo material.

1.4  LINEA DE INVESTIGACION

El campo temético del programa de ingenieria aeronautica para el cual esta
inscrito este proyecto es disefio y construccion de aeronaves. La sub-linea de
investigacion de la facultad es investigacion y control de procesos. Y la linea de
investigacion de la Universidad es tecnologias actuales y sociedad.
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2 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA.

2.1 ANTECEDENTES.

Actualmente no existe una metodologia de disefio para una tobera vectorial
aplicada a un UAV de despegue vertical, debido a que la tecnologia de toberas de
flujo variable para despegue vertical no ha sido implementada en aeronaves no
tripuladas, sin embargo existen diferentes trabajos realizados que se pueden tomar
como puntos de partida para el desarrollo del proyecto.

Harrier AV-8B

Las investigaciones realizadas que se tomaran como punto de partida para el
desarrollo del proyecto tienen como inicio la aeronave Harrier AV-8B (Harrier 11)
desarrollada por Boeing y McDonnell Douglas. Esta es una aeronave que tiene la
habilidad de despegar y aterrizar verticalmente y puede permanecer estaticamente
en el aire aproximadamente tres minutos. Esta aeronave es utilizada en mdltiples
misiones, como por ejemplo atacar y destruir objetivos en tierra y aire.

Figura 1. Aeronave Harrier AV-8B con su configuracion de toberas
vectoriales para despegue vertical

"Four-poster" thrust-vectoring system

Fuente: www.aerospaceweb.org/question/planes/q0102a.shtml
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Motor Turbofan Pegasus F 402

Este motor ha sido disefiado especificamente para una aeronave de despegue
vertical. EI motor pegasus de la casa motriz Rolls Royce es considerado el corazén
del Harrier Il. Este es un motor turbofan, el cual tiene cuatro toberas de flujo
variable, de las cuales dos son alimentadas por el flujo secundario y las otras dos
toberas por los gases de escape. Este motor es capaz de girar las toberas 90° de
manera tal que se pueda generar un despegue vertical y posteriormente la
aeronave vuelve a girar sus toberas quedando de forma horizontal para asi
continuar con un vuelo recto y nivelado.

Figura 2. Motor pegasus F 402 con los flujos primario y secundario repartido
a las toberas

Fuente: on-target-aviation.com/harrier.html

Lockheed Martin F-35B

Este avion tiene la capacidad de realizar despegues en pistas cortas y un
aterrizaje vertical, pero a diferencia del Harrier el cual utiliza 4 toberas de flujo para
dirigir el empuje y elevar la aeronave, este cuenta con un turbo propulsor el cual
por medio de un eje y una caja de velocidades transmite potencia a una turbina
vertical ubicada adelante del centro de gravedad de la aeronave con su respectiva
entrada en la parte superior y el empuje del propulsor es dirigido por una tobera
de flujo variable a la salida con el fin de generar el empuje necesario para elevar la
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aeronave de forma vertical. Adicionalmente este cuenta con un sangrado del
motor que es dirigido a los extremos de la aeronave para brindar una mayor
estabilidad durante estas maniobras.

Figura 3. Aeronave Lockheed Martin F-35B

Fuente: piziadas.com/2012/01/pruebas-del-f-35b-avion-de-despegue-vertical-y-aterrizaje-
corto.html

Disefio metodol6gico preliminar de una tobera de empuje vectorial -
Universidad de San Buenaventura.

Adicionalmente, en la Universidad se culminé un proyecto de grado relacionado
con el disefio metodolégico preliminar de una tobera de empuje vectorial'. Este
trabajo consiste en el disefio metodoldgico de una tobera supersénica de empuje
vectorial, la cual es implementada en una aeronave de despegue horizontal
similar a la que es utilizada por la aeronave F-22 raptor. En este proyecto se
evidencian los estudios térmicos, de dinamica de gases y sus diferentes
simulaciones realizados para verificar las condiciones de salida del fluido para
bajos cambios angulares.

! ALVARADO Maria A., Castillo David O., Patifio Nicolas A. Disefio metodoldgico preliminar de una tobera
de empuje vectorial: Universidad de San Buenaventura, 2005.
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2.2 DESCRIPCION DEL PROBLEMA.

Se pretende establecer la metodologia para el disefio preliminar de una tobera de
empuje vectorial para una aeronave de despegue vertical no tripulada en fase de
ascenso, realizando una investigacion de los parametros que afectan este tipo de
disefio. Esto se elabora debido a que actualmente no hay informacion de este tipo
y es un punto de partida primordial para investigaciones posteriores.

2.3 FORMULACION DEL PROBLEMA.
¢, Cual debe ser la metodologia para efectuar el disefio preliminar de una tobera de

empuje vectorial para una aeronave no tripulada de despegue vertical en fase de
ascenso?
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3 JUSTIFICACION

La razon fundamental para el desarrollo del proyecto es establecer la metodologia
de disefio de una tobera vectorial para una aeronave no tripulada de despegue
vertical en fase de ascenso, debido a que si se tiene un punto inicial de
investigacion se puede profundizar en este tema e innovar en el ambito
aeronautico del pais al comprobar que el sistema VERNOT es funcional y que se
puede implementar en aeronaves no tripuladas.

La viabilidad del proyecto se fundamenta en los recursos humanos ingenieriles con
los que se cuenta, recursos de investigacion y simulacion, recursos bibliograficos,
investigaciones previas, desarrollos de proyectos y prototipos similares, sistemas
de corto despegue vy aterrizaje vertical (V/STOL) que han sido funcionales y de los
cuales se tienen documentos que pueden ser tomados como punto de partida.

Este proyecto permitiria impulsar el estudio de las capacidades aeronauticas de
despegue vertical y su aplicacidbn en aeronaves no tripuladas en la industria
aeronautica y especificamente en el programa de ingenieria aeronautica de la
Universidad de San Buenaventura. Ademas de incentivar al disefio y construccion
de aeronaves similares en otras instituciones y universidades del pais.

La utilizacion de una aeronave no tripulada de despegue vertical a la que se le
implemente el sistema VERNOT admite mayores ventajas que las de una aeronave
de despegue horizontal, siendo capaz de realizar su operaciéon desde y hacia
cualquier plataforma.
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4.1

4 OBJETIVOS
OBJETIVO GENERAL

Desarrollar un proceso metodoldgico para el disefio preliminar de una tobera de
empuje vectorial para una aeronave no tripulada de despegue vertical en fase de
ascenso.

4.2

OBJETIVOS ESPECIFICOS

Establecer los criterios para definir las caracteristicas requeridas de una
tobera de empuje vectorial en fase de despegue.

Plantear las técnicas para proponer el dimensionamiento de la tobera
delantera para que cumpla con las caracteristicas de flujo requeridas para
la operacion de la aeronave en fase de ascenso.

Identificar los materiales necesarios que cumplan las condiciones de
disefio.

Diseflar un programa aplicativo tomando como base el desarrollo
metodoldgico en el programa MATLAB.

Elaborar un articulo que contenga el desarrollo metodolégico propuesto.
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5 ALCANCESY LIMITACIONES
5.1 ALCANCES

Se va a elaborar un andlisis térmico y de dinamica de gases para establecer los
parametros necesarios para la metodologia.

El desarrollo del programa aplicativo se realizard por medio del programa
disponible en la UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA SEDE BOGOTA D.C,
tal como Matlab.

Se realizara un disefio preliminar en CAD de la tobera de flujo variable obtenida
del disefio metodoldgico.

5.2 LIMITACIONES

Algunos de los parametros del motor deberan ser calculados o supuestos dado
que es poco probable que el fabricante suministre una guia completa de las
caracteristicas del motor seleccionado.

La metodologia de disefio se realizara Unicamente para la maniobra de despegue.

Para el proyecto no se realizard ninguna simulacion, se limitara al analisis teorico y
a la elaboracion de un programa aplicativo de este analisis en el programa Matlab.

El disefio metodologico se desarrollard Unicamente para una tobera en la
maniobra de despegue, en donde el angulo de la tobera va a ser perpendicular al
suelo.

Para el proyecto no se realizara ningin modelo debido al gran costo de
implementacion y por lo tanto no alcanzara la etapa de construccion en la
Universidad como proyecto de grado.

Se limitara a una propuesta de disefio donde se muestre el comportamiento del
empuje en la fase de despegue.

No se tendran en cuenta los sistemas hidraulicos de control ni la automatizaciéon
requerida para este sistema debido a que sélo se va a elaborar el andlisis para el
despegue.
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6 METODOLOGIA.

6.1 METODOLOGIA DE TRABAJO

Inicialmente se estableceran los requerimientos del motor con base en el peso y
dimensiones de la aeronave, posteriormente se elaborara un andlisis estético de
fuerzas y momentos para establecer el empuje minimo requerido en funcion del
peso de la aeronave y la distancia de las toberas al centro de gravedad, luego se
realizara un analisis térmico y de dinamica de gases para determinar los
paradmetros de salida del motor escogido debido a que estos parametros van a ser
los datos de entrada de la tobera, después se determinara el tipo de tobera a ser
implementado en el desarrollo metodolégico y se le realizara un estudio de
dinamica de gases con el fin de establecer los pardmetros del flujo en las
diferentes secciones de la tobera, seguidamente se realizara el estudio de la
convergencia a la salida de la tobera, se verificara que el empuje suministrado sea
igual al requerido y finalmente se escogera el material a utilizar con base en los
pardmetros obtenidos en el disefio de la tobera.

La metodologia de disefio sera iterativa, por lo cual todos los pardmetros de
disefio estan directamente relacionados, es decir que el cambio en uno de los
procesos puede generar un cambio en los otros.

METODOLOGIA DE
DISENO ITERATIVA

¥ FIN

INGRESO DE LOS 1

\L PARAMETROSDE | | si
DETERMINACION DEL LAAERONAVE No

EL ANALISIS ESTATICO
¢EL EMPUIJE

EMPUJE CON BASE EN \\

A LA SALIDA

\’

ESTUDIO DE LOS [ Proceso lterativo ] ES OPTIMO?

MOTORES Y SELECCION

ANALISIS TERMICO Y DE ANALISIS DE DINAMICA SELECCION DEL
DINAMICA DE GASES DE GASES EN LA TOBERA MATERIAL
DEL MOTOR
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7 DESARROLLO INGENIERIL.

El desarrollo ingenieril para este proceso metodologico de disefio se ha dividido en
diferentes etapas de estudio, partiendo del tipo de la configuracion de tobera a
utilizar, los requerimientos del motor con base en el peso de la aeronave y
localizacion de las toberas, seguido de la seleccion del motor y el estudio de sus
parametros de salida, continuando con un analisis del flujo a través de la tobera,
su posterior verificacion, seleccion de materiales y la elaboracion de un ejemplo
aplicativo con la metodologia propuesta con su respectivo disefio computarizado.
Ademas de un programa aplicativo con el desarrollo de dicha metodologia.

Es importante resaltar que esta metodologia de disefio ser realizara Unicamente
para un flujo subsénico, compresible, adiabatico e isentropico.

7.1 METODOLOGIA DE DISENO

La metodologia de disefio propuesta comprende el andlisis para la seleccion de la
configuracion de la aeronave, el empuje requerido por la tobera delantera, los
requerimientos del motor, el estudio de las caracteristicas de salida del motor, las
caracteristicas del flujo a través de cada una de las secciones propuestas en la
tobera y la seleccion de materiales con base en las temperaturas. En el ANEXO A
se puede observar un diagrama de flujo propuesto tomando como base la
metodologia de disefio.

7.2 ETAPAS DE ESTUDIO PARA EL DISENO DE LA TOBERA.

El estudio de la tobera consiste en seleccionar la configuracion de la aeronave, en
realizar un estudio del empuje requerido y su distribucion con base en la
localizacion de las toberas, ademas de un andlisis de las variables en las
estaciones del motor con el fin de determinar los parametros a la salida. Luego se
inicia el estudio de la tuberia que transportara los gases de salida, la cual se divide
en cuatro etapas que consisten en una tuberia recta establecida por la distancia
de la tobera de salida al centro de gravedad, un tuberia curvada a 90° con area
determinada teniendo en cuenta el empuje, otra tuberia recta basada en la altura
de la aeronave y una tobera convergente.
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7.2.1 Seleccion de la configuracion de la tobera.

Teniendo en cuenta los procedimientos propuestos en la bibliografia estudiada?

existen dos maneras eficientes para disefiar una aeronave de despegue y
aterrizaje vertical:

La primera propuesta consiste en una tobera que dirige el flujo a la salida del
motor, de manera que el empuje sea aplicado exactamente sobre el eje vertical
del centro de gravedad (como se muestra en la Figura 4). Este disefio es poco (util
en vista que la aeronave tiende a ser inestable, se aumentan considerablemente
las dimensiones del fuselaje, el peso aumenta y es necesario elaborar una tobera
que dirija el flujo a la salida de la aeronave para el vuelo recto.

Figura 4 Tobera sobre el eje vertical del centro de gravedad.

Fuente: Los Autores

La segunda propuesta consiste en dos toberas ubicadas adelante y atras del
centro de gravedad de la aeronave (como se muestra en la Figura 5), esto con el
fin de obtener una mayor estabilidad y control en despegue y aterrizaje. Este
disefio es bastante utilizado en aeronaves de despegue y aterrizaje vertical,
debido a su gran confiabilidad, a que el empuje puede ser redirigido y utilizado
para el vuelo recto y nivelado por toberas de flujo variable y a que es posible
disefiar bajo un mayor rango, permitiendo asi ubicar las toberas con respecto al
centro de gravedad a conveniencia del proyecto.

> RAYMER, Daniel. Aircraft design A Conceptual Approach . United States of America : American
Institute of Aeronautics and Astronautics , 1992. Pag.539
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Figura 5 Empuje de la tobera delantera y trasera con respecto al centro de
gravedad.

Fuente: Los Autores

Considerando lo anterior se decide implementar la segunda propuesta de disefio,
la cual consiste en una tobera delantera y una trasera. Es importante tener en
cuenta que para esta metodologia de disefio se realizara el estudio Unicamente de
la tobera delantera, no obstante se suministraran los datos suficientes para que en
trabajos posteriores sea posible establecer el comportamiento de la tobera trasera.

Adicionalmente, se restringe que la aeronave sélo tenga un motor (turbojet o
turbofan), por lo tanto se establece la siguiente configuracién con la cual se va a
elaborar la metodologia de disefio (ver Figura 6):

Figura 6 Configuracion a ser implementada en la metodologia de disefio

1 motor -::v:::v-::»-::»-::»:::»::-:::-:}:}ﬁ-_m-
Q E:> :::-ﬁ}__ m ____________-:'—_‘I%
i

EmpquII

Empuje 1

Fuente: Los Autores

7.2.2 Determinacion del empuje total requerido.

Con base a lo mostrado en las bibliografias estudiadas [3] y [4], para que una
aeronave pueda despegar de manera vertical es necesario que el empuje

3 Saravanamuttoo, HIH. Gas turbine theory . England : Longman House, Burn Mil,Harlow , 1996.
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generado sea mayor al peso de la misma. Por tal motivo, se establecié que la
relacion empuje/peso requerida para que una aeronave pueda realizar un
despegue vertical debe ser mayor a 1,0.

Teniendo en cuenta lo anterior y lo presentado en el libro [5] el cual indica que la
relacion empuje/peso debe ser minimo de 1.3 para los disefios de aeronaves de
despegue vertical. Se establece como parametro inicial de disefio que el empuje
sea un 40% mayor al peso de la aeronave:

Tmin =14x«W (1)

7.2.3 Distribucién de empuje en las toberas

Al tener la configuracién de la tobera y el empuje total requerido para poder
efectuar un despegue vertical, se procede a elaborar un analisis estatico de
fuerzas y momentos con el fin de determinar el empuje requerido en la tobera
delantera y trasera en funcion de la determinacion de las distancias del centro de
gravedad y el peso de la aeronave.

Figura 7 Diagrama del andlisis estatico y de momentos aplicados a la
aeronave
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Fuente: Los Autores

4 Mattingly, Jack D. Elements of Propulsion: Gas Turbines and Rockets. s.l.: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006.

> RAYMER, Daniel. Aircraft design A Conceptual Approach . United States of America : American Institute of
Aeronautics and Astronautics , 1992. Pag. 538
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Al elaborar el andlisis se obtiene el empuje requerido en la tobera delantera y la
trasera (ver Ecuaciones 2 y 3).

Ereqtobdelantera = TE (2)

__ Ereqtobdelantera*X1 (3)

E
reqtobtrasera

7.2.4 Seleccion del motor

Para esta propuesta de disefio metodologico se ha propuesto que los tipos de
motores a emplear son turbofan y turbojet debido a que la relacién peso empuje es
alta, lo cual es fundamental para cumplir la relacion establecida anteriormente de
un empuje 40% mayor al peso. A continuacién se muestra el proceso de calculos
térmicos y de dinamica de gases con base en la bibliografia [6] para cada motor
con el fin de establecer los parametros a la salida del mismo.

7.2.4.1 Céalculos térmicos y de dinamica de gases motor turbofan

Se realizan los célculos térmicos y de dinamica de gases de un motor turbofan con
el fin de establecer los parametros de salida del mismo, los cuales van a ser los
pardmetros de entrada de la tobera. La Figura 8 muestra el diagrama esquematico
del motor, en el cual se pueden observar los diferentes puntos en los que se
realizara el analisis, tales como:

e Punto 1 entrada de aire al motor.

e Punto 2 salida del aire del fan.

e Punto 3 entrada del aire a la cAmara de combustion.

¢ Punto 4 entrada de los gases de combustion a la turbina de alta potencia.
e Punto 5 entrada de los gases de combustion a la turbina de baja potencia.
e Punto 6 salida de los gases de combustion a la turbina de baja potencia.

e Punto 7 salida de los gases por la tobera de salida del motor.

6 SARAVANAMUTTOO, HIH. Gas turbine theory . England : Longman House, Burn Mil,Harlow , 1996.
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e Punto 8 salida del flujo secundario por la tobera de salida del motor

Figura 8 Diagrama del motor turbofan
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Fuente: SARAVANAMUTTOO, HIH. Gas Turbine Theory . England : Longman House, Burn
Mil,Harlow , 1996.

Los pardmetros iniciales que se deben establecer para iniciar el calculo de este
motor se presentan a continuacion (ver Tabla 1):

Tabla 1 Datos iniciales para el célculo de los parametros del motor turbofan

PARAMETROS INICIALES DEL MOTOR TURBOFAN
Temperatura de techo de servicio
Presién techo de servicio
Peso molecular del gas
Peso molecular del aire
Coeficiente de calor especifico del aire
Coeficiente de calor especifico del gas
Numero de Mach del disefio de la turbina
Relacion de compresion del motor
Relaciéon de compresién del Fan
Relacion de Bypass
Temperatura a la entrada de la turbina (ITT)
Eficiencia politropica del fan, compresor y turbina
Eficiencia isentropica de la tobera de propulsion del motor
Eficiencia mecanica del eje de transmision
Pérdida de presion en la combustion
Flujo masico de entrada
Relacion de coeficiente de calor especifico del aire
Relacion de coeficiente de calor especifico del gas
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Inicialmente se determina el coeficiente de la relacion de los calores especificos
en funcién de la eficiencias politrépicas de compresion y expansion, los cuales van
hacer utilizados en el andlisis de compresion del aire y expansién del gas (ver
Ecuaciones 4y 5).

(n_l) — 1 (Vair_l) (4)
n Jcompresién ~ Nooc \ Yair /g4
n-1 _ Ygas—1
. - noot (5)
n Jexpansiéon Ygas g

En el siguiente proceso se establece que la presion y temperatura de
estancamiento son iguales a los parametros de entrada al motor con base en el
techo de servicio donde este opere (Py; = P Y Tp1 = Tis)-

Teniendo en cuenta lo mencionado anteriormente se procede a determinar las
temperaturas de estancamiento a la salida del fan y a la entrada de la camara de
combustion (ver Ecuaciones 6 y 7).

(6)

) (n—l)/n

- Po3

Tos = Toz (22) (7
A continuacion se procede a determinar el flujo masico que transita a través del
ducto bypass (ver Ecuacién 8).

m=B

me = B+1 (8)

En el siguiente proceso se determinan las temperaturas y presiones de
estancamiento a la salida de la turbina. En la Figura 8 se pueden observar los
punto de analisis 4, 5 y 6 de los parametros mostrados a continuacion (ver
Ecuaciones 9, 10, 11, 12y 13).

Cp

Tos = Tos — nmcj)g (Tos - Toz) (9)
Cpa

Toe = Tos — (B + 1) nmpcpg (Toz — To1) (10)

Poy = Pyz — APy (11)
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Ppg = — %t (12)

_ Pos
P06 - (M)n/(n—l) (13)
Toe

Posteriormente se procede a determinar el flujo masico que atraviesa la turbina
(flujo primario) (ver Ecuacion 14).

iy, = 2 (14)

Para el caso de un motor turbofan es indispensable tener en cuenta que a la salida
del motor se tienen un flujo primario y uno secundario, por lo tanto es necesario
elaborar un estudio para la mezcla de estos flujos. Se plantea el estudio de un
postquemador [1], para este estudio se supondra que no hay adicion de calor extra
(debido a que unicamente se desean conocer las caracteristicas de la mezcla sin
la parte de adicion de calor producida en el posquemador), pero si se estudiara la
mezcla de las corrientes caliente y fria para determinar los parametros de entrada
a la tobera que direccionara el fluido para el despegue vertical.

A continuacién se presenta en la Figura 9, los parametros de salida de la mezcla
(el punto 7), en funcién de los parametros del flujo secundario (el punto 2) y los
parametros del flujo primario (el punto 6).

Figura 9 Diagrama de la mezcla de flujo primario y secundario en un motor
turbofan
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Fuente: SARAVANAMUTTOO, HIH. Gas Turbine Theory. England: Longman House, Burn
Mil,Harlow , 1996.

Al observar la Figura 9, se establece que para este analisis se tienen las
principales caracteristicas del flujo primario y secundario a la salida del motor
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(punto A) y se busca determinar las caracteristicas de la mezcla de estos dos
flujos (punto B). Se asumird un sistema isentropico, adiabatico con flujos a la
salida completamente axiales (es decir que no se generaran torbellinos en los
puntos de estudio) y se utilizan ecuaciones de dinamica de gases para flujos
compresibles para determinar las variables de la mezcla de los flujos del motor.

A continuacion se presenta el procedimiento realizado para determinar las
caracteristicas de salida del motor al mezclar las corrientes de aire primaria y
secundaria:

Inicialmente basandose en la bibliografia propuesta [7], se establece que por
criterios de rendimiento, el valor del nimero de Mach de disefio de la turbina debe
ser igual a 0,5. Adicionalmente se procede a establecer los valores de la presion
y temperatura estatica usando las ecuaciones propuestas donde se calculan las
propiedades estaticas en términos del numero mach y los valores de
estancamiento:

_ Pog
Pestética6 - s 1 (15)
[1 +Yga25 Mturz](ygas—l)

T

Testaticas = T e (16)
estatica [1+Yga25 Mturz]

Luego es necesario despejar la densidad y para esto se requiere establecer el

valor de la constante de los gases ideales (R) la cual esta directamente

relacionada con el peso molecular del gas ideal (representado como Mg,) y la

constate universal de los gases ideales (A) (ver Ecuacion 17).

A

Rgas = @ (17)
Ahora se determina el valor de la densidad a la salida del flujo primario,
conociendo los valores de la constante del gas ideal, la temperatura y presion

estaticas:

_ P tati
Pestatica6 = R e:Ta w,aé,i (18)
gas estaticaé
Conociendo estos resultados, se procede a determinar la velocidad a la salida de
la turbina (ver Ecuacién 19), pero para esto es necesario determinar inicialmente
la velocidad local del sonido (ver Ecuacion 20).

7 Ibid., P.
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ag = \/ygas * Rgas * Lestatica6 (19)
Co = Myyr * ag (20)

Al haber determinado los pardmetros estaticos de salida de la turbina, la velocidad
y el flujo mésico se procede a utilizar la ecuacion de continuidad para despejar el
area del flujo primario (ver Ecuacion 21).
iy
Ag = ———— 21
6 Pestaticas*Ce ( )
Ahora se analizaran los parametros de salida del flujo secundario. Basandose en
que es un sistema ideal se supone que la presion a la salida del flujo secundario
debe ser igual a la presion del flujo primario, por lo tanto:

Pestaticae = Pestaticaz (22)

Teniendo los valores de las presiones estatica y de estancamiento se procede a
despejar de la ecuacion 19 el nimero de mach a la salida del flujo secundario (ver
Ecuacion 23).

(3.5 y Poz _ 1)*2
M — estatica2 2
fan Yair—2 ( 3)

Luego de manera similar al estudio del flujo primario se determinan los pardmetros
a la salida del flujo secundario tales como la constante de gas ideal para el aire, la
temperatura estética, la velocidad del sonido local, la velocidad de salida, la
densidad y el area como se muestra a continuaciéon (ver Ecuaciones 24, 25, 26,
27,28y 29):

A

Ruir = M (24)

Testaticaz = y-+ (25)
[1+—‘“2T Mfanz]

a, = \/yair * Rair * Testaticaz (26)

C, = Mfan * Ay (27)

. _ Postiticaz 28

Pestaticas = Rair*Testiticaz ( )

Ay =—"0— (29)

Pestaticaz*C2
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Al conocer las areas de salida del flujo primario y el flujo secundario se procede a
determinar el valor del &rea total a la salida del motor (ver Ecuacion 30).

Asatidamotor = Ae + Az (30)

Para determinar los parametros de la mezcla del fluido en el punto 7 (ver Figura 9)
se utiliza la ecuacion de balance de momento a continuacion (ver Ecuacion 31):

(M¢ * C3 + Pogtaticaz * Az) + (My * Cg + Pestaticas * As) =

= (m * C7 + Pestaticar * Asalidamotor) (31)

De esta ecuacion se conocen los valores del flujo secundario (i, * C; + Pograricaz *
A,), los valores del flujo primario(my, * Cg + Pestaticas * 46), €l valor del Aggrigamotor
y el flujo masico total. Pero se desconocen los valores de la presion estatica
(Postarica7) Y 1a velocidad (C;) de la mezcla. Por lo tanto para determinar estos
valores es necesario realizar un proceso iterativo el cual sera explicado a
continuacion:

¢ Inicialmente se calcula el valor de la temperatura de estancamiento en el
punto a la salida de la mezcla (punto 7) por medio de la ecuacién de
balance de entalpia (ver Ecuacion 32) y la ecuacion para determinar el
coeficiente de calor especifico de la mezcla (ver Ecuacion 33).

Me*Cpa*To2 +mh*cpg*T06

M*Cpg+mp*C
Gy = e @)

e Adicionalmente es necesario establecer la constante de los gases ideales
de la mezcla y la relacion de calores especificos de la mezcla (ver
Ecuaciones 34 y 35, respectivamente).

R __ Mc*Rgr+Mp*Rgas
mix —

(34)

mce+mpy

_ Rmix/cpm
Vmix = (Rmix/Cpm)—l (35)

e Luego para obtener los valores de los datos desconocidos es necesario
realizar un proceso iterativo, donde al variar el nUumero de Mach en 7 se
obtendran valores tentativos de presion estética en 7 y velocidad de la
mezcla en 7 (ver Figura 9), posteriormente es necesario reemplazar estos
valores en la ecuacién de balance de momento (ver Ecuacion 31) y verificar
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que la igualdad se cumpla. Las ecuaciones para establecer los valores de la
temperatura, velocidad del sonido local, velocidad de la mezcla y presion
mencionadas anteriormente son:

T
Testaticar = % (36)

-1
1+—ym12" M72]

a; = \/Vmix * Ronix * Testatica7 (37)
C7 = M7 * Cl7 (38)
_ M*Rynix*Testaticar
Pestética7 - Co+A (39)
7*A7

e Posteriormente es necesario verificar que el resultado al reemplazar los
valores de C; Y P.guaicay; (hallados con base en el numero de Mach
supuesto) en la segunda parte de la ecuacion de balance de momento
(m * C; + P; * Asqiiaamotor) S€ Obtenga un valor exactamente igual a la
primera parte de la ecuacion (m, x C, + P, x A;) + (my, * Cc + Pg * Ag), SOlo
cuando esto ocurra se puede establecer el nimero de Mach, la presion, la
temperatura y la velocidad a la salida de la mezcla de estos dos flujos.

Una vez verificados los valores en la ecuacion de balance de momento se procede
a establecer el valor de la densidad de la mezcla:

_ Pestatica7
Pestatica7 = R o 4T rars (40)
mix*! estatica7

7.2.4.2 Calculos térmicos y de dinamica de gases motor turbojet

Se realizan los calculos térmicos y de dinAmica de gases de un motor turbojet con
el fin de establecer los parametros de salida, los cuales van a ser los parametros
de entrada de la tobera. La Figura 10 muestra el diagrama esquematico del motor,
en el cual se pueden observar los diferentes puntos en los que se realizara el
andlisis, tales como:

e Punto a: entrada de aire al motor.

e Punto 1: entrada de aire al compresor.

e Punto 2: entrada de aire a la camara de combustion.

e Punto 3: entrada de los gases de combustion a la turbina.
e Punto 4: salida de los gases de combustién de la turbina.

e Punto 5: salida de los gases de combustién por la tobera.
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Figura 10 Diagrama del motor turbojet.

2 1 2" Combustion ? ? :

Intake ’Compressom chamber  Turbine Nozzle
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Fuente: SARAVANAMUTTOO, HIH. Gas Turbine Theory. England: Longman House, Burn
Mil,Harlow , 1996.

Los pardmetros iniciales que se deben establecer para iniciar el célculo de este
motor se presentan en la Tabla 2.

Tabla 2 Datos iniciales para el célculo de los parametros del motor turbojet

PARAMETROS INICIALES
Presion en techo de servicio
Temperatura en techo de servicio
Peso molecular del gas
Flujo masico de entrada al motor
Velocidad del sonido en techo de servicio
Coeficiente de calor especifico del aire
Coeficiente de calor especifico del gas
Relacion de calor especifico del aire
Relacion de calor especifico del gas
Flujo masico de entrada
Relacion de compresion
Temperatura de entrada a la turbina
Eficiencia isentropica del compresor
Eficiencia isentropica de la turbina
Eficiencia isentropica del difusor de entrada
Eficiencia isentropica de la tobera de propulsion
Eficiencia de la transmisibn mecéanica
Eficiencia de la combustion
Numero Mach de disefio
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El primer paso consiste en determinar la velocidad de entrada a la turbina la cual
esta en funcion del nimero Mach de disefio del motor y la velocidad del sonido del
techo de servicio en que operard la aeronave:

Ces = et * Qs (41)

En el siguiente proceso es calculan temperatura de estancamiento (T,; ) y presion
de estancamiento (P,, ) a la entrada del compresor:

Cis?
Tor = Tis + zé? (42)
5 Yair
Cts Yair—1
Py = Pyg * (1 +7; ZCptaTts) (43)

Luego se determina la presion de estancamiento (P,,) y la temperatura de
estancamiento (T,,) a la entrada de la camara de combustion

Py, = 1. * Pyy (44)

T Yair—1

Posteriormente se determina la temperatura de estancamiento (T,) y la presion de
estancamiento a la salida de la cAmara de combustion (P,3):

+ Toy (45)

Toq = ITT — [—C”“;SSZ;:’”] (46)
AP
Po3:P02*< —K:) (47)

Después se determina la temperatura de la turbina en funcion de su eficiencia
isentrépica (T',):

1
T'04 = Toz — T (Toz — Toa) (48)
El siguiente paso consiste en determinar la presion de estancamiento a la salida
de la turbina, con la siguiente relacion:
Ygas

Pos = Pp3 (h)ygas_l (49)

Tos
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Ahora es necesario establecer si se genera una onda de choque en la tobera del
motor, esto se realiza verificando la relacion entre la presion a la salida de la
turbina con la presion de techo de servicio y la presion critica de disefio (ver
Ecuaciones 50 y 51, respectivamente):

P

04 (50)

Pt
Pos 1
P_c - Vgas/ (51)
1_L(Vgas—1) (vgas—1)
Nj\Ygas+1

. « . s . P
Segun lo presentado por el autor Saravanamutto: “la relacion de presiones ﬁ
ts

. 7 . P .
debe ser menor que la relacion de presiones % para que no se genere ninguna
C

onda de choque a la salida de la turbina” [8]. Como esta metodologia de disefio
esta propuesta para flujos subsoénicos (con M < 1), so6lo se puede continuar con el
proceso de disefo si no se genera una onda de choque en la tobera.

Al verificar que no se genera una onda de choque en la tobera, se continGa con el
proceso metodoldgico determinando la temperatura estatica y la velocidad a la

salida de la tobera:
as_1
/ Yo /Ygas\
1
Testaticas = Toa —Mj *Toa | 1 — <W> (52)
Pts
1
Cs = [2Cpy (Tos — T5)] /2 (53)

Finalmente se determinan el resto de los parametros a la salida de la tobera del
motor (ver Ecuaciones 54, 55, 56 y 57).

1

Pestaticas = Poa * m (54)
A

Rgas = @ (55)

. — Pestaticas 56

Pestaticas = ( )

Rgas*Testaticas

% Ibid., P.
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Ag = —"— (57)

Pestaticas*Cs

7.2.5 Estudio del Comportamiento del Fluido en la Tobera

Para el desarrollo de la tobera vectorial, se establece el motor a utilizar (turbo fan
o turbo jet) y teniendo en cuenta el andlisis de los parametros a la salida de dicho
motor (seccién 7.2.4). Se continta con un estudio de la tobera que direccionard el
fluido para un despegue vertical.

Para este estudio se propone una division de la tobera en cuatro secciones (ver
Figura 11), esto debido a que es posible elaborar un andlisis a fondo del
comportamiento del fluido en las principales estaciones de la tobera, aumentando
asi la precision de los célculos. Por lo tanto se realizara un analisis de dindmica de
gases a través de cada una de estas divisiones, para determinar los parametros
de salida y asi establecer el comportamiento del fluido a lo largo de la tobera.

e La primera seccion (1-2), consiste en una tuberia recta con el diametro de
salida de motor constante y una longitud establecida en base al largo de la
aeronave.

e La segunda seccion (2-3), consiste en una reduccion del area en funcion
del empuje requerido por la tobera delantera y un codo curvado a 90 grados
encargado de darle la direccion al fluido.

e La tercera seccién (3-4), consiste en una tuberia recta con diametro
constante (este seleccionado en base a la disminucion establecida en el
paso anterior) y un largo en base a la altura de la aeronave.

e La cuarta seccion (4-5), consiste en el estudio de la salida convergente de

la tobera la cual es la encargada de expandir completamente los gases al
ambiente.
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Figura 11 Secciones que conforman la tobera de empuje delantera

zalida tobera
del motor

=egunda

seccion
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-4 a

'\ cuarta

5  seccion

tercera
seccion

Fuente: Los Autores

7.25.1

Debido a que no existen formulaciones de disefio para este tipo de toberas, se
propone el estudio de un sistema ideal, para el cual se deben cumplir los

siguientes criterios:

El sistema es isentrépico.
El sistema es adiabatico.
El sistema es subsonico.

Inicialmente se conocen la presidon estatica, el numero de Mach, la temperatura
estética, el area y el flujo masico de entrada en el punto 1 de la tobera (ver Figura

12).
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Primera seccion de latobera (1-2)

El fluido saldra de manera axial del motor y es compresible.

Se tendra en cuenta el coeficiente de friccion de la tuberia.
El didmetro de la tuberia es constante en toda su longitud.




Figura 12 Primera seccion de la tobera vectorial

1) 2

Luego se determina la longitud de la tuberia (L) y se calcula el diametro de la
entrada de la tobera en funcién del area obtenida a la salida del motor:

4*Asalida motor
Dy, = [sattemocer (58)

Al conocer la longitud de la tuberia (L), el didmetro (D;_,) y establecer el
coeficiente de friccion (f), se procede a calcular la relacion entre estos tres
parametros.

relcoefdefriccl = % (59)

A continuacién se muestra la Figura 13, en la cual se presenta la longitud que es
seleccionada por el disefiador (L), la longitud donde se puede generar una onda
de choque debido a que el numero de Mach es igual a 1 (L,4x1) Y la diferencia
entre estas dos longitudes (Lns2) la cual es requerida para establecer las
caracteristicas del fluido a la salida de la primera seccion.

Figura 13 Diferencia de Ilongitudes utilizada para determinar las
caracteristicas del fluido a la salida de la primera seccion.

l ~ ‘ rﬂ

L i Lmax2

Lmaxl

Fuente: JAMES, John E. Gas Dynamics. New Jersy : Prentice-Hall, 2006.
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Luego se determina el (%) en funciéon del numero Mach de entrada y la
1

relacion de calores especificos (ver Ecuacion 60), esto con el fin de determinar el
largo maximo de la tuberia.

, y+1
(f), = (2 in( ) - (1= ) - () 0

. Lms; .z
Posteriormente, se calcula el (f%) (ver Ecuacion 61), pues al buscar este valor
2

junto con la relacién de calores especificos en las tablas (ver ANEXO B), se puede
determinar el nimero de Mach en el punto 2.
fLméx — fLma’x _ fLL
( D )2 - ( D )1 D1 (61)
Al tener nimero de Mach en el punto 2 y los pardmetros iniciales se procede a
establecer los valores a la salida de la tuberia (1-2). Segun el analisis de tuberias

con fricciébn para flujos compresibles [9], se presenta el procedimiento para la
determinacion de los parametros en el punto 2:

]1/2

( 1 ) y+1
Miob2/ |24(r-1)M g pp?

Piob2 = Prop1 * 1/2 (62)
1 ) y+1
Miob1 [2+(y—1)Mtob12]
(y+1)
_ 24(y-DMop2?
Ttob2 = Ttop1 * —(y+1)o (63)
24(y-DMop1 2
1 )[2+(Y:EXE£0b22 12
_ M¢opo (y+1)
Ptob2 = Ptob1 * (1) 211/2 (64)
(M ) 2+(y—1)Mt0b1
tob1 (VT

7.25.2 Segunda seccién de latobera (2-3)

En el punto de estudio 2 el flujo de la tobera debe ser repartido en dos partes, un
flujo para la tobera delantera (la cual va a ser estudiada en este proyecto) y otro

9JAMES, John E. Gas Dynamics. New Jersy : Prentice-Hall, 2006.
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flujo para la tobera trasera'®. Para repartir estos flujos se establece que el flujo
masico va a ser dividido proporcionalmente al empuje requerido por cada tobera.

Figura 14 Segunda seccion de la tobera

¢
o 0>
E">'. segunda

3

Fuente: Los Autores

Inicialmente se determina la cantidad porcentual de empuje requerido por cada
tobera (ver Ecuaciones 65 y 66), luego se establece el flujo masico que debe ser
repartido para cada tobera en base al flujo masico total de entrada y la cantidad
porcentual de empuje requerido (ver Ecuaciones 67, 68).

Etobdelantera - E; (65)

E5*100
Etobtrasera - Eq (66)
Meobdelantera = M * Etobdelantera (67)
Meobtrasera = M * Etobtrasera (68)

Para el disefio de la seccidn 2-3 se tiene el flujo masico que va a transitar a través
de este codo y se conocen los parametros a la entrada (punto 2), tales como la
presion, la temperatura y la densidad estatica.

El siguiente proceso consiste en determinar la velocidad a la entrada del codo
despejando la velocidad local del sonido y usando el numero de Mach de salida de
la seccion 1-2 (ver Ecuaciones 69 y 70) y posteriormente se despeja el area
utilizando la ecuacion de continuidad (ver Ecuaciéon 71).

Qtop2 = AV * R * Tiop (69)

Ctobz = Miop2 * Qrop2 (70)

'%F| disefio de esta tobera se sale del alcance de este trabajo
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_ mtobdelantera
Atobdel enpunto2 — (71)

Ptob2*Ctob2
Ahora es necesario determinar la pérdida de presion en el codo, para esto es
fundamental utilizar ecuaciones para flujos compresibles (tomando como base que
al tener un numero Mach mayor a 0,3 un fluido deja de ser incompresible). Por tal
motivo se utiliza la metodologia presentada por el Hanbook of Hidraulic Resistance
[11] el cual expresa la pérdida de presion en funcion de la resistencia local del
codo y el coeficiente de friccion (ver Ecuacién 72).

nR 6 1 2
~Ts0° + EKbptobZCtobz (72)

_1 2
APr - EfmptobZCtobZ D
2_

De esta ecuacion es necesario utilizar:

e EI factor de friccion de Moody, el cual se determina ubicando en el
diagrama de Moody (ver ANEXO C) el nimero de Reynolds y la rugosidad
relativa del codo (la cual es igual a la rugosidad absoluta dividida entre
diametro de la tuberia).

La densidad a la entrada del codo.

La velocidad a la entrada del codo.

El radio de curvatura del codo.

El diametro de la tuberia en la seccion 2-3.

El angulo de curvatura del codo.

El coeficiente de pérdida del codo el cual se determina del diagrama de
pérdidas para codos propuesto por Babcock y Wilcox Company [12] (ver
ANEXO D).

Al conocer la presion de entrada del codo vy el coeficiente de pérdida de presion,
se establece la presion a la salida del codo (ver ecuacion 73).

Piops = Propz — AB- (73)

Al tener el valor de la presién a la salida del codo, el siguiente proceso consiste en
determinar el nUmero Mach a la salida (M,,,3) pues al tener este valor se pueden
determinar la temperatura, velocidad y la densidad. A continuacién se muestra el
procedimiento propuesto para calcularlo:

¢ Inicialmente se debe determinar la relacion de presiones entre el la presion
a la entrada del codo y la presién cuando el nUumero de Mach es igual uno.

" Handbook Of Hydraulic Resistance. /. E. Idel’chik. Pag 191
"> The Babcock & Wilcox Company. Steam its generation and use . Cap. 3 Pag. 14
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Piffz :( 1 )[ y+1 ]1/2 (74)

Meopz/ L24(y=1DMop,?

e Luego es necesario calcular la diferencia entre la presion a la entrada del
codo y la presion a la salida del mismo.

P

relpres,yp ;-3 = =22 (75)

Ptob2
e Posteriormente al tener los resultados de las ecuaciones 74 y 75 se puede

. ., P
determinar la relacion %f”.

Pto*bs — Pto*bz * Ptob3 (76)

p p Ptob2

¢ Finalmente utilizando la relacion de calores especificos y la relacion de la
Ecuacion 76, se procede a utilizar las Tablas establecidas en el ANEXO B
para buscar el valor del nUmero Mach a la salida del codo (M;,p,3).

Al tener el valor de M,,,3, se determina la temperatura, la densidad y la velocidad
a la salida del codo (ver Ecuaciones 77, 78, 79 y 80).

(y+1)

_ 24(¥—DMpop3?
Tion3 = Tiob2 * —(y+1)0 (77)

24(V—DMpopo 2

1 2+(y-1)M¢op3” 1z
Mtob3) (y+1)

Ptob3 = Ptob2 * ( 1 )[

(78)

Mtop2

24(y—DMpop2 > 1/2
(y+1)

Atopz =V * R * Tiop3 (79)
Ct0b3 = Mtob3 * Atop3 (80)

7.25.3 Terceraseccion de latobera (3-4)

El proceso de analisis de esta seccion es similar al propuesto a la seccion (1-2)
con la diferencia que este andlisis se realizara en el eje vertical por lo tanto la
longitud sera establecida con la letra Y (ver Figura 15), ademas debido a que no
existen formulaciones de disefio para este tipo de toberas, se propone el estudio
de un sistema ideal, para el cual se deben cumplir los siguientes criterios:

e El fluido saldra de manera axial del motor y es compresible.
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e El sistema es isentropico.
e El sistema es adiabatico.
e Se tendra en cuenta el coeficiente de friccion de la tuberia.
e El didmetro de la tuberia es constante en toda su longitud.

Figura 15 Seccion de la tobera 3-4

Ymaxl

Ymax2

Inicialmente se establecen la longitud de la tuberia (Y) y el coeficiente de friccion
(f). El didametro se conoce al aplicar la Ecuacion 58 con el area de salida del codo

4xA .y
<D3_4 = \/ “’bde; e"”“”“’z) por lo tanto se procede a calcular la relacién entre estos

tres parametros.
. fY
relcoefdefricc2 = T (81)
3—4

Luego se determina el (%) en funcién del nimero Mach de entrada a la tuberia
1

recta (punto 3) y la relacion de calores especificos (ver Ecuaciéon 82), esto con el
fin de determinar el maximo largo de la tuberia.

, y+i
(o) = ()i )21 -5) - () @

meax)
D

Posteriormente se calcula el ( (ver Ecuacion 83), debido a que al buscar
2

este valor junto con la relacion de calores especificos en las tablas (ver ANEXO
B), se puede determinar el nimero de Mach en el punto 4.

(fyi)z _ (fyi)1 _fy (83)

D D D34

Al tener nimero de Mach en el punto 4 y los parametros de entrada (seccion 3) se
procede a establecer los valores a la salida de la tuberia (seccién 4). Segun el
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andlisis de tuberias con friccion para flujos compresibles [13], el procedimiento
para la determinacion de los parametros en el punto 4, es el siguiente:

1/2
( 4) 2+(y—-1)M 2
M¢op Y—-1DM¢opa

7z (84)

Pioba = Props *

1 ) y+1
Miop3/ |24 (y-1)M 32

(y+1)

_ 24(y—DMpops’
Tiova = Tron3 * —(y+1)0 2 (85)

24+(y-DMop32

1 2+(y=DM¢ops” 1z
Mtob4) (y+1)

Ptobs = Ptob3 * ( 1 )

Mtob3

(86)

2+0-DMops?]
(y+1)

7.2.5.4 Cuarta seccion de latobera (4-5)

Para esta seccion se conoce el comportamiento del fluido a la entrada de la
seccion 4-5 (ver Figura 16), por lo tanto se tiene el area, la temperatura, la presion,
la densidad, el nimero de Mach y la velocidad a la entrada de la tobera
convergente (punto 4).

Figura 16 Salida convergente de la tobera (seccién 4-5)

El calculo del area y las caracteristicas a la salida de la tobera debe ser realizado
por medio de un proceso iterativo, esto debido a que a medida que se varie el
area de salida variara el empuje, por lo tanto es necesario encontrar el area que
permita el suministro de empuje requerido por la tobera delantera establecido
anteriormente (ver Ecuacion 2). A continuacion se muestra el procedimiento para
realizar este proceso:

B James, John E. Gas Dynamics. New Jersey : Prentice-Hall, 2006.
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Inicialmente es necesario proponer un area de salida de la tobera (As).

Luego al conocer el nimero de Mach a la entrada de la tobera convergente se
utiliza la ecuacién de relacion de areas para flujos isentropicos compresibles
propuesto en el liboro Gas Dynamics [6] (ver Ecuacion 87) donde el A* representa
el area en la garganta cuando el nimero es igual a 1.

fa () (1422 e

tob4

. . . p A .
Posteriormente al tener la relacion de areas —o o Se procede a determinar la
diferencia entre el area salida y el area de entrada de la tobera.

relareass_, = (jL:S) (88)
tob4

Después se establece la relacion entre el &rea a la salida de la tobera (area 5) y el
area cuando el niumero mach es igual a uno.

A:fs _ (Atobs) (AZF) (89)

Atobs

El siguiente paso consiste en utilizar el método de Newton-Raphson para
determinar el numero de Mach en el punto 5 (ver Ecuacion 90) o en utilizar la
ecuacion de relacién de areas para flujos isentrépicos (ver Ecuacién 91) con la
cual se elabora una tabla (ver ANEXO E) y al buscar el valor de la relacién

. A -
calculada anteriormente (%’5) se puede establecer el numero de Mach a la
salida de la tobera.

Miops = Meops — % (90)
= ) (1) oD

Ahora como se establece que este proceso es isentropico, entonces la
temperatura y la presidbn de estancamiento son constantes. Por lo tanto, se
continua determinando la presion y la temperatura de estancamiento a la salida de
la tobera (ver Ecuaciones 92 y 93).

-1
Tiobos = (1 + VTMtob42) * Ttoba = Ttoboa (92)

_1 y/y-1
Piopos = (1 + VTMtob42) * Propa = Propoa (93)
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El siguiente proceso consiste en determinar la presion estatica y la temperatura
estatica (ver Ecuaciones 94 y 95) con las presiones de estancamiento y el nUmero
de Mach calculados anteriormente.

Ttobos
T, = 94
tob5 1+y2_1*Mt0b52 ( )
P _ Ptobos (95)
tob5 — A
(1+VT_1*Mtob52)y_1

Posteriormente se determina el empuje a la salida de la tobera el cual esta en
funcion del flujo masico y la velocidad a la salida, por lo tanto primero se establece
la velocidad a la salida y en seguida se determina el empuje (ver Ecuaciones 96,
97 y 98).

QAtops =4V * R * Tiops (96)
Ctobs = Mtops * Qtops (97)

Empujetobera delantera = CtobS * Miobdelantera (98)

Finalmente se debe verificar si se suministra el empuje requerido segun el analisis
estatico de momentos y fuerzas elaborado anteriormente (ver seccion 7.2.3). Si el
empuje suministrado es igual al empuje requerido se puede establecer que el area
propuesta de salida es la indicada, pero si el empuje es diferente es necesario
variar el area de salida y volver a realizar los calculos anteriores (Ecuaciones 88 a
98) hasta que se suministre el empuje requerido establecido inicialmente (ver
Ecuacion 2).

7.2.6 ldentificacion de materiales

En este capitulo se presentan los principales materiales que podrian ser
empleados en la tobera y los principales criterios de seleccién que se deben tener
en cuenta con base en los resultados de la metodologia de disefio propuesta
anteriormente. Este proceso se realizara tomando en consideracion lo presentado
por Antonio Esteban Ofiate [14] y Emma del Carmen Vazquez [15].

' Antonio Esteban ORate. Turborreactores Teoria, Sistemas y Propulsion de aviones: Editorial Aerondautica
Summas S.A., 1981.

> Emma del Carmen Vazquez. Materiales Ceramicos Propiedades, aplicaciones y fabricacién: Universidad
Auténoma de México, 2005.
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7.2.6.1 Metales

Estos materiales se caracterizan por su resistencia a los esfuerzos mecanicos, su
gran capacidad para soportar cargas elevadas sin llegar a la rotura y su estructura
es de tipo granular.

Es importante tener en cuenta las propiedades quimicas que reducen la vida util
del metal, tales como:

Oxidacion: Consiste en el ataque destructor del oxigeno sobre la superficie
del metal. Este se genera debido a un proceso quimico en el que el metal
cede electrones al oxigeno, creando un recubrimiento de Oxido en su
superficie y disminuyendo la resistencia estructural del material.

Corrosion: se presenta por medio de un proceso electroquimico donde se
encuentran presentes el oxigeno y la humedad, generando una reduccion
en el espesor del metal. Este tipo de ataque destructor se puede presentar
de forma uniforme sobre la superficie del metal, de forma puntual atacando
una zona determinada del material o de forma interna donde la estructura
granular del metal es atacada, generando desintegracion del material.

A continuacion se muestran los factores fisicos y los comportamientos mas
importantes de los metales a tener en cuenta en esta metodologia de disefio:

Temperatura: A medida que aumenta la temperatura del metal, crece la
movilidad atébmica del mismo, generando un aumento en su deformacién.
Por lo tanto, se puede establecer que el limite elastico y la carga de rotura
de los metales y sus aleaciones es directamente proporcional a la
temperatura en que operen.

Fatiga Térmica: Se refiere a la fatiga del material generada a causa del
calentamiento y enfriamiento del mismo, este tipo de fatiga puede crear
grietas en el metal.

7.2.6.2 Titanio

Este material se caracteriza por tener propiedades similares a las del acero,
siendo un 40% mas ligero. Sus aleaciones poseen una mayor resistencia que las
aleaciones de otro metal ligero, una buena resistencia a los ataques
electroquimicos de corrosion y una excelente resistencia mecanica en relacion a
Su peso.
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7.2.6.3 Superaleaciones

Las superaleaciones son materiales que a elevadas temperaturas presentan
buenas capacidades mecanicas, alta resistencia a la oxidacion y a la corrosion.
Estas aleaciones estan dividas en cuatro grupos, los cuales son:

e Aleaciones cromo-niquel-hierro: Estas aleaciones son constituidas
basicamente por modificacion a los aceros inoxidables. Su campo de uso
esta aproximadamente entre los 500 y 700°, presentando excelentes
propiedades mecanicas.

e Aleaciones cromo-niquel-cobalto-hierro: Estas aleaciones son constituidas
basicamente por modificacién a los aceros inoxidables con una adicion de
cobalto. Su campo de uso esta aproximadamente entre los 600 y 800°,
presentando excelentes propiedades mecanicas.

e Aleaciones a base de niquel: Estan conformadas por una cantidad de
aproximadamente 75% de niquel, 20% de cromo y un 5% de aluminio-
titanio. Estas aleaciones presentan una gran resistencia a la oxidacién y a
la corrosion a elevadas temperaturas.

e Aleaciones a base de cobalto: Estas son utilizadas en elevadas
temperaturas, debido a su resistencia a la corrosion y buena resistencia
mecanica.

7.2.6.4 Compuestos:

Estos materiales estan constituidos por una fibra y un material aglomerante
(resina). Son empleados debido a su gran resistencia mecanica y bajo peso. Sus
principales caracteristicas de resistencia varian con base en el tipo de fibra
utilizado, la resina empleada, la cantidad de capas de fibra adicionadas, la
orientacion de las fibras y el tipo de fabricacion.

7.2.6.5 Ceramicos:

La mayoria de estos materiales estdn compuestos por sustancias inorganicas
(especialmente arcillas), que se fabrican en forma de polvo o pasta. Inicialmente
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son moldeadas y posteriormente endurecidas por el fuego, el cual logra que el
ceramico adquiera una consistencia rigida.

Una de las propiedades mas importantes y por la cual los ceramicos son usados
para multiples fines, es su capacidad de resistir y aislar elevadas temperaturas sin
perder sus caracteristicas especiales, esto es posible gracias a su elevada
temperatura de fusion. Otra propiedad muy favorable es la de no reaccionar
facilmente con agentes quimicos del ambiente y del entorno, por lo cual son
ideales cuando se buscan materiales resistentes a la corrosion, oxidacion y a la
combustion.

En cuanto a las desventajas que presentan este tipo de materiales, es que son
fragiles al impacto y demasiado pesados, lo que los restringe en muchos usos.

7.2.6.6 Criterios de seleccion del Material

Teniendo en cuenta la metodologia de disefio propuesta, el proceso de seleccion
del material se limitara Unicamente a la maxima temperatura de operacién de la
tobera y al peso del material (el cual debe ser el menor posible con el fin de que
no cambie la localizacion del centro de gravedad), esto debido a que no se
realizara un andlisis de esfuerzos mecanicos a los que ésta estara sometida. Por
lo tanto se establece que el material se debe seleccionar con base en la maxima
temperatura del flujo que atraviesa la tobera y a su densidad.

Las principales caracteristicas a tener en cuenta para a seleccion del material son:

e Densidad: es la relacién entre la masa y el volumen del material.

e Temperatura de fusidon: es la temperatura necesaria para que el material
cambie de su estado soélido a liquido.

e Maxima temperatura de operacion: es la maxima temperatura recomendada
por el fabricante para un correcto funcionamiento del material.

Al momento de seleccionar un material es necesario realizar lo siguiente:

e Realizar una tabla comparativa con diferentes materiales donde la relacion
de la masa en un volumen establecido (densidad) sea relativamente bajo,
esto con el fin de seleccionar un material que genere el menor peso y por lo
tanto el menor impacto en la localizacion del centro de gravedad.

e Hacer una tabla comparativa de diferentes materiales y sus maximas
temperaturas de operacion, con el fin de seleccionar aquellos cuya

57



temperatura de operacion sea mayor a la maxima temperatura del flujo en
la tobera.

e Verificar que la temperatura del flujo en la tobera no sea cercano a la
temperatura de fusion del material.

e Seleccionar aquel material que se adecue a las condiciones de diseiio,
basandose en lo explicado en los numerales 7.2.6.1 a 7.2.6.5.

Adicionalmente se elabora una investigacion de los principales materiales
utilizados en la industria aeronautica con implementacion en toberas y se
establecen los parametros de seleccion de acuerdo a la maxima temperatura de
operacion (ver Tabla 3). Si se desea implementar un material diferente a los
presentados, se deben tener en cuenta los tres criterios establecidos
anteriormente en la seleccion del posible material.

Tabla 3 Principales materiales para implementar en la tobera

Temperatura | Maximatemperatura Densidad

MATERIALES de fusion (°C de operacioén (°C) (g/cc)

Ceramicos

Alumina 99.9% 2054 1750 3.96
Carburo de silicio 2730 1600 3.21
Nitruro de cromo 1500 700 5,9
Ceramico térmico K

20 1510 1090 0.497
Ceramico térmico

Kaowool 822 1760 1090 0.881
Zircar compuesto

refractario RS-100 1500 1260 2,10
Marke tech MC-LD 1800 1500 3,4
Metal

Titanio de aluminio

molibdeno vy silicio 1710 425-565 4,54
Titanio de aluminio

alpha 2 1600 650-750 4,2
Acero inoxidable 420 1460-1510 620-735 7,8
Hierro Cromo Aluminio

(Sanvik Alkrothal) 1500 1000 7,35
AlISI 304 L 1400-1450 925 8
Titanio Ti-6Al-6V-2Sn 1627-1649 315 4,54
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El material se debe seleccionar mediante la generacién de una matriz de decision
estableciendo los tres criterios principales a los que se les debe asignar un
porcentaje de evaluacion (con base en el criterio del disefiador), esto teniendo en
cuenta que el criterio mas importante para esta metodologia es la temperatura de
operacion, seguido de la densidad y para finalizar la temperatura de fusion.

7.2.6.7 Determinacién del espesor del Material

Con base en lo establecido por Eduardo Blanco [16] se establece que para
determinar el espesor del material se debe tener en cuenta las siguientes
caracteristicas:

e La presion de disefio: En este caso debe ser la presion estatica en cada
una de las secciones de la tobera.

e El didametro de la seccién evaluada.

e La tension admisible: es aquella que asegura que no se generen
deformaciones mecéanicas permanentes en el material (ver Tabla 4).

Tabla 4 Tensién admisible de los materiales estudiados

MATERIALES TENSION ADMISIBLE (Pa)
Ceramicos
Alumina 99.9% 300000000
Carburo de silicio 45000000
Nitruro de cromo 830000000
Ceramico térmico K 20 758000000
Ceramico térmico Kaowool 822 5170000
Zircar compuesto refractario RS-100 36000000
Marke techMC-LD | s
Metal
Titanio de aluminio molibdeno vy silicio 1800000000
Titanio de aluminio alpha 2 700000000
Acero inoxidable 420 725000000
Hierro Cromo Aluminio (Sanvik Alkrothal) 400000000
AISI 304 L 564000000
Titanio Ti-6Al-6V-2Sn 1280000000

® Eduardo Blanco, Maragota Sandra, Joaquin Fernandez V. Sudrez. Sistemas De Bombeo:
Francos Universidad De Oviedoe. T. S. Ingenieros Industriales departamento De Energia, 2011
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Al tener estos parametros y utilizar la ecuacion propuesta en la bibliografia [16] se
muestra la Ecuacion 99, con la cual se puede establecer el espesor adecuado
para el material:

_ Pg*D

(99)

2x0

7.3 Ejemplo Aplicativo de la Metodologia Propuesta

Para este ejemplo se tomard una aeronave no tripulada con un peso y una
ubicacién del centro de gravedad estimados, luego se determinard el empuje en
base a la relacion de empuje/peso establecida con anterioridad y se asumira la
ubicacion tentativa de cada una de las toberas. Posteriormente se realizarda un
analisis térmico y de dindmica de gases para establecer los parametros del motor
y la tobera de salida para finalmente verificar que el empuje obtenido sea igual al
empuje requerido. Adicionalmente para el disefio se tomaran condiciones
atmosféricas a nivel del mar. Con respecto al motor, se asumira un ciclo ideal y
para el conjunto total se establece un sistema isentropico, adiabético y subsoénico.

7.3.1 Caso de estudio de una tobera de salida para una aeronave con motor
turbofan.

Se selecciona la aeronave no tripulada Elbit Hermes 450 (ver Figura 17), una
aeronave de alto rendimiento multiproposito, desarrollada por la compafiia Elbit
Systems Ltda, a la cual se le va a implementar la adaptacion de la tobera
delantera de flujo vectorial y asi lograr que esta aeronave despegue de manera
vertical segun la metodologia propuesta.
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Figura 17 Aeronave no tripulada Elbit Hermes 450"

A continuacion se muestra la Tabla 5, donde se establecen las caracteristicas de
la aeronave que a regir el disefio y seran utilizadas para el desarrollo del ejemplo:

Tabla 5 Caracteristicas de la aeronave a ser utilizadas en el ejemplo

Caracteristicas de la aeronave VS

Peso méaximo al despegue (kgf) 450
Longitud del fuselaje (m) 6,1
Diametro del fuselaje (m) 0,5

Distancia centro de gravedad con respecto

a la punta de la aeronave (m) 3.7

Posteriormente se determina la ubicacion de las toberas de salida, estos valores
se deben asignar a conveniencia del disefiador, basandose en una localizacion de
las toberas 6ptima para el disefio (que no interfiera con instrumentos u otros
sistemas integrados y no afecte la localizacion del centro de gravedad) vy la
ubicacion del motor (es importante resaltar que el motor debe ser ubicado en la
parte delantera de la aeronave para poder desarrollar esta metodologia de disefio,
por lo tanto al referirse a la ubicacion del motor se habla de la distancia de éste a
la punta de la aeronave, ver Figural8).

7 www.elbitsystems.com/Elbitmain/files/Hermes_450_(2012).pdf
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Figura 18 Ubicacion del motor y su distancia con respecto a la punta de la
aeronave

Punta Motor @CE
dela L J

sErenEeE \

Distancia
[M—— ubicacicn—®
del motor

Fuente: Los Autores

Se establece que este disefio va a ser implementado para una aeronave que va a
operar en condiciones a nivel del mar, por lo tanto se determinan las
caracteristicas de entrada del aire basados en las tablas ISA (ver ANEXO F),
después basados en la relacion de peso/empuje mencionada en el capitulo 7.2.2,
se establece que el minimo empuje requerido por el motor debe ser 40 % mayor al
peso de la aeronave (ver Ecuacion 1):

Tmin = 1,4 x 450 = 630 kgf

Posteriormente se determina el empuje requerido por la tobera delantera utilizando
la Ecuacién 2, esto teniendo en cuenta las distancias establecidas en la Figura 19
y el minimo empuje requerido por el motor calculado anteriormente:

630

= 492,18 Kgf

Ereqtobdelantera =

(=)

,7

)

1+

N
Ui

Teniendo en cuenta lo mencionado anteriormente, se selecciona el motor turbofan
Williams F112 que ofrece un empuje aproximado de 635 kgf y luego se establecen
valores tentativos a ser utilizados en el desarrollo de esta metodologia de los
cuales algunas variables son supuestas (ver Tabla 4).
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Tabla 6 Parametros de entrada del motor turbofan para el caso de estudio

PARAMETROS DE INGRESO MOTOR VALOR UNIDADES
TURBOFAN

Longitud total del motor 0,708 m
Diametro maximo del motor 0,311 m
Temperatura a nivel del mar 288 K
Presion techo a nivel del mar 101325-1 Pa-Bar
Peso molecular del gas 28,01 -
Peso molecular del aire 28,97 -
Calor especifico del aire 1,005 kJ/(kg*K)
Calor especifico del gas 1,148 kJ/(kg*K)
Numero de Mach del disefio de la turbina 0,5 -
Relacion de compresiéon del motor 30 -
Relacion de compresion del Fan 1,98 -
Relacion de Bypass 1 -
Temperatura a la entrada de la turbina (ITT) 1248 K
Eficiencia politropica del fan, compresor y turbina 0,90 -
Eficiencia isentrépica de la tobera de propulsion del 0,95 -
motor
Eficiencia mecanica del eje de transmision 0,99 -
Pérdida de presidn en la combustién 182385-1,8 Pa-Bar
Flujo masico de entrada 15,81 kg/s
Relacién de coeficiente de calor especifico del aire 1,4 -
Relacion de coeficiente de calor especifico del gas 1,33 -

Al tener seleccionados el motor y la aeronave, se procede a determinar las
ubicaciones del motor, las toberas y el centro de gravedad con sus respectivas
distancias en la aeronave para el desarrollo del ejemplo:
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Figura 19 Ubicacion en la aeronave del motor y las toberas con sus
respectivas distancias

ot 6,2 b

Fuente: Los Autores.

Para el dimensionamiento de la aeronave se recomienda que el motor no exceda
el largo ni el didmetro del fuselaje, esto debido a que puede interferir en la
ubicaciébn de instrumentos, aumentar el arrastre parasito, aumentar
considerablemente el peso de la aeronave y dificultar la implementacion del
disefio. Por lo tanto se establece que el diametro maximo del motor debe ser el
75% del didmetro del fuselaje y que el largo maximo debe ser el 20% del largo del
fuselaje.

Teniendo en cuenta el procedimiento planteado en los capitulos anteriores, se
procede a realizar un andlisis térmico y de dinamica de gases del motor y luego de
las secciones de la tobera de salida, donde inicialmente se determina el
coeficiente de la relacion de los calores especificos en funcién de las eficiencias
politrépicas de compresion y expansion (ver Ecuaciones 4 y 5):

(n—l) _ 1(1,4—1)_031
n compresion a 0,9 1,4 -

(nT_l)expansi(m - 0’9 (%) - 0’22
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Ahora se determinan las temperaturas de estancamiento a la salida del fan y a la
entrada de la cAmara de combustion (ver ecuaciones 6y 7):

Ty = (1,98)%3175 x 288 = 357,74 K

0,3175

) =847,85K

Toz = 357,7436 (

03 “\1,98
Utilizando el flujo mésico total del motor y la relacion bypass se procede a
determinar el flujo mésico que transita a través del ducto de flujo secundario (ver
Ecuacion 8):

. 15,81 1 — 790k
Me=— g = 790kg/s

Después se hallan las temperaturas y presiones de estancamiento a la salida de
la turbina (ver Ecuaciones 9, 10, 11, 12, 13):

)

Tos = 1248 = |55 7 148

(847,8517 — 357,7436) | = 814,6081 K
Toe = 814,6081 — (1 + 1) 1,005 (357,74 — 288) = 691,2625 K
06 = mo T 0,99 * 1,148 ’ o
Py, = 30 — 1,8 = 28,2 bar

28,2

P05=( 1248 )1/0,2233
814,6081

= 4,1745 bar

4,1745

Poe = (814,6081)1/0’2233
691,2625

= 2,0012 bar

Posteriormente, se procede a determinar el flujo masico que atraviesa la turbina
(flujo primario) usando la Ecuacién 14, de manera similar a la realizada en el ducto
bypass:
1>81 7,90 k
m;, =——— =/, S
PTT1E1 9/

En vista que a la salida del motor hay dos flujos con caracteristicas diferentes, se
procede a determinar el comportamiento de la mezcla de estos fluidos y sus
caracteristicas de salida.
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En el primer paso se establecen los valores de la presion y temperatura estética a
la salida del flujo primario (ver Ecuaciones 15y 16):

2,0012
Pestaticas = 1 = 1,77 bar
[1 n 1,332— 1 0'52](1,33—1)
T 691,2625 663.87 K
estatica6 — 133 -1 3 = ’
|[1+225— 0,5

Seguidamente se halla la constante de los gases ideales (R) del gas (ver Ecuacion
17), teniendo en cuenta la constante universal de los gases ideales y el peso
molecular del gas:

831434 k]

Rgas = 28,01 0,296 kg * K

Ahora se determina el valor de la densidad a la salida del flujo caliente (ver
Ecuacioén 18):

_ 1,7705 = 100000
Pestaticas = 296,8 * 663,8776

= 0,898 kg/m3

Conociendo estos resultados, se procede a determinar la velocidad a la salida de
la turbina (ver Ecuacion 20), pero inicialmente se determina la velocidad local del
sonido (ver Ecuacion 19):

ag = /1,33 * 296,8 * 663,8776 = 511,94 m/s
Co = 0,5+ 511,9494 = 255,97 m/s

Al haber determinado los pardmetros estéaticos de salida de la turbina, la velocidad
y el flujo mésico se procede a utilizar la ecuacion de continuidad para despejar el
area de salida del flujo primario (ver Ecuacion 21):

B 7,9050
"~ 0,8984 % 255,9748

Ag = 0,0344 m?

Ahora se analizaran los parametros de salida del flujo secundario, empezando por
despejar el numero de mach al tener los valores de la presion estatica, de
estancamiento en el fan y relacion de calores especificos del aire (ver Ecuacion
23).
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25 [ 1,98
< J17705 ~ 1) * 2

14-1

Mfan = = 0,40

Luego se determina la constante de gas ideal para el aire, la temperatura estatica,
la velocidad del sonido local, la velocidad de salida, la densidad y el area a la
salida del ducto bypass (ver Ecuaciones 24, 25, 26, 27, 28, 29):

o 831434 0.287 kJ
ar = 2897 T kg*K
. 357,7436 K 46,49 K
estaticaz = 14 —1 ) = .
[1 + 5= 0,4029 ]

a, =+/1,4 % 287,9 * 346.4933 = 373,12 m/s
C, = 0,4029 * 373,1222 = 150,33 m/s

_ 11,7705 * 100000
Pestaticae = 287,9 * 346.4933

= 1,78 kg/m?3

_ 7,905
"~ 11,7804 * 150,3392

A, = 0,029 m?
Al conocer las areas de salida del flujo primario y el flujo secundario se procede a
determinar el valor del area total a la salida del motor (ver Ecuacion 30):

Asaiidamotor = 0,0344 + 0,0295 = 0,063 m?

Después se determinan los parametros de salida de la mezcla de estos flujos,
iniciando por el coeficiente de calor especifico de la mezcla (ver Ecuacion 33) y la
temperatura de estancamiento en el punto 7 (ver Ecuacion 32):

_ 7,905 *1,005 +7,9050 * 1,148 kj

=1
pm 7,905 + 7,9050 07 kg x K

7,905 * 1,005 = 357,7436 + 7,9050 * 1,148 * 691,2625

Testancamiento?r = 1581 + 1.0765 = 535,57K

Posteriormente se establece el valor de la constante de los gases ideales de la
mezcla y la relacién de calores especificos (ver Ecuaciones 34y 35):
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o _ 7905 «2879+79050 x2968 .. _J
mix 7,905 + 7,9050 TP kg xK

__2919165/10765 . .
Ymix =1391,9165 /1,0765) — 1 "

Seguidamente se itera el nimero de Mach a la salida de la mezcla de la tobera
obteniendo el valor de 0,568 y posteriormente se calculan los valores de la
temperatura estatica, presion estatica y la velocidad a la salida de la mezcla (Ver
Ecuaciones 36, 37, 38y 39):

T 535,579 535,25 K
estatica7 — — = ,
[1 + % 0,568962]

a; = \/1,0037 *291,9165 * 535,2584 = 396,01 m/s
C; = 0,56896 * 396,0165 = 225,31 m/s

, _ 15,81 % 291,9165 * 535,2584
estatica7 = 225,3176 = 0,0639

= 0,171 MPa

Posteriormente se reemplazan la presion estatica y la velocidad de la mezcla en la
ecuacion de balance de momento (ver Ecuacion 31) y se verifica que la igualdad
se cumpla:

(ThC*C2+ PZ *A2)+(mh*C6+ P6*A6) = 14,52kN
(Th7 * C; + P7 * Asalidamotor) = 14,52 kN

Al verificar que la igualdad se cumple se procede a establecer el valor de la
densidad a la salida de la mezcla (ver Ecuacion 40):

171577

o = = 3
Pestatica’ = 391 91655 535,2584 11000 kKg/m

Ahora se realizara el analisis de cada una de las secciones de la tobera de flujo
variable (ver Figura 11), iniciando por la seccién 1-2 para la cual se establecera lo
siguiente:

El fluido saldr4 de manera axial del motor.

El flujo es compresible.

El sistema es isentropico, adiabatico y subsoénico.

Se tendra en cuenta el coeficiente de friccion de la tuberia.
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e El didmetro de la tuberia es constante en toda su longitud.

Al conocer la presion estética, el nimero de mach, la temperatura estatica, el area
y el flujo méasico de entrada de la seccion 1-2 de la tobera se procede a despejar el
diametro a la entrada de la tobera (ver Ecuacion 58):

4 % 0,0639
Dip= [————=028m

Ahora se establece que la longitud de la primer seccion de la tuberia (1-2) es igual
a 0,5 metros, que el coeficiente de friccion de la tuberia es 0,02, que el diametro
es constante (esto debido a que no es necesario variar las dimensiones para
aumentar o disminuir las propiedades del fluido) y es igual al didmetro de salida
del motor. A continuacién se muestra un esquema de esta primera seccion (ver
Figura 20):

Figura 20 Primera seccion de la tuberia puntos 1 a 2

> =

| 0,5 metros

=
ka2

salida del motor
entrada tobera

Fuente: Los Autores.

Al tener identificados los valores del coeficiente de friccion, la longitud de la tuberia
y el diametro de salida del motor, se procede a calcular la relacion entre estos tres
parametros (ver Ecuacién 59):

fL _0,02+%05

= = 1
D,_, 02852 0,035

7 . Lins .z -
Después se determina el (f.%) en funcion del nimero Mach de entrada y la
1

relacion de calores especificos (ver Ecuacion 60):

fLméx) _
( D 1—0,956
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f Lméx)

Posteriormente se calcula el ( - utilizando la Ecuacion 61 y se continta

2
buscando este valor junto con la relacion de calores especificos en las tablas

propuestas en el ANEXO B, con el fin de determinar el nimero de Mach a la salida
de la seccion 1-2.

(f Linax

) = 0,9569 — 0,0351 = 0,921
D /,

Al buscar el valor de esta relacion en las tablas anexas se obtiene el nimero de
mach en el punto 2 el cual es igual a 0,541. Luego al utilizar este valor y los
valores de los parametros a la entrada de la tuberia se procede a establecer los
valores a la salida de la seccion1-2 utilizando las ecuaciones 62, 63 y 64:

( 1 ) 1,0037 +1 ]1/2
0.541 , —1)0,5412
Props = 171577 * 2+ (1,0037 ~1)0,541 > =0,180 MPa
( 1 ) 1,0037 +1 ]
0,56896/ |2 + (1,0037 — 1)0,568962
(1,0037 + 1)
_ 2
s = 5352504 - ZTOIT “IOSHT_ oy
2+ (1,0037 —1)0,568962
( 1 ) 2+ (1,0037 — 1)0,5412]1/2
Provz = 1,0980 » ~21 (1,0037 + 1) 5 = 1,15kg/m®
_) 2+ (1,0037 — 1)0,568962]
0,56896 (1,0037 + 1)

Ahora se realiza el estudio de la seccion 2-3 (ver Figura 14), donde inicialmente se
determina la cantidad porcentual de empuje requerido por la tobera delantera
usando la Ecuacion 66 y luego se establece el flujo masico que debe ser
suministrado para suplir dicho empuje empleando la Ecuacion 68:

492.1875 * 100

Etobdetantera = 630 =78,13%

Mrobdelantera = 15,81 % 0,7813 = 12,35 kg/s

Seguidamente se determina la velocidad a la entrada del codo despejando la
velocidad local del sonido y usando el nimero de mach, para posteriormente
despejar el area utilizando la ecuaciéon de continuidad (ver Ecuaciones 69, 70 y
71):
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Geonz = +/1,0037 % 291,9165 * 535,2891 = 396,02 m/s
Cropz = 0,541 * 396,0279 = 214,25 m/s

12,3516

Atobdel enpunto2 — 11547 = 214 2511 = 0,049 m?

Ahora se calcula la pérdida de presion en el codo utilizando la Ecuacién 72 y las
caracteristicas mostradas a continuacion:

e Al usar el diagrama de friccion de Moody (ver ANEXO C) se determina el
factor de friccion de Moody el cual es 0,05.

e Por criterio de disenio, el radio de curvatura del codo es 0,2 metros.

e El didmetro de la tuberia en la seccion 2-3 determinado con base al area
calculada con la Ecuacién 71 es 0,2521 metros.

e El &ngulo de curvatura del codo establecido por criterio de disefio es 90°.

e El coeficiente de pérdida del codo determinado con base al diagrama de
pérdidas para codos (ver ANEXO D) es 0,15.

AP, (1) (0,05) * (1,15) * (214,25)2 (n*0’2> (9()0)
= — ] * * * * *
r 2 ’ ’ ’ 0,2521/ \180°

1
+ <(§) % (0,15) * (1,15) (214,25)2>

AP. = 5,62 kPa

Al conocer la presion a la entrada del codo y determinar la de pérdida de presion
se establece la presion a la salida del codo utilizando la Ecuacion 73:

Piop3 = 180430 — 5626,5 = 0,174 MPa

Luego se debe establecer la relacion de presiones entre la presion a la entrada del
codo y la presion critica (ver Ecuacion 74):

Probz ( 1 ) 1,0037 + 1 ]1/2 1849
p* 0,541/ [2 + (1,0037 — 1)0,5412 o
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Después es necesario calcular la diferencia entre la presion a la entrada del codo
y la presion a la salida (ver Ecuacion 75).

Piops 174810
Piops 180430

0,968

Posteriormente se debe determinar la relacion de presion a la salida y presion
cuando el numero de mach es igual a uno (ver Ecuacion 76):

Ptob3
P*

= 1,84964 * 0,968852 = 1,792

Seguidamente se debe buscar en las tablas descritas en el ANEXO B, el valor del

namero de Mach a la salida del codo (M;,,3). Esto localizando los valores de la
-, ,e - . . P

relacion de calores especificos (y) y la relacion de presiones (%’3)

Al realizar lo mencionado anteriormente se encuentra un valor de 0,55 para el

namero de Mach a la salida del codo, después con base a este valor se

determinan los parametros a la salida del codo en la seccién 3 utilizando las

Ecuaciones 77, 78, 79 y 80:

(1,0037 + 1)
_ 2+ (1,0037 — 1)0,5552 _
Tiops = 535,2891 L0037 D = 53527 K
2+ (1,0037 — 1)0,5412
( 1 ) 2 4+ (1,0037 — 1)0,5552]1/2
Provs = 1,1547 #0222 QO0S7+D) 1 _ 112 kg/m?
(_) 2 +(1,0037 — 1)|0,5412]
0,541 (1,0037 + 1)

eops = /1,0037 x 291,9165 * 535,2572 = 396,02 m/s
Crops = 0,555 * 396,0161 = 219,79 m/s

A continuacion se realiza el estudio de la seccion (3-4) el cual es similar al
desarrollado en la seccién (1-2). Es importante resaltar que para esta seccion se
debe cumplir el mismo criterio establecido anteriormente:

El fluido entrard de manera axial.

El flujo es compresible.

El sistema es isentropico, adiabatico y subsoénico.

Se tendra en cuenta el coeficiente de friccion de la tuberia.
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e El didmetro de la tuberia es constante en toda su longitud.

Posteriormente se deben establecer las principales caracteristicas de la tercera
seccion de la tuberia:

e La longitud de la tuberia: Se debe seleccionar con base en los criterios del
disefiador (en este caso 0,3 metros).

e El coeficiente de friccion: Debe ser igual al determinado en la primera
seccion el cual es 0,02.

e El didmetro: Debe ser el mismo al de salida en la seccién 3 (0,252 metros).

Al identificar estos valores se procede a calcular la relacidbn entre estos tres
paradmetros (ver Ecuacion 81):

fY 0,02%0,3
Ds_, 02521

= 0,0238

Después se determina el (%) en funcion del nimero de Mach de entrada a la
1

tuberia recta (punto 3) y la relacién de calores especificos (ver Ecuacion 82):

meéx)
= 1,0641
(52),

. Yma .z
Posteriormente se calcula el (f.%) usando la Ecuacion 83, para buscar este
2

valor junto con la relacién de calores especificos en las tablas y asi determinar el
namero de mach en el punto 4 a la salida de la tuberia recta vertical.

(f Ymax

) =1,0641 — 0,0238 = 1,0403
D/,

Al buscar en las tablas del ANEXO B, se determina el nimero de Mach en el punto
4 dando como resultado 0,53. Al tener este valor y los parametros iniciales se
procede a establecer los valores a la salida de la tuberia (3-4) utilizando las
Ecuaciones 84, 85y 86:
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( 1 ) 1,0037 + 1 ]1/2
0,53/ |2 + (1,0037 — 1)0,532

Piopsa = 174810 = 1 10037 + 1 1/2 0,183 MPa
(0,555) 2 + (1,0037 — 1)0,5552]
(1,0037 + 1)
B 2+ (1,0037 —1)0,53% _
Tiopa = 535,2739 = (10037 + 1) =535,30K
2 + (1,0037 — 1)0,5552
( 1 ) 2 + (1,0037 — 1)0,532]1/2
pss = 11256 » 053 (1,0037 + 1) 117 kg jm3
1 172
( ) 2 4+ (1,0037 — 1)0, 5552]
0,555 (1,0037 + 1)

Ahora se realiza el estudio de la seccion 4-5, donde inicialmente se propone un
area a la salida de la tobera (4s) igual a 0,037923 m?2.

Luego al conocer el mach a la entrada de la tobera convergente, se utiliza la
ecuacion de relacion de areas para flujos isentrépicos (ver Ecuacion 87) entre el
area en el punto 4 y el area en la garganta (cuando el namero de Mach es 1).

1,0037+1/2(1,0037-1)
=131

Atopa [< )( 1,0037 — 1
1+ —0,532>]
A 0,531\1,0037 +1 2

Posteriormente al tener la relacion de areas “’f“, se procede a determinar la
diferencia entre el area salida y el area de entrada de la tobera (ver Ecuacién 88).

Arops _ 0,037923
Apops  0,0499

=0,75

Después se establece la relacidon entre el area a la salida de la tobera (area 5) y el
area en la garganta (ver Ecuacion 89).

AtobS
A*

= 0,7596 * 1,3166 = 1,0001

El siguiente paso consiste en utilizar las tablas del ANEXO E para ubicar la
relacion anteriormente calculada ( “’”5) y asi establecer el nUumero de Mach a la
salida de la tobera el cual es 0,98.
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Ahora como se establece que este proceso es isentrdpico, entonces la
temperatura y la presion de estancamiento son constantes. Por lo tanto, se
contindia con determinar la presion y la temperatura de estancamiento a la salida
de la tobera (ver Ecuaciones 92 y 93):

1,0037 -1

Tronos = (1 0,532> % 535,3008 = 535,57 K

1,0037 — 1 1,0037/1,0037-1

Peopos = (1 +
El siguiente proceso consiste en determinar la presion estatica y la temperatura
estatica (ver Ecuaciones 94 y 95) con las presiones de estancamiento y el nUmero
de mach calculados anteriormente.

T 535,5791 53461 K
tob5 = — = )
KL
210760
Piops = 005 = 0,129 MPa
(1 + 1,00327 -1 . 0,98682)1'0037_1

Posteriormente se determina el empuje a la salida de la tobera el cual esta en
funcién del flujo masico y la velocidad a la salida, por lo tanto primero se establece
la velocidad a la salida y posteriormente se determina el empuje (ver Ecuaciones
96, 97 y 98).

Geops = v/ 1,0037 * 291,9165 * 534,6156 = 395,77 m/s
Crops = 0,9868 x 395,7787 = 390,55 m/s
Empujesopera detantera = 390,5544 x 12,3516 = 4823,97 N = 492,242 kgf

Con base en lo establecido en el capitulo 7.2.6 se selecciona el material Titanio de
aluminio alpha 2, debido a que este cumple con los criterios mencionados,
ofreciendo una temperatura de operacion de 650°C lo que satisface plenamente la
temperatura de operacion requerida por la tobera que es 262°C, adicionalmente
ofrece una alta temperatura de fusion (1600°C) lo que permite garantizar que la
tobera no se va a deformar debido a la temperatura del fluido y tiene una baja
densidad (lo que significa un bajo peso en comparacion con los otros materiales).
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La determinacion del espesor del material se realiza aplicando la ecuacion 99 y
teniendo en cuenta las caracteristicas del flujo maximas en cada una de las
secciones de la tobera:

e Espesor Seccion (1-2):

_171577 Pax02852m _
®1-2 = 75 700000000Pa o> mm

e Espesor Seccion (2-3):

_ 180430 Pa=02521m _
®2-3 = 75 700000000Pa oo mm

e Espesor Seccion (3-4)

174810 Pa *0,2521m

%34 = T 700000000Pa 032 mm

e [Espesor Seccion (4-5)

_ 183060 Pa+0219m _
¢4-5 = 75700000000 o0 mm

7.3.2 Diseio preliminar en CAD de latobera de flujo obtenida en el caso de
estudio.

Para el desarrollo del disefio de la tobera se deben tener en cuenta los diametros
de cada una de las secciones de la tobera delantera, las longitudes y los
espesores de cada seccidon. En el anexo G se muestran los planos obtenidos del
ejemplo aplicativo de la metodologia propuesta desarrollado anteriormente, donde
se pueden observar las principales caracteristicas y dimensiones de la tobera.

En el plano 1 de 1 la salida recta (seccion 3-4) hasta el final de la tobera (seccion
4-5) se establece un angulo de 5° por la geometria convergente de la tobera. En el
planol de 5 los radios establecidos se determinan para la curvatura (seccion 2-3).
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7.4  Programa aplicativo

A continuacion se presenta una aplicacion desarrollada en el programa Matlab
basada en la metodologia de disefio presentada en las secciones 7.2.1 a 7.2.5.
Esta aplicacion es capaz de realizar los calculos de la mayoria de las ecuaciones
presentadas, sin embargo debido a que algunas de las ecuaciones propuestas son
cuadraticas es necesario utilizar los valores establecidos en las tablas de los
ANEXOS B y E. Por lo tanto, el programa aplicativo no realizara el proceso
iterativo para verificar que la ecuacion de balance de momento se cumpla (para el
caso del motor turbofan), ni tampoco realizara el proceso iterativo para que el area
a la salida de la tobera en la seccion 5, sea la indicada para brindar el empuje
requerido. Por esta razon estos procesos iterativos deben ser desarrollados por el
usuario. No obstante se puede utilizar el programa para modificar las principales
variables asociadas a estas iteraciones y asi determinar los valores indicados
(este procedimiento se muestra en la seccién 7.4.1).

7.4.1 Utilizacién del programa aplicativo

Se establece que es necesario tener instalado el programa Matlab en la
computadora donde se valla a utilizar la programacién aplicativa de la
metodologia de disefio.

Inicialmente en el programa Matlab se debe abrir el archivo adjunto PROGRAMA
APLICATIVO, el cual se encuentra en el CD entregado con el proyecto, al hacer
esto se abrira el editor mostrando la siguiente ventana (ver Figura 21):
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Figura 21 Editor de ecuaciones de Matlab mostrando el programa aplicativo

File Edit Tet Go Cell Tools Debug Deskiop Window Help A X
S H| R S - e B -2 8B RE B8 | suk e -] fi BHDEB =0
BB | - 10 + | ¥ |11 ® | ot ot Q
if= disp(" DISENC DE UNA TCBERA DE FLUJC VARIABLE EN 1,0') o~ =
2
3= o I = o e }
4
5 - disp(' "):
[
T= disp('ingrese las siguientes variables de la aeronave:'}:
8
9 — disp(" "):
10
abib|= MTOW=input ('introduzca el maximo peso 2l despegue (Egf)= '):
12
13 = Df=input ('introduzca el diametro del fuselaje (m)= '):
14
15 5 Lf=input ('introduzca la longitud del fuselage (m)= "):
18
17 - xX1=input ('introduzca la distancia del centro de gravedad a la tobera delantera (m)= ");
1a
10 = RZ2=input ('introduzca la distancia del centro de gravedad a la tobera trasera (m)= '};
20
21 — disp(" "):
22
23 - disp('> EL MOTCR QUE VA & SELECCICNAR DEBE CUMPLIR CCN LAS SIGUIENTES CARACTERISTICAS:"):
24
25 = disp(" "):
26 il

Posteriormente se debe ejecutar el programa aplicativo oprimiendo el icono correr
(Run) ubicado en la barra de herramientas superior (ver Figura 22):

Figura 22 Barra de herramientas superior del programa Matlab

File Edit Text Go Cell Tools Debug Desktop Window Help
NEE$MR2¢[0D - Aesrn(B)RRaRE BB |walm |k

+E EE = |10 + | + (11 x %9& %9& '0, —|Run PROGRAMAAPLICA'I'NOmostrandoresultados.m(F5]|

Al ejecutar el programa se abrirA automaticamente la ventana de comando
(command window), en la cual se va a desarrollar el andlisis de la metodologia de
disefio para establecer los parametros de salida (ver Figura 23):
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Figura 23 Ventana de comando mostrada en el programa Matlab

File Edit Debug Parallel Desktop Window Help
A=l B9 & @ rf E) | @ | CurentFolder| Ci\Users\felipe\Desktop - UQ

Shortcuts (7] How to Add (2] What's New

ingrese las sigulentes variables de la aeronave:!

f{ introduzca el maximo peso al despegue (Kgf)=

4\ Start | Waiting for input OVR

Al realizar lo estipulado anteriormente es posible continuar con el disefio
metodologico establecido en las secciones 7.2.1 a 7.2.5, donde el programa
solicitar4 los valores de ingreso necesarios y suministrara los datos relevantes
para el disefio.

A continuacion se muestra el procedimiento para realizar el desarrollo
metodoldgico del ejemplo mostrado anteriormente (ver seccion 7.3.1) en el
programa aplicativo y la ventana de comando de Matlab:

Inicialmente el programa aplicativo solicitard los siguientes parametros (ver Tabla
7):

Tabla 7 Datos iniciales solicitados por el programa aplicativo

Parametro ~ Valor

Peso de maximo de despegue de la aeronave (kgf) 450
diametro del fuselaje (m) 0.5
longitud del fuselaje (m) 6.1
distancia desde el centro de gravedad a la tobera delantera (m) 0.7
distancia del centro de gravedad a la tobera trasera (m) 2.5
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La Figura 24 muestra las variables iniciales solicitadas por el programa aplicativo,
necesarias para la determinacion de las caracteristicas del motor.

Figura 24 Ventana de comando solicitando las variables iniciales de la
aeronave

DISENO DE UNA TOBERA DE FLUJC VARIASLE EN FASE DE ASCENSO V 1,0

ingrese las siguientes variables de la aercnave:

introduzca el méximo peso al despegues (HEgf)= 450
introduzca el didmetro del fuselaje (m)= 0.5
introduzeca la longitud del fuselage (m)= 6.1

introduzca la distancia del centro de gravedad a la tobera delantera (m)= 7

a.
=1

incroduzeca la distancia del centro de gravedad a la tobera trasera (m)= 2.

Luego el programa automaticamente establecera las caracteristicas del motor que
se deben tener en cuenta para su seleccion (ver Figura 25):

Figura 25 Ventana de comando mostrando los requerimientos del motor

d Wind

> EL MOTCR QUE VA A SELECCIONAR DEBE CUMFLIE CON LAS SIGUIENTES CARACTERISTICAS:

Empuje minimo requerido para el motor debe ser (Egf):
630

el Empuije requerido por la tobera delantera es (Egf):
492 1875

el Empuje requerido por la tobera trasera es (Kgf):
137.812%

El didmetro méximo del motor (m)
0.3750

longitud maxima del motor (m)
1.2200

Posteriormente es necesario buscar un motor turbofan o turbojet que cumpla con
las caracteristicas solicitadas (ver figura 25) e ingresar el tipo de motor a utilizar en
el programa aplicativo (ver Figura 26):
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Figura 26 Ventana de comando solicitando el motor a utilizar

omman TCIOW
> ¢QUE TIPC DE MOTOR VA & UTILIZAR?

Digite 1 =i su motor es turbofan o 2 =i es turbojet = 1

Inicialmente es necesario determinar las caracteristicas especificas del motor
(datos establecidos en la Tabla 1 6 2), las cuales son suministradas por el
fabricante o por investigacion y se deben introducir en el programa aplicativo (ver
Figura 27):

Figura 27 Ventana de comando solicitando las caracteristicas del motor
seleccionado

omman Wa

Digite 1 =i =su motor es turbofan o 2 si es turbojet = 1

Empiezan calculos turbofan

Inglisis parametros de salida motor turbofan

introduzca la temperatura ambiente con base en las tablas IS4 del techo de operacion (E)= 288
introduzca la presidn ambiente con base en las tablas ISA del techo de operacidn (bar)= 1

introduzeca el peso molecular del gas = 28.01

introduzeca el peso molecular del aire = 28.97

introduzca el calor especifico del aire HEJ/ (KEg*K) = 1.005
introduzca el calor especifico del gas EJ/ (HEg=E) = 1.148
introduzca el numero de mach de disefio de la turbina = 0.5
introduzca la relacidn de compresidn del motor = 30

introduzca la relacidn de compresidn del fanm = 1.98

introduzca la relacidn de bypass mc/mh = 1

introduzca la temperatura de entrada a la turbina del motor (K} = 1248
introduzca la eficiencia politrdpica del fan, compresor y turbina = 0.9
introduzca la eficiencia isentropica de la tobera de propulsidn del motor = 0.85
introduzca la eficiencia mecanica del eje de transmision = 0.99

introduzca la pérdida de presion en la combustion (bar) = 1.8

introduzca el flujo masico total (Egfs) = 15.81

introduzca la relacidn del coeficiente de calor especifico del aire = 1.4
introduzca la relacidn del coeficiente de calor especifico del gas = 1.33

Seguidamente se realiza el analisis de la tobera en el punto donde se mezclan las
corrientes de los flujos y se verifica que la ecuacion de balance de momento se
cumpla, por lo tanto, inicialmente se debe introducir un niumero de Mach tentativo
y posteriormente se debe comprobar que el resultado de la primera parte de la
ecuacion de momento sea exactamente igual al resultado de la segunda parte de
la ecuacion. De no ser igual es necesario volver a iniciar el programa aplicativo y
variar el valor del nUmero Mach hasta que se logre la igualdad (es importante
resaltar que las figuras ovaladas representan los valores que deben ser
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ingresados y las figuras cuadradas aquellos valores que suministra el programa
aplicativo).

A continuacion se presenta una explicacion de cémo se debe realizar este
procedimiento iterativo:

¢ Inicialmente se debe ingresar un valor tentativo del nimero de mach a la
salida de la mezcla de los flujos y el programa arrojara los resultados de la
primera y segunda parte de la ecuacion de momento (ver Figura 28):

Figura 28 Ventana de comando mostrando los valores de la ecuacion de
momento en funcion del nUmero de Mach propuesto

akora se prooede A& iTerar &l nimero de Hach en 7
introduzca el nimero de Mach a la salida de la mezcla de los flujes (en =l punto T -
el resultads gue e cbriens de la primera patte de la ecuscicn de momenco [ [(me*C2+F2*AZ)+(mR*CE+FE=RE)) en KN ez

gl rFesultads gue s& obriens de la segumds parce de la scussidn de momenco [(RTotal ClsFTeAT)) en BN s

e Después se debe verificar que los resultados de la primera y segunda parte
de la ecuacidbn de momento sean iguales en base al nimero de mach
tentativo ingresado (en este caso se puede observar que el valor de mach
no es el adecuado para lograr que la igualdad se cumpla).

e En caso de que la igualdad en la ecuacién de momento no se cumpla es
necesario reiniciar el programa aplicativo ingresando un nimero de mach
diferente y repetir este proceso hasta lograr que la igualdad se cumpla
como se muestra en la Figura 29:

Figura 29 Ventana de comando mostrando los valores de la ecuacion de
momento en funcidon del numero de Mach adecuado

akora se procede a Aterar el nlmero de Mach en 7

0 de Mach a la salida de la mezcla de los flujos (en el punto 7) '

2 gue se cbtiene de la primera parte de la ecuacidn de momento ((RC*C2+F2°A2) (=R *C6+F6°A6)) en KN ea

el resultado Que ¢ ocbtiene de la segunda pazte de la ecuacidn de momento ((RTotaleC7+P7*AT)) en KN o3
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Al verificar que la igualdad en la ecuacion de balance de momento se cumple, se
procede a elaborar el andlisis de cada una de las secciones establecidas en el
desarrollo metodoldgico.

Para la seccidén 1-2 el programa aplicativo solicitar4 que se ingrese el coeficiente
de friccion y la longitud de la tuberia, con ello suministraré el valor de la relacién

L4 . . e
(f—Dmax) la cual junto con el valor de la relacion de calores especificos de la
1-2 7/

mezcla, deben ser buscadas en las tablas (ver ANEXO B) para establecer el valor
del nimero de Mach a la salida de esta seccion (ver Figura 30):

Figura 30 Ventana de comando suministrando la relacidon requerida para
determinar el niumero de Mach a la salida de la primera seccion

R ———————

incroduzca el cosficience de friccicn de la ssccicn :.—2'

incroduzoa la lengictud de la sscoidn 1=2 (m)w=

el valer de la relacidn (flmax/d)2 ea=

busque &n las tablas anexas (ver anexo Bjel valor del nimerc de Mach a la salida de la seccidn 1-2
con baze en la relacidén de calor especifice, y la relacién (flmax/d)3

introduzca el nimero de Mach a la salida de la seccidn 1-2 encontrada por tablas -

Después de realizar lo anteriormente mencionado se inicia el procedimiento de la
seccién 2-3, donde el programa suministrara los valores de la cantidad porcentual
requerida por la tobera delantera, el flujo mésico, el area y el didmetro de la tobera
delantera. Posteriormente, se solicitara que se ingresen los valores del factor de
friccion de Moody (ver ANEXO C), el radio, angulo y coeficiente de pérdida (ver
ANEXO D) de la segunda seccién de la tobera (ver Figura 31):
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Figura 31 Ventana de comando suministrando y solicitando las principales
caracteristicas para el estudio de la segunda seccién de latobera

la cantidad porcentual requerida por la tobera 1 es:
el flujo mésico regquerido por la tobera delantera en Hg/s es
12.3518
el drea a la entrada de la seccidn 2 de la tobera para el flujo de la tobera delantera en m™2 es:

introduzeca el factor de friceciém de la tuberia con base al grafico ANEXC C (diagrama de Moody]

introduzca el radio del codo (m)

el didmetro del codo de la tuberia seccidn 2-3 es (m)=

introduzca el &ngulo del codo (deg]=
introduzca el coeficiente de pérdida del codo del diagrama anexo D

Posteriormente, el programa suministrara el valor de la relacion entre la presion de
salida del codo y la presién cuando el nimero de Mach es igual a 1. Al obtener
este valor se debe localizar en las Tablas (ver anexo E) y asi determinar el nUmero
de Mach a la salida del codo (ver Figura 32).

Figura 32 Ventana de comando solicitando el numero Mach a la salida de la
segunda seccidn

Command Window 5

la relacidn de presiones entre la presidn a la salida vy la presidn cuando el nimero de Mach es uno (P3/B%), es:

ahora busque en la tabla ANEXA B la relaciétn de calores especificos y la relacién P3/P* y escriba el numero de Mach
introduzca el numero de Mach a la salida de la seccidn 2-3 encontrado por tablas=

Luego para la tercera seccion de la tobera es necesario establecer el coeficiente
.., . ., . . 1 Yma

de friccion y la longitud de la seccion con el fin de determinar la relacién (fﬂ) .

2

3—-4
Al tener este valor se procede a buscarlo junto a la relacion de calor especifico en
las Tablas (ver anexo B) con el fin de determinar el nimero de Mach a la salida de
la tuberia en el punto 4 (ver Figura 33).
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Figura 33 Ventana de comando suministrando la relacién requerida para
determinar el numero de Mach a la salida de la tercera seccion

LOmrmian Adow

introduzea el cosficisnte de friccidn de la ssccién 3-4 =(D.00)

introduzca la longitud de la seccién 3-4 (m) '

el valor de la relacién (fymax/d)2 es:

busque en las cablas anexas (ver anexo Bjel wvalor del nimsro de Mach a la salida de la seccidn 3=4
con base en la relacién de calor especifico, y la relacidén (fymax/d)2

introduzcs el nimero de Mach a la salids de la seccidn 3-4 encontrada por tablas -

Para la seccion 4-5 (tobera convergente) se debe proponer un area de salida e
ingresarlo en el programa, luego el programa determinard la relaciéon entre esta
area y el area en la garganta, para posteriormente buscar el valor de esta relacion
en las tablas (ver ANEXO E) con el fin de establecer el nGmero mach y las
caracteristicas del flujo a la salida de la tobera (punto 5).

Seguidamente es necesario verificar que el area de salida propuesta suministre el
empuje requerido por la tobera delantera para un despegue vertical, de no
suministrar el empuje es necesario variar el area a la salida de la tobera hasta
obtener un empuje aceptable.

A continuacion se presenta una explicacion de cémo se debe realizar este
procedimiento iterativo:

¢ Inicialmente se debe ingresar un valor tentativo del area a la salida de la
tobera, luego el programa determinara la relacién entre esta area y el area
en la garganta para posteriormente buscar este valor en las tablas (ver
anexo E) con el fin de establecer el numero de mach a la salida (ver Figura
34).

Figura 34 Ventana de comando solicitando el valor del nimero de Mach en
funcién de un area ala salida propuesta

introduzca la propuesta de drea para la salida de la tocbera convergente (punto 5) |:.'E:-
la relacion del area 5 sobre el drea cuando es mach es igual a uno (AS5/A*) ea:
busgue el nimerc de MHach &#n las tablas anexas con base en la relacién de Areas (AS/A")

incroduzca el nimero de Hach encontrado por tablas a la salida de la tobera seccidn 4-5=

e A continuacion el programa aplicativo suministrara las caracteristicas del
flujo a la salida de la cuarta seccién de la tobera (ver Figura 35):
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Figura 35 Ventana de comando mostrando las caracteristicas del fluido a la
salida de la tobera en funcion de un area a la salida propuesta

la temperatura estdtica a la salida de la seccidn 4-5 es (H):

i Wind

534.5844

la presidn estédtica a la salida de la seccidn 4-5 =3 (Pa):

1.5554e+005

velocidad del sonido a la =salida del punto 5 de la tobera(m/s):

velocidad a2 la salida de la tobera (punto 5) de la seccidn 4-5(mf=):

el empuje generado a la salida de la tobera delantera en Egf es:
356.?22?'

355.8152

306.8342

Posteriormente es necesario verificar que el empuje generado a la salida de
la tobera delantera encontrado al final (ver Figura 34), sea exactamente
igual al empuje requerido por la tobera delantera determinado al comienzo
de la programacioén (ver Figura 25). En este caso se puede observar que el
empuje generado (386,72 Kgf) es menor que el empuje requerido (492,18
Kgf), por lo tanto no se podria realizar un despegue vertical a causa de una
falta de empuije.

En caso de que el empuje generado por la tobera delantera sea diferente al
empuje requerido, es necesario variar el area a la salida de la tobera y
repetir este proceso hasta lograr que estos dos valores sean iguales:

Se establece el numero Mach a la salida de la tobera usando tablas (ver

anexo E), localizando la relacién entre el area propuesta y el area en la
garganta (ver Figura 36).

86



Figura 36 Ventana de comando solicitando el valor del nimero de Mach en
funcion de un area ala salida acertada

. . A - "yl
introduzca la propuesta de &rea para la salida de la tobera convergente (punto 5) (m2) @
la relacion del area 5 sobre el drea cuando es mach es igual a uno (AS/A*) es:

busque el nimero de Mach en las tablas anexas con base en la relacidn de Areas (AS/A*)

introduzca el nimero de Mach encontrade por tablas a la salida de la tobera seccidn 4-5 @

e Después el programa aplicativo suministrara las caracteristicas del flujo a la
salida de la cuarta seccién de la tobera (ver Figura 37):

Figura 37 Ventana de comando mostrando las caracteristicas del fluido a la
salida de latobera en funcion de un area a la salida acertada

la temperatura estatica a la salida de la seccion 4-5 ez (E):
534.6156

la presidn estatica a la salida de la seccidén 4-5 ea (Pa):
| 1.293¢e+005 |

velocidad del =zonido a la salida del punto 5 de la tobera(m/s):

395.7787

velocidad a la salida de la tobera (punto 5) de la seccidn 4-5(m/3):

390.5544

el empuije generado a la salida de la tobera delantera en Egf es:
492 .2405

Finalmente se puede afirmar que el area propuesta en la Figura 34 suministra el
empuje requerido por la tobera delantera para un despegue vertical. Esto se
puede afirmar con base en que el valor del empuje generado a la salida de la
tobera (ver Figura 36), es igual al empuje requerido por la tobera delantera (ver
Figura 25).
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CONCLUSIONES

Se establece por medio del ejemplo aplicativo que el empuje total
determinado fue 630 kgf; el cual representa un 40% mayor al peso de la
aeronave, este empuje es capaz de suministrar la fuerza requerida por la
tobera delantera igual a 492,18 kgf, para que la aeronave realice un
despegue de forma vertical.

El desarrollo de esta metodologia de disefio aumentara el campo de estudio
de las aeronaves de despegue vertical y su posterior implementacion en la
aviacion, lo cual en un futuro evitara las largas pistas para el despegue de
las aeronaves.

Para la seccion 2-3, se determina que la propuesta de dividir las areas en
funcién de la cantidad porcentual del empuje requerido por la tobera
delantera, la cual en este caso fue del 78,13%, satisface las caracteristicas
de presion, temperatura, velocidades, numero de Mach y flujo masico
necesarias para suministrar el empuje solicitado por la tobera delantera de
492,18 kdf.

Con base en el proceso iterativo desarrollado en el ejemplo aplicativo se
establece que es posible generar un mayor empuje a medida que se reduce
el area a la salida de la tobera, area de salida seccion 4-5, esto debido a
que aumenta la velocidad lo cual genera un aumento lineal de empuje.

Se verifica por medio del ejemplo aplicativo que el andlisis estatico y de
momentos utilizado para determinar el empuje requerido por la tobera
delantera el cual es 492,18 kgf y la tobera trasera el cual es 137,81 kgf
satisface el equilibrio en la aeronave suministrando un empuje total de 630
kgf el cual es el minimo establecido para que la aeronave pueda despegar
verticalmente.

Se establece que la seleccién de materiales debe ser realizada con base en
la maxima temperatura de operacion del fluido en la tobera y los
requerimientos de peso del disefio propuesto. Para el ejemplo aplicativo
propuesto se selecciona el material titanio de aluminio alpha 2, debido a
gue suministra una temperatura de operaciéon de 650° lo cual duplica la
maxima temperatura del fluido en la tobera, su punto de fusion es elevado
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al ser 1600° y su densidad es baja lo que significa un menor peso en
comparacién con los otros materiales identificados.

El programa aplicativo propuesto cumple con el desarrollo metodoldgico
planteado, lo cual permite que el usuario posea una herramienta que pueda
utilizar como apoyo para la solucion y verificacion de las ecuaciones
propuestas en esta metodologia.
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ANEXO A
Metodologia de disefio propuesta
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Tablas para tuberias rectas con friccidn en flujos compresibles, subsénicos,

(f Lmax
D

* . Subindice asociado a los parametros determinados cuando el nimero de Mach

es igual a uno.

),

ANEXO B

adiabaticos e isentropicos

P

P*

(VZ—J;l) In

T

(

+1

1

W)

Y

2 1

Y

)

M

relacidn de calores especificos (Y)

Mach T/T*

P/P*

(1
y+1
2+(y—1)M2]

T +D
T 2+ (y — 1)M?2

l) [2+()/—1)M2
r+1)

1

=)~ (

1/2

()

fLmax/D

0,01 0,95000475 97,4681871 | 102,597579 | 11100,2237
0,02 0,950019 48,7344591 | 51,2984046 | 2768,35341
0,03 0,95004275 32,4900455 | 34,1985089 | 1225,99901
0,04 0,95007601 24,3679606 | 25,6484328 | 686,482183
0,05 0,95011876 19,4948072 | 20,5182845 | 436,952363
0,06 0,95017103 16,2461195|17,0981002 | 301,533695
0,07 0,95023281 13,9256979 | 14,655038| 219,97322
0,08 0,9503041 12,1854428|12,8226773 | 167,107365
0,09 0,95038491 10,8319652 | 11,3974508 | 130,917425
0,1 0,95047524 9,74923196 | 10,2572183 | 105,074864
0,11 0,9505751 8,86340372 | 9,32425406 | 85,9902435
0,12 0,95068449 8,12525424 | 8,54674111 | 71,5047858
0,13 0,95080343 7,50070383 | 7,88880604 | 60,2570204
0,14 0,95093191 6,96540985 7,324825 51,353932
0,15 0,95106995 6,50152103 | 6,83600718 | 44,1901062
0,16 0,95121756 6,09564893 | 6,40825947 | 38,3433767
0,17 0,95137474 5,73755532 | 6,03080479 | 33,5121099
0,18 0,9515415 5,41927714|5,69526096 | 29,4761688
0,19 0,95171785 5,13452776 | 5,39501047 | 26,0718656
0,2 0,95190381 4,87827789| 5,1247593 | 23,1754537
0,21 0,95209938 4,64645619 | 4,88022184 | 20,6919872
0,22 0,95230458 4,43573155 | 4,65789167 | 18,5476435
0,23 0,95251941 4,24335222 | 4,45487216 | 16,6843304
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,24 0,9527439 4,06702505 | 4,26874949 | 15,0558332
0,25 0,95297806 3,9048238 |4,09749603 | 13,6250188
0,26 0,95322189 3,75511858 | 3,93939608 | 12,3617787
0,27 0,95347542 3,61652096 | 3,79298815 | 11,2414946
0,28 0,95373866 3,48784086 | 3,6570195| 10,2438818
0,29 0,95401162 3,36805236 | 3,53041021 | 9,35210655
0,3 0,95429432 3,25626631 | 3,41222433 | 8,55210609
0,31 0,95458679 3,1517083 | 3,30164668 | 7,83206018
0,32 0,95488903 3,05370074 | 3,19796399 | 7,18197618
0,33 0,95520107 2,96164814 | 3,10054943 | 6,59336109
0,34 0,95552292 2,87502508 | 3,00884993 | 6,05896011
0,35 0,95585461 2,79336621 | 2,92237562 | 5,57254684
0,36 0,95619615 2,71625785| 2,84069105 | 5,12875376
0,37 0,95654757 2,64333108 | 2,76340787 4,7229344
0,38 0,95690888 2,57425578 | 2,69017858 4,3510506
0,39 0,95728012 2,50873571|2,62069134 | 4,00957976
0,4 0,95766129 2,44650425| 2,55466549 | 3,69543822
0,41 0,95805243 2,3873208 | 2,49184776| 3,40591748
0,42 0,95845356 2,33096765| 2,43200897 | 3,13863107
0,43 0,9588647 2,27724738 | 2,37494129 | 2,89146988
0,44 0,95928589 2,22598048 | 2,32045578 | 2,66256462
0,45 0,95971714 2,17700342 | 2,26838027 | 2,45025399
0,46 0,96015848 2,13016688| 2,2185576| 2,25305773
0,47 0,96060994 2,08533427|2,17084395| 2,06965359
0,48 0,96107154 2,04238034 | 2,1251075 1,8988577
0,49 0,96154333 2,00119012|2,08122719| 1,73960765
0,5 0,96202532 1,96165779 | 2,03909165 | 1,59094797
0,51 0,96251754 1,92368585 | 1,99859823 1,4520176
0,52 0,96302003 1,88718431| 1,95965219 1,322039
0,53 0,96353282 1,85206995 | 1,92216593 1,2003087
0,54| 0,96405594| 1,81826574|1,88605835| 1,08618912
0,55| 0,96458941| 1,78570024 |1,85125423| 0,97910133
0,56| 0,96513329|  1,75430711,81768375| 0,87851878
0,57| 0,96568759| 1,72402465 | 1,78528197 | 0,78396182
0,58] 0,96625236| 1,69479546 | 1,75398842| 0,69499279
0,59 0,96682763 1,66656599 | 1,72374675| 0,61121176
0,6 0,96741344 1,6392863 | 1,69450436| 0,53225275
0,61 0,96800982 1,61290968 | 1,6662121| 0,45778038
0,62 0,96861682 1,58739246 | 1,63882397 | 0,38748688
0,63 0,96923446 1,56269374|1,61229693 | 0,32108947
0,64 0,96986279 1,53877519| 1,5865906| 0,25832799
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D

0,65 0,97050185 1,51560081 |1,56166709 | 0,19896281
0,66 0,97115168 1,4931368 | 1,53749082 | 0,14277294
0,67 0,97181233 1,47135137|1,51402831| 0,08955433
0,68 0,97248383 1,45021463|1,49124807 | 0,03911842
0,69 0,97316622 1,42969837 | 1,46912042 | -0,00870929
0,7 0,97385956 1,40977604 | 1,4476174| -0,05409039
0,71 0,97456388 1,39042257|1,42671259| -0,09717473
0,72 0,97527924 1,37161426| 1,40638108 | -0,13810135
0,73 0,97600567 1,35332876| 1,38659928 | -0,17699943
0,74 0,97674323 1,33554487 | 1,3673449| -0,21398904
0,75 0,97749196 1,31824258 | 1,34859684 | -0,24918196
0,76 0,97825192 1,30140287|1,33033511 | -0,28268227
0,77 0,97902314 1,28500777 | 1,31254075 | -0,31458699
0,78 0,97980569 1,26904019| 1,29519577 | -0,34498666
0,79 0,98059961 1,25348392|1,27828311 | -0,37396578
0,8 0,98140496 1,23832356| 1,26178654 | -0,40160332
0,81 0,98222179 1,22354448 | 1,24569064 | -0,42797313
0,82 0,98305015 1,20913275|1,22998074 | -0,45314431
0,83 0,98389009 1,19507511|1,21464289 | -0,47718156
0,84 0,98474169 1,18135895| 1,1996638 | -0,50014552
0,85 0,98560498 1,16797223| 1,18503078 | -0,52209305
0,86 0,98648003 1,1549035|1,17073176 | -0,54307749
0,87 0,9873669 1,14214181|1,15675521 | -0,56314895
0,88 0,98826565 1,12967672 | 1,14309014 | -0,58235447
0,89 0,98917633 1,11749825|1,12972603 | -0,60073831
0,9 0,99009901 1,10559688 | 1,11665285 | -0,61834209
0,91 0,99103375 1,0939635| 1,10386099 | -0,63520496
0,92 0,99198062 1,08258939|1,09134127 | -0,65136382
0,93 0,99293968 1,07146622 | 1,07908491 | -0,66685342
0,94 0,99391099 1,06058601 | 1,06708349 | -0,68170652
0,95 0,99489462 1,0499411 | 1,05532895 | -0,69595404
0,96 0,99589064 1,03952417|1,04381358 | -0,70962515
0,97 0,99689912 1,0293282 | 1,03252995 | -0,72274737
0,98 0,99792012 1,01934645 | 1,02147098 | -0,73534674
0,99 0,99895373 1,00957245 | 1,01062985 | -0,74744784
1 1 1 1| -0,75907393
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T/T*

relacion de calores especificos (Y)
*

fLmax/D

0,01 1 100 100 9989,78956
0,02 1 50 50 2491,17555
0,03 1 33,3333333 | 33,3333333 1103,0971
0,04 1 25 25 617,56065
0,05 1 20 20 393,006039
0,06 1 16,6666667 | 16,6666667 271,147363
0,07 1 14,2857143 | 14,2857143 197,758225
0,08 1 12,5 12,5 150,192163
0,09 1 11,1111111| 11,1111111 117,632832

0,1 1 10 10 94,3848795
0,11 1 9,09090909 | 9,09090909 77,2180509
0,12 1 8,33333333 | 8,33333333 64,1896201
0,13 1 7,69230769 | 7,69230769 54,0743972
0,14 1 7,14285714 | 7,14285714 46,0687721
0,15 1 6,66666667 | 6,66666667 39,6279539
0,16 1 6,25 6,25 34,3720593
0,17 1 5,88235294 | 5,88235294 30,0296722
0,18 1 5,55555556 | 5,55555556 26,4027145
0,19 1 5,26315789 | 5,26315789 23,3439049

0,2 1 5 5 20,7419035
0,21 1 4,76190476 | 4,76190476 18,5112862
0,22 1 4,54545455 | 4,54545455 16,5856364
0,23 1 4,34782609 | 4,34782609 14,9126915
0,24 1 4,16666667 | 4,16666667 13,4508762
0,25 1 4 4 12,1667867
0,26 1 3,84615385 | 3,84615385 11,033339
0,27 1 3,7037037| 3,7037037 10,0283892
0,28 1 3,57142857 | 3,57142857 9,13369223
0,29 1 3,44827586 | 3,44827586 8,33410756

0,3 1 3,33333333 | 3,33333333 7,61698781
0,31 1 3,22580645 | 3,22580645 6,97170288
0,32 1 3,125 3,125 6,38926681
0,33 1 3,03030303 | 3,03030303 5,86204267
0,34 1 2,94117647| 2,94117647 5,38350733
0,35 1 2,85714286| 2,85714286 4,94806272
0,36 1 2,77777778| 2,77777778 4,5508833
0,37 1 2,7027027 | 2,7027027 4,18779209
0,38 1 2,63157895| 2,63157895 3,85515922
0,39 1 2,56410256| 2,56410256 3,54981852
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D

0,4 1 2,5 2,5 3,26899853
0,41 1 2,43902439| 2,43902439 3,01026524
0,42 1 2,38095238 | 2,38095238 2,77147418
0,43 1 2,3255814| 2,3255814 2,5507303
0,44 1 2,27272727 | 2,27272727 2,3463542
0,45 1 2,22222222 | 2,22222222 2,15685349
0,46 1 2,17391304 | 2,17391304 1,98089854
0,47 1 2,12765957 | 2,12765957 1,8173018
0,48 1 2,08333333| 2,08333333 1,66500011
0,49 1 2,04081633 | 2,04081633 1,52303948

0,5 1 2 2 1,39056209
0,51 1 1,96078431 | 1,96078431 1,26679494
0,52 1 1,92307692 | 1,92307692 1,15104011
0,53 1 1,88679245 | 1,88679245 1,04266626
0,54 1 1,85185185| 1,85185185 0,94110124
0,55 1 1,81818182| 1,81818182 0,84582563
0,56 1 1,78571429| 1,78571429 0,75636706
0,57 1 1,75438596 | 1,75438596 0,67229529
0,58 1 1,72413793 | 1,72413793 0,59321782
0,59 1 1,69491525| 1,69491525 0,51877604

0,6 1 1,66666667 | 1,66666667 0,44864183
0,61 1 1,63934426 | 1,63934426 0,38251455
0,62 1 1,61290323 | 1,61290323 0,32011838
0,63 1 1,58730159| 1,58730159 0,26119991
0,64 1 1,5625 1,5625 0,20552607
0,65 1 1,53846154 | 1,53846154 0,15288219
0,66 1 1,51515152| 1,51515152 0,10307035
0,67 1 1,49253731| 1,49253731 0,05590785
0,68 1 1,47058824 | 1,47058824 0,01122587
0,69 1 1,44927536| 1,44927536 -0,03113176

0,7 1 1,42857143 | 1,42857143 -0,07130968
0,71 1 1,4084507 1,4084507 -0,10944194
0,72 1 1,38888889 | 1,38888889 -0,14565294
0,73 1 1,36986301 | 1,36986301 -0,18005818
0,74 1 1,35135135| 1,35135135 -0,21276505
0,75 1 1,33333333| 1,33333333 -0,24387347
0,76 1 1,31578947| 1,31578947 -0,27347646
0,77 1 1,2987013| 1,2987013 -0,30166072
0,78 1 1,28205128 | 1,28205128 -0,32850712
0,79 1 1,26582278 | 1,26582278 -0,35409116
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D

0,8 1 1,25 1,25 -0,37848334
0,81 1 1,2345679| 1,2345679 -0,4017496
0,82 1 1,2195122 | 1,2195122 -0,4239516
0,83 1 1,20481928 | 1,20481928 -0,4451471
0,84 1 1,19047619 | 1,19047619 -0,46539017
0,85 1 1,17647059 | 1,17647059 -0,48473154
0,86 1 1,1627907 1,1627907 -0,50321877
0,87 1 1,14942529 | 1,14942529 -0,52089654
0,88 1 1,13636364 | 1,13636364 -0,53780677
0,89 1 1,12359551 | 1,12359551 -0,55398889
0,9 1 1,11111111} 1,11111111 -0,56947998
0,91 1 1,0989011| 1,0989011 -0,58431491
0,92 1 1,08695652 | 1,08695652 -0,59852654
0,93 1 1,07526882 | 1,07526882 -0,61214579
0,94 1 1,06382979| 1,06382979 -0,62520183
0,95 1 1,05263158 | 1,05263158 -0,63772216
0,96 1 1,04166667 | 1,04166667 -0,64973272
0,97 1 1,03092784 | 1,03092784 -0,661258
0,98 1 1,02040816 | 1,02040816 -0,67232113
0,99 1 1,01010101 | 1,01010101 -0,68294397
1 1 1 1 -0,69314718

relacidn de calores especificos (Y)

Mach | T/T* p/P* fLmax/D
0,01| 1,00184981|100,092448 | 99,9076374| 9952,94846
0,02| 1,00184926 |50,0462101| 49,9538326| 2481,97961
0,03| 1,0018483333,3641246| 33,3025704| 1099,0196
0,04| 1,0018470325,0230773| 24,976944| 615274072
0,05| 1,0018453720,0184452| 19,9815718| 391,548069
0,06| 1,00184333|16,6820207| 16,6513268| 270,139276
0,07| 1,00184092|14,2988577| 14,272583| 197,02124
0,08| 1,00183814|12,5114831| 12,4885274| 149,631011
0,09 1,0018349911,1213008| 11,1009307| 117,192133
0,1| 1,00183147|10,0091531| 9,99085523| 94,0302629
0,11| 1,00182757|9,09921245| 9,08261331| 76,9270612
0,12| 1,00182331| 8,340927| 832574658 63,9469703
0,13| 1,00181868|7,69929943| 7,6853223| 53,8693218
0,14| 1,00181367|7,14933162| 7,13638853| 45,8934718
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,15 1,0018083 | 6,67269161 | 6,66064716| 39,4766407
0,16 1,00180255 | 6,25563045 | 6,24437462 | 34,2403481
0,17 1,00179644 | 5,88763421| 5,87707641| 29,9141804
0,18 1,00178995 | 5,56052542 | 5,55059013| 26,3007914
0,19 1,0017831 | 5,26784816 5,2584718 23,253444

0,2 1,00177587| 5,0044377| 4,99556623| 20,6612099
0,21 1,00176827|4,76611307| 4,75770017| 18,4389812
0,22 1,0017603 | 4,54945347 | 4,54145913| 16,5205866
0,23 1,00175196 | 4,35163304 | 4,34402247| 14,8539573
0,24 1,00174325|4,17029686 | 4,16303963 | 13,3976717
0,25 1,00173417 | 4,00346685 | 3,99653616| 12,1184496
0,26 1,00172472 | 3,84946919 | 3,84284135| 10,9893077
0,27 1,0017149 | 3,70687809 | 3,70053203| 9,98818402
0,28 1,00170471 | 3,57447141| 3,56838833| 9,09690106
0,29 1,00169415 | 3,45119558 | 3,44535862| 8,30037459

0,3 1,00168322 | 3,33613752 3,3305315| 7,58600415
0,31 1,00167192 | 3,22850197 | 3,22311319| 6,94319913
0,32 1,00166025 | 3,12759306 | 3,12240909| 6,36300699
0,33 1,0016482 | 3,03279928 | 3,02780884 | 5,83781917
0,34 1,00163579 | 2,94358106 | 2,93877384| 5,36113683
0,35 1,00162301 | 2,8594605| 2,85482709| 4,92738274
0,36 1,00160985 | 2,78001279 | 2,77554457 | 4,53174936
0,37 1,00159633 | 2,70485905 | 2,70054808 | 4,17007527
0,38 1,00158244 | 2,63366028 | 2,62949926 | 3,83874415
0,39 1,00156817 | 2,56611226 | 2,56209445| 3,53460165

0,4 1,00155354 | 2,50194117 | 2,49806033 3,2548867
0,41 1,00153854 | 2,44089993 | 2,43715029| 2,99717435
0,42 1,001523162,38276498 | 2,37914116| 2,75932819
0,43 1,00150742 | 2,32733355| 2,32383056| 2,53946027
0,44 1,00149131 | 2,27442131 2,2710345| 2,33589748
0,45 1,00147482 | 2,22386031 | 2,22058534 | 2,14715304
0,46 1,00145797 | 2,17549722 | 2,17233003| 1,97190233
0,47 1,00144075 | 2,12919173 | 2,12612852| 1,80896225
0,48 1,00142315|2,08481526 | 2,08185246| 1,65727364
0,49 1,00140519 | 2,04224969 | 2,03938397| 1,51588613

0,5 1,00138686 | 2,00138638 | 1,99861458 | 1,38394512
0,51 1,00136816 | 1,96212519| 1,95944436| 1,26068055
0,52 1,00134909 | 1,92437368 | 1,92178104 | 1,14539714
0,53 1,00132964 | 1,88804642 | 1,88553932| 1,03746593
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,54 1,00130983 | 1,85306426 | 1,85064023| 0,93631696
0,55 1,00128965 | 1,81935385| 1,81701054 | 0,84143275
0,56 1,0012691 | 1,78684705| 1,78458223| 0,75234277
0,57 1,00124818 | 1,75548052 | 1,75329209 0,6686184
0,58 1,0012269|1,72519528 | 1,72308123| 0,58986863
0,59 1,00120524 | 1,69593634 | 1,69389479| 0,51573623

0,6 1,00118321(1,66765239| 1,66568153 | 0,44589434
0,61 1,00116082 | 1,64029547 1,6383936| 0,38004347
0,62 1,00113805|1,61382075| 1,61198623| 0,31790885
0,63 1,00111492| 1,5881862| 1,58641747| 0,25923807
0,64 1,00109141 | 1,56335243 | 1,56164803| 0,20379892
0,65 1,00106754 | 1,5392825| 1,53764101| 0,15137759
0,66 1,0010433(1,51594169| 1,51436175| 0,10177692
0,67 1,00101869 | 1,49329734 | 1,49177768| 0,05481493
0,68 1,00099371(1,47131872| 1,46985811| 0,01032342
0,69 1,00096836| 1,4499769| 1,44857416| -0,03185315

0,7 1,00094265 | 1,42924459 | 1,42789859 | -0,07185886
0,71 1,00091656 | 1,40909602 | 1,40780568 | -0,10982723
0,72 1,00089011 | 1,38950688 | 1,38827117 | -0,14588217
0,73 1,00086328 | 1,37045418 | 1,36927211| -0,18013875
0,74 1,00083609 | 1,35191616| 1,35078678 | -0,21270393
0,75 1,00080853 | 1,33387225| 1,33279464 | -0,24367722
0,76 1,00078061 | 1,31630293 | 1,31527622| -0,27315128
0,77 1,00075231|1,29918972 | 1,29821306| -0,30121248
0,78 1,00072365 | 1,28251507 | 1,28158766 | -0,32794137
0,79 1,00069461 | 1,26626234 | 1,26538339| -0,35341313

0,8 1,00066521 | 1,25041569 | 1,24958445 -0,377698
0,81 1,00063544 | 1,23496009 | 1,23417584 | -0,40086164
0,82 1,00060531 | 1,21988123 | 1,21914327| -0,42296547
0,83 1,0005748 | 1,20516549 | 1,20447316| -0,44406702
0,84 1,00054393 | 1,19079991 | 1,19015255| -0,46422016
0,85 1,000512691,17677213| 1,17616912| -0,48347539
0,86 1,00048108 | 1,16307036 1,1625111| -0,5018801
0,87 1,00044911 | 1,14968337 | 1,14916727| -0,51947876
0,88 1,00041676 | 1,13660041| 1,13612691| -0,53631315
0,89 1,00038405|1,12381124| 1,12337981| -0,55242253

0,9 1,00035097|1,11130608 | 1,11091618| -0,56784382
0,91 1,00031753|1,09907555| 1,09872667 | -0,58261177
0,92 1,00028372| 1,0871107| 1,08680236| -0,59675908
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,93 1,00024954 | 1,07540297 | 1,07513468| -0,61031656
0,94 1,00021499 | 1,06394414 | 1,06371545| -0,62331326
0,95 1,00018007 | 1,05272635| 1,05253682 | -0,63577656
0,96 1,000144791,04174208 | 1,04159126| -0,64773229
0,97 1,00010915|1,03098409 | 1,03087158 | -0,65920485
0,98 1,00007313 | 1,02044547 | 1,02037085| -0,67021727
0,99 1,00003675|1,01011957| 1,01008245 | -0,68079132

1 1 1 1| -0,69094757

relacion

fLmax/D

0,01 1,04999475 102,469251|97,5902513 | 9081,25478
0,02 1,049979 51,2342415 | 48,7954916 | 2264,39595
0,03 1,04995275 34,1557341|32,5307343 | 1002,54325
0,04 1,04991601 25,6163523 | 24,3984777 | 561,172571
0,05 1,04986877 20,4926208 | 19,5192213 | 357,052218
0,06 1,04981103 17,0767144 | 16,266465| 246,288076
0,07 1,04974281 14,6367082 | 13,9431373 | 179,584571
0,08 1,04966411 12,8066396 | 12,2007026 | 136,354697
0,09 1,04957492 11,383196|10,8455297 | 106,765856

0,1 1,04947526 10,24439 |9,76144017 | 85,6407577
0,11 1,04936513 9,31259315 | 8,87450216 70,043022
0,12 1,04924454 8,53605321 | 8,13542778 | 58,2066941
0,13 1,0491135 7,87894167 | 7,51009464 | 49,0180861
0,14 1,04897201 7,31566675 | 6,97412962 | 41,7467374
0,15 1,04882008 6,82746114 | 6,50965908 | 35,8974585
0,16 1,04865772 6,40024938 | 6,10327781 | 31,1249612
0,17 1,04848494 6,02326786 | 5,74473474 | 27,1825528
0,18 1,04830175 5,68814489 | 5,42605685 | 23,8902033
0,19 1,04810816 5,38827126|5,14094961 | 21,1140552

0,2 1,04790419 5,11835958 | 4,88437743 | 18,7529191
0,21 1,04768984 4,8741296 | 4,65226386 16,729162
0,22 1,04746513 4,65207928 | 4,44127363 | 14,9824265
0,23 1,04723008 4,44931565 | 4,24865152 | 13,4652198
0,24 1,04698468 4,2634279 | 4,07210149 | 12,1397625
0,25 1,04672897 4,09239093 | 3,90969491 | 10,9757018
0,26 1,04646296 3,93449123|3,75979982 | 9,94842872
0,27 1,04618665 3,78826911 | 3,62102605 | 9,03782377
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,28 1,04590007 3,65247343|3,49218202 | 8,22731051
0,29 1,04560324 3,52602561 | 3,37224052 | 7,50313403

0,3 1,04529617 3,40799088 | 3,26031128 | 6,85380489
0,31 1,04497888 3,29755511 | 3,15561891 6,2696668
0,32 1,04465138 3,1940059 | 3,05748496 | 5,74255748
0,33 1,04431371 3,09671723|2,96531319| 5,26554044
0,34 1,04396588 3,00513672|2,87857753 | 4,83269122
0,35 1,0436079 2,91877512|2,79681201 | 4,43892585
0,36 1,04323981 2,83719754 | 2,71960245| 4,07986228
0,37 1,04286161 2,76001611 | 2,64657945 | 3,75170767
0,38 1,04247334 2,68688379(2,57741246 | 3,45116622
0,39 1,04207502 2,61748912|2,51180488 | 3,17536341

0,4 1,04166667 2,55155182 | 2,44948974 | 2,92178328
0,41 1,04124831 2,48881891 | 2,39022613 | 2,68821637
0,42 1,04081997 2,42906154 | 2,33379606 | 2,47271626
0,43 1,04038167 2,37207213|2,28000184 | 2,27356307
0,44 1,03993344 2,31766198 | 2,22866376 | 2,08923277
0,45 1,03947531 2,26565916|2,17961805| 1,91837119
0,46 1,0390073 2,21590669 | 2,13271522 | 1,75977198
0,47 1,03852944 2,16826095 | 2,08781847 1,6123578
0,48 1,03804176 2,1225903 | 2,04480242 | 1,47516426
0,49 1,03754428 2,07877383|2,00355191 | 1,34732613

0,5 1,03703704 2,03670031|1,96396101| 1,22806547
0,51 1,03652006 1,99626724 1 1,92593209| 1,11668136
0,52 1,03599337 1,95737999|1,88937502 | 1,01254105
0,53 1,03545701 1,91995109 | 1,85420648 | 0,91507221
0,54 1,034911 1,88389954 | 1,82034933 | 0,82375625
0,55 1,03435537 1,84915024 | 1,78773204 | 0,73812243
0,56 1,03379017 1,81563344 | 1,75628816 | 0,65774275
0,57 1,03321542 1,78328429|1,72595594| 0,5822274
0,58 1,03263114 1,75204242 | 1,69667788 | 0,51122084
0,59 1,03203739 1,72185154 | 1,66840035| 0,44439827

0,6 1,03143418 1,69265914 | 1,64107334 | 0,38146255
0,61 1,03082156 1,66441612 | 1,61465008 | 0,3221415
0,62 1,03019956 1,63707656 | 1,58908683 | 0,26618542
0,63 1,02956822 1,61059748 | 1,56434265| 0,21336495
0,64 1,02892756 1,58493854 | 1,54037913 | 0,16346918
0,65 1,02827763 1,56006193 | 1,51716022| 0,11630389
0,66 1,02761847 1,53593209 | 1,49465209 | 0,07169003
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,67 1,0269501 1,51251562|1,47282289| 0,02946238
0,68 1,02627258 1,48978106 | 1,45164267 | -0,01053173
0,69 1,02558593 1,46769879 | 1,4310832| -0,04843349

0,7 1,02489019 1,44624086 |1,41111787 | -0,08437364
0,71 1,02418541 1,42538093|1,39172157 | -0,11847331
0,72 1,02347162 1,40509408 | 1,37287059| -0,1508449
0,73 1,02274886 1,3853568 | 1,35454251 | -0,18159276
0,74 1,02201717 1,36614682 | 1,33671612 | -0,21081386
0,75 1,0212766 1,34744307 | 1,31937134 | -0,23859843
0,76 1,02052718 1,32922559 | 1,30248917 | -0,26503044
0,77 1,01976895 1,31147545 | 1,28605157 | -0,29018815
0,78 1,01900196 1,2941747|1,27004143 | -0,31414453
0,79 1,01822625 1,2773063 | 1,25444251 | -0,33696768

0,8 1,01744186 1,26085404 | 1,2392394 | -0,35872121
0,81 1,01664883 1,24480254 | 1,22441741 | -0,37946455
0,82 1,01584722 1,229137151,20996261 | -0,39925331
0,83 1,01503705 1,21384394|1,19586171| -0,41813953
0,84 1,01421838 1,19890964 | 1,18210207 | -0,43617195
0,85 1,01339124 1,18432159 | 1,16867163 | -0,45339627
0,86 1,01255569 1,17006775 | 1,15555891 | -0,46985533
0,87| 1,01171177 1,1561366 | 1,14275294 | -0,48558934
0,88 1,01085952 1,14251716 | 1,13024326 | -0,50063606
0,89 1,00999899 1,12919894 | 1,11801987 | -0,51503097

0,9 1,00913023 1,11617193|1,10607323 | -0,52880743
0,91 1,00825327 1,10342655 | 1,09439421 | -0,54199682
0,92 1,00736818 1,09095362 | 1,08297407 | -0,55462868
0,93 1,00647499 1,07874438 | 1,07180446 | -0,56673082
0,94 1,00557375 1,06679043 | 1,06087736 | -0,57832945
0,95 1,00466451 1,05508373 | 1,05018513 | -0,58944929
0,96 1,00374732 1,04361657| 1,0397204 | -0,60011365
0,97 1,00282223 1,03238157|1,02947615 | -0,61034452
0,98 1,00188928 1,02137163 | 1,01944561 | -0,62016269
0,99 1,00094852 1,01057995 | 1,0096223 | -0,62958776

1 1 1 1]-0,63863828

Mach

relacion de calores especificos (Y)

T/T*
1,099989

p/P*

104,88036 | 95,3467357

fLmax/D
8324,14445
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,02 1,099956 52,4393936 | 47,6740829 | 2075,41492
0,03 1,09990101 34,9587218 | 31,7835165 | 918,750364
0,04 1,09982403 26,2181238 | 23,8384716 | 514,184483
0,05 1,09972507 20,9735554|19,0716353 | 327,092674
0,06 1,09960414 17,4770019 | 15,8939033 | 225,573973
0,07 1,09946126 14,9793141 | 13,6242308 | 164,441824
0,08 1,09929645 13,1059174 | 11,9220956 | 124,825434
0,09 1,09910972 11,6487149|10,5983185| 97,7119945
0,1 1,0989011 10,4828484 | 9,53939201| 78,3559334
0,11 1,09867061 9,52886267 | 8,67308418 | 64,0657667
0,12 1,09841828 8,73378767 | 7,95124029 | 53,2228487
0,13 1,09814414 8,06095174 | 7,3405225| 44,8064098
0,14 1,09784822 7,48416089 | 6,81711804 | 38,1469476
0,15 1,09753056 6,98420617 | 6,36356421| 32,7906068
0,16 1,09719119 6,54668091 | 5,96676401 | 28,4209284
0,17 1,09683016 6,16056821 | 5,61670205 24,811823
0,18 1,09644751 5,81729942 | 5,30558861 | 21,7983005
0,19 1,09604328 5,51010978 |5,02727389 | 19,2576896
0,2 1,09561753 5,23358751|4,77683806 | 17,0972603
0,21 1,0951703 4,98335165 | 4,55029839 | 15,2458717
0,22 1,09470164 4,75581776|4,34439629 | 13,6482158
0,23 1,09421162 4,54802481 | 4,15643988 | 12,2607749
0,24 1,09370029 4,35750527 | 3,98418591 | 11,0489327
0,25 1,0931677 4,18218642 | 3,82575008 | 9,98487907
0,26 1,09261393 4,02031441 | 3,67953794 | 9,04606744
0,27 1,09203904 3,87039524 | 3,54419129 | 8,21406531
0,28 1,09144309 3,73114834 | 3,41854595 | 7,47368695
0,29 1,09082615 3,60146976 | 3,30159829 | 6,81233205
0,3 1,09018831 3,48040276 | 3,19247853 | 6,21947616
0,31 1,08952962 3,36711405|3,09042911 | 5,68627456
0,32 1,08885017 3,2608745 | 2,99478714 | 5,20525137
0,33 1,08815005 3,16104336|2,90497011 | 4,77005383
0,34 1,08742932 3,06705527 | 2,82046402 | 4,37525638
0,35 1,08668807 2,97840948 | 2,74081363 | 4,01620353
0,36 1,08592639 2,89466089 | 2,66561427 | 3,68888278
0,37 1,08514437 2,81541252|2,59450501 | 3,38982146
0,38 1,0843421 2,74030917 | 2,52716294 3,1160022
0,39 1,08351967 2,66903207 | 2,46329822 | 2,86479351
0,4 1,08267717 2,60129435|2,40265005| 2,63389238
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,41 1,08181469 2,536837112,34498303 | 2,42127651
0,42 1,08093235 2,47542611 | 2,29008421 | 2,22516452
0,43 1,08003024 2,41684892 | 2,23776041| 2,04398253
0,44 1,07910846 2,360912392,18783605| 1,87633602
0,45 1,07816712 2,30744059 | 2,14015114 | 1,72098601
0,46 1,07720631 2,25627283 | 2,0945596| 1,57682889
0,47 1,07622616 2,20726214 | 2,05092779 | 1,44287919
0,48 1,07522678 2,1602738 | 2,00913319| 1,31825487
0,49 1,07420826 2,11518405|1,96906329 | 1,20216465

0,5 1,07317073 2,07187908 | 1,9306146| 1,09389717
0,51 1,07211431 2,03025398|1,89369171| 0,99281161
0,52 1,0710391 1,99021191 |1,85820658 | 0,89832952
0,53 1,06994524 1,95166335 | 1,82407779| 0,80992777
0,54 1,06883283 1,9145254|1,79122997 | 0,72713243
0,55 1,06770201 1,87872122|1,75959322 | 0,64951333
0,56 1,0665529 1,84417943|1,72910263 | 0,57667943
0,57 1,06538562 1,81083367|1,69969786 | 0,50827465
0,58 1,0642003 1,77862215|1,67132272| 0,44397424
0,59 1,06299707 1,74748728 | 1,64392483 | 0,38348159

0,6 1,06177606 1,71737531|1,61745529| 0,32652542
0,61 1,0605374 1,68823601 |1,59186843 | 0,27285721
0,62 1,05928123 1,6600224|1,56712151 | 0,22224907
0,63 1,05800768 1,63269048 | 1,54317451 0,1744917
0,64 1,05671688 1,60619899 | 1,51998991 | 0,12939264
0,65 1,05540897 1,58050922 | 1,49753249| 0,08677471
0,66 1,0540841 1,55558481|1,47576917 | 0,04647462
0,67 1,05274239 1,53139157 | 1,45466886 | 0,00834168
0,68 1,051384 1,50789732 | 1,43420227 | -0,02776329
0,69 1,05000907 1,48507174 |1,41434182 | -0,06196899

0,7 1,04861773 1,46288625 | 1,39506153 | -0,09439458
0,71 1,04721014 1,44131388|1,37633683 | -0,12515043
0,72 1,04578643 1,42032917 | 1,35814457 | -0,15433894
0,73 1,04434676 1,39990802 | 1,34046284 | -0,18205514
0,74 1,04289127 1,38002768 | 1,3232709| -0,20838736
0,75 1,04142012 1,36066658 | 1,30654916 | -0,23341771
0,76 1,03993344 1,3418043 | 1,29027902 | -0,25722265
0,77 1,0384314 1,32342149 | 1,27444286 | -0,27987339
0,78 1,03691414 1,30549976 | 1,25902397 | -0,30143632
0,79 1,03538182 1,28802169 | 1,24400648 | -0,32197337
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D

0,8 1,03383459 1,27097071| 1,2293753| -0,34154241
0,81 1,0322726 1,25433107|1,21511612 | -0,36019746
0,82 1,030696 1,2380878 | 1,20121529| -0,37798907
0,83 1,02910496 1,22222663 | 1,18765984 | -0,39496455
0,84 1,02749963 1,206734 11,17443741| -0,41116816
0,85 1,02588016 1,19159697 | 1,16153623 | -0,42664143
0,86 1,02424671 1,17680319| 1,14894505 | -0,44142324
0,87 1,02259945 1,16234091 | 1,13665318 | -0,45555013
0,88 1,02093852 1,14819889 | 1,12465038 | -0,46905635
0,89 1,01926409 1,1343664 | 1,11292688 | -0,48197411
0,9 1,01757632 1,1208332|1,10147335| -0,49433367
0,91 1,01587536 1,10758948 | 1,09028088 | -0,5061635
0,92 1,01416138 1,09462587 | 1,07934091 | -0,51749038
0,93 1,01243454 1,0819334 | 1,06864529 | -0,52833953
0,94 1,01069499 1,06950348 | 1,05818619| -0,5387347
0,95 1,0089429 1,05732789|1,04795612 | -0,5486983
0,96 1,00717844 1,04539875|1,03794791 | -0,55825144
0,97 1,00540175 1,03370849 | 1,02815466 | -0,56741404
0,98 1,00361301 1,02224987 | 1,01856977 | -0,57620492
0,99 1,00181237 1,01101593 | 1,00918691 | -0,58464183
1 1 1 1|-0,59274157

relacidn de calores especificos (Y)

Mach T/T* P/P* fLmax/D
0,01 1,14998275 107,237249 | 93,2511802 | 7683,51439
0,02 1,149931 53,617418 | 46,6266391 | 1915,50965
0,03 1,14984477 35,743605 | 31,0855917 | 847,850434
0,04 1,14972407 26,8062967 | 23,3154176 | 474,427075
0,05 1,14956891 21,4435903 | 18,6535927 | 301,744031
0,06 1,14937934 17,8681851 | 15,5459425| 208,048391
0,07 1,14915537 15,314095| 13,326392| 151,630461
0,08 1,14889706 13,398327|11,6619038| 115,071629
0,09 1,14860445 11,9081072 | 10,367457| 90,0527529

0,1 1,14827758 10,7157715|9,33203925| 72,1935623
0,11 1,14791653 9,74007879 | 8,48500612 | 59,0097924
0,12 1,14752135 8,92686859 | 7,77926142 | 49,0074435
0,13 1,14709212 8,23864512 | 7,18220008 | 41,2443693
0,14 1,14662891 7,6486257 | 6,67053274 | 35,1026474
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,15 1,14613181 7,1371697 | 6,22718056 | 30,1633976
0,16 1,14560089 6,68954669 | 5,83933439| 26,1345551
0,17 1,14503627 6,2944922 | 5,49719898 | 22,8074637
0,18 1,14443803 5,94324503 | 5,19315582 | 20,0298595
0,19 1,14380629 5,62888841| 4,9211903| 17,6885366
0,2 1,14314115 5,34588897 | 4,67649069 | 15,6979228
0,21 1,14244274 5,08976729 | 4,45516183 | 13,9923707
0,22 1,14171118 4,85685844 | 4,25401672 | 12,5208449
0,23 1,14094659 4,64413484 | 4,07042266 | 11,2431911
0,24| 1,14014911| 4,44907355 |3,90218569 | 10,1274696
0,25 1,13931889 4,26955527 | 3,74746291 9,1480218
0,26 1,13845606 4,10378678 | 3,60469493 8,2840462
0,27 1,13756077 3,95024052 | 3,47255339 | 7,51853784
0,28 1,13663319 3,80760717 | 3,34989968 | 6,83748775
0,29 1,13567348 3,674758 | 3,23575224 6,2292726
0,3 1,1346818 3,55071479 | 3,12926038 | 5,68418454
0,31 1,13365832 3,43462554 | 3,02968319 | 5,19406553
0,32 1,13260321 3,32574477|2,93637236 | 4,75202054
0,33 1,13151668 3,22341735|2,84875815 | 4,35219074
0,34 1,13039888 3,12706525 | 2,76633788 | 3,98957278
0,35 1,12925003 3,03617648 | 2,68866628 3,6598737
0,36 1,12807031 2,95029596 | 2,61534758 | 3,35939378
0,37 1,12685993 2,86901781 | 2,54602877 | 3,08493123
0,38 1,12561909 2,79197888 | 2,48039404 | 2,83370431
0,39 1,124348 2,71885326(2,41815991| 2,60328721
0,4 1,12304688 2,64934765| 2,3590713 2,3915571
0,41 1,12171593 2,58319736|2,30289798 | 2,19665009
0,42 1,1203554 2,5201629 | 2,24943167 | 2,01692447
0,43 1,11896549 2,4600271|2,19848344 1,8509299
0,44 1,11754645 2,40259249|2,14988155| 1,69738146
0,45 1,11609851 2,34767919|2,10346952 | 1,55513767
0,46 1,1146219 2,29512294|2,05910447| 1,42318187
0,47 1,11311687 2,24477349| 2,0166557| 1,30060635
0,48 1,11158367 2,19649309 | 1,97600338 | 1,18659872
0,49 1,11002254 2,15015525(1,93703747| 1,08043032
0,5 1,10843373 2,10564359|1,89965672 | 0,98144616
0,51 1,10681751 2,06285088 | 1,86376784 | 0,88905626
0,52 1,10517414 2,02167813|1,82928469 | 0,80272813
0,53 1,10350386 1,98203382|1,79612766| 0,72198029
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,54 1,10180696 1,94383321|1,76422302| 0,64637659
0,55 1,1000837 1,90699773 | 1,73350239| 0,57552122
0,56 1,09833435 1,87145443 | 1,7039023 | 0,50905442
0,57 1,09655919 1,83713547|1,67536371| 0,44664865
0,58 1,09475849 1,80397771|1,64783167| 0,38800524
0,59 1,09293253 1,77192226|1,62125494 | 0,33285143

0,6 1,09108159 1,74091419 | 1,5955857| 0,28093779
0,61 1,08920597 1,71090215|1,57077926| 0,2320359
0,62 1,08730594 1,68183812|1,54679383 | 0,18593628
0,63 1,08538179 1,65367712|1,52359025 0,1424466
0,64 1,08343383 1,62637699|1,50113182 | 0,10139005
0,65 1,08146233 1,59989817 | 1,4793841| 0,06260387
0,66 1,07946759 1,57420348 | 1,45831473| 0,02593809
0,67 1,07744991 1,54925798 | 1,43789328 | -0,00874567
0,68 1,07540959 1,52502878 1 1,41809111 | -0,04157517
0,69 1,07334693 1,5014849 | 1,39888125 | -0,07266857

0,7 1,07126223 1,47859712|1,38023827 | -0,10213519
0,71 1,06915579 1,45633788 | 1,36213815| -0,13007631
0,72 1,06702791 1,43468115 | 1,34455823 | -0,15658587
0,73 1,0648789 1,41360233|1,32747707 | -0,18175102
0,74 1,06270908 1,39307813|1,31087441 | -0,20565275
0,75 1,06051873 1,37308654 | 1,29473105 | -0,22836634
0,76 1,05830818 1,35360666 | 1,27902882 | -0,24996186
0,77 1,05607773 1,33461873 | 1,26375048 | -0,27050457
0,78 1,05382769 1,31610397 | 1,24887967 | -0,29005528
0,79 1,05155836 1,29804455 | 1,23440087 | -0,30867074

0,8 1,04927007 1,28042356|1,22029932 | -0,32640392
0,81 1,04696312 1,26322489 | 1,20656101 | -0,34330429
0,82 1,04463783 1,24643324 | 1,1931726| -0,35941811
0,83 1,0422945 1,23003404 | 1,1801214| -0,37478867
0,84 1,03993344 1,21401342 | 1,1673953| -0,38945648
0,85 1,03755498 1,198358151,15498279| -0,4034595
0,86 1,03515941 1,18305563|1,14287289 | -0,41683332
0,87 1,03274706 1,16809383 | 1,1310551] -0,42961131
0,88 1,03031823 1,15346128 |1,11951943 | -0,44182481
0,89 1,02787324 1,13914701|1,10825631 | -0,45350323

0,9 1,02541239 1,12514054 | 1,09725662 | -0,46467422
0,91 1,022936 1,11143185|1,08651162 | -0,47536379
0,92 1,02044438 1,09801138 |1,07601296 | -0,48559639
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,93 1,01793783 1,08486995 | 1,06575265 | -0,49539505
0,94 1,01541667 1,07199878 | 1,05572304 | -0,50478145
0,95 1,01288121 1,05938947| 1,0459168| -0,51377603
0,96 1,01033174 1,04703395|1,03632689 | -0,52239805
0,97 1,00776858 1,03492451 | 1,02694659 | -0,53066568
0,98 1,00519204 1,02305373|1,01776944 | -0,53859609
0,99 1,00260241 1,0114145|1,00878922 | -0,54620545

1 1 1 1] -0,55350907

relacion de calores especificos (Y)

Mach T/T*

p/P*

1,4
p/p*

fLmax/D

0,01 1,199976| 109,543416 | 91,2880058 | 7134,40445
0,02| 1,19990401 54,770065 | 45,6453722 | 1778,44954
0,03| 1,19978404| 36,5115513 |30,4317695| 787,080616
0,04| 1,19961612| 27,3817471|22,8254244 | 440,350844
0,05 1,1994003 | 21,903427118,2619824 | 280,018167
0,06| 1,19913662| 18,2508495 |15,2199917 | 193,028004
0,07| 1,19882515| 15,6415534 |13,0474018| 140,650828
0,08| 1,19846596| 13,6843088|11,4181872| 106,712755
0,09 1,19805914| 12,1617653|10,1512228| 83,4892135
0,1| 1,19760479| 10,94351319,13783344 | 66,9130481
0,11| 1,19710301| 9,94656388 |8,30886214 | 54,677611
0,12| 1,19655392| 9,11559228(7,61820432 | 45,3957421
0,13| 1,19595766|  8,4122961 |7,03394138 | 38,1926864
0,14| 1,19531437| 7,80931667 |6,53327433 | 32,4947328
0,15| 1,19462419| 7,28659101 |6,09948389| 27,91298
0,16 1,1938873| 6,82907187 | 5,72003059 | 24,1762723
0,17| 1,19310386| 6,42525257 |5,38532544 | 21,0908964
0,18| 1,19227406 6,0661835 | 5,08791031 | 18,5154967
0,19| 1,19139811| 5,74479918 |4,82189719| 16,3449803
0,2| 1,19047619| 5,45544726 |4,58257569 | 14,4999104
0,21| 1,18950853| 5,19355203 |4,36613263 | 12,9193482
0,22| 1,18849536| 4,95536975 |4,16944811| 11,5559209
0,23| 1,18743692| 4,73780779 |3,98994483 | 10,3723567
0,24| 1,18633344| 4,53828896 | 3,82547504 | 9,33901048
0,25| 1,18518519| 4,35464843 |3,67423461| 8,43206758
0,26| 1,18399242| 4,18505446 | 3,53469699 | 7,63222248
0,27| 1,18275543| 4,02794666 |3,40556177 | 6,9236938
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,28 1,18147448 3,88198758 | 3,28571429 | 6,29348121
0,29 1,18014988 3,74602426 | 3,17419365 | 5,73079886

0,3 1,17878193 3,61905747|3,07016708 | 5,22663882
0,31 1,17737093 3,50021693|2,97290925 | 4,77343167
0,32 1,17591722 3,38874115 | 2,88178547 | 4,36478029
0,33 1,17442111 3,28396095 | 2,79623802 | 3,99524926
0,34 1,17288295 3,1852859|2,71577476 | 3,66019709
0,35 1,17130307 3,09219303 | 2,6399598 | 3,35564162
0,36 1,16968185 3,00421752| 2,5684057| 3,07815122
0,37 1,16801962 2,92094477 | 2,50076687 | 2,82475633
0,38 1,16631677 2,84200386 | 2,43673411| 2,59287719
0,39 1,16457367 2,76706191 | 2,37602994 | 2,3802643

04 1,1627907 2,69581933|2,31840462 | 2,18494931
0,41 1,16096825 2,62800577 | 2,26363277 | 2,00520409
0,42 1,15910672 2,56337663|2,21151046 | 1,83950668
0,43 1,1572065 2,50171007|2,16185276 | 1,68651267
0,44 1,15526802 2,44280443 | 2,11449152 | 1,54503108
0,45 1,15329169 2,38647598 | 2,06927355 | 1,41400402
0,46 1,15127792 2,33255695 | 2,02605897 | 1,29248937
0,47 1,14922714 2,28089388 | 1,98471981 | 1,17964607
0,48 1,1471398 2,23134609 | 1,94513876 | 1,07472148
0,49 1,14501632 2,18378439| 1,9072081| 0,97704062

0,5 1,14285714 2,13808994 | 1,87082869 | 0,8859968
0,51 1,14066273 2,0941532| 1,8359092| 0,80104363
0,52 1,13843352 2,05187308 | 1,80236531 | 0,72168806
0,53 1,13616997 2,01115611|1,77011905| 0,6474843
0,54 1,13387255 1,97191578 | 1,73909825 | 0,57802858
0,55 1,13154173 1,93407182 | 1,70923597 | 0,51295458
0,56 1,12917796 1,89754974 | 1,68047005 | 0,45192933
0,57 1,12678172 1,86228027 | 1,6527427| 0,39464977
0,58 1,1243535 1,8281989 | 1,6260001| 0,34083959
0,59 1,12189376 1,79524553 | 1,6001921| 0,29024648

0,6 1,11940299 1,76336404 | 1,57527188 | 0,24263976
0,61 1,11688167 1,73250201 | 1,55119567 | 0,19780821
0,62 1,11433029 1,70261038 | 1,52792256 | 0,15555817
0,63 1,11174934 1,67364325|1,50541421| 0,11571186
0,64 1,10913931 1,64555755 | 1,48363468 | 0,07810585
0,65 1,10650069 1,61831287 | 1,46255026 | 0,04258977
0,66 1,10383398 1,59187127 | 1,44212925| 0,00902505
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,67 1,10113968 1,56619706 | 1,42234186| -0,0227161
0,68 1,09841828 1,54125665 | 1,40316005| -0,0527517
0,69 1,09567028 1,5170184 | 1,38455741|-0,08119081
0,7 1,09289617 1,4934525 | 1,36650903 | -0,10813436
0,71 1,09009647 1,47053078 | 1,34899141 | -0,13367584
0,72 1,08727167 1,44822667 | 1,33198234|-0,15790191
0,73 1,08442227 1,42651504 | 1,31546084 | -0,18089299
0,74 1,08154878 1,40537213 | 1,29940707 | -0,20272376
0,75 1,07865169 1,38477543 | 1,28380222 | -0,22346366
0,76 1,0757315 1,36470364 | 1,2686285 |-0,24317729
0,77 1,07278871 1,34513655 | 1,25386903 | -0,26192478
0,78 1,06982384 1,32605498 | 1,2395078| -0,2797622
0,79 1,06683736 1,30744075 | 1,22552959 | -0,29674183
0,8 1,06382979 1,28927656|1,21191996 |-0,31291244
0,81 1,06080161 1,27154597 | 1,1986652 |-0,32831961
0,82 1,05775333 1,25423336 | 1,18575222 | -0,34300594
0,83 1,05468544 1,23732385| 1,1731686|-0,35701126
0,84 1,05159843 1,22080325 | 1,16090251 | -0,37037287
0,85 1,04849279 1,20465808 | 1,14894265 | -0,38312568
0,86 1,04536902 1,18887545 | 1,13727826 | -0,39530244
0,87 1,04222759 1,17344308 | 1,12589908 | -0,40693384
0,88 1,03906899 1,15834925 | 1,11479532 | -0,41804869
0,89 1,03589372 1,14358274 | 1,1039576|-0,42867403
0,9 1,03270224 1,12913287 | 1,09337699 | -0,43883527
0,91 1,02949503 1,11498939 | 1,08304495| -0,4485563
0,92 1,02627258 1,10114253|1,07295328 | -0,4578596
0,93 1,02303535 1,0875829 | 1,06309416 | -0,46676631
0,94 1,01978381 1,07430155| 1,0534601|-0,47529633
0,95 1,01651842 1,06128988 | 1,04404392 | -0,48346842
0,96 1,01323966 1,04853965 | 1,03483873 | -0,49130028
0,97 1,00994799 1,03604297 | 1,02583795 | -0,49880856
0,98 1,00664385 1,02379227|1,01703524 | -0,50600901
0,99 1,0033277 1,01178027 | 1,00842453 | -0,51291647

1 1 1 1|-0,51954497
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fLmax/D

0,01 1,24996875 111,802001 | 89,4438371 | 6658,51057
0,02 1,24987501 55,8989046 | 44,7235956 | 1659,6655
0,03 1,24971881 37,2636077 | 29,8175936 | 734,414827
0,04 1,2495002 27,9452612 | 22,3651515| 410,819495
0,05 1,24921924 22,3536953|17,8941331 | 261,190466
0,06 1,24887601 18,6255202 | 14,9138265 | 180,011712
0,07 1,24847062 15,9621403|12,7853551| 131,136519
0,08 1,24800319 13,9642579|11,1892806 | 99,4697651
0,09 1,24747387 12,4100411|9,94813712| 77,8021753
0,1 1,24688279 11,1663906 | 8,95544527| 62,337959
0,11 1,24623015 10,1486072 | 8,14344537 | 50,9244037
0,12 1,24551614 9,30022454 | 7,46696428 | 42,2669434
0,13 1,24474097 8,58215077 | 6,89472828 | 35,5492292
0,14 1,24390487 7,96646308 6,404399 | 30,2358664
0,15 1,24300808 7,43268481 | 5,97959493 | 25,9639353
0,16 1,24205087 6,96545851 | 5,60802996 | 22,4804016
0,17 1,24103353 6,55304027 | 5,28030879 | 19,6045025
0,18 1,23995635 6,18629597 | 4,98912397 | 17,2043361
0,19 1,23881965 5,8580145 | 4,72870646 | 15,1818412
0,2 1,23762376 5,56242699 | 4,49444101| 13,462898
0,21 1,23636903 5,29486345 | 4,28259145 | 11,9906487
0,22 1,23505582 5,05150298 | 4,09010093 | 10,7208943
0,23 1,23368452 4,82918921 | 3,91444419| 9,61886198
0,24 1,23225552 4,62529188 | 3,75351687 | 8,65689472
0,25 1,23076923 4,43760157 | 3,60555128 | 7,81277617
0,26 1,22922608 4,26424879 | 3,46905168 | 7,06849728
0,27 1,22762651 4,10364104 | 3,34274392 | 6,40933711
0,28 1,22597097 3,95441333 | 3,22553587 | 5,82316957
0,29 1,22425993 3,81538898 | 3,11648602 | 5,2999346
0,3 1,22249389 3,68554818 | 3,01477841| 4,83123091
0,31 1,22067332 3,56400277 | 2,91970235 | 4,40999926
0,32 1,21879875 3,44997559 | 2,83063597 | 4,03027403
0,33 1,2168707 3,3427837|2,74703279 | 3,68698676
0,34 1,21488969 3,24182454 | 2,66841062 | 3,37580966
0,35 1,21285628 3,14656441 | 2,59434235| 3,09302992
0,36 1,21077102 3,05652891 | 2,52444836 | 2,83544825
0,37 1,20863448 2,97129496 | 2,45839003 | 2,60029642
0,38 1,20644725 2,89048402 | 2,3958644 | 2,38516969
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D

0,39 1,20420992 2,81375638 | 2,33659957 | 2,18797141

0,4 1,20192308 2,74080631 | 2,28035085 | 2,00686711
0,41 1,19958734 2,67135792|2,22689739 | 1,84024636
0,42 1,19720333 2,6051616|2,17603938 1,686691
0,43 1,19477168 2,54199097 | 2,12759561 | 1,54494841
0,44 1,19229302 2,48164025|2,08140131| 1,41390906
0,45 1,189768 2,42392193|2,03730638 | 1,29258751
0,46 1,18719726 2,36866483|1,99517376| 1,18010627
0,47 1,18458149 2,31571235|1,95487806 | 1,07568204
0,48 1,18192133 2,26492095 | 1,91630431 0,978614
0,49 1,17921747 2,21615878|1,87934697 | 0,88827365

0,5 1,17647059 2,16930458 | 1,84390889 | 0,80409623
0,51 1,17368137 2,12424659|1,80990058 | 0,72557313
0,52 1,17085051 2,08088165| 1,7772394| 0,65224545
0,53 1,1679787 2,0391144|1,74584896 | 0,58369836
0,54 1,16506664 1,99885653 | 1,71565854 | 0,5195562
0,55 1,16211505 1,96002618 | 1,68660253 | 0,45947814
0,56 1,15912463 1,92254733|1,65862003 | 0,40315451
0,57 1,15609609 1,88634928 | 1,6316544| 0,35030343
0,58 1,15303016 1,85136624 | 1,60565292 | 0,30066797
0,59 1,14992755 1,81753687 | 1,58056641| 0,25401357

0,6 1,14678899 1,7848039 1,556349 | 0,21012581
0,61 1,1436152 1,75311386 | 1,53295782 | 0,16880836
0,62 1,1404069 1,7224167|1,51035276 | 0,12988128
0,63 1,13716482 1,69266556 | 1,48849624 | 0,09317939
0,64 1,1338897 1,66381651 | 1,46735306| 0,05855089
0,65 1,13058225 1,63582833|1,44689016 | 0,02585612
0,66 1,12724321 1,60866228 | 1,42707648 | -0,00503357
0,67 1,12387332 1,58228196 | 1,40788285 | -0,03423683
0,68 1,12047329 1,5566531 | 1,38928176 | -0,06186319
0,69 1,11704386 1,53174341|1,37124734 | -0,08801388

0,7 1,11358575 1,50752246 | 1,35375517| -0,11278254
0,71 1,11009969 1,48396153 | 1,33678222 | -0,13625588
0,72 1,1065864 1,46103348 | 1,32030674 | -0,15851428
0,73 1,10304661 1,43871269|1,30430815| -0,17963231
0,74 1,09948104 1,41697489 1,288767| -0,1996792
0,75 1,09589041 1,39579713|1,27366488 | -0,21871931
0,76 1,09227543 1,37515765|1,25898433 | -0,2368125
0,77 1,08863681 1,35503584 | 1,24470882 | -0,25401449
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Mach T/T* P/P* p/p* fLmax/D
0,78 1,08497526 1,33541213|1,23082265| -0,2703772
0,79 1,08129149 1,31626794|1,21731091 | -0,28594904

0,8 1,07758621 1,29758562 | 1,20415946 | -0,30077518
0,81 1,0738601 1,27934841|1,19135483 | -0,31489781
0,82 1,07011386 1,26154034 | 1,17888422 | -0,32835634
0,83 1,06634818 1,24414622 | 1,16673544 | -0,34118763
0,84 1,06256375 1,22715158 | 1,1548969 | -0,35342618
0,85 1,05876125 1,21054264 | 1,14335753 | -0,36510429
0,86 1,05494135 1,19430625|1,13210678 | -0,37625221
0,87 1,05110471 1,17842986 | 1,1211346| -0,38689834
0,88 1,04725201 1,1629015|1,11043138| -0,39706928
0,89 1,0433839 1,14770972 | 1,09998795 | -0,40679004

0,9 1,03950104 1,1328436 | 1,08979554 | -0,41608407
0,91 1,03560407 1,11829268 | 1,07984578 | -0,42497346
0,92 1,03169363 1,10404696 | 1,07013064 | -0,43347893
0,93 1,02777035 1,09009688 | 1,06064246 | -0,44162002
0,94 1,02383488 1,07643325|1,05137389 | -0,44941509
0,95 1,01988781 1,0630473211,04231789 | -0,45688146
0,96 1,01592978 1,04993065 | 1,03346773 | -0,46403544
0,97 1,01196138 1,03707517 | 1,02481694 | -0,4708924
0,98 1,00798323 1,02447314|1,01635931 | -0,47746685
0,99 1,0039959 1,01211713|1,00808891 | -0,48377248

1 1 1 1|-0,48982222
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ANEXO C
Diagrama de Moody
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ANEXO D
Diagrama del coeficiente de pérdida para tuberias curvadas
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ANEXO E
Tablas flujo isentropico en funcién arelacién de areas

_yF1
A_1 [(L) . (1 + EMz)]Z(V‘”
- My F1 2
T, ~1
7oA M
P 1 N7
; _ v
p=(1+ )

()  Mach | T/To P/Po A/A*
0,9 0,01| 1,000005| 0,999955 |61,4320318
0,9 0,02|  1,00002 |0,99982001 | 30,7203933
0,9 0,03| 1,000045|0,99959507 | 20,485127
0,9 0,04 | 1,00008001 | 0,99928023 | 15,3689549
0,9 0,05 | 1,00012502 | 0,99887556 | 12,3004218
0,9 0,06 | 1,00018003 | 0,99838117 | 10,2557095
0,9 0,07 | 1,00024506 | 0,99779716 | 8,79603917
0,9 0,08| 1,0003201 |0,99712368 | 7,70202156
0,9 0,09 | 1,00040516| 0,9963609 | 6,85177396
0,9 0,1 1,00050025 | 0,99550899 | 6,17216695
0,9 0,11 | 1,00060537 | 0,99456816 | 5,61666379
0,9 0,12 | 1,00072052 | 0,99353863 | 5,15424013
0,9 0,13 | 1,00084571 | 0,99242065 | 4,76341775
0,9 0,14 |1,00098096 | 0,9912145 | 4,42885517
0,9 0,15 | 1,00112627 | 0,98992044 | 4,13930212
0,9 0,16 | 1,00128164 | 0,98853881 | 3,88632102
0,9 0,17 | 1,00144709 | 0,98706992 | 3,6634597
0,9 0,18 | 1,00162263 | 0,98551412 | 3,46569992
0,9 0,19|1,00180826 | 0,9838718 | 3,28908005
0,9 0,2 | 1,00200401 | 0,98214333 | 3,13043083
0,9 0,21 1,00220987 | 0,98032914 | 2,98718682
0,9 0,22 | 1,00242587 | 0,97842964 | 2,85724907
0,9 0,23 | 1,00265201 | 0,97644531 | 2,73888379
0,9 0,24 |1,00288832 | 0,9743766 | 2,63064624
0,9 0,25| 1,0031348|0,97222401 | 2,53132289
0,9 0,26 | 1,00339146 | 0,96998805 | 2,43988703
0,9 0,27 | 1,00365833 | 0,96766925 | 2,35546412
0,9 0,28 | 1,00393543 | 0,96526816 | 2,27730462

128




(Y) Mach T/To P/Po A/A*
0,9 0,29]1,00422276|0,96278535 | 2,20476248
0,9 0,311,00452034| 0,9602214|2,13727785
0,9 0,31| 1,0048282|0,95757692|2,07436318
0,9 0,32]1,00514635|0,95485253 | 2,01559197
0,9 0,33]1,00547481|0,95204888 | 1,96058945
0,9 0,34| 1,0058136|0,94916662 | 1,90902505
0,9 0,35]1,00616275|0,94620644 | 1,86060603
0,9 0,36]1,00652226|0,94316902 | 1,81507224
0,9 0,37]1,00689218 | 0,94005508 | 1,77219174
0,9 0,38]1,00727251|0,93686535 | 1,73175707
0,9 0,39]1,00766328 | 0,93360057 | 1,69358209
0,9 0,4]1,00806452| 0,9302615|1,65749938
0,9 0,41]1,00847624|0,92684893 | 1,62335789
0,9 0,42]1,00889848 |0,92336365|1,59102104
0,9 0,43]1,00933127|0,91980646 | 1,56036501
0,9 0,4411,00977462|0,91617819|1,53127732
0,9 0,451,01022856|0,91247968 | 1,50365553
0,9 0,46|1,01069313|0,90871179|1,47740618
0,9 0,47]1,01116835|0,90487539 | 1,45244385
0,9 0,48 11,01165426|0,90097135|1,42869028
0,9 0,491,01215087 | 0,89700057 | 1,40607367
0,9 0,5]1,01265823|0,89296398 | 1,38452804
0,9 0,51]1,01317636|0,88886248 | 1,36399263
0,9 0,52 1,0137053|0,88469702|1,34441145
0,9 0,531,01424507|0,88046854 | 1,32573277
0,9 0,541,01479572|0,87617802 | 1,30790877
0,9 0,55(1,01535728|0,87182641|1,29089519
0,9 0,561,01592978 | 0,86741471|1,27465098
0,9 0,57]1,01651326|0,86294392 | 1,25913804
0,9 0,58(1,01710775|0,85841504 | 1,24432097
0,9 0,59| 1,0177133|0,85382909 | 1,23016684
0,9 0,611,01832994| 0,8491871|1,21664497
0,9 0,61]1,01895771|0,84449011|1,20372679
0,9 0,62 ]1,01959665 |0,83973917|1,19138561
0,9 0,63 | 1,0202468|0,83493533|1,17959652
0,9 0,64 | 1,0209082|0,83007966|1,16833625
0,9 0,65| 1,02158090,82517323|1,15758301
0,9 0,661,02226493|0,82021714|1,14731641
0,9 0,67]1,02296034|0,81521247|1,13751736
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
0,9 0,681,02366719|0,81016031|1,12816797
0,9 0,69| 1,0243855|0,80506178|1,11925144
0,9 0,7]1,02511533|0,79991799 | 1,11075202
0,9 0,71]1,02585672|0,79473005 | 1,10265492
0,9 0,7211,02660972| 0,7894991|1,09494626
0,9 0,7311,02737439|0,78422625|1,08761298
0,9 0,74 1,02815077|0,77891266 | 1,08064282
0,9 0,751]1,02893891 | 0,77355945| 1,07402424
0,9 0,76 ]1,02973886 | 0,76816778 | 1,06774642
0,9 0,77 ]1,03055067|0,76273879|1,06179914
0,9 0,78 11,03137441|0,75727363 | 1,05617282
0,9 0,79]1,03221012|0,75177348|1,05085844
0,9 0,8]1,03305785|0,74623947|1,04584751
0,9 0,81|1,03391767|0,74067278 | 1,04113207
0,9 0,821,03478963|0,73507457|1,03670461
0,9 0,83]1,03567378|0,72944601 | 1,03255809
0,9 0,84 | 1,0365702|0,72378827|1,02868589
0,9 0,85(1,03747893|0,71810251| 1,0250818
0,9 0,86 |1,03840003 | 0,71238991|1,02173998
0,9 0,87]1,03933358|0,70665164 | 1,01865497
0,9 0,88 |1,04027963 | 0,70088886 | 1,01582165
0,9 0,8911,04123824|0,69510276|1,01323524
0,9 0,9]1,04220948 | 0,6892945|1,01089126
0,9 0,91]1,04319342|0,68346524 | 1,00878553
0,9 0,921,04419013|0,67761617|1,00691417
0,9 0,93]1,04519966 | 0,67174844 | 1,00527358
0,9 0,94 |1,04622209|0,66586321 | 1,00386039
0,9 0,951,04725749|0,65996166 | 1,00267151
0,9 0,96 | 1,04830594 | 0,65404494 | 1,0017041
0,9 0,97]1,04936749| 0,6481142|1,00095553
0,9 0,98 11,05044224| 0,6421706| 1,0004234
0,9 0,991,05153024|0,63621529| 1,00010555
0,9 1]1,05263158 | 0,63024941 1
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,1 0,01 0,999995 0,999945 | 59,9149443
1,1 0,02 0,99998 | 0,99978003 | 29,9621908
1,1 0,03 0,999955 | 0,99950513 | 19,9800378
1,1 0,04|0,99992001 | 0,99912042 | 14,990536
1,1 0,05|0,99987502 | 0,99862603 | 11,998096
1,1 0,06 | 0,99982003 | 0,99802214 | 10,0041882
1,1 0,07 |0,99975506 | 0,99730896 | 8,58087164
1,1 0,08 | 0,9996801|0,99648675| 7,5141761
1,1 0,09]0,99959516 | 0,99555581 | 6,68522939
1,1 0,1]0,99950025 | 0,99451646 | 6,02270839
1,1 0,11 |0,99939537|0,99336909 | 5,48122584
1,1 0,12 10,99928052|0,99211411|5,03052369
1,1 0,13]0,99915571|0,99075195 | 4,64965423
1,1 0,141 0,99902096 | 0,98928312 | 4,32365493
1,1 0,15]0,99887626 | 0,98770813 | 4,04155339
1,1 0,16 0,99872164 | 0,98602754 | 3,79512044
1,1 0,17]0,99855709 | 0,98424195 | 3,57806326
1,1 0,18 0,99838262 0,982352 | 3,38548759
1,1 0,19]0,99819825 | 0,98035836 | 3,21352961
1,1 0,210,99800399|0,97826173 | 3,05909835
1,1 0,21]0,99779985 | 0,97606285 | 2,91969172
1,1 0,2210,99758584 | 0,9737625]|2,79326263
1,1 0,23]0,99736198 | 0,97136149 | 2,67812007
1,1 0,24 10,99712827 | 0,96886067 | 2,57285498
1,1 0,25]0,99688474| 0,9662609 |2,47628381
1,1 0,26 0,99663139| 0,9635631|2,38740519
1,1 0,2710,99636824 | 0,9607682|2,30536615
1,1 0,28 1 0,99609531 | 0,95787719 | 2,22943567
1,1 0,29]0,99581261 | 0,95489106 | 2,15898361
1,1 0,310,99552016|0,95181084 | 2,09346395
1,1 0,31]0,99521798 | 0,94863761 | 2,03240116
1,1 0,32]0,99490608 | 0,94537244 1 1,97537924
1,1 0,3310,99458449|0,94201647|1,92203268
1,1 0,3410,99425322|0,93857083 | 1,87203901
1,1 0,35(0,99391229| 0,9350367|1,82511271
1,1 0,36(0,99356172|0,93141528|1,78100003
1,1 0,37]0,99320154|0,92770779|1,73947472
1,1 0,3810,99283175| 0,9239155| 1,7003344
1,1 0,39| 0,9924524|0,92003966 | 1,66339752
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,1 0,410,99206349|0,91608157 | 1,62850072
1,1 0,41|0,99166506 | 0,91204256 | 1,59549667
1,1 0,4210,99125711|0,90792397| 1,5642521
1,1 0,43 10,99083969 | 0,90372715|1,53464621
1,1 0,44 | 0,9904128|0,89945349|1,50656924
1,1 0,4510,98997649 | 0,89510438|1,47992124
1,1 0,46 | 0,98953076 | 0,89068125 1,454611
1,1 0,47 10,98907566 | 0,88618553 | 1,43055514
1,1 0,48 | 0,9886112|0,88161868|1,40767728
1,1 0,49|0,98813741|0,87698216 | 1,38590733
1,1 0,5]0,98765432|0,87227746 | 1,36518086
1,1 0,51]0,98716196 | 0,86750607 | 1,34543855
1,1 0,52]0,98666035| 0,8626695|1,32662571
1,1 0,53]0,98614953 | 0,85776929 | 1,30869181
1,1 0,541 0,98562952 | 0,85280695 | 1,29159013
1,1 0,55]0,98510036|0,84778405|1,27527741
1,1 0,56 |0,98456207|0,84270213 | 1,25971352
1,1 0,57]0,98401468 | 0,83756276 | 1,24486121
1,1 0,580,98345823|0,83236751|1,23068584
1,1 0,59]0,98289275|0,82711797| 1,2171552
1,1 0,610,98231827|0,82181572 | 1,20423925
1,1 0,61/0,98173482|0,81646234 1,19191
1,1 0,62]0,98114244|0,81105945| 1,1801413
1,1 0,63 ]0,98054116 | 0,80560865 | 1,16890874
1,1 0,6410,97993101|0,80011153|1,15818946
1,1 0,65(0,97931203 | 0,7945697| 1,1479621
1,1 0,66 |0,97868426|0,78898478 | 1,1382066
1,1 0,67]0,97804772|0,78335837| 1,1289042
1,1 0,68 |0,97740246|0,77769209 | 1,12003728
1,1 0,69| 0,9767485|0,77198754|1,11158929
1,1 0,7| 0,9760859|0,76624633 | 1,1035447
1,1 0,71]0,97541467|0,76047007 | 1,09588889
1,1 0,7210,97473487|0,75466036 | 1,08860813
1,1 0,73]0,97404653 | 0,7488188|1,08168949
1,1 0,74 10,97334969 | 0,74294698 | 1,0751208
1,1 0,75]0,97264438 | 0,73704649 | 1,06889059
1,1 0,76 0,97193064 | 0,73111892 | 1,06298805
1,1 0,77 10,97120852 | 0,72516584 | 1,05740301
1,1 0,78 10,97047806 | 0,71918882 | 1,05212585

132




(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,1 0,7910,96973929|0,71318941 | 1,04714753
1,1 0,810,96899225|0,70716919 | 1,04245951
1,1 0,81|0,96823699|0,70112968 | 1,03805371
1,1 0,820,96747354|0,69507242 | 1,03392253
1,1 0,8310,96670195 | 0,68899893 | 1,0300588
1,1 0,84 |0,96592226|0,68291073 | 1,02645574
1,1 0,850,96513452|0,67680931 | 1,02310695
1,1 0,86 |0,96433875|0,67069615 | 1,02000641
1,1 0,8710,96353502 | 0,66457275|1,01714842
1,1 0,8810,96272335|0,65844055 | 1,01452761
1,1 0,89 | 0,9619038 0,652301|1,01213893
1,1 0,910,96107641 | 0,64615554 | 1,00997759
1,1 0,91|0,96024121|0,64000557 | 1,00803911
1,1 0,920,95939827|0,63385252 | 1,00631925
1,1 0,93 |0,95854761|0,62769775 | 1,00481402
1,1 0,941 0,95768929|0,62154263 | 1,00351969
1,1 0,950,95682335|0,61538853 | 1,00243273
1,1 0,96 | 0,95594983 | 0,60923678 | 1,00154984
1,1 0,97 0,95506879 | 0,60308869 | 1,00086792
1,1 0,98 |0,95418026 | 0,59694556 | 1,00038409
1,1 0,99 | 0,9532843|0,59080867 | 1,00009562
1,1 1/0,95238095|0,58467929 1

(Y) Mach VAL P/Po .V
1,2 0,01 0,99999 0,99994 | 59,2057815
1,2 0,02 0,99996 | 0,99976003 | 29,6077755
1,2 0,0310,99991001 | 0,99946017 | 19,7439455
1,2 0,04 | 0,99984003 | 0,99904054 | 14,8136606
1,2 0,05|0,99975006 | 0,99850131 | 11,8567949
1,2 0,06 | 0,99964013|0,99784272 | 9,8866402
1,2 0,07|0,99951024 | 0,99706504 | 8,48032172
1,2 0,08 |0,99936041|0,99616859 | 7,4264023
1,2 0,09 0,99919066 | 0,99515375 | 6,60741707
1,2 0,1 0,999001 | 0,99402094 | 5,95288726
1,2 0,110,99879146|0,99277065 | 5,41796293
1,2 0,12 |0,99856207 | 0,99140338 | 4,97274425
1,2 0,13/0,99831285|0,98991971 | 4,59653149
1,2 0,14 |0,99804383 | 0,98832025 | 4,27453924
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,2 0,15]0,99775505 | 0,98660568 | 3,99592501
1,2 0,16 0,99744654 | 0,98477669 | 3,75255703
1,2 0,17{0,99711833 | 0,98283405 3,538217
1,2 0,18 0,99677046 | 0,98077856 | 3,34806857
1,2 0,19 0,99640299 | 0,97861106 | 3,17829365
1,2 0,2|0,99601594 | 0,97633245 | 3,02583789
1,2 0,21 0,99560936 | 0,97394365 | 2,88822878
1,2 0,2210,99518331|0,97144566 | 2,76344345
1,2 0,2310,99473784 | 0,96883947 | 2,64981094
1,2 0,24 10,99427299 | 0,96612616 | 2,54593884
1,2 0,25]0,99378882 | 0,96330683 | 2,4506576
1,2 0,26 ]0,99328539 | 0,96038261 | 2,36297768
1,2 0,2710,99276276 | 0,95735468 | 2,28205623
1,2 0,28 10,99222099 | 0,95422426|2,20717085
1,2 0,29]0,99166014 | 0,9509926|2,13769885
1,2 0,310,99108028 | 0,94766099 | 2,07310067
1,2 0,31]0,99048147|0,94423075|2,01290638
1,2 0,32]0,98986379|0,94070324 | 1,95670491
1,2 0,33]0,98922731|0,93707985| 1,90413504
1,2 0,34|0,98857211 0,933362|1,85487812
1,2 0,35(0,98789825|0,92955114 | 1,80865198
1,2 0,36 |0,98720581 | 0,92564876 | 1,76520586
1,2 0,37]0,98649489 | 0,92165636 | 1,72431617
1,2 0,380,98576555| 0,9175755| 1,6857829
1,2 0,39]0,98501788|0,91340772 | 1,64942663
1,2 0,410,98425197|0,90915462 | 1,61508593
1,2 0,41| 0,9834679|0,90481783|1,58261516
1,2 0,42 10,98266578 | 0,90039896 | 1,55188263
1,2 0,43 10,98184567 | 0,89589969 | 1,52276893
1,2 0,44 10,98100769|0,89132169 | 1,49516557
1,2 0,45]0,98015192 | 0,88666666 | 1,46897376
1,2 0,46 0,97927847|0,88193633 | 1,44410333
1,2 0,4710,97838742|0,87713242|1,42047188
1,2 0,480,97747889 | 0,8722567|1,39800387
1,2 0,49|0,97655296 | 0,86731092 | 1,37663003
1,2 0,5]0,97560976 | 0,86229687 | 1,35628665
1,2 0,51|0,97464937|0,85721633|1,33691508
1,2 0,5210,97367191|0,85207113|1,31846122
1,2 0,53]0,97267749|0,84686306 | 1,30087511
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,2 0,5410,97166621|0,84159396 | 1,28411055
1,2 0,55]0,97063819 | 0,83626565 | 1,26812472
1,2 0,56 0,96959355 | 0,83087998 | 1,25287795
1,2 0,57]0,96853238|0,82543879| 1,23833336
1,2 0,5810,96745482 | 0,81994393 | 1,22445669
1,2 0,59]0,96636097|0,81439725|1,21121604
1,2 0,6 0,96525097 | 0,80880061 | 1,19858168
1,2 0,61]0,96412491|0,80315585|1,18652589
1,2 0,62 |0,96298294 | 0,79746485 | 1,17502279
1,2 0,63]0,96182516|0,79172945| 1,16404816
1,2 0,64 10,96065171|0,78595151|1,15357939
1,2 0,65| 0,9594627|0,78013287|1,14359526
1,2 0,66 |0,95825827|0,77427539 | 1,13407592
1,2 0,67]0,95703854| 0,7683809|1,12500274
1,2 0,68 |0,95580364 |0,76245125|1,11635823
1,2 0,69| 0,9545537|0,75648825|1,10812598
1,2 0,710,95328885 | 0,75049373 | 1,10029053
1,2 0,71]0,95200922 | 0,74446951 | 1,09283739
1,2 0,7210,95071494|0,73841737|1,08575288
1,2 0,7310,94940615|0,73233912|1,07902413
1,2 0,741 0,94808298 | 0,72623653 | 1,07263903
1,2 0,75]0,94674556|0,72011137 | 1,06658615
1,2 0,76 0,94539404 | 0,71396539 | 1,06085471
1,2 0,771 0,94402855 | 0,70780034 | 1,05543455
1,2 0,78 10,94264922|0,70161793 | 1,05031606
1,2 0,79| 0,9412562|0,69541988| 1,0454902
1,2 0,810,93984962 | 0,68920788 | 1,04094839
1,2 0,81]0,93842963| 0,6829836|1,03668256
1,2 0,8210,93699636 | 0,67674871|1,03268507
1,2 0,83]0,93554996 | 0,67050484 | 1,02894869
1,2 0,841 0,93409057 | 0,66425361 | 1,02546659
1,2 0,85(0,93261833|0,65799663 | 1,02223232
1,2 0,86|0,93113338|0,65173548|1,01923978
1,2 0,87]0,92963586 | 0,64547171|1,01648319
1,2 0,8810,92812593|0,63920687| 1,0139571
1,2 0,89]0,92660372|0,63294247|1,01165635
1,2 0,9]0,92506938 0,62668 | 1,00957605
1,2 0,91]0,92352306 | 0,62042095| 1,0077116
1,2 0,9210,92196489 | 0,61416675 | 1,00605864
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,2 0,9310,92039503 | 0,60791884 | 1,00461305
1,2 0,9410,91881363| 0,6016786 |1,00337095
1,2 0,950,91722082 | 0,59544743 | 1,00232867
1,2 0,96 |0,91561676 | 0,58922668 | 1,00148273
1,2 0,9710,91400159| 0,58301766 | 1,00082988
1,2 0,98 10,91237546|0,57682168 | 1,00036705
1,2 0,990,91073852|0,57064002 | 1,00009133
1,2 1/0,90909091 | 0,56447393 1

(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,3 0,01 0,999985 0,999935 | 58,5261447
1,3 0,02 0,99994 | 0,99974004 | 29,2681205
1,3 0,03 0,99986502 | 0,99941521 | 19,5176903
1,3 0,04 | 0,99976006 | 0,99896067 | 14,6441597
1,3 0,050,99962514|0,99837662 | 11,7213902
1,3 0,06 | 0,99946029 | 0,99766337 | 9,77400241
1,3 0,07 |0,99926554 | 0,99682123 | 8,38397704
1,3 0,08 | 0,99904092 | 0,99585063 | 7,34230456
1,3 0,090,99878647|0,99475201 | 6,53286877
1,3 0,1]0,99850225|0,99352592 | 5,88600013
1,3 0,11|0,99818829|0,99217292 | 5,35736363
1,3 0,12 |0,99784466 | 0,99069367 | 4,91740275
1,3 0,13/0,99747141|0,98908886 | 4,5456554
1,3 0,141 0,99706862 | 0,98735926 | 4,22750595
1,3 0,15 0,99663635 | 0,98550569 | 3,95223637
1,3 0,16 0,99617469 | 0,98352902 | 3,71180827
1,3 0,17|0,99568371|0,98143018 | 3,50007471
1,3 0,18 0,99516351|0,97921016 | 3,31225488
1,3 0,19|0,99461416 0,97687 | 3,14457453
1,3 0,210,99403579|0,97441079 | 2,99401434
1,3 0,21/0,99342847|0,97183367 | 2,8581302
1,3 0,22|0,99279233|0,96913985 | 2,73492246
1,3 0,2310,99212747|0,96633057 | 2,62273931
1,3 0,2410,99143401|0,96340713 | 2,52020434
1,3 0,25|0,99071207|0,96037086 | 2,4261614
1,3 0,26 0,98996179|0,95722317 | 2,33963232
1,3 0,2710,98918328|0,95396548 | 2,25978388
1,3 0,28 |0,98837669 | 0,95059927 | 2,18590199
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,3 0,29]0,98754216|0,94712607 | 2,1173711
1,3 0,310,98667982|0,94354743|2,05365779
1,3 0,31]0,98578984 | 0,93986497 | 1,99429756
1,3 0,32{0,98487236 | 0,93608032 1,938884
1,3 0,33]0,98392754|0,93219516 | 1,88706004
1,3 0,34]0,98295555|0,92821121|1,83851068
1,3 0,35]0,98195655|0,92413022 | 1,79295696
1,3 0,360,98093071|0,91995397 | 1,75015097
1,3 0,37| 0,9798782|0,91568426|1,70987168
1,3 0,380,97879921|0,91132295|1,67192135
1,3 0,39/0,97769391|0,90687191| 1,6361226
1,3 0,4| 0,9765625|0,90233303|1,60231582
1,3 0,41|0,97540516|0,89770823 | 1,57035703
1,3 0,4210,97422208 | 0,89299947 | 1,54011601
1,3 0,4310,97301347|0,88820872|1,51147471
1,3 0,4410,97177952|0,88333795| 1,48432586
1,3 0,45]0,97052044|0,87838918 | 1,45857175
1,3 0,46 |0,96923644|0,87336444|1,43412325
1,3 0,4710,96792772|0,86826576 | 1,41089883
1,3 0,48 10,96659449 | 0,86309521 | 1,38882383
1,3 0,49 0,96523699 | 0,85785485 | 1,36782971
1,3 0,5]0,96385542 | 0,85254676 | 1,34785346
1,3 0,51]0,96245001|0,84717304 | 1,32883707
1,3 0,52]0,96102099|0,84173577|1,31072703
1,3 0,53]0,95956858 | 0,83623706 | 1,29347391
1,3 0,54 |0,95809301 | 0,83067903 | 1,27703198
1,3 0,55]0,95659452 | 0,82506378 | 1,2613589
1,3 0,56 0,95507335|0,81939344 | 1,24641538
1,3 0,57]0,95352973|0,81367011|1,23216493
1,3 0,58 | 0,9519639|0,80789592|1,21857363
1,3 0,59]0,95037611|0,80207297 | 1,2056099
1,3 0,6 0,9487666|0,79620338| 1,1932443
1,3 0,61]0,94713563|0,79028926 | 1,18144937
1,3 0,62]0,94548343 | 0,7843327|1,17019947
1,3 0,63]0,94381026|0,77833579| 1,1594706
1,3 0,64 10,94211637|0,77230062 | 1,14924034
1,3 0,65 |0,94040202 | 0,76622926 | 1,13948767
1,3 0,66 |0,93866747|0,76012378|1,13019289
1,3 0,67]0,93691297|0,75398623 | 1,12133752
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,3 0,680,93513877|0,74781863 | 1,11290421
1,3 0,69]0,93334516|0,74162302 | 1,10487664
1,3 0,7]0,93153237|0,73540141|1,09723948
1,3 0,71]0,92970068 | 0,72915577 | 1,08997831
1,3 0,7210,92785036 | 0,72288809 | 1,08307954
1,3 0,7310,92598166 | 0,71660031| 1,07653036
1,3 0,741 0,92409485 | 0,71029438 | 1,07031871
1,3 0,75| 0,9221902|0,70397221|1,06443322
1,3 0,76 0,92026798 | 0,69763568 | 1,05886312
1,3 0,77 10,91832846 | 0,69128668 | 1,05359828
1,3 0,78 | 0,9163719|0,68492703|1,04862913
1,3 0,7910,91439858 | 0,67855858 | 1,04394658
1,3 0,810,91240876|0,67218311| 1,0395421
1,3 0,81]0,91040272 | 0,66580241 | 1,03540757
1,3 0,8210,90838072|0,65941821|1,03153534
1,3 0,8310,90634304 | 0,65303224|1,02791815
1,3 0,84 10,90428995 | 0,64664619 | 1,02454913
1,3 0,85(0,90222172|0,64026172|1,02142179
1,3 0,86 |0,90013862 | 0,63388049 | 1,01852996
1,3 0,87]0,89804092 | 0,62750408 | 1,01586782
1,3 0,88 | 0,8959289|0,62113409|1,01342983
1,3 0,890,89380282|0,61477206|1,01121075
1,3 0,9]0,89166295|0,60841951 | 1,00920564
1,3 0,91 0,88950957|0,60207793 | 1,00740977
1,3 0,9210,88734294|0,59574878 | 1,0058187
1,3 0,93]0,88516333|0,58943348|1,00442821
1,3 0,94 10,88297102|0,58313345|1,00323429
1,3 0,95|0,88076627|0,57685002 | 1,00223314
1,3 0,96 |0,87854934 | 0,57058455| 1,0014212
1,3 0,97]0,87632051 | 0,56433834 | 1,00079504
1,3 0,98 | 0,87408003 | 0,55811264 | 1,00035146
1,3 0,99|0,87182818 | 0,55190871| 1,0000874
1,3 1]0,86956522 | 0,54572773 1
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,4 0,01 0,99998 0,99993 | 57,8738427
1,4 0,02 ] 0,99992001 | 0,99972005 | 28,9421302
1,4 0,03 ]0,99982003 | 0,99937026 | 19,300542
1,4 0,04 | 0,9996801 |0,99888081 | 14,4814859
1,4 0,05 0,99950025 | 0,99825197 | 11,5914439
1,4 0,06 | 0,99928052 | 0,99748408 | 9,66591007
1,4 0,07 | 0,99902096 | 0,99657755 | 8,29152515
1,4 0,08 0,99872164 | 0,99553287 | 7,26160964
1,4 0,09]0,99838262 | 0,99435061| 6,4613418
1,4 0,1]0,99800399|0,99303138|5,82182875
1,4 0,11]0,99758584 | 0,99157592 | 5,29922971
1,4 0,12 10,99712827|0,98998498 | 4,86431765
1,4 0,13]0,99663139|0,98825941 | 4,49685858
1,4 0,14 0,99609531 | 0,98640015| 4,1823998
1,4 0,15]0,99552016 | 0,98440816 | 3,91034275
1,4 0,16 | 0,99490608 | 0,98228452 | 3,67273863
1,4 0,17]0,99425322|0,98003033 | 3,46350905
1,4 0,18 0,99356172|0,97764679 | 3,27792645
1,4 0,19]0,99283175|0,97513514 | 3,11225865
1,4 0,2]0,99206349| 0,9724967 2,96352
1,4 0,21]0,99125711|0,96973285| 2,8292936
1,4 0,22 | 0,9904128|0,96684501| 2,7076021
1,4 0,23 ]0,98953076 | 0,96383469 | 2,59681208
1,4 0,24 | 0,9886112|0,96070343|2,49556245
1,4 0,25]0,98765432|0,95745283 | 2,40270996
1,4 0,26 | 0,98666035 | 0,95408456 | 2,31728731
1,4 0,27]0,98562952 | 0,95060033 | 2,23847057
1,4 0,28 1 0,98456207 | 0,94700189 | 2,16555358
1,4 0,29]0,98345823|0,94329106 | 2,09792763
1,4 0,3]0,98231827| 0,9394697|2,03506526
1,4 0,31/0,98114244| 0,9355397| 1,9765071
1,4 0,32]0,97993101 0,931503|1,92185128
1,4 0,3310,97868426| 0,9273616|1,87074466
1,4 0,3410,97740246|0,92311751|1,82287575
1,4 0,35| 0,9760859| 0,9187728|1,77796868
1,4 0,3610,97473487|0,91432956 | 1,73577828
1,4 0,37]0,97334969 | 0,90978993 | 1,69608596
1,4 0,380,97193064 | 0,90515606 | 1,65869617
1,4 0,39]0,97047806 | 0,90043014 | 1,62343346
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,4 0,410,96899225|0,89561438 1,59014
1,4 0,41|0,96747354|0,89071104 | 1,55867338
1,4 0,4210,96592226|0,88572237| 1,5289048
1,4 0,4310,96433875|0,88065067 | 1,5007175
1,4 0,44 10,96272335|0,87549823 | 1,47400537
1,4 0,4510,96107641|0,87026738 | 1,44867179
1,4 0,46 |0,95939827 | 0,86496045 | 1,42462855
1,4 0,4710,95768929| 0,8595798|1,40179503
1,4 0,48 1 0,95594983 | 0,85412779|1,38009735
1,4 0,49|0,95418026 | 0,84860679 | 1,3594677
1,4 0,5]0,95238095|0,84301918|1,33984375
1,4 0,51]0,95055227|0,83736733|1,32116809
1,4 0,52 | 0,9486946|0,83165364 | 1,30338776
1,4 0,53]0,94680831| 0,8258805|1,28645385
1,4 0,5410,94489379|0,82005029 | 1,2703211
1,4 0,55[0,94295144|0,81416541| 1,2549476
1,4 0,56 |0,94098163 | 0,80822822 | 1,24029444
1,4 0,5710,93898477|0,80224112|1,22632551
1,4 0,580,93696125|0,79620647 | 1,21300721
1,4 0,59]0,93491146|0,79012663 | 1,20030826
1,4 0,610,93283582|0,78400395| 1,18819951
1,4 0,61/0,93073472|0,77784078 | 1,17665374
1,4 0,62 10,92860857|0,77163943 | 1,16564554
1,4 0,63|0,92645778 | 0,76540222 | 1,15515114
1,4 0,64 10,92428276|0,75913144 | 1,14514831
1,4 0,65(0,92208391|0,75282937|1,13561619
1,4 0,66 ]0,91986165 | 0,74649826 | 1,12653524
1,4 0,67| 0,9176164|0,74014035|1,11788714
1,4 0,68 10,91534856 | 0,73375786 | 1,10965464
1,4 0,69]0,91305856|0,72735297|1,10182157
1,4 0,7]0,91074681|0,72092786 | 1,09437268
1,4 0,71]0,90841373|0,71448466 | 1,08729364
1,4 0,72 10,90605973 | 0,70802549 | 1,08057094
1,4 0,73]0,90368523|0,70155244|1,07419185
1,4 0,741 0,90129065 | 0,69506757 | 1,06814435
1,4 0,75| 0,8988764|0,68857291|1,06241711
1,4 0,76 0,89644291 | 0,68207045 | 1,05699943
1,4 0,77 | 0,8939906|0,67556217|1,05188118
1,4 0,78 0,89151986 | 0,66905001 | 1,04705281
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,4 0,790,88903113|0,66253587 | 1,04250527
1,4 0,810,88652482 | 0,65602162 1,03823
1,4 0,81/0,88400134| 0,6495091 |1,03421889
1,4 0,82|0,88146111|0,64300011 | 1,03046428
1,4 0,8310,87890453 | 0,63649642 | 1,02695888
1,4 0,84|0,87633202|0,62999977 | 1,02369581
1,4 0,85|0,87374399|0,62351185 | 1,02066854
1,4 0,860,87114085|0,61703432|1,01787085
1,4 0,870,86852299|0,61056881 | 1,01529688
1,4 0,880,86589083 | 0,6041169|1,01294105
1,4 0,890,86324476|0,59768015 | 1,01079805
1,4 0,9| 0,8605852|0,59126007 | 1,00886287
1,4 0,91|0,85791253|0,58485813 | 1,00713072
1,4 0,920,85522715|0,57847577 | 1,00559707
1,4 0,93/0,85252945|0,57211439 | 1,00425762
1,4 0,94 0,84981984 | 0,56577536 | 1,00310828
1,4 0,950,84709869 | 0,55945999 | 1,00214515
1,4 0,96 |0,84436639|0,55316957 | 1,00136456
1,4 0,970,84162332|0,54690534 1,000763
1,4 0,98 | 0,83886987 | 0,54066853 | 1,00033714
1,4 0,990,83610642 | 0,5344603| 1,0000838
1,4 1/0,83333333|0,52828179 1

(Y) Mach VAL P/Po .V
1,5 0,01 0,999975 0,999925| 57,246918
1,5 0,02 | 0,99990001 | 0,99970006 | 28,6288261
1,5 0,03/0,99977505| 0,9993253|19,0918483
1,5 0,04 | 0,99960016 | 0,99880096 | 14,3251502
1,5 0,05|0,99937539|0,99812734 | 11,466565
1,5 0,06 |0,99910081 | 0,99730485 | 9,56203745
1,5 0,07 | 0,9987765|0,99633399 | 8,20268701
1,5 0,08 |0,99840256|0,99521532 | 7,18407355
1,5 0,090,99797909 | 0,99394952 | 6,39261943
1,5 0,1]0,99750623|0,99253734 | 5,76017822
1,5 0,11 0,99698412 | 0,99097963 | 5,24338415
1,5 0,12/0,99641291| 0,9892773|4,81332684
1,5 0,13|0,99579278|0,98743135 | 4,44999156
1,5 0,141 0,99512389|0,98544289 | 4,13908216
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,5 0,15 0,99440646 | 0,98331308 | 3,87011493
1,5 0,16 | 0,9936407|0,98104316 | 3,63522717
1,5 0,17 ]0,99282683 | 0,97863447 | 3,42840633
1,5 0,18 0,99196508 | 0,97608841 | 3,24497608
1,5 0,19 0,99105572|0,97340645 | 3,08124465
1,5 0,2]0,99009901 | 0,97059015 | 2,93425874
1,5 0,21|0,98909523|0,96764112 | 2,80162761
1,5 0,22 10,98804466 | 0,96456106 | 2,68139533
1,5 0,23]0,98694762 | 0,96135172|2,57194616
1,5 0,24 0,98580442 | 0,95801493 | 2,47193375
1,5 0,25]0,98461538 | 0,95455257 | 2,38022721
1,5 0,26 0,98338086 | 0,95096659 | 2,29586971
1,5 0,27]0,98210121|0,94725898 | 2,21804623
1,5 0,28 10,98077678 |0,94343182 | 2,14605824
1,5 0,29]0,97940795 | 0,93948721|2,07930362
1,5 0,3]0,97799511|0,93542732|2,01726059
1,5 0,31]0,97653866 | 0,93125437|1,95947475
1,5 0,32 0,975039|0,92697061 | 1,90554856
1,5 0,33]0,97349656 | 0,92257835| 1,85513269
1,5 0,34|0,97191175|0,91807994 1,807919
1,5 0,35(0,97028502 | 0,91347777 | 1,76363458
1,5 0,36|0,96861682 | 0,90877425|1,72203691
1,5 0,37]0,96690759 | 0,90397185 | 1,68290973
1,5 0,38 | 0,9651578|0,89907305| 1,6460596
1,5 0,39]0,96336793 | 0,89408037|1,61131294
1,5 0,410,96153846 | 0,88899636 | 1,57851359
1,5 0,41|0,95966987 | 0,88382358 | 1,54752067
1,5 0,4210,95776267|0,87856463 | 1,51820674
1,5 0,4310,95581734| 0,8732221|1,49045629
1,5 0,44 10,95383441|0,86779864 | 1,46416433
1,5 0,45| 0,9518144|0,86229687|1,43923523
1,5 0,46 |0,94975781|0,85671944 | 1,41558173
1,5 0,4710,94766519|0,85106903 | 1,39312405
1,5 0,48 0,94553707|0,84534828|1,37178906
1,5 0,49|0,94337398 | 0,83955988 | 1,35150967
1,5 0,5[0,94117647|0,83370649 | 1,33222417
1,5 0,51| 0,9389451| 0,8277908|1,31387575
1,5 0,52 | 0,9366804|0,82181546|1,29641198
1,5 0,53]0,93438296 | 0,81578314 | 1,27978444
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,5 0,5410,93205331| 0,8096965|1,26394833
1,5 0,55]0,92969204 | 0,8035582|1,24886213
1,5 0,56 | 0,9272997|0,79737086 | 1,23448733
1,5 0,5710,92487688 | 0,79113712|1,22078816
1,5 0,5810,92242413 | 0,78485959 | 1,20773134
1,5 0,59]0,91994204 |0,77854085 | 1,19528587
1,5 0,610,91743119|0,77218348 | 1,18342288
1,5 0,61]0,91489216|0,76579004 | 1,1721154
1,5 0,62]0,91232552|0,75936306 | 1,16133823
1,5 0,63]0,90973186 | 0,75290505 | 1,15106782
1,5 0,6410,90711176|0,74641849| 1,1412821
1,5 0,65| 0,9044658|0,73990583|1,13196041
1,5 0,66(0,90179457|0,73336951|1,12308335
1,5 0,67]0,89909865 | 0,72681192 | 1,11463274
1,5 0,68 0,89637863 | 0,72023543 | 1,10659147
1,5 0,690,89363508 | 0,71364238| 1,09894346
1,5 0,7| 0,8908686|0,70703506|1,09167358
1,5 0,71]0,88807975|0,70041575|1,08476759
1,5 0,7210,88526912|0,69378667 | 1,07821205
1,5 0,73]0,88243729|0,68715001| 1,0719943
1,5 0,741 0,87958484 | 0,68050795 | 1,06610238
1,5 0,75]0,87671233|0,67386258 | 1,06052502
1,5 0,76 |0,87382034 0,667216|1,05525155
1,5 0,77 10,87090945 | 0,66057024 | 1,05027188
1,5 0,78 10,86798021| 0,6539273|1,04557648
1,5 0,79| 0,8650332|0,64728914|1,04115632
1,5 0,8]0,86206897 | 0,64065767 | 1,03700286
1,5 0,81|0,85908808 | 0,63403477|1,03310798
1,5 0,8210,85609109 | 0,62742227 | 1,02946403
1,5 0,83]0,85307855|0,62082195| 1,0260637
1,5 0,84 0,850051|0,61423556| 1,0229001
1,5 0,85 0,847009 | 0,60766479 | 1,01996667
1,5 0,86|0,84395308|0,60111131|1,01725718
1,5 0,87]0,84088377|0,59457673|1,01476573
1,5 0,88 0,83780161 | 0,58806261|1,01248669
1,5 0,89]0,83470712|0,58157048|1,01041472
1,5 0,9]0,83160083|0,57510182 | 1,00854474
1,5 0,910,82848325|0,56865807 | 1,00687194
1,5 0,92| 0,8253549| 0,5622406|1,00539171
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(Y) Mach T/To P/Po A/A*
1,5 0,93]0,82221628 | 0,55585078 | 1,00409969
1,5 0,94| 0,8190679|0,54948991|1,00299172
1,5 0,95|0,81591025|0,54315923 | 1,00206384
1,5 0,96 0,81274382|0,53685998 | 1,00131228
1,5 0,97]0,80956911 | 0,53059332 | 1,00073345
1,5 0,98 | 0,80638658 | 0,52436039 | 1,00032394
1,5 0,990,80319672|0,51816227 | 1,00008049
1,5 1 0,8 0,512 1
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ANEXO F
Tabla atmosfera estandar

ALTITUD (m) TEMPERATURA PRESION (Pa) DENSIDAD (Kg/m3) VSEégICI;%A(z/DSE)L

0 288 101325 1,225 340,1740731
100 287,35| 100128,1927 1,213269108 339,7899793
200 286,7 | 98942,85923 1,20162437 339,4054508
300 286,05| 97768,91518 1,190065344 339,0204861
400 285,4| 96606,27664 1,178591594 338,6350838
500 284,75| 95454,8601 1,167202682 338,2492424
600 284,1| 94314,5825 1,155898172 337,8629604
700 283,45| 93185,3612 1,14467763 337,4762362
800 282,8| 92067,11397 1,133540622 337,0890683
900 282,15 | 90959,75902 1,122486717 336,7014553
1000 281,5| 89863,21499 1,111515484 336,3133955
1100 280,85 | 88777,40092 1,100626492 335,9248874
1200 280,2| 87702,2363 1,089819315 335,5359295
1300 279,55 86637,641 1,079093524 335,1465202
1400 278,9| 85583,53536 1,068448694 334,7566579
1500 278,25| 84539,84009 1,0578844 334,366341
1600 277,6| 83506,47634 1,04740022 333,975568
1700 276,95| 82483,36568 1,03699573 333,5843372
1800 276,3| 81470,43007 1,026670511 333,192647
1900 275,65 | 80467,59191 1,016424142 332,8004958
2000 275| 79474,77399 1,006256206 332,407882
2100 274,35 | 78491,89952 0,996166284 332,0148039
2200 273,7| 77518,89213 0,986153962 331,6212599
2300 273,05 | 76555,67582 0,976218824 331,2272483
2400 272,4| 75602,17505 0,966360458 330,8327674
2500 271,75| 74658,31464 0,956578451 330,4378156
2600 271,1| 73724,01983 0,946872391 330,0423912
2700 270,45| 72799,21626 0,937241871 329,6464925
2800 269,8| 71883,82999 0,92768648 329,2501177
2900 269,15| 70977,78746 0,918205812 328,8532652
3000 268,5| 70081,01551 0,90879946 328,4559331
3100 267,85| 69193,44139 0,899467021 328,0581199
3200 267,2 | 68314,99273 0,89020809 327,6598236
3300 266,55 | 67445,59757 0,881022265 327,2610426
3400 265,9| 66585,18434 0,871909146 326,8617751
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TEMPERATURA

VELOCIDAD DEL

ALTITUD (m) () PRESION (Pa) DENSIDAD (Kg/m3) " (m/s)
3500 265,25| 65733,68186 0,862868331 326,4620192
3600 264,6| 64891,01934 0,853899424 326,0617733
3700 263,95| 64057,1264 0,845002026 325,6610354
3800 263,3| 63231,93302 0,836175741 325,2598038
3900 262,65 | 62415,36958 0,827420174 324,8580767
4000 262 | 61607,36687 0,818734931 324,4558522
4100 261,35| 60807,85603 0,810119621 324,0531284
4200 260,7| 60016,7686 0,801573852 323,6499034
4300 260,05| 59234,0365 0,793097233 323,2461755
4400 259,4| 58459,59206 0,784689376 322,8419428
4500 258,75| 57693,36794 0,776349894 322,4372032
4600 258,1| 56935,29722 0,768078399 322,0319549
4700 257,45 | 56185,31334 0,759874508 321,6261961
4800 256,8 | 55443,35013 0,751737835 321,2199247
4900 256,15 | 54709,34179 0,743667999 320,8131388
5000 255,5| 53983,22289 0,735664617 320,4058364
5100 254,85 | 53264,92838 0,72772731 319,9980156
5200 254,2 | 52554,39358 0,719855699 319,5896744
5300 253,55| 51851,55419 0,712049404 319,1808108
5400 252,9| 51156,34626 0,704308051 318,7714228
5500 252,25| 50468,70624 0,696631264 318,3615084
5600 251,6| 49788,57091 0,689018667 317,9510654
5700 250,95| 49115,87745 0,681469889 317,540092
5800 250,3| 48450,5634 0,673984557 317,1285859
5900 249,65 | 47792,56664 0,666562302 316,7165452
6000 249| 47141,82544 0,659202753 316,3039677
6100 248,35 | 46498,27841 0,651905542 315,8908514
6200 247,7| 45861,86456 0,644670303 315,4771941
6300 247,05| 45232,5232 0,63749667 315,0629937
6400 246,4| 44610,19406 0,630384278 314,648248
6500 245,75| 43994,81718 0,623332764 314,232955
6600 245,1| 43386,33298 0,616341765 313,8171123
6700 244,45 | 42784,68223 0,609410922 313,4007179
6800 243,83 | 42189,80605 0,602539873 312,9837695
6900 243,15| 41601,64592 0,595728261 312,566265
7000 242,5| 41020,14366 0,588975729 312,148202
7100 241,85| 40445,24146 0,582281919 311,7295783
7200 241,2 | 39876,88184 0,575646478 311,3103917
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TEMPERATURA

VELOCIDAD DEL

ALTITUD (m) () PRESION (Pa) DENSIDAD (Kg/m3) " (m/s)
7300 240,55| 39315,00766 0,569069052 310,8906399
7400 239,9| 38759,56217 0,562549287 310,4703206
7500 239,25| 38210,48891 0,556086833 310,0494315
7600 238,6| 37667,7318 0,54968134 309,6279703
7700 237,95| 37131,2351 0,543332458 309,2059346
7800 237,3| 36600,94339 0,537039841 308,7833221
7900 236,65| 36076,80162 0,53080314 308,3601304
8000 236| 35558,75507 0,524622012 307,9363571
8100 235,35 | 35046,74934 0,518496112 307,5119998
8200 234,7| 34540,73038 0,512425096 307,0870561
8300 234,05| 34040,6445 0,506408624 306,6615235
8400 233,4| 33546,4383 0,500446354 306,2353997
8500 232,75| 33058,05875 0,494537947 305,808682
8600 232,1| 32575,45313 0,488683065 305,3813681
8700 231,45| 32098,56906 0,482881371 304,9534555
8800 230,8| 31627,35451 0,477132529 304,5249415
8900 230,15| 31161,75773 0,471436205 304,0958237
9000 229,5| 30701,72735 0,465792064 303,6660995
9100 228,85| 30247,2123 0,460199775 303,2357664
9200 228,2 | 29798,16184 0,454659006 302,8048216
9300 227,55 | 29354,52555 0,449169429 302,3732627
9400 226,9| 28916,25334 0,443730713 301,941087
9500 226,25 | 28483,29544 0,438342531 301,5082918
9600 225,6| 28055,60241 0,433004557 301,0748744
9700 224,95| 27633,1251 0,427716466 300,6408322
9800 224,3| 27215,81473 0,422477934 300,2061625
9900 223,65| 26803,62278 0,417288637 299,7708625
10000 223 | 26396,50109 0,412148255 299,3349295
10100 222,35| 25994,40179 0,407056466 298,8983607
10200 221,7| 25597,27733 0,402012951 298,4611533
10300 221,05 | 25205,08049 0,397017393 298,0233045
10400 220,4 | 24817,76433 0,392069474 297,5848114
10500 219,75 | 24435,28226 0,387168878 297,1456713
10600 219,1| 24057,58795 0,382315291 296,7058813
10700 218,45| 23684,63543 0,3775084 296,2654384
10800 217,8|  23316,379 0,372747891 295,8243398
10900 217,15| 22952,77329 0,368033454 295,3825824
11000 216,5| 22593,77321 0,363364779 294,9401634
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ANEXO G
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