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PROLOGO

Una de las funciones de una Tobera es la de transformar en energia cinética la

energia térmica de un gas 6 vapor (sustancia fluyente).

Un paso intermedio importante es el de transformar calor en trabajo, esto es

esencial para que las Toberas puedan realizar su funcion eficazmente.

Considerando la cantidad de problemas relacionados con el flujo 6 movimiento
de un fluido, podemos preguntamos que es lo que sucede en una corriente de fluido.
Estos fenémenos se estudian ampliamente en un curso llamado Mecanica de Fluidos.
Afortunadamente la mecanica de fluidos y la termodinamica estan muy relacionadas
entre si, puesto que ambas se necesitan para la investigacién y solucién completa de

muchos problemas que se dan en los procesos productivos.

El presente escrito fue pensado en hacer més simples los calculos del
comportamiento de las Toberas tomando en cuenta la existencia de un programa de
aplicacién computacional que se llama COMPQ el cual es de gran utilidad dada la

rapidez del calculo con diferentes parimetros.
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SINTESIS

El objetivo primordial de la tesis se lleva a cabo en los capitulos intermedios
donde se determina el comportarniento de los fluidos, el efecto que se tiene con el flujo
FANNO vy el flyjo RAYLEIGH, asi como la influencia que tiene la friccion en los
mismos, ademas se desarrollan los modelos matematicos, y se presentan con toda
claridad las ecuaciones y las combinaciones de ¢llas con las cuales podemos determinar
con toda precision la Temperatura, Presion, Velocidad, Volumen y el numero de Mach
de un fluido al pasar por una Pasaje, todo esto dependiendo de las condiciones iniciales
que se tengan de un problema, es de vital importancia que los fluidos que fluyen por un
pasaje deben de satisfacer 4 leyes que son la Segunda Ley de NEWTON, y de la
TERMODINAMICA asi como la conservacién de la MASA y de la ENERGIA, asi
como también se describe la aplicacion del programa computacional correspondiente
para las diferentes condiciones que se puedan presentar en un problema. En el inicio de
este escrito se seiiala la razén por la cual se realizo esta tesis, asi como al final de la

misma se hacen las conclusiones y las recomendaciones
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CAPITULO 1

INTRODUCCION

1.1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Al tratar de resolver diferentes problemas relacionados con el movimiento de los
fluidos nos damos cuenta de una gran canfidad de operaciones matematicas que deben
de ser llevadas a cabe para encontrar las posibles soluciones en el comportamiento de un
fluido al pasar por una Tobera, ya que estas pueden tener diferentes formas como lo es

la Divergente, la Convergente 6 la Convergente-Divergente
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1.2. OBJETIVO

Analizaremos termodinamicamente ¢l comportamiento de una Tobera mediante
los métodos utilizados en la Dinamica de Gases realizando sus modelos matematicos

ademas de la aplicacioén del Programa Computacional correspondiente.

Esta tesis tiene la finalidad de servir como apoyo en los cursos de Dindmica de
QGases o de otros cursos afines tanto en Licenciatura como en Post-grado debido a la gran
complejidad que se tiene al tratar de resolver los problemas que se presentan en ¢l

estudio de los Gases.

1.3. JUSTIFICACION DE LA TESIS

Se pretende que esta tesis sirva como material de consulta, porque podremos
resumir en pocas ecuaciones matematicas el comportamiento de los gases ademas de que
en esta época con todos los adelantos de la tecnologia es muy importante saber hacer uso
del programa computacional correspondiente, el cual se presenta de una manera ¢lara y
simple y hard que la solucién de muchos de los problemas que se presentan cuando
existe un fluido en movimiento sean mds simples de calcular, la investigacion realizada

en este campo opera bajo condiciones de masa constante.



1.3. METODOLOGIA

Alimentando al programa correspondiente diferentes valores a las variables y
propiedades termodinamicas que suelen afectar la Dinamica de Gases, como él namero
de Mach, la Velocidad ¢ la Temperatura y se analizaran los resultados obtenidos para

diferentes modelos matematicos del flujo.

1.4. LIMITES DE ESTUDIO

El presente escrito fue pensando en presentar los posibles casos que se pueden
presentar, estudiar su comportamiento, analizar las ecuaciones matematicas y visualizar
gue tan agil es el programa computacional al tratar de resolver la problemética que se

presenta en los fluidos.

El estudio esta basado en que la MASA se conserva constante, y se analizaron el
comportamiento y la friccion de un fluido dentro de una Tobera segin las condiciones
dadas.
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CAPITULO 2

CAMBIO DE AREA SIMPLE EN UNA

TOBERA (ISOENTROPICO)

2.1 Laconducta de un flujo en un cambio de area simple

Considerar una Tobera convergente junto a un deposito con condiciones de

estancamiento p, y t, y escapando gas a una contrapresion variable p,.

Figura 2.1
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Si la contrapresion es igual a la presién de estancamiento, entonces el flujo no

ocurre y la presién es constante a lo largo de toda la Tobera.
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Figura 2.2

Py =Py

M, <1
P¢=Pb

=P M, =1

Un ligero decremento en la contrapresién induce un flujo a través de la Tobera la

razon del flujo debe ser tal que 1a presion en el plano de salida de la Tobera es igual a la

contrapresion. Esta condicion es la misma en un flujo incompresible en el plano de

salida.

Como la contrapresion decrece adicionalmente, la razén de flujo de masa se

incrementa y la presién decrece para conservar en el plano de salida una presién igual a

la contrapresion.

El incremento de la razén del flujo de masa correspondiente al decremento de la

contrapresion se muestra en la siguiente figura.

'
Py
Figura 2.3
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Finalmente, si la contrapresion se reduce suficientemente baja, tal que en el
plano de salida €l numero de Mach es igual a 1. Cuando esto ocurre, Mach 1 en el drea
minima, el flujo en la Tobera es estrangulado y entonces la presién en el plano de salida
es igual a la contrapresién cuando el flujo estrangulado es alcanzado, la contrapresion

maxima que produce el flujo estrangulado llega a ser:
0= aﬂ I odVo + I PV *d4 Po(0.5283Po para y=1.4)
t V. L.

Que se espera si la contrapresion es suficientemente baja p, ? Cuando la
contrapresion es py; ,el fluido ha alcanzado la velocidad sénica en el plano de la salida de
la Tobera.

Cualquier reduccién adicional de contrapresion no tendré efecto sobre la razén
del flujo de masa 6 en la distribucién de presién en la Tobera convergente. Esto es una
declaracién de salida. Pero debemos considerar que tenemos establecido generalmente
flujos alrededor de la Tobera convergente. El numero de Mach nunca puede exceder de 1
en el plano de la salida de la Tobera convergente, puesto que el plano de salida
representa el area minima, asi ninguna reduccién adicional en la contrapresién tendra
efecto sobre ¢l numero de Mach en ¢l plano de la salida porque la onda de sonido no
puede propagarse corrientes arriba contra la velocidad del sonido en el area minima. Con
la distribucién de presién dentro de la Tobera cerca de las condiciones de estancamiento
del deposito, el perfil de la Tobera y el nimero de Mach en ¢l plano de salida hacen que
no ocurra cambio en la razén del cambio de flujo de masa 6 la distribucién de la presion

si en el plano de salida el nimero de Mach permanece igual a 1.

Para una Taobera convergente en un flujo compresible, las condiciones del plano
de salida son:

P.=P, para M, <1
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para un nimero de Mach subsénico en el plano de salida

P, 2P, paraM, =1

Este comportamiento es dramaticamente diferente para un flujo incompresible.

Fuera de la Tobera, ¢l flujo entonces se expande y la presidn es reducida al valor
de contrapresion. Esta expansion es acompafiada por un proceso llamado Prandtl-Meyer

en la vecindad de la Tobera en el plano de la salida.

En la siguiente figura 2.4 se ilustra un tanque presurizado de un volumen vol,,
que 1nicialmente contiene un gas a p,; y t; ventilado a través de una Tobera convergente
de érea a* dentro de una contrapresién p, . El proceso se puede notar que es inestable
como en ¢l proceso de soplado, la presion en el tanque decrece. Entonces la presion en el
tanque esta en funcidn del tiempo, la razén de flujo de masa de la Tobera convergente es
también una funcién del tiempo. Pero asumiendo que el proceso sea cuasi-estable,

podemos desarrollar expresiones relacionando la presion del tanque en el tiempo.

La asumccién de cuasi-estable no tiene serios errores porque sera introducido en
un instante dado del tiempo. El campo de flujo de la Tobera es tomado de tal manera que
corresponde a la presion instantanea en el tanque. Esta asumccién es valida si la presion

en el tanque no cambia rapidamente con respecto al tiempo.

.......................

Figura 2.4
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L.a asumccién cuasi-estable sera aceptada si ¢l flujo de masa a la salida de la

Tobera convergente es mas pequeila comparada con la masa del gas en el tanque.

la conservacion de masa s

0= % '[MpdVo+ \[fV*dA

aplicado al volumen de control

=i Po VOl +paAeVe
dt\ RT,

0

Donde las condiciones uniformes en el tanque, el flujo Isoentropico dentro de la

Tobera, y el flujo unidimensional a través del plano de salida son asumidas.

si el analisis es limitado al flujo estrangulado entonces:
(4]
PAY, = p*A* V¥ =3y
y la razén de flujo de masa puede ser expresada como

0

2*
= prA*V* = —— A*1[RT* = |7, 4% ps
m=»p rr+" V7 ,437'*)
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recordemos las condiciones para ¢l flujo estrangulado

1a razon de flujo de masa es:

¥
11 2
m= '4 s — Po
RA*¥\ 2 Toly+1

r+l

@1(&)__ \ﬁ 2 Yo AP
R di\ To Ry +1 NTo

Si el proceso es isotérmico entonces t, = t . Este proceso resulta de un anélisis

relativamente simple

741

Vol 1 dPo \F 2 o 4*pP
ik o PN ¢ dt
R To Po Rly+1 JTo
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Si tomamos las condiciones iniciales de p,;cuando t=0 y la presion del tanque p,

ent

1
y+l

Vol| 1 (y+1)\0-0 i Po
{=— In| —
A*| RTo\ 2 Po,

I

la asumccion Isoentropica.

Un proceso Isoentropice temporal 6 basado en el tiempo serd asumido y puede
ocurrir en ¢l tanque durante ¢l soplado del tanque. Asi en el tanque las condiciones

iniciales son relatadas para las condiciones de estancamiento del tiempo por:
P

O
Poi Toi

y-1

To = Toi(ﬁ] .
Poi

dentro de la derivada del tiempo



finalmente por

y-1

L= =y
a’(Po]_ 1 Poi Po7 dPo

a\To) y Toi dt

del mismo modo

=)

2
—A* RT.| ——
=2 yZ a,[ﬂlj
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Esta ecuacién fue derivada desde dos procesos Isoentropicos (1) especialmente

en la Tobera en cualquier instante del tiempo y (2) temporalmente en el tanque como

una funcién del tiempo,

Comparado con las Toberas convergentes, las Toberas convergentes-divergentes

presentan un arreglo mas complejo de estados posibles. Las Toberas convergentes-

divergentes, por ejemplo han sido generalmente mencionadas en el contexto de flujos

acelerados a velocidades supersénicas, que algunas veces las Toberas convergentes no
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pueden cumplir. El punto de inicio para entender las Toberas convergentes-divergentes

es el comportamiento del campo de flujo én la Tobera con respecto a la contrapresion.

Considerar una Tobera convergente-divergente conectada a un deposito con

condiciones fijas de estancamiento p, y t, y escapando adentro una contrapresion p,

variable, El area de salida de la Tobera es a, y ¢l area de la garganta es a*.

Figura 2.5 Comportamiento de una Tobera convergente-divergente

B

Figura 2.6 Distribucién de presion para varias contrapresiones
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3

0 Py
Figura 2.7 Razén de flujo de masa como una funcién de la contrapresion

Cuando la contrapresion p, es igual a la presion del deposito, no ocurre flujo. Si
la contrapresién es reducida ligeramente se dice que el flujo para p, es inducido a la

Tobera.

La presién en la porcién convergente de la Tobera decrece y como decrece
también el area, entonces el nimero de Mach se incrementa. En la porcién divergente el
numero de Mach decrece y la presioén se incrementa como también se incrementa el rea.
Los mimeros de Mach grandes ocurren en las dreas minimas, los cuales son puntos de
presion minima. La contrapresién p,, es suficientemente alta que hace que el flujo

subsénico exista a través de la Tobera.

Formas de e¢scape para varias condiciones

Wl

L

Figura 2.8 Sin estrangulamiento
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t 41

M>1 M<cl

Figura 2.9 Choque normal en la Tobera

M>) M<l

bt

Figura 2.10 Choque normal en el plano de salida de la Tobera

M>1

Figura 2.11 Sobreexpandido

Wﬂ

M

Figura 2.12 Isoentropico
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Figura 2.13 Bajo expansion

La reduccion en la contrapresién baja p,, no tiene efecto en el nimero de Mach 6
en la distribucion de presion dentro de la Tobera por lo tanto el flujo es Supersénico en

la porcidn divergente.

La presién y el nimero de Mach en el plano de salida no son funciones de
contrapresion para p, < Pyy - Asl el flujo en una Tobera convergente-divergente p, puede
ser mas grande que p, si ¢l nimero de Mach ¢n ¢l plano de salida de la Tobera es
supersonico. El flujo es regular desde p, a p,, fuera de la Tobera, entonces la presion en el
plano de la salida de la Tobera es més grande que la contrapresion, esta condicion de

flujo es llamada bajo-expancion.

La siguiente figura 2.14 se realiza con tres tipos de contrapresién que separa las

condiciones de salida de la Tobera en cuatro regiones.

1.- El maximo flujo para estrangulamiento.

2.- La presion requerida para un choque normal en el plano de salida de la

Tobera.

3.- La presion requenida para el flujo supersonico en la Tobera con una estructura

sin onda exterior en ¢l plano de salida.
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oo™
¥

Figura 2.14

Laregion 1 esta asociada con el flujo subsénico en todas partes de la Tobera, la
region 2 con una onda de choque normal en la Tobera, la regién 3 con una onda de
choque oblicua en el borde de Ia Tobera y la regién 4 con una onda de expansion en el

borde de la Tobera.

2.2 Tuneles de viento supersoénicos

Un tunel de viento supersénico facilita en un laboratorio, el poder producir
condiciones que se puedan usar para simular un vuelo con un nimero de Mach

supersonico. El uso de Toberas convergentes-divergentes para producir flujos

supersonicos se explico anteriormente.
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Se identifican las siguientes cuatro caracteristicas para el soplado en tineles de
viento:
1.- Alta presién de un gas almacenado en tanques para ductos con &rea continua

en tuneles de viento.
2.- Un compresor y un difusor para area continua en tineles de viento.

3.- Un tanque vacio con entrada atmosférica en tineles de viento.

4.- Tubos de choque para una entalpia alta en tineles de viento.

Esta seccion esta interesada solamente en los tipos 1 y 2 desde luego la mayoria

de los timeles de viento caen dentro de estas categorias.

Vol
T‘h
P, o 1)) ()
HERIRIRENE; A* [REEEIRLIINET|
Figura 2.15 Soplado en un Tunel de Viento
P,

M@

:—::::: A° ::ﬁ:j‘
(9 ©

Figura 2.16 Choque normal en la seccién de prueba en la salida
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Los procesos de soplado fueron discutidos en términos del flujo estrangulado en
Toberas convergentes. Muchas de estas discusiones y desarrollos son usuales para

soplado en operaciones de tineles de viento.

El soplado tipico del tinel de viento consiste de un tanque presurizado y

alimentando una Tobera convergente-divergente.

El propésito del tinel de viento es para desarrollar un nimero de Mach
especifico, y la razén de éarea de la seccién de prueba en la seccion de prueba. Asi por lo
tanto la presion en el tanque es suficiente para proveer la regién 3 6 la regién 4 del

flujo, la seccién de prueba opera con el nimero de Mach especificado 6 de disefio.

Cuando la presién del deposito llega a ser menor con respecto a la contrapresion,

el flujo en laregién 2 seiniciay la seccién de prueba no opera supersénicamente.

Dos de las opciones simples para prolongar las condiciones en la seccién de la

prueba y que sean aceptables son

Descargar la seccion de prucba en un tanque vacio inicialmente y/o para proveer
un difusor entre la seccion de prueba y la contrapresion. Ambas de estas opciones
resultan en una presion baja del deposito para las regiones 3 y 4 del flyjo. El tanque

vacio esencialmente provee una contrapresion baja por el sistema.

El flujo supersénico continuo en tuneles de viento incluye otras clases de tineles
de viento que tenemos que examinar, Los tineles de viento son basicamente cerrados en
circuifos que contienen dispositivos como compresores e intercambiadores de calor, Por
supuesto ¢l tunel tiene flujo continuo, el compresor debe ser suficientemente grande para
vencer las pérdidas de estado estable del sistema para proveer el arranque. El
intercambiador de calor debe estar provisto de un gas frio entonces el gas es calentado

por el compresor.
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Figura 2.17 Tunel de viento continuo

La potencia de estado estable requerida por ¢l compresor puede ser minimizado
por la minimizacién de las pérdidas que €l compresor debe tener.
Una componente significante de las pérdidas puede ser menor en la presion de
estancamiento cuando el flujo es desacelerado, via una onda de choque desde
velocidades supersonicas a subsonicas asi debe ser a priori para la cntrada del
compresor. Esta pérdida de presion de estancamiento puede ser reducida por el
decremento del niimero de Mach en la onda de choque que determina el flujo
supersénico. El concepto esquematico estd en la figura siguiente 2.18. El difusor es
basicamente una seccién adicional convergente-divergente que es usado para reducir el
ingreso del flujo supersdnico al flujo subsénico sin travesia a través de una onda de

choque.
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Figura 2.18 Tunel de viento continuo con difusor
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Considerar la secuencia mostrada en las figuras siguientes 2.19

Ya que la potencia es inicialmente aplicada al compresor corrientes-arriba, el
flujo es subsonico a través de la red entera. Los incrementos adicionales en potencia al
compresor en direccién del estrangulamiento del flujo son en el drea minima, con el

flyjo subsdnico en otra parte.

La distribucién del nimero de Mach del tinel de viento con estrangulamiento

inicial se ilustra en la figura 2.19b

W T T T O S S T O O

>

Figura 2.19a Marcha inicial

Cualquier incremento adicional en potencia para el compresor resultard un
establecimiento de flujo supersénico en una region corrientes-abajo de la primera
garganta. Ei incremento adicional en potencia al compresor causa que el choque normal

deba moverse adicionalmente en la porcién divergente fig. 2.19¢

U I O I O O G I A

Figura 2.19b Primera garganta sénica
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Figura 2.19¢ Choque y seccion divergente

Eventualmente ¢l cheque normal serd posesionado en la salida de la seccion

divergente, la cual es la seccidn de prueba. Esta condicién se ilustra en la figura 2.19d

Figura 2.19d Choque en la seccién de prueba de la entrada

La region supersonica sera determinada por una onda de chogue normal a través
de la cual la presion de estancamiento es minima. La segunda garganta del difusor debe
ser mas grande que la primera garganta. Las grandes presiones de estancamiento que se

pierden asociadas con ¢l proceso de marcha ocurririan cuando la onda de choque normal
esté en la seccion de prueba.

La garganta del difusor debe ser suficientemente grande para que pase la razén

de flujo de masa requerido aun con la presién de estancamiento reducida corrientes-
abajo de la onda de choque.
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La primera garganta y la garganta de difusor son entonces:

By

4% B

e

Para flujos en un cambio de 4rea simple, algin incremento adicional en la
potencia del compresor resultard en la onda de choque moviéndose en la seccion de
convergencia, que se mueve a través de la garganta del difusor. Esto debido a que la
onda de choque no puede permanecer en una seccién de convergencia, que se mueve a

traves de la garganta del difusor ¢ sea la segunda garganta, ver la figura 2.19e

M>1 W>1

Figura 2.19e Choque tragado

Entonces la onda de choque ha sido tragada y ambas gargantas ahora poseen la
misma presion de estancamiento. Si el difusor de 4rea de la garganta es variable, puede
ser reducida a la misma drea como la primera garganta. Esta condicién se muestra en la
figura 2.19f

U O SN (VI VIS I
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AT 4 S N M N s

Figura 2.19f. Desaceleracién de choque libre con area variable en la garganta del
difusor
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La figura 2.19g ilustra la operacién del tinel de viento para un difusor de area

con el minimo nimero de Mach para una onda de choque normal.

Figura 2.19¢g

2.3 Entradas subsdnicas y supersonicas

En esta seccidon tenemos que investigar, en ¢l sentido unidimensional, los

conceptos fundamentales y las ideas concernientes a entradas subsonicas y supersoénicas.

Las entradas son ampliamente divididas en subsonicas y supersénicas
dependiendo del mimero de Mach de fluencia (vuelo) del vehiculo. Para cada entrada
subsénica ¢ supersénica, la corriente libre de aire entrando en la entrada es llamada el
aire de captura. Lejos de las corrientes-arriba de una entrada, €l area definida por las
lineas de corriente encerrando al aire de captura es llamada el area de captura a,. El area

de captura es ilustrada en la figura 2.20

Figura 2.20
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Si el 4rea de entrada de la enfrada a; es méas grande que el area de captura,

entonces Poo Voo ( Ag-A; ) representa el flujo que es vertido sobre la entrada.

El flujo sabrevertido es desacelerado corrientes-arriba en la entrada de la entrada

y entonces acelerado al pasar sobre el borde principal de la entrada.

Las ecntradas para un numero de Mach de vuelo supersonico estin
invariablemente implicadas con ondas de choque y la existencia de perdidas de presién y
de estancamiento. El sobrevertido en entradas supersonicas puede también ser un

problema que resulta en el incremento de entrada de arrastre.

En una entrada subsdnica la velocidad del aire entrando en la entrada 6 sea el aire
capturado es subsénico en todas las partes de la trayectoria del flujo. Las entradas
subsdnicas pueden ser divididas en entradas de Compresion Externa y de Compresion

Interna. En las figuras 2.21 a y b se ilustran dos tipos basicos de entradas subsénicas.

Figura 2.21 a Compresién Externa

Esta compuesta por un ducto de area constante. Una vez que el aire capturado
entra al ducto de 4rea constante su velocidad es constante. Cualquier difusién que tome

lugar debe ocurrir antes de la entrada del aire: entonces de aqui el nombre de compresion

externa (en una entrada el proceso es Isoentropico).
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Generalmente las entradas subsonicas de compresién externa no son atractivas

para las aplicaciones del nimero de Mach subsénico alto, debido a la posibilidad de un

numero de Mach local més grande que 1

Las entradas subsénicas de compresién interna se ilustran en la figura 2.21b

Figura 2.21 b Compresién Interna

Como no ocurre difusién fuera de la entrada, ¢l area de captura es igual al area de
entrada de la entrada. Se sugiere que el angulo de divergencia para la entrada de
compresion interna cilindrica no sea mas que de 5 a 7 grados, asi la separacién se puede
evitar. El disefio de entradas de compresion interna establece una relacién entre longitud,

ancho y pérdida de presién de estancamiento.

Las entradas supersénicas debido a que invariablemente implican ondas de

choque, son generalmente mas dificiles de disefiar 6 de operar que las entradas sénicas.

Las entradas supersénicas pueden ser ampliamente divididas en choque normal,
choque oblicuo y entradas convergente-divergente. Las entradas de choque normal son
similares en apariencia a entradas subsénicas de compresi6n interna. Las entradas que
implican ondas de choque oblicuo son clasificadas como de compresion externa 6 de

compresién mixta, dependiendo en donde la difusion de flujo supersénico sea terminada.
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Las configuraciones convergentes-divergentes también pueden ser usadas como
entradas supersénicas. Las entradas de choque normal son algunas veces llamadas

entrada de Pitot debido a su semejanza con el Tubo de Pitot.

La entrada de choque normal esta disefiada para operar con un choeque normal
junto al borde de la entrada, como se ilustra en la figura 2.22a, si la contrapresién se
aumenta el choque normal se mueve hacia afuera del borde de la entrada como se puede
ver en la figura 2.22b, y un decremento en la contrapresién causa que el choque sea
tirada hacia adentro de la entrada donde una expansién liviana 6 sistema de onda de

compresion se genere adelante del choque normal, esto se ilustra en la figura 2.22¢

Figura 2.22a

W
%

Figura 2.22b
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Figura 2.22¢

La region supersénica eventualmente termina por una onda de choque normal

relativamente fuerte.

Debido a la excesiva pérdida de presion de estancamiento con incremento del
numero de Mach en el vuelo, la entrada de choque normal no es atractiva para usarse

con numeros de Mach superiores a 1.8
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24. Uso del programa de aplicacion (COMPQ)

Utilizando el programa Compgq nos despliega una pantalla que nos pide como

dato inicial 1a razén de calor especifico. Escogeremos 1.4 (supondremos que s aire)

Pantalla 2.1

Nos despliega una segunda pantalla, esta pantalla nos indica cuales son las opciones que

podemos utilizar.

E
THE FOLLOWING PROCESSES fiRE NVAILABLE:
PROCESS

RBBREVIATION
ISENTROPIC FLOW IS
NORMAE SHOCK WRVE NS
OBLIQUE SHOCK WAVE s
PRANDTL-HEYER PROCESS PH
RAYLEIGH FLOW RA
FANNO FLOY Fa

MASS ADDITION HA
ISOTHERMAL W/FRICTION PL
FINISHED FI
[THE RATIO OF SPECIFIC HEATS IS 1.4

JENTER THE PROCESS ABBREVIATION? IS

Pantalla 2.2



38

Si utilizamos la opcién IS (flujo isoentropico) nos despliega una tercera pantalla.

ATSENTROPI( PROCESS GAL
INPUT PARAMETERS MRE:

PRESSURE RATIO

MACH NUMBER

AREA RATIO
TEMPERATURE RATIO
AREA CHRANGE PROCESS
M1-M2 RRER REQUIRED

{ENTER THE DESIRED LEVTER? P
ENTER THE PRESSURE RATIO, P/PO (MUST BE < 1.B8}.?

Pantalla 2.3

Esta pantalla nos indica cuales son los parametros de entrada al programa.

De acuerdo a los datos que tengamos del problema para este caso escogeremos el
caso Py en esta misma pantalla nos pide que se introduzca la razén de presién P / Po

( debe ser < 1) para este caso 0.9

1SENTROPIC PROCESS CALLED FOR
INPUT PARAMETERS ARE:

PRESSURE RATIO P
HACH HUMBER M
RREA RBTIO0 A
TEMPERATURE RATIO T
AREA CHANGE PROCESS RC
HW1-M2 AREA REQUIRED AR

FNTER THE DESIRED LETTER? P
ENTER THE PRESSURE RATIO, P/PO (MUST BE < 1.8).? 8.9

MACH T RATIQ P RATIO A RATID  IMPULSE RATTO
@.3909 8.9703 9.9980 1.6284 1.3963

ISTAGNATION PRESSURE AND TEMPERATURE ARE CONSTANT FOR ISENTROPIC FLOW.
§ARE ADDITIONAL ISENTROPIC RELATIONS DESIRED?

Pantalla 2.4
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Esta pantalla nos muestra el numero de Mach, y las razones de Temperatura, de
Area y de Impulso para la razén de presion dada, por otra parte nos pregunta si
queremos otras relaciones [soentropicas.

Nota: Tenemos la opcién de seleccionar SI 6 NO

Si escogemos el caso M el programa nos pide que se introduzca el numero de

Mach ( puede ser menor 6 mayor que | ) si escogemos 1

ISENTRCPIC PROCESS CALLED FOR
INPUI PARAMETERS ARE:

PRESSURE RATIO P
MACH NUMBER H
AREA RRTIU

TEMPER

ARER CHRNGE PROCESS ﬂC
M1-M2 AREA REQUIRED AR

IENTER THE DESIRED LETVER? W
ENTER THE MRCH NUMBER? 1

HACH T RATIO P RATIO A RATI0  IMPULSE RATIO
1.0009 8.8353 8.5283 1.0000 1.,0000

STAGNATION PRESSURE AND TEMPERATURE ARE CONSTANT FOR ISENTROPIC FLOW.
IPRE AODITIONAL TSENTROPIC RELATIONS DESTRED? _

Pantalla 2.5

Esta pantalla nos muestra las razones de Temperatura, Presiéon, Area y de

Impulso para ese numero de Mach dado.

Si escogemos ¢l caso A al programa nos pide se introduzca la razén de area

( debe ser > 1 ) s1 escogemos 1.5
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CES

1 R LLED

INPUT PARAMETERS ARL:
PRESSURE RATI0

MACH NUMBER

ARER RATIO

TEMPERATURE RATIO T

ARER CHANGE PROCESS AC

Hi-M2 AREA REQUIRED MR

§ENTER THE DESIRED LETTER? A
ERTER THE RRER RATIO? 1.5

MACH T RATIO P RATIOD A RATIO  IMPULSE RATIO
0.4303 8.9643 6.8365 1.4999 1.3117

HACH T RATIO P RATID A RATIO  IHPULSE RATIO
1.8541 0.5926 8.1682 1.4999 1.1615

TRGNATION PRESSURE AND TEMPERATURE ARE CONSTANT FOR ISENTROPIC FLOW.
JARE AUDITIONAL ISENTROPIC RELATIONS DESIRED?

Pantalla 2.6

Esta pantalla nos muestra el numero de Mach, y las razones de Temperatura, de

Presion y de Impulso tanto para corrientes arriba como para corrientes abajo.

Si escogemos ¢l caso T el programa nos pide la razén de temperatura T/To

(debe ser < 1 ) si escogemos 0.5 .

[SENTROPIC PROCESS CALLED FOR
INPUT PARRMETERS RARE:
PRESSURE RATIO P
MRCH NUMBER M
ARERA RATIN A
TEMPERATURE RATIC il
AREA CHANGE PROCESS AC
Mi-M2 ARER REQUIRED AR
ENTER THE DESIRED LETTER? T
ENTER THE TEMPERRTURE RRTID, T/T0 (MUST BE < 1.8).7 0.5

HACH T RATIO P RATID P RATID  IMPULSE RATIO
2.2361 S.A8DE-01  3.839E-B2 2.870E-00 1.1542

STAGNATION PRESSURE AND TENPERATURE ARE CONSTANT FOR ISENTROPIC FLOHW.
#ARE ADDITIONAL ISENTROPIC RELATYONS DESIRED? _

le_

Pantalla 2.7
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Esta pantalla nos muestra el numero de Mach y las razones de Presiéon, Impulso
y Area.
Si escogemos el caso AC el programa nos pide el nimero de Mach y la razon de

cambio de area si escogemos 1 y 1.4 respectivamente.

Nota: asegurarse que al introducir estos valores al programa estén en ¢l mismo

renglon y separados por una coma (1,1.4 ),

INPUT PARAMETERS ARE:

PRESSURE RATIO P
MACH NUMBER H
AREA RAT R
TEMPERHTURE RATIO

AREA CHANGE PROCESS RC
ML-M2 RREA REQUIRED AR

ENTER THE DESIRED LETTER? RAC
ENTER ML AND £2/A1 7 1,1.4
AREA CHANGE PROCESS TW ISENTROPIC FLOW

M1 W2 A2/A1 12/T1 P2/P1
1.0088 B.4708 1..008 1.1491 1.6263
THE PROCESS IS ISENTROPIC: HENCE NO CHANGE IN SYAGNATIOM PROPERTIES.
ARE ADDITIONAL ISENTROPIC RELATIONS DESIRED? _

Pantalla 2.8

Esta pantalla nos muestra el numero de Mach tanto para la regién 1 como para la

region 2 asi como también las razones de Temperatura y presion para ambas regiones.

Si escogemos el caso AR (cambio de area requerida) el programa nos pide los

numeros de Mach 1 y Mach 2 si escogemos 1 y 1.5 respectivamente,

Nota: asegurarse que al introducir estos valores al programa estén en el mismo

renglon y separados por una coma (1,1.5).



S CALLED FOR

NPUT PARAMETERS ARE:
PRESSURE RATIO P
MACH MUMBER H
AREA RATID

f
TEMPERRTURE RATIO T
AREA CHANGE PROCESS RAC
Mi-M2 AREA REQUIRED AR

ENTER THE DESIRED LETTER? AR

ENTER THE VALUE OF WL AND W27 1,1.5

fﬂREﬂ CHANGE PROCESS IN ISENTROPIC FLOW
M1 M2 A2/A1

T2/T1 P2/P1
1.0000 1,5600 1.1762 0.8276 0.5156

THE PROCESS IS ISENTROPIC; HENCE NO CHANGE IN STAGNATION PROPERTIES.

ARE ADDITIONRL ISENTROPIC RELATIONS DESIRED?

Pantalla 2.9

42

Esta pantalla nos muestra las razones de Area, Temperatura y Presién para

ambas regiones.

En todos los casos también nos indica que las propiedades de estancamiento son

constantes.
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CAPITULO 3

APLICACIONES DEL FLUJO FANNO EN

LAS TOBERAS

3.1 Enuna Tobera convergente

Si consideramos que en una Tobera convergenie como se muestra en la figura
3.1, la parte convergente de la Tobera puede ser moldeada para un flujo Isoentrépico y el

segmento de area constante como un flujo FANNO.

o

LD L

’_‘//rfllllll‘[‘llllll!lll"l

Figura 3.1 Tobera convergente con un ducto de area constante
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En un flyjo no simple cuando se tiene un cambio de éarea y friccion
simultaneamente, los efectos que ocurren con respecto al cambio de area normalmente

son mas que los que ocurren por la friccion,

El comportamiento de una Tobera convergente con un ducto de area constante con
respecto a la contrapresion puede ser establecida de igual manera como la de una Tobera

convergente. Las siguientes figuras nos proporcionan detalles de su comportamiento.

|_~._\:\KA\K.LJI1|IIIIIIIIII1IJJ

Figura 3.2a
En la figura 3.2a Si la contrapresion y la presion del deposito son iguales el flujo
no ocurre.

Sila contrapresién es disminuida ligeramente €l flujo se induce al sistema.

La presion en el plano de salida del ducto debe seguir las mismas caracteristicas
como las de cualquier ducto convergente en el plano de salida. Si el mimero de Mach en
la salida es subsonico, la presion en el plano de salida del ducto debe ser igual a la
contrapresion y si el nimero de Mach en la salida es sénico ¢ supersénico la presién en
el plano de salida del ducto debe ser igual 6 mas grande que la contrapresién. En las
figuras 3.2b y 3.2¢ se muestra una distribucion tanto de la presién como del niimero de

Mach.

P(x)

Figura 3.2b Distribucion de presion
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Mzy
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Figura 3.2¢ Distribucién del niimero de Mach

El comportamiento de la linea de FANNO se ilustra en la figura 3.2d

- e

Figura 3.2d Representacion de la linea FANNO.

Como la linea vertical del la figura va desde el estado de estancamiento “o" al
estado de la salida de la Tobera "a", el ducio de area constante, como el segmento del

flujo FANNO es indicado como: Desde el estado "a" al plano de la salida "b".

En ambos segmentos, el de la Tobera convergente y el del ducto con érea
constante, ¢l nmimero de Mach se incrementa y la presién disminuye. (un nimero de
Mach muy grande ocurre dentro del sisterna en la salida del ducto) Este comportamiento

es evidente examinando la linea FANNO.

El flujo no puede estrangularse en la salida de la Tobera convergente porque es a
su vez la entrada a la regién del flujo FANNO, esto sucede en el punto con maxima
entropia y moviéndose a lo largo de la linea FANNO dentro de las regiones de

disminucidn de entropia y esto viola la 2da. Ley de la Termodinamica.
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El unico camino posible es por el flujo que debe ser subsénico en el plano de
salida de la Tobera el cual es también la entrada hacia la region del flujo FANNO y por

el flujo que se mueve subsonicamente hacia el punto sénico sobre la linea FANNO.

Una vez que la presién es reducida bastante baja por el flujo estrangulado en la
Tobera convergente con un ducto de area constante, reducciones posteriores en la
contrapresién no tendran efecto sobre la razén de flujo de masa del sistema, 6 las

distribuciones del nimero de Mach 6 de las propiedades a través del sistema.

Esto es exactamente el comportamiento de la Tobera convergente con respecto a
la contrapresion. En la figura 3.3 se ilustra el comportamiento de un flujo estrangulado

dentro de una Tobera convergente con un ducto de 4drea constante

’oklllj_llll_t_ltlrlxln @

Figura 3.3a Esquema

— -— -
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Figura 3.3b Distribucién de presion
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Figura 3.3¢ Comportamiento de la linea FANNO

3.2 En una Tobera convergente-divergente

Una Tobera convergente-divergente también puede ser usada con un segmento

de ducto que contenga area constante.

Usualmente las Toberas convergentes-divergentes van adelante (antes) que el

segmento que contiene area constante.

En la figura 3.4 se ilustra un arreglo tipico con regiones FANNO e Isoentropico.

) ) @ (e)
AR ENEENN
(a)
P,
y o M=1] M>1 M>1 M<1
P T TP e it T 1T

Figura 3.4 Tobera convergente-divergente conectada a un ducto con area constante.

Puesto que el numero de Mach en la salida de una Tobera convergente-
divergente puede ser en todo caso subsonico ¢ supersénico y dado que las ondas de

choque pueden ocurrir en ambas partes ( en la Tobera 6 en el ducto) existe entonces
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una diversidad de condiciones de flujo en este tipo de arreglo, comparado con las

condiciones simples de un arreglo de Tobera convergente con un segmento de ducto con

area constante.

La principal diferencia de un flujo FANNO supersénico 6 subsonico es la posible
longitud del segmento de ducto que contiene area constante, mientras que para un flujo
supersénico es limitada, para un flujo subsonico es ilimitada. En la figura 3.5a se

muestra un segmento de ducto con un nitmero de Mach supersénico en la entrada.

®) © @ 8
w IR NN |1:l|(r)

Fo
T, = M>1 M > M<]
FTTTTTITITTI T T T ™1

Figura 3.5a Esquema

Para un niimero de Mach supersonico en la entrada dado, el parametro 4fL*/Dh
determina Ja maxima longitud del ducto que contenga ¢l area constante en el cual €l flujo
supersonico puede ser mantenido. Si la longitud actual del segmento de ducto para un
nimero de Mach supersonico en la entrada es mas grande que la maxima longitud

permitida para un flujo supersdnico entonces las ondas de choque deben estar en el

ducto.

Una onda de choque normal puede también aparecer en un flujo FANNO con un
nimero de Mach supersonico en la entrada, si la longitud actual del ducto es menor que
la longitud permitida para un flujo supersénico. La localizacidn exacta de la onda de

choque puede depender de la forma y de las condiciones del ducto, asi como de la

contrapresion.
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Esta situacion se muestra también en la figura anterior 3.5a, la distribucion de

presion asi como la linea FANNO se ilustran en las figuras 3.5b y 3.5¢ respectivamente.

@ ©

Pix) (a)

-ad..n/

©

®

Figura 3.5b Distribucién de presién

~g >

Figura 3.5¢ Comportamiento de la linea FANNO

Por medio de la onda de choque el nimero de Mach va de supersonico a

subsonico, puesto que el proceso no es isoentropico, la entropia entonces se incrementa.

Se efectiia un salto de la linea de regidn FANNO supersénica, a la linea de regién
FANNO subsdnica, cuando en la entrada a un segmento de un ducto con area constante
el numero de Mach es supersénico. Existen dos posibilidades para las condiciones del

flujo dentro del ducto, Primero si la longitud actual es menor que la longitud permitida,
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la onda de choque puede 6 no puede estar en el ducto, Segundo, si la longitud es méis

grande que la longitud permitida la enda de choque esta en el ducto.

El comportamiento de la contrapresion puede ser examinado en el primer caso y

en la figura 3.6a se ilustra el sistema.

- L<l’ M;>i
@ : o)
T O O T O O O

O i

Figura 3.6a Esquema

Como la contrapresion decrece el flujo se induce al sistema. La distribucién de la
presién para una contrapresién dada resulta completamente de un flujo subsénicoe dentro

del sistema esto se muestra en la curva "a" de la figura 3.6b, y €l comportamiento de la

linea FANNO en la figura 3.6c¢.

@ 3)

Plx}

Figura 3.6b Distribucién de presion para diferentes contrapresiones
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Figura 3.6¢ Comportamiento del flujo FANNO para la curva "a"

Para una contrapresiéon suficientemente baja el flujo estrangulado esta en la
garganta de la Tobera. En 1a curva "b" de la figura 3.6b se observa la distribucién de

presion y en la figura 3.6d se ilustra el comportamiento del flujo FANNO.

(2)

1!

Figura 3.6d

Posteriores reducciones en la contrapresion van adelante del choque normal

constante en la porcién divergente de la Tobera,

La distribucién de la presion para un choque en la Tobera esta ilustrada en la

curva "¢" de la figura 3.6b, y el camino FANNO en la figura 3.6e
L020128432
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Figura 3.6e

Una posterior reduccion en la contrapresion lleva la onda de choque hacia el
plano de salida de la Tobera, esto se muestra en la curva "d" de la figura 3.6b, y €l

camino FANNO en la figura 3.6f

Figura 3.6f

Una posterior reduccion en la contrapresion lleva el choque hacia adelante en el

plano de salida de la Tobera.

Esto se muestra en la curva "e" de la figura 7-19b, y el camino FANNO en la

figura 3.6g
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(23

Figura 3.6g

3.3. Uso del programa de aplicacién (COMPQ)

Utilizando el programa Compq nos despliega una pantalla y nos pide como dato

inicial 1a razén de calor especifico. Escogeremos 1.4 (supondremos que es aire).

R THE SPECTFIC HEATS RATLO? 1.4

Pantalla 3.1



Nos despliega una segunda pantalla

THE FOLLOWING PROCESSES GRE RVALLABLE:
PROCESS ABBREVIATION
ISENTROPIC FLOY 18

NORMARL SHOCK YAVE NS
OBLIQUE SHOCK WAVE 0s
PRANDTL-HEYER PROCESS PH
RAVLEIGH FLOW RA
FANNO FLOW FR
MASS ADDITIGN HA
ISOTHERMAL W/FRICTION PL
FINISHED FI

THE RATIO OF SPECIFIC HEATS IS 1.4
SENTER THE PROCESS ABBREVIATION? FA

o T s T S e )

Pantalla 3.2

opcion FA (Parametro FANNO ) Nos despliega una tercera pantalla.

FANNO FLOW SELECTED

INPUT PARAMETERS ARE:
HHC? HUMBER

4FL/D
P/PSTAR
DUCT ADDITION DA
THE FANNING FRICTION FACTOR IS MSED IN fLL FANNO COMPUTATIONS
[ENTER THE DESIRED LETTER(S)?

Pantalia 3.3
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Esta pantalla nos indica cuales son las opciones que tenemos, utilizaremos la



55

Esta pantalla nos muestra cuales son los parametros de entrada al programa.

De acuerdo a los datos que tengamos del problema se escoge el pardmetro
deseado, en este caso escogemos M y en esta misma pantalla nos pide que se introduzca

el nimero de Mach, supondremos que es 4.

dEANNQ FLOW SELECTED
INPUT PARAMETERS ARE:
MACH NUMBER H
&fL/D F
P/PSTAR
DUCT ADDITION DA
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN ALL FANNG COMPUTATIONS

ENTER THE DESIRED LETTER(S)? M
ENTER THE MACH NUMBER? 4

THE HACH NUMBER IS  4.6000

4fL/D 1/1= P/P= PG/PQ~ RHO/RHQ »
B.6331 8.2857 8.1336 18.7188 B.4677
STAGNATION TEWPERATURE IS CONSTANY FOR @ €QNNO FLOW.
4ARE ADDITTIONAL FANNO COMPUTRTIONS DESIRED?

Pantalla 3.4

Esta pantalla nos muestra el paraimetro FANNO la Densidad y las razones de

Temperatura, Presiéon y Presion de Estancamiento.

Si escogemos F nos pide el valor del parametro de FANNO 4fl/D y de acuerdo a

este valor nos indica si tiene selucién con un nimero de Mach subsénico 6 supersénico.

Para un valor de 4{1/D igual a 0.5
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W SELE
TNPUT PARRMETERS ARE:
MACH NUMBER |g

4FL/7D
P/PSTAR
DUCT ADDITION DA
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN RLL FANNG COMPUTATIONS

ENTER THE DESIRED LEYTER(S)? F
ENTER THE VALUE OF 4fL/D7 8.5

[THE MACH NUMBER IS 8.5977
4FLAD T/T= P/P= PO/PQ= RHO/RHO=
D.50a0 1.120@ 1.7706 1.1%09 i.5809

THE MACH NUMBER IS  2.8602
4fL/D /7~ P/P= PG/PQ= RHO/RHO=
0.5008 0.4552 0.2359 3.7e67 8.5182

FSTHGNHTIUN TEMPERATURE IS CONSTANT FOR B FANNO FLOW.
ARE ADDITIONAL FRNNO COMPUTATIONS DESIRED? _

Pantalla 3.5

La pantalla nos muestra los mimeros de Mach, la Densidad y las razonés de
Temperatura, Presion y Presion de Estancamiento tanto para corrientes-arriba como
para corrientes-abajo.

Si escogemos el pardmetro P nos pide el valor de la razon p/p* supondremos que

es 5 nos despliega la siguiente pantalla.

ANNO FLOW SELECTED
INPUT PARANETERS ARE:
MACH NUHBER H
&fL/D F
P/PSTAR
DUCT ADDITION DR
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN ALL FANNO COWPUTATIONS

ENTER THE DESIRED LETTER(S)? P
ENTER THE VALUE OF P/P-7 &

THE MACH NUMBER IS 8.2181
4fL/D T/Tw P/Px P0/PO= RHO/RHO~
11.8455 1.1887 5.6008 2.7304 4.2063
I:THGNHTION TEMPERATURE TS CONSTANT FOR A FANND FLOW.

RE ADDITIONAL FANND COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 3.6
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Esta pantalla nos muestra €l pardmetro FANNO, el nimero de Mach, la

Densidad y las razones de Temperatura, Presién y Presion de Estancamiento.

Si escogemos DA nos pide el nimero de Mach y el pardmetro FANNO 4f1/D

supondremos 3 y 0.5 respectivamente.

Nota: Asegurarse que estos valores se introduzcan al programa en el mismo

renglén y separados por una coma ejemplo 3,0.5

DUCT ADDITION DA
‘IHE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN ALL FANNO COMPUTATIONS
IENTER THE DESIRED LETTER(S}? DA
§ENTER THE MACH NUMBER AND THE 4fL/D INCREMENT? 3,8.S

M1 (6fL/D)1  DL4FL/D) (4fL/D}2
3.0089 0.5222 9.5000 a.0222

AT STATE 2 THE NACH NUNBER IS  1.1567

T2/11 P2/P1 P02/P01 RHO2/RHOL
2.2089 3.8548 0,2486 1.74651

dSTAGNATION TEMPERATURE IS CONSTANT FOR A FANNO FLOW.
JARE ADDITIONAL FANNO COMPUTATTONS DESIRED?

Pantalla 3.7

Esta pantalla nos muestra para el estado 2 él numero de Mach, y las razones de

Temperatura, Presion, Presion de Estancamiento y la Densidad para los dos estados.

En todos los casos también nos indica que la temperatura de estancamiento es

constante.
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CAPITULO 4

FLUJO RAYLEIGH EN LAS TOBERAS

4.1. Adicion y Expulsiéon de Calor

Si solo manejamos la adicidn 6 expulision de calor, un flujo Adiabatico simple 6
un flujo RAYLEIGH deben de definirse,

Porque Io unico que cambia en un flujo Adiabatico es la Temperatura T algunas
veces es llamada también un cambio simple de temperatura, Como en un simple cambio
de area, las variables iniciales significan condiciones hacia el punto sénico. De este
modo el flujo RAYLEIGH es un flujo sin friccién ( f = dF =0 ) en un ducto de 4rea
constanfe y con masa constante pero con un cambio en la temperatura, y en la entalpia

de estancamiento.

Si las ecuaciones de conservacién y algunas definiciones son aplicadas para ¢l
control de un volumen elemental con area constante, y la razén del flujo de masa no
cambia y no hay friccion, las expresiones de la tabla 4.1a resultan, La integracion total
de las relaciones de la tabla 4.1a con las condiciones referenciadas para el punto sénico

producen las relaciones de la tabla 4.1b.



a)Formas Diferenciales

2 2 _
sz =(1+7M )deﬂﬂ w1471
M 1-M 7 2
LI Y
Vv o 1-M*T,

a7 _(1-p* ) at,
T 1-M 7T

dp___ ¥,
p 1-M'T
dP . yM¥ dT,
P 1-MT,
dh, _ M dT,
17 2 I

dl\g

I

s _ @il

Cp L

L _2Ay+1My
5 (l+}/M2)2

b)Razones de Propiedad

T, _2Ay+1M’y
I (l+a2)
p _ L+’
pr+uM?
T _G+ys’
T (l+}fM2)z
vV (y+M?
V' 1+
i= eyl 5 wir=-1)
B. 1+yM*|\y+1
P - y+1
P 1+p?

A=A*=constante

f=0

0
fn =constante
[=I*

y=1. .,
=l+—M
¥ 2

Tabla 4.1. Recopilacion de relaciones para ¢l flujo RAYLEIGH

59
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La unica expresién que aparece con una nueva funcién es esa la de T/T", para el
nimero de Mach. Para el flujo RAYLEIGH el incremento en la temperatura de
estancamiento es un parametro importante, no distinguirlo es un hecho que envuelve la
distancia sobre la cual la temperatura de estancamiento cambia. De este modo un paso
incrementa de T, hacia Ty, 6 un incremento gradual de T, hacia Tz, produce el mismo
resultado sobre las asumciones del flujo RAYLEIGH. La longitud del ducto en el cual el
cambio de témperatura se va a llevar a cabo no ¢s consideracion del flujo RAYLEIGH.
La influencia de los coeficientes de entropia y de la presion de estancamiento muestran
que cuando hay adicién de calor se produce un incremento en la entropia y un
decremento en la presion de estancamiento, en tanto que cuando hay expulsion de calor

produce un decremento en la entropia y un incremento en la presion de estancamiento.

Un decremento en la presion de estancamiento asociada con una adicién de calor
es algunas veces llamada el EFECTO RAYLEIGH es de considerable importancia en el
disefio de sistemas de combustién. La figura 4.1 representa esqueméticamente las

condiciones y nomenclatura para un flujo RAYLEIGH.

fi-2

m @ @
[ . | U Y O e B O O |

L L L LI ML L L PR N L
My ]
£y P2
Toy r@
Poy Po

Figura 4.1. Nomenclatura del flujo RAYLEIGH

Este flujo es llamado algunas veces adicidn de calor reversible 6 expulsién
porque el cambio solo ocurre en la entropia y es causado tanto por la adicién de calor 6
el proceso de expulsion. Si la misma cantidad de energia ¢s agregada y déspués
expulsada ( ¢ expulsada y después agregada ) las propiedades no cambian pues esto

ocurre en medio de las condiciones de entrada y de salida.
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El camino del proceso RAYLEIGH es un diagrama entalpia-entropia (h-s) ¢
temperatura-entropia (T-s) un diagrama es un mecanismo conveniente para analizar este
simple flujo. Aunque el camino RAYLEIGH puede ser representado con diagramas
propios envolviendo ofras variables, ¢l diagrama entalpia-entropia (h-s) es la version
tradicional mas util y usada. La tabla 4.1b anteriormente escrita nos da los cambios de

entropia (en el estado sénico) como

& i M{—”i] ’ (4-1)

la raz6n de temperatura estatica como una funcion del nimero de Mach

T _[Grim] e
T* | 1+M°

hacia el punto sonico

La linea RAYLEIGH sin dimensiones pueden ser generadas usando el mimero de
Mach como el pardmetro en conjuncién con las ecuaciones 4-1 y 4-2. una expresién
simple para un cambio de entropia como una funcién de la razén de temperatura, T/T"
puede ser derivada eliminando el nimero de Mach, y por medio de las ecuaciones 4-1 y
4-2, pero este proceso es muy largo y no muy manejable. Para un gas calorificamente

perfecto la razén de temperatura es igual a la razén de entalpia, puesto que
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A CT T
h*

CT* T*

(4-4)

Las ecuaciones 4-1 y 4-2 representan una linea RAYLEIGH sin dimensiones
para un diagrama (h-s) 6 (T-s) donde la abscisa es la entropia sin dimensiones y la
ordenada puede ser la razén de temperatura o de entalpia. El camino RAYLEIGH
formado sin dimensiones en un diagrama (T-s)} para una razén de calor especifico de 1.4
esta esquematizado en la figura 4.2a y el numero de Mach como una funcion del cambio

de entropia para una razén de calor especifico de 1.4 en la figura 4.2b

100 ¢
a7sH
Eoasof-
w e
° 1 I 3
-1.5 -1 - 03 0
ask,,
a) Razén de temperatura
3
*
3
2
‘ g
o 1 { ]
-13 =10 -3 o
Adey
b) Numero de MACH

Figura4.2. Lineas RAYLEIGH para un gas calorificamente perfecto (y=1.4)

Aunque las lineas RAYLEIGH pueden ser empatadas sobre diagramas de
propiedad para cualesquiera dos propiedades, entalpia 6 temperatura contra entropia 6
por el diagrama de MOLLIER.
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Observando la figura 4-2b sugiere que el maximo estado de entropia es en el
estado sénico. El cambio en la entropia para un flujo RAYLEIGH, esta en términos del
nimero de Mach y estan dados por la ecuacion 4-1. Para encontrar el mimero de Mach
en el estado de méxima entropia, la derivada de As/Cp 6 exp.( As/Cp ) con respecto al
numero de Mach puede ser tomado e igualado a cero. No existe una entropia minima
desde ambos ramales de la linea RAYLEIGH no ligado a la direccion negativa. El
estado hacia el cual la derivada de la entropia se desvanece podria de este modo ser el

estado de maxima entropia.
la derivada es

(r+1)

1
As ol
SNV Era I RNV bad) (F LM 4 ha) ol PHVRRNP
M 14 M y N+ ) (1+m2f

la cual se reduce a

M? =1 (4-6)

Para el fluyjo RAYLEIGH de un gas calorificamente perfecto, el estado de
maxima entropia es de este modo el estado sénico, M=1. La linea RAYLEIGH muestra
también €l maximo valor de T/T". El nimero de Mach asociado con el maximo valor de
la razén de temperatura puede ser encontrado resolviendo la derivada de T/T® expresion

en la tabla 4.1b igualada a cero

por lo tanto

d (T\_(+1y2m (y+1)M? _ ;
dM(T*)_(1+;4142)2 b t] (2m1)=0 (4-7)



64

la cual se reduce a

p—

M2

= (4-8)

En la figura 4-3 se ilustra informacion acerca del proceso RAYLEIGH, el
movimiento hacia la derecha en el diagrama (h-s) es para la adicién de calor y el de la

izquierda para la expulsién de calor. El estado sénico ocurre hacia el punto de maxima

entropia y el nimero de Mach para el miximo valor de T/T" es 1/ \/)7 . Los nimeros de

Mach subsonicos estdn asociados con temperaturas grandes ¢ razones de entalpia, y los
mimeros de Mach supersonicos con valores pequefios de las razones. De este modo la
porcién superior de la linea RAYLEIGH corresponde al flujo subsénico y la porcién

baja al flujo supersoénico.

Figura 4.3, Representacion de las lincas RAYLEIGH

La razon de temperatura estatica decrece como calor es agregado en la regioén de

en medio de M = 1/ \,‘; . La temperatura de estancamiento se incrementa durante el

proceso de adicion de calor, pero el flujo se acelera rapidamente en esa regién cuando el
calor es agregado, y asi de este modo la energia térmica adicional es requerida para
convertirla en energia cinética. Por otra parte, desde el punto sénico no puede ser
atravesado sin movimiento dentro de la region de decremento de entropia a menos que el

sentido de calor transferido sea cambiado, el fluyjo RAYLEIGH es inicialmente
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subsonico y el resto debe ser supersonico. Para una adicion de calor ambos flujos
RAYLEIGH ¢l subsénico y el supersénico se mueven hacia ¢l nimero de Mach en el
estado 1 como energia es agregada. Sin embargo cuando el calor es expulsado ambos
flujos RAYLEIGH ei subsénico y el supersonico se mueven a lo lejos del punto sénico.
Esta claro que el significado de T"o, es la temperatura de estancamiento requerida dentro
de un flujo RAYLEIGH para que el nimero de Mach llegue a ser 1. Como tal eso
representa el limite de adicién de calor para un flujo subsonico 6 supersénico. Cualquier
adicién de calor posterior puede resultar en un decremento en la razén de flujo de masa
y un salto hacia otra linea dimensional RAYLEIGH. Como con otro flujo simple, las
condiciones para localizar el nimero de Mach 1 en un fluyjo RAYLEIGH son unicas
para un flujo dado y pueden ser usadas como condiciones de referencia para hacer los

calculos.

Un aspecto interesante de un flujo RAYLEIGH es que provee al menos en teoria -
una alternativa de usar una Tobera convergente-divergente llevando un flujo
supersonico. Si suficiente calor es cedido al flujo subsénico de un deposito dentro de una
situacién del flujo RAYLEIGH, Mach 1 se puede obtecner. Si €l calor es expelido
deépués de que Mach 1 se obtenga, el flujo se expande supersonicamente. Asi de este
modo en concreto la cantidad exacta de adicion seguida por la expulsion de calor en el
flujo supersénico en un ducto de area constante puede ser obtenida. Porque fuera de los
efectos tales como la friccion en las paredes y de la necesidad de un flujo uniforme no
considerados en el flujo RAYLEIGH, el proceso no es realmente posible, y en el mejor
de nuestro estudio, no siempre tal recurso tiene éxito cuando es obtenido de un fiujo en

el estado supersénico.

La longitud no entra dentro de cualquiera de las expresiones del flujo
RAYLEIGH dadas en la tabla 4.1 para un proceso de flujo RAYLEIGH dado, la adicién
6 expulsion de calor y el estado inicial determinan el estado final. La friccién, la cual es
el unico potencial manejado concemiente con la longitud, es el abandono del flujo

RAYLEIGH. La longitud del ducto puede entrar dentro de las propiedades de
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distribucién ( presién contra x, por ejemplo ) para un flujo RAYLEIGH en el cual la

energfa agregada 6 expelida a la misma razén especificada en una dimension del ducto.

La figura 4-3 es la representacion de la linea RAYLEIGH para todos los flujos
RAYLEIGH con una y = 1.4 y son expresados en coordenadas sin dimensiones As/Cp y
T/T" . Si las lineas RAYLEIGH para flujos con diferentes condiciones iniciales de
estancamiento y/o diferentes razones de flujo de masa donde estan representadas en
coordenadas dimensionales s y T (0 h ) entonces las formas podrian ser similares a las
de la figura 4-3 pero las lineas RAYLEIGH para una razon de flujo individual podrian
ser distintas. Generalmente, para nuestros propositos, las lineas RAYLEIGH sin
dimensiones de la figura 4-3 podrian ser usadas para explicar varios fenémenos

asociados con el flujo RAYLEIGH.

4.2. Uso del programa de aplicacién Compq

Utilizando el programa Coempq nos despliega una pantalla que nos pide como
dato inicial larazdn de calor especifico. Escogeremos 1.4 (supondremos que es aire )

Pantalla 4.1
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y nos despliega una segunda pantalla, esta pantalla nos indica cuales son las opciones

que podemos utilizar.

THE FOLLONING PEOCESSES ARE AVAILABLE
ABBREVIATION
ISENIRUPIC FLOW 18

NORMAL SHOCK WAVE NS

ORLTQUE SHOCK WAVE 05
PRANDTL-MEVER PROCESS PH
RAYLEIGH FLOW RA
FANNO FLOW FA
MASS RDDITION HA
ISOTHERMAL W/FRICTION PL
FINISHED FT

THE RATIO OF SPECIFIC HEATS IS 1.4
§ENTER THE PROCESS RBBREVIATION? RA_

Pantalla 4.2

Si utilizamos 1a opcién RA (fluyjo RAYLEIGH ) nos desplicga una tercera

pantalla.

RE@LEIGH FLOW SELECTED
INPUT PARANETERS ARE:
MRC UHBER ¥

HERT T RANSFER
JENTER THE DESIRED LETTER(S)7 L]

ENTER THE MACH NUMBER? _

T A 25 T G P =

Pantalla 4.3
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Esta pantalla nos indica cuales son los pardmetros de entrada al programa.

De acuerdo a los datos que tengamos del problema para este caso escogeremos el
caso M y en esta misma pantalla nos pide que se introduzca el nimero de Mach

supondremos para este caso que es 1.5

{RAVLELGH FLOW SELECIE
INPUT PRRAMETERS ARE:

|

T

HEAT TRANSFER HT
tNTER THE DESIRED LETTER(S)? H

N7TER THE MACH NUMBER? 1.5

THE_MRCH NUMBER IS 1.500
TD/T0n T/T= PO/POx P/P= RHO/RHC=
0.5093 0.7525 1.121% 4,5783 8.7685

FRRE RDDXTIONAL RAYLEIGH FLOM COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 4.4

Esta pantalla nos muestra las razones de Temperatura y de Presién asi como
también las razones de Presion y Temperatura de Estancamiento ademis de la
Densidad, por ofra parte nos preguntan si deseamos hacer mas céalculos del flujo
RAYLEIGH ( tenemos ka opcion de seleccionar S 6 NO )

Si escogemos el case T ¢l programa nos pide se introduzca la razén de

temperatura de estancamiento To/T, ( debe de ser menor que 1 ) si escogemos 0.8
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RRYLEIGH FLOW SELECTED
INPUT PRRARETERS ARE:
Nﬁ H NUMBER ¥

/T10»
HEﬂT TRANSFER
IENTER THE DESIRED LETTER(S)7
ENTER THE VALUE OF T0/T0<? 8.8

THE_MACH NUMBER IS 0.583
T0/ T0= T/T= PB/PG» P/Pw RHO/RHO«
2.8080 8.898% 1.8814 1.6261 1.8091

THE_HACH NUMBER IS  1.967
T0/10» /T~ PG/PQ~ P/P» RHO/RHO»
.8008 9.3411 1.4691 8.3739 8.6918

FRRE ADDITIONAL RAYLEIGH FLOW COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 4.5

Esta pantalla nos muestra ¢l nimero de Mach, las razones de Presion,
Temperatura y Densidad, asi como también la razén de la Presion de Estancamiento

tanto para corrientes-arriba como para corrientes-abajo.

Si escogemos el caso HT ( transferencia de calor ) el programa nos pide se
introduzca el nimero de Mach inicial y la Temperatura ( °K ¢ °R ) escogeremos 1 y

500°K respectivamente.

Nota: asegurarse que al introducir estos valores al programa computacional estén en el

mismo renglén y separados por una coma.

También nos pregunta si el cambio de temperatura es adicion ¢ expulsién de calor.



YLEIGH FLOW SELECTED

[INPUT PARAMETERS ARE:

MACH NUMBER N
TU/TO T
HERT TRANSFER

ENTER THE DESIREB LETTER(S)’ HT

ENTER THE INITIAL MACH WUMBER AND THE STRBHHIlDN TEHP {X DR R}? 1,50
ENTER THE CHANGE TN STAGNATION TEWP (- @ - REJ)?

Egﬁsﬁg%Tng MACH NUMBER IS 1.6. STATE 2 CHN BE EITHER SUBSONIC
ENTER SUB FOR SUBSONIC CR SUP FOR SUPERSONIC? SUP

HEAT TRANSFER PROCESS COMPUTRTIONS

M1 W2 101 DELTO
1.0800 -2.9999 58.68 8.00

102/T01  T2/T1 Po2/P01  P2/P1 RHO2/RHO1
1.9800 0.2893 9.4243 6.1765 8.6296

ERE ADDITIONAL RAYLEIGH FLOW COMPUTATIONS DESIRED? _

Pantalla 4.6
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Esta pantalla nos muestra el nimero de Mach 2, la Densidad y las razones de

Presion y Temperatura de estancamiento asi como también las razones de Presién v

Temperatura.
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CAPITULO 5

FRICCION EN LAS TOBERAS
(ISOTERMICO)

5.1. Uso del programa de aplicacion Compq

Utilizando el programa Compq nos despliega una pantalla que nos pide como

dato inicial la razén de calor especifico. Escogeremos 1.4 (supondremos que ¢s aire),

R i Y e

Pantalla 5.1.
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Nos despliega una segunda pantalla

HE FOLLOWING PROCESSES RRE RVAILABLE :
ﬂBBRE?%HTION

PROCESS
TSENTROPIC FLOW
NORNAL SHOCK HRVE
CBLIQUE SHOCK WRVE
PRANDTL -MEVER PRDCESS
RAYLETGH FLOW
FANNO FLOH
MASS ADDITION
TSOTHERMAL W/FRICTION
FINISHED

[THE RATIO OF SPECIFIC HEATS IS 1.4
HENTER THE PROCESS RBBREVIATION? PL

Pantalla 5.2.

Esta pantalla nos muestra cuales son las opciones que podemos utilizar.
Si utilizamos la opcion PL (flujo isotérmico con friccion) nos despliega una

tercera pantalla.

TSOTHERMAL FLOW SELECYED, ISOTHERMAL FLOW CHUKES AT 17SQR{GAM) .
ONLY THE MRCH NUMBER RANGE < 1/SQR(GAM) IS COVERED.
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN ALL ISOTHERMRL CRLCULATIONS.

INPUT PnRﬂMETERS ARE:
NUNBER

b F /D F

DUCT ADDITION DA
lENTER THE DESIRED LETTER(S)? W
ENTER THE MACH NUMBER? 9.8

Pantalla 5.3.
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De acuerdo a los datos que tengamos del problema se escoge el pardmetro
deseado, en este caso escogemos M y en esta misma pantalla nos pide que se introduzca

el nimero de Mach, supondremos que es 0.8.

TSOTHERMAL FLOH SELE{ITED TSDTHERNAL FLUH CHDKES RT 1/SQR(GAN) .
§ONLY THE WACH ER RANGE < 1/SQR(GRH) I
THE FANNING FRICTI[]N FACTOR IS USED IN RLL ISOTHERHHL CALCULATIONS.

INPUT PARAMETERS BRE:
MACH NUMBER M

4 FL/D F

DUCT ADDITION A
ENTER THE DESIRED LETTER(S)? M
ENTER THE MACH NUHBER? 0.8

W P/pw T0/TQ~ PO/PO« 4 fL/D T/T=
8.8008 1.8564 8.5879 1.8892 0.0063 1.0800

ARE MORE ISOTHEMAL COMPUTATIONS DESIRED?

d

Pantalla 5.4.
Nota: El programa nos indica cual es ¢l rango del niimero de Mach.
Esta pantalla nos muestra el parametro FANNO, las razones de Presion y

Temperatura asi como también las razones de Presiébn y Temperatura de

estancamiento.

Si escogemos el caso F nos .pide el valor del parametro FANNO 4f/D

supondremos que es 3
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{ISOTHERHAL FLOW SELECTED. TSOTHERHAL FLOW CHOKES AT 1/SQR{GAN) .
ONLY THE MACH NUHBER RANSE < 1/SQR(GAM) IS COVERED.
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN ALL ISOTHERKﬂL CALCULATIONS.

IHPUT PRRHMETERS ARE:
MACH NUMBER N

& fL/D F
DUET ABDITION DR
ENTER THE DESIRED LETTER(S]? F
ENTER THE VALUE OF & fL/D7 3

L] P/P= T0/T0~ P0/P0~ & fL/D T/T=
0.3525 2.3977 8.8967 1.637 9.00801 1.0009

ARE MORE ISOTHEMAL COMPUTRTIONS DESIRED?

Pantalla 5.5.

La pantalla nos muestra ¢l nimero de Mach, las razones de Presién y
Temperatura asi como también las razones de Presion y Temperatura de

estancamiento.

Si escogemos ¢l caso DA el programa nos pide el nimero de Mach y el

parametro FANNO 4f/D supondremos 2 y 0.9 respectivamente.

Nota: Asegurarse que estos valores se introduzean al programa en el mismo

renglén y separados por una coma ( 2,0'.9 )
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TSOTHERMAL FLOW SELECTED. ISOTHERMAL FLOW CHOKES AT 1/S0R{GAM) .
ONLY THE MRCH NUMBER RANGE < 1/SQR(GAM) IS C
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED TN ALL ISOTHERMHL CALCULATIONS.

NPUT PARAMETERS ARE:
NACH NUMBER

4 fL/D F
; DUCT RODDITION DA
ENTER THE DESIRED LETTER{S)? DA
ENTER THE MACH NUMBER RND THE & fL/D INCREMENT? 2.0.9

N1 (4fL/D)1 D(4fL/D) (&4FL/D)2
2.0000 0.9913 8.9008 @.0013

LRT STATE 2 THE MRCH NUMBER IS 8.8238

T2/71 1027101  P2/P1 P02/P01  RHO2/RHO1
1.6000 @.6310 2.6279 0.4844 2.42719

JPRE MORE ISOTHEMAL COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 5.6.

Esta pantalla nos muestra el niimero de Mach para ¢l estado 2, ¢l parametro
FANNO para los dos estados y las razones de Presién, Temperatura y Densidad asi

como también las razones de Presién y Temperatura de estancamiento.
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CAPITULO 6

ANALISIS TERMODINAMICO

6.1. Dinamica de gases en un fluido

El andlisis de un fluido que fluye a través de un pasaje debe satisfacer 4 leyes
1) CONSERVACION DE MASA

2) LA SEGUNDA LEY DE NEWTON

3) CONSERVACION DE LA ENERGIA

4) LA SEGUNDA LEY DE LA TERMODINAMICA

Nosotros podemos empezar con la aplicacion de estas 4 leyes para analizar un

fluido corriente.

Para el caso especial de un fluido corriendo hacia un tubo recto con un area de
seccidn constante, y en ausencia de fn'ccién interna 6 de viscosidad, la velocidad de una
particula del fluido es paralela a las paredes del tubo, como se puede mostrar en la figura
6.1a, y la velocidad tiene el mismo valor en todos los puntos de cualquier seccién. Aun
cuando las fuerzas de la viscosidad se presenten, el analisis puede ser basado en el

promedio de la velocidad. Ahora, si A es el area de seccidn transversal de un tubo y la
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velocidad del fluido en esta seccidn es V, entonces el volumen v del fluido el cual fluye

en el tiempo dt es

Volumen=A V dt

y la razén del volumen del flujo es

Razon del volumen del fluyjo=AV (6.1)

La razon del flujo de masa es igual a la razon del volumen del flujo dividido por

el volumen especifico del fluido 6 multiplicado por la densidad

Razén del fluyjo demasa=AV/v=pAV (6.2)

Si el area de seccidn transversal de un tubo es variable, como se muestra en la

figura 6.1b, la velocidad también variara en direccién y en magnitud en toda la seccion.

IYYVY

b) ﬁ
i‘ﬁ—»

Figura 6.1 Distribucién de la velocidad en ausencia de friccién interna

Si el area no cambia radicalmente, las componentes transversales de la velocidad

son comparativamente pequefias, entonces nosotros podemos asumir con una

aproximacion razonable que la velocidad es axial en direccién y tiene una magnitud que

da la razon del flujo de masa correcta.
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Bajo esas condiciones la ecuacién 6.2 puede ser aplicada con la especificacion de

que V es el promedio de la velocidad sobre el 4rea de seccion transversal A.

Generalmente hablando, la velocidad varia desde un punto a otro punto en
direccién axial, y para un punto particular estos variaran con el tiempo. Por lo tanto, en
una direccién axial la velocidad estd en funcién de posicion y del tiempo. Otras
cantidades tales como la presioén, densidad y la energia intema, pueden estar también en

funcion de la posicién y del tiempo.

Dos métodos de analisis del flujo pueden ser empleados. El método Lagrangiano
que considera una masa de flujo definido, considerando en la mente como se comporta a
lo largo del tubo 6 pasaje, y el método Euleriano que considera un elemento de volumen
fijo en ¢l espacio, conocido como volumen de control, y toma dentro de la relacién del
flujo de masa, cantidad de movimiento y energia dentro y fuera del volumen. Por lo

tanto el método Euleriano puede ser usado aqui.

Considere un volumen de control que consiste en un elemento de un tubo de
longitud dx como se muestra en la figura 6.2a la razén de masa del flujo que cruza la
superficie corrientes-arriba s p A V y la masa que cruza la superficie corrientes-abajo
esAV+d(pAV)donde d( p AV)es el cambio en el producto p A V entre las

superficies corrientes-abajo y corrientes-arriba.

— % —— (P+dPi23ciA

V+dV
v P+cP

7 A+
X
a) x+dx\‘“\

(P+dP)(A+dA)

b)

Figura 6.2. Flujo de un elemento de un fluido en un pasaje de seccion variable
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La diferencia entre la razén del flujo de masa dentro y fuera del volumen es igual
a la razon de masa neta del flujo dentro del volumen de control, 6 -d (p A V ). Puesto

que dx es pequeiio
0
~d(pAV)=-- —(pAV)dx
ox

si la razén de masa del flujo dentro del volumen de control excede la corriente de

afuera, la masa en el volumen de control se incrementa
dm=p A dx

hacia una razén de incremento

W) Y2
ot ot

de las dos ecuaciones anteriores obtenemos

A+ —(pAV)=0 (6..3)
ox

La cual es conocida como la Ecuacién de la Continuidad y es consecuencia de la

Ley de la Conservacién de la Masa.

Considerando la cantidad de movimiento del flujo, esta cantidad es notable y es
llevada dentro y fuera del volumen de control por el fluido que cruza la superficie de
control. La razén de la cantidad de movimiento del flujo que cruza la superficie

corrientes-arriba es el producto de la razén de masa de flujo y la velocidad, 6 p A V? / g.
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La cantidad de movimiento correspondiente al flujo fuera del volumen de control
(que cruza la superficie corrientes-abajo) es p A V2 ¢ g+d(pAV?)/gy larazén neta

del momento del flujo es

la cantidad de movimiento del fluido en el volumen de control es

dm, _ AV

b4 g

la razén del tiempo del cambio del momento es

= ?E(PV)

ot

] [di)_ Adx 0
g

Refiriéndose a la figura 6.2.b esta puede ser conocida como la fuerza sobre la

superficie corrientes-arriba y es P A 'y sobre la superficie corrientes-abajo es
(P+dP)(A+dA)Y=PA+PdA+AdP
Reteniendo solo la derivada de primer orden. La presién promedio sobre los

lados de las paredes es P + dP / 2 y la componente de la fuerza es axial a la direccion

corrientes-abajo de donde ¢l promedio de la presion es
(P + djp)dA = PdA

despreciando la diferencial de orden superior, por lo tanto la fuerza resultante es
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(PA+PdA)-(PA+PdA+AdP)=-AdP= —AZ—de
X

Recordando la segunda Ley de NEWTON, la razén del cambio de la cantidad de
movimiento es igual a la fuerza resultante. A esto debemos agregar €l cambio neto de

esa cantidad que cruza el flujo de la superficie del volumen de control

por lo tanto,

40 o Av? opr
Z2(pr)+— = —A—dx 6.4
gat(p ) 6x[p g ) ox i

La ecuacion 6.4 es conocida como la Ecuacidon de Momento y es consecuencia de
la segunda Ley de NEWTON. Finalmente considerando el flujo de energia, esto es
notable es decir, la razén de flujo de energia que cruza la superficie corrientes-arriba
dentro del volumen de control es igual al producto de la razén de flujo y la energia de la
unidad de masa. La energia de la unidad de masa ¢s igual a la energia intemna u y la
energia cinética es V> / 2g . La razén del flujo de energia que cruza la superficie

corrientes-arriba dentro del volumen de control se pudiera escribir asi

y la razén neta del flujo de energia dentro del volumen de control es

v? ] v?
—d| pAV|u+— ||=—| pdV]u+—
[p {u + 2g)] = [p (u + zg]]dx

la energia del fluido en el volumen de control es

et
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y la razén del tiempo de cambio de esta energia es

2
Adxﬁ[p[ﬂzﬂ
ot 2g

La energia en el volumen de control se incrementa a una razén igual a la suma de
la razén neta de la energia seguida dentro del volumen de control y la razén del trabajo.
La razén hacia la cual trabaja la encontramos sobre la superficie corrientes-arriba y es

igual a
PAV
y la razén de trabajo encontrada sobre la superficie corrientes-abajo ¢s
PAV+d(PAYV)
de aqui la razén neta de trabajo es

-d( PAV)=—%(PAV)dx

Debido a que las paredes son rigidas las fuerzas que influyen hacia las paredes

del tubo no repercuten en el trabajo.
Si la suma de la razén neta del flujo de la energia dentro del volumen de control

y de la razén de trabajo se igualan a la razén de incremento de 1a energia en el volumen

de control, el resultado que se obtiene es

2 2
_9 PAV i dx—ﬁ(PAV)dx=Aaix2 e P
ox 2g Ox ot 2g
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sin embargo
u+£=u+Pv=k

donde v es el volumen especifico y h es la entalpia por lo tanto tenemos

A£|:;{u + 1/—2)] + i9—[PA V(h + Kz—)] =0 (6.5)
ot 2g Ox 2g

Esta ecuacion es la Ecuacién de la Energia de] Flujo en ausencia de transferencia

de calor y es consecuencia de la primera Ley de la Termodinamica.
Si el flujo no tiene unha sola direccion pero es estable, y las derivadas de tiempo
en las ecuaciones de Continuidad, Momento y de Energia son todas iguales a cero

entonces por lo tanto la Ecuacion de la Continuidad es

d(pAV)=0 (66)

G =p A V = constante (6.7)

la ecuacién del Momento 6.4 llega a ser
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2
d{pAV J+Adp= 0
g

LA (6.8)

g

finalmente la Ecuacién de la Energia 6.5 es

V2
d| pA V(h + —] =0
2g
la cual cuando se combina con la ecuacidn 6.6 se obtiene

d(h + V—2) =0 6.9)
2g

Es importante recalcar que todas las ecuaciones anteriormente escritas son

aplicadas solo en fluidos compresibles no viscosos.

6.2 Nuamero de Mach y Velocidad Sonica

Un disturbio, tal como un cambio de presion, se propaga en un fluide
compresible de una manera similar como se propagan las ondas del sonido. Esos
disturbios débiles son propagados a la velocidad del sonido 6 velocidad sénica. Un
disturbio intenso 6 explosivo se le conoce como una Onda de choque, y pueden ser
propagadas muchas veces a la velocidad del sonido. Una onda que es originada en un
punto en el espacio se propaga en su parte frontal en forma esférica y esta a su vez se
aproxima a una onda plana cuando esta a una considerable distancia de donde se inici6é

el disturbio.
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Un pistén puede representar facilmente las condiciones para el cual existe la
propagacion de una onda plana, cuando la onda plana es propagada por un pistén que se
mueve repentinamente a una velocidad constante U, entonces de inmediato el fluido que
es empuyado por el pistén obtiene una velocidad igual a la del pistén, el limite de la onda
frontal la cual avanza con una velocidad de propagaciéon V, y la magnitud la cual
depende parcialmente de la velocidad U, las propiedades del fluido suben en el
movimiento del fluido. Tenemos que aclarar que en la parte de adelante de la onda

frontal, el fluido es estacionario.

Onda F;ontal
il o

Sl s )
TP T T

Onda Frontal Estacionaria

s L T S

V1  vasviu
- Pz "

Ul "
A Ny PR

Figura 6.3. Movimiento que se observa de un pistén con una onda frontal

La figura 6.3 describe el movimiento del fluido con una onda frontal
estacionaria y en el cual las ecuaciones que se describieron anteriormente se pueden
aplicar mas facilmente. El fluido de la izquierda de la onda frontal se mueve hacia la
derecha con una velocidad V4, en tanto el remanente de la onda frontal esti estacionaria.
El flindo hacia la derecha de la onda frontal se mueve con una velocidad V, =V, -U
en efecto, el fluido que se mueve hacia la derecha a través de la onda frontal en un tubo
con area de seccion transversal constante. La Presion y la Densidad correspondiente a la
izquierda y a la derecha de la onda frontal son designados por los subindices 1 y 2

respectivamente.
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Abhora la Velocidad, Presidn, y la Densidad son constantes en el tiempo en
cualquier punto y puesto que el area es constante la Ecuacion de la Continuidad 6.3 se

reduce a

%(/JV)= 0

O~

p V = constante

la ecuacién de Momento 6.4 se reduce a

2

p—+ P = constante
g

cuando las ecuaciones de Momento y de Continuidad son aplicadas a puntos hacia la

derecha 6 hacia la izquierda de la onda frontal obtenemos
pVi=pVa
2
1

2
in +Pl: pZVz +P2
g g
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resolviendo la primera de las dos ecuaciones anteriores para V), sacando raiz cuadrada al

resultado, y substituyendo en la segunda ecuacion se obtiene

Vl =\/gﬂ(ﬁ) (6.10)
P\ P~ P/

Aunque la velocidad U no aparece en 1a ecuacidn anterior 6,10 esta debe de ser

tomada en cuenta porque la P2 depende de esta velocidad.

Si la diferencia de presiones P; - Py ¢s grande en comparacion con la presion
P; 0 P, una onda de choque fuertc existe. Sin embargo lo importante aqui es que un
choque débil el cual es un disturbio es propagado con una velocidad sonica. En este
caso las diferencias de presion y de densidad son muy pequefias

p2/pix1l y (P;-P1)/(p2-p1)  dP/dp . Enconsecuencia.

= gfi—i (6.11)

La cual es la velocidad del disturbio débil 6 de 1a velocidad sonica. El simbolo a

también es usado para representar la velocidad sonica.

Puesto que la presion y la densidad de un fluido cambian cuando cruzan la onda
frontal, es evidente que un cambio de estado Termodindmico ocurre. Si este cambio de
estado es rapido, este puede ser considerado como Adiabético, y si no tiene friccién

interna, el proceso es Reversible y Adiabatico y en consecuencia Isoentrépico. Entonces

P g[g) (6.12)
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. QJ
&\
La Compresibilidad Isoentrépica esta definida como
-42)
v\ oP
y de aqui
a= \fi (6.13)
PK,

Nosotros podemos ver ahora que la velocidad del sonido en un fluido esta en
funcién de la densidad y de la Compresibilidad Isoentrépica del fluido, Por supuesto que
esta ecuacion no se puede aplicar en caso de choque fuertes, pero si se puede aplicar en

cualquier fluido no viscoso en chogues débiles,

Considerando ahora un gas ideal, la ecuacién para cualquier proceso isoentrépico

Pvk = constante

diferenciandola logaritmicamente,
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por lo tanto

(@] =—v2(6—P) = kPv = kRT
ap ), ov /.

ycomo a es

a=.[gkPv = ./gkRT (6.14)

El mimero de Mach (sin dimensiones ) es un nimero que expresa la razoén de la

velocidad local de un fluido con la velocidad del sonido en €]l mismo fluido, 6

M=V

2 (6.15)
a

en el caso de un gas ideal el nimero de Mach puede escribirse

M=—" (6.16)

JgkRT

El nimero de Mach es un parametro muy importante del flujo y puede ser usado

con mucha frecuencia.

6.3 Ondas Mach

Fluidos a alta velocidad (sénica ¢ supersonica ) son frecuentemente encontrados
en conjuncién con corrientes y turbinas de gas, compresores, aviones, cohetes y

proyectiles. Los efectos de compresibilidad en los disturbios de un gas que se desacelera



90

de una velocidad supersénica a sénica tienen consideraciones de importancia para el

disefio de cualquicra de los recursos previamente mencionados.

Considerando un disturbio esférico tal como ¢l que emite una chispa eléctrica
intermitente 6 un cambio de presion en un gas en reposo. El resultado de este fenémeno
esta ilustrado en la figura 6.4 a. La onda frontal causada por el disturbio se propaga en
todas direcciones a la velocidad del sonido dentro del gas. Suponiendo que el gas esta en
movimiento con una velocidad menor en el flujo que la velocidad del sonidoe en el gas.
En la figura 6.4b se representa este caso. La velocidad neta de la onda frontal corrientes-
arriba es a - V y corrientes-abajo es a + V. Si a > V la onda frontal se mueve
corrientes-arriba como en corrientes-abajo. Por otra parte si V > a la velocidad neta de
la onda de propagacién corrientes-arriba es negativa y asi de este modo la onda frontal
no se mueve en su totalidad cormentes-arriba. Es féacil entender que las ondas frontales se
pueden mover hacia el infinito. Sin embargo la figura 6.4c nos muestra que todas las
ondas esféricas frontales que estdn envueltas dentro del cono, la cuspide es el origen del
disturbio. Esto es consecuencia de la velocidad neta negativa de la onda propagada
corrientes-arriba. Esto es notable puesto que la velocidad de propagacién a los lados del

CONo €s sietpre sonica.

Figura 6.4 Ondas del sonido en un gas
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Considerando la figura anterior 6.4¢ la mitad del 4ngulo alfa puede ser expresado

como
cz=a1:c:sen££l-=ar<:sen£=arcsenL (6.17)
14 M

El angulo alfa ( o ) es llamade el dngulo Mach. Las ondas son conocidas como
ondas Mach y los lados del cono como lineas Mach. Esas ondas son muy débiles y la
energia que pasa a través de los limites toman lugares Isoentrépicos. Por lo tanto ¢l uso

de un volumen isoentrépico modulado en la ecuacion 6.13 esté justificado.
6.4 Ondas de choque en un plano normal

Considerando el caso de un flujo desacelerado de velocidad supersonica a
velocidad sonica como estd representada en la figura 6.5. un disturbio ocurre en la
regién subsonica, y la onda frontal se mueve corrientes-arriba a una velocidad a - V
hasta que el punto 2 es alcanzado donde V=a,V-a=0,y M = 1. Es evidente que la
onda frontal no puede pasar la barrera sénica. Las ondas frontales acumuladas se
aproximan a la linea XX como un limite creado a lo largo del disturbio el cual resulta
como un choque discantinuo. La linea XX es la linea Mach y el 4ngulo de Mach es de
90° consistente con un mimero de Mach igual a la unidad. Puesto que ellas no ocasionan
un cambio en la direccion del flujo, 1a onda de choque aparece como una onda constante

en el plano normal hacia la direccién del flujo como se muestra en la figura 6.5.

Si consideramos un flujo acelerado donde la velocidad del fluido se acelera de
subsénica a supersénica, un choque normal no puede ocurrir. La onda frontal se mueve
corrientes-abajo a una velocidad a + V y por lo tanto nunca sera cero. El movimiento
de la onda frontal emanada de un disturbio en la regidn sénica es como una velocidad
neta a-V y puesto que a >V, susuma nunca puede ser igual a cero y por lo tanto ¢l

choque no ocurre.
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Figura 6.5 Flujo desacelerado con un disturbio en la region subsdnica

Disturbios ocurridos en la region supersénica son propagados corrientes-arriba a

la velocidad a -V, donde V > a, y por lo tanto nunca se alcanza el umbral sonico.

El choque es un evento el cual ocurre muy rapidamente, de este modo puede ser
censiderado como un proceso esencialmente Adiabatico. Puesto que el trabajo es nulo,
seguidas por la primera ley entonces la energia total del sistema pude ser constante. Sin
embargo esto ocasiona un incremento en la entropia con un consecuente decremento en
la energia que se puede obtener. Este fenomeno es de gran interés cuando se disefian
Compresores y Turbinas. Aunque esto puede aparentar un choque de compresion, esto
debe ser evitado, cominmente con mucha atencién debe de ser dirigido hasta donde sea
posible el uso de este fendmeno para llevar a cabo compresién en compresores de aire.
Un choque de efecto raro es lo opuesto al choque de compresion descrito anteriormente.
Un choque de efecto raro es posible a consecuencia de la presidon estatica llevada a

través del choque, la velocidad del flujo puede ser acelerada de subsdnica a supersénica.
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Ante la imposibilidad de demostrar un efecto raro por un riguroso analisis, un
andlisis cualitativo puede ser satisfactorio. Puesto que un choque de compresion es
acompafiado por un incremento en Ia entropia, un efecto raro puede ser que ocurra con
un decremento en la entropia. Un decremento en la entropia con una encrgia total
constante a través del choque puede ser una clara violacién de la segunda ley de la

Termodinamica. Por lo tanto solamente un choque de compresion es posible.

6.5 Relaciones de las propiedades de estado a través del choque

en un plane normal

El plano en el cual ocurre el choque normal puede ser considerado como una
parte delgada infinitesimal y esta accién podemos asumir que ocurre en medio de las
paralelas que forman las lineas de corriente. Si las condiciones antes del choque son
representadas por el subindice 1 y las posteriores al choque por ¢l subindice 2 ,
entonces de la ecuacién 6.7 para continuidad y asumiendo una drea constante en la

superficie de control y de un gas ideal es,

oyl
4 v v,
y para la conservacién de momento
G
F=2av=pa-Ra=@-1,)
g g

‘ G
fz—P.:A—(V,—Vz)
g
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Substituyendo por v que es equivalente RT / P de la ecuacién de estado,

by p - P BV
gRT,  gRT,
pero
V'lz — M2
gkRT|
Y

(6.18)

Esta es una forma de 1a ecuacién RAYLEIGH para un choque en el plano normal

para un gas ideal en un flujo isoentrépico.

La energia de la ecuacién 6.8 para un gas ideal puede ser expresada como siguc

3 b
TR AT
&

uesto que C = —R—f

V25> K
: = k_l(Plvl_szz)
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o

V2 (k-1 2k -

“'(i"")*‘]?vl _h (k 1)+P;v2

2¢ k 2gk
y

V2 (k-1 2k —
P,v1|_1+1—(f—2 = By l1s T D (6.19)
L 2gkRv, 2gkPv,

de la ecuacidn de estado, Pv =R T, ¥y M= V' /./gkPv

—Da 2
Q,;[zwc )M,]ﬂ

2+ (k-1)M,’
2 2

2

T, 2+(k-DM}

6.20
L 2+ (k-1)M,;’ {620)

La ecuacién 6.20 da la razon de las temperaturas absolutas antes y después del

choque para un gas ideal.

En la ecuacién 6.19 se observaque V /v es constante y que V=M \/glcR—T

— 2 e — 2
PM, [ghRT, FL(]EEM] = PM,.[gkRT, {2_"’(1‘2—1)/”_2_}
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sustituyendo en la ecuacion 6.20 tenemos,

0| -

L
_ 2 |y _ 2
P.Ml{“(kzl)M‘ } PzMz[?.+(k21)1\42 } 63l

la ecuacion anterior 6.21 es una forma de la ecuaciéon FANNO para un gas ideal.
De las ecuaciones 6.18 y 6.21,
\ 2 2

= 6.22)
1+ kM,’ L+kM? (

M7[2+(k—l)M2 ]z Ml[y(k-l)M, ]

La ecuacién da la relacién entre los mimeros de Mach antes y despu¢s del choque
en términos de la razén de calor especifico. Es evidente que una solucién de la ecuacién
6.22 es M| = M, para un flujo sin disturbios y sin discontinuidad. Por lo tanto { M, -
M, ) es un factor. Elevando al cuadrado la ecuacién 6.22 despejando y dividiendo todo

por (M, - M, ) el resultado es,

ppt o 2D

- 6.23
2 2kME = (k~1) Led3d

Las ecuaciones 6.18 y 6.20 ahora se pueden resolver en términos del nimero

de Mach antes del choque y son,

B 2kM? —(k-1)

6.24
. = (624)
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¥y
£=[2kM]2—(k—ﬂ2+(k—l)M,2] (625)
T, (k-1*M;
puesto que Pv=R T de¢ la ecuacién 6.25,
2 2
By, 1, [Pem?-g-np+a-nm]
Bv T, (k1M
substituyendo el valor de P, /P; de la ecuacion 6.24 tenemos,
v_2=2+(k—1)M,2 (6.26)
v, (k+DM}
Y puesio que 5 = ﬁ
v, ¥
5=2+(k-1)M1’ (627)

v, (k+D)M

Asi de este modo la razon de las propiedades de estado entre un plano normal
unidimensional y el choque en un gas ideal en un flujo isoentrépico pueden ser
expresadas en términos del nimero de Mach y de la razén de calor especifico antes del
choque. En valores muy altos de M, para variar €l calor especifico es evidente que un

cambio grande en la temperatura a través de choque se requiera.
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6.6 Ondas oblicuas 6 inclinadas

Si una cufia simétrica delgada ( 8 muy pequefia ) es sumergida en un gas como si
filera un bisector con un angulo O y es paralela a la velocidad de aproximacién, dos
ondas similares a las ondas Mach son producidas. Semejantes a las lineas Mach descritas
con anterioridad esas ondas en dos dimensiones son ondas de choque oblicuas débiles.
Los cambios en las propiedades de estado del gas a través del choque débil son muy
pequeiios, y ¢l proceso puede ser considerado esencialmente Isoentrépico. El angulo de
inclinacion de la onda de choque oblicua referida hacia la direccién de la velocidad de

aproximacion es equivalente al angule Mach o, ver la figura 6.6

/ Linea Mech

Figura 6.6. Onda de choque oblicua débil ( & muy pequefio )

Considerando un flujo supersénico de un gas a lo largo de la pared de un pasaje
divergente donde un ligero cambio de direccién d ocurre como se muestra en la figura
6.7 esto es analogo al flujo que pasa en la superficie baja de la cufia delgada de la figura
6.6 asumiendo una distribucién uniforme de la velocidad en la llegada de la corriente del
gas, donde V; representa la velocidad de llegada ¢ de aproximacién y a; es la
componente normal a la linea Mach, La componente normal a; es igual a la velocidad
del sonido, como se mostrd en la figura 6.4c. Porque ella no cambia la presion estética a
lo largo de la linea Mach, y tampoco cambian las componentes de las velocidades V,y
V2 que son paralelas a las lineas Mach. Entonces esto es evidente puesto que V; es
paralela a la nueva direccion de la pared del pasaje, la componente de V; debe

incrementarse en un equivalente AV scbre a; . Consecuentemente, V; debe de ser
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mas grande en magnitud que V, . Si seguimos, una caida en la presion estitica ocurre
acompafiada por un incremento en el nimero de Mach y en el volumen especifico. Esto
lo podemos deducir de la figura 6.7, la magnitud de estos cambios estan en funcion de
la magnitud de dB. Asi de este modo los valores pequefios 6 muy desvanecidos de d0 (
2% & menos ) por los cuales M; = M, y el angulo de la linea Mach es muy aproximado

al dado por la funcién o =arcsen ( 1 / M ).

s ;Mo

v V2n=a2d\n
V1 g Y
\m_f d
¥ln=al E Linga Mach
-— ;2 de

——

Figura 6.7 Onda de choque oblicua débil en un pasaje divergente

( d6 muy pequefio )

Un anélisis similar puede ser aplicado a un pasaje convergente como se ilustra en

la figura 6.8

M1=1 "
! \\2n=a2d - ¥n

Vi vzt e S8
( V1 - gy
vit,"de
vin=al™y M2<1

/Linea Moch
J' a___‘__'__,_,._.d-—v——
d8

Figura 6.8. Onda de choque oblicua débil en un pasaje convergente

( d® muy pequeiio )



100

Refiriéndonos a la figura 6.8 y tomando las misma asumciones y derivando las

relaciones a través del choque en el plano nommal que son las apropiadas para la

componente normal para una onda oblicua, obtenemos

o

n

= constante

6 en forma diferencial,

Vdvn-VndV=0

vav, =7, %
v
de la ecuacion 6.8
av == vgdP
V

de 1as dos ecuaciones anteriores,

[

Vo= I
"y gVdv/v

Porque el proceso asumido es Isoentropico ( dO muy pequeiia ),

—-dP
K =kP=
y dvlv
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asicomo a=V,=./gkPv

Por lo tanto las componentes de la velocidad normal en la corriente hacia la linea

Mach son iguales a la velocidad del sonido en el gas previamente establecido.

El 4ngulo Mach o = arcsen ( V,/V )= arcsen ( 1 / M ). Ahora las componentes
de velocidad Vy y Vi paralelas a la linea Mach son iguales y el incremento de la

magnitud de V; después de la linea Mach es,

dV =dV,sena
el cambio en la direccion V,
40 = df = dV, cosa
|
de las dos ecuaciones anteriores,
ar _ tan @ d6
4
y
- (6:28)

De este modo el campo de flujo consiste de dos zonas separadas, una por la linea
Mach y otra por el angulo «. La velocidad en cada una de esas zonas es constante, pero
la velocidad cambia cuando ocuire entre las dos zonas y esta en funcién de dB, como se
muestra en la ecuacién 6.28. El cambio en la magnitud de la velocidad es acompafiado

naturalmente por un cambio en el nimero de Mach. Esto es deseable, por lo tanto
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podemos establecer una relacion entre el nimero de Mach y la velocidad que toma
dentro de la relacién la variacion de la velocidad sémnica y de la velocidad del gas.
Establecer esta relacion es conveniente, porque podemos escribir una ecuacién de
energia en una seccién del pasaje donde la velocidad del gas es V; y en alguna otra
seccidn donde la velocidad del gas es exactamente igual a la velocidad sénica. Este valor
de la velocidad sénica es conocido como la velocidad sénica critica y es designada por

a” . La velocidad sénica critica es entonces una caracter{stica constante para el flujo.

2 - *2 or
_I/l_(uj.[. Ev] —_ 9_(2]4. P*v*
26\ & 2z \ &

v (kM 6.29)

a* MHk-1)+2

Por conveniencia V| / a puede ser representada por V , resolviendo la

ecuacion 6.29 para M12 en términos de V2 y sustituyendo en la ecuacion 6.28,

de—dV\/ et (6.30)

A TE (RN T &

Suponiendo esa en 1a zona seguida de la linea Mach, otro cambio en la direccion
del flujo puede ocurrir a través de una segunda linea Mach aplicando nuevamente la
ecuacion 6.30 para un valor infinitesimal de d6, una solucién exacta puede ser
encontrada para el total de las dos zonas. Una solucién por extensién puede ser
enconirada para un numero infinito de valores sucesivos infinitesimales de dO , y es un
buen motivo para encontrar la solucién de muchos valores pequefios de d9.Si 6, =0
por

M=1=V
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y es sustituido como un limite, entonces la ecuacion 6.30 puede ser integrada, usando la

ecuaciéon 6.29 nos da,
9=\/%arctanqlg_—i\)Mz—l—arctan* ‘M_z-l (6.31)
- +

La ecuacion 6.31 es una forma de escribir la ecuacion Prandtl-Meyer.

Debemos notar que O es el dngulo a través del cual el flujo debe girar, si M, es
igual a la unidad acercandose a la esquina en la cual en las paredes del pasaje cambian
de direccion y si la presion estatica final alrededor permite una maxima expansion hacia
M, . Suponiendo que el flujo antes de la esquina es supersénico por lo tante M > 1,
entonces si continuamos, la expansién debe llevarse a cabo antes de la esquina para
satisfacer el requerimiento que M =1 en la esquina. Si 0 es el angulo correspondiente
a M, , la capacidad de que el flujo se expanda a través de 0, es agotada. Por lo tanto el
verdadero angulo de giro del flujo esta dado por B = 0; - 0; , donde 0, es el angulo
correspondiente a M; . Algunos valores de € correspondientes a varios diferentes
numeros de Mach estan dados en la gréfica 6.1, cstos se calcularon a partir de la

ecuacion 6.31

8
7
6

M 3 /
% /
3 e
2 =
1

0 20 40 60 80 100
@

Grafica 6.1 Numeros de Mach contra el angulo 0
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En la figura 6.9 se ilustran las condiciones que deben existir cuando una corriente
supersénica de un gas es girada en los contornos lisos exteriores ¢ interiores de las
esquinas. El caso representa posteriormente difusiéon 6 compresion. En la figura 6.9a se
pude notar que las lineas Mach no se interceptan, sin embargo si el dngulo girado es
bastante grande para una esquina interior, como se muestra en la figura 6.9b, las lineas
Mach son probables que se intercepten. Dos lineas Mach intersectandose en este camino
con una onda singular cuya fuerza es la suma de las lineas Mach individuales, resultando
una onda singular que puede interceptar con otra linea Mach hasta formar una onda

unida fuerte, y asi sucesivamente.

5 '
o 7 | A2
e v o 1 P
~OLE " )
¢ F
- -
/ / # -
-
"_'_,0’
-

a) Expansion

b) Difusion

Figura 6.9 Flujo Supersonico en las esquinas exteriores 6 interiores

Si suponemos que el numero de las lineas Mach es infinito, entonces una onda de
choque oblicua se forma, cuya fuerza se incrementa con la longitud. Para el caso actual,
si la intensidad del choque es grande, el método de las caracteristicas no es aplicable,

puesto que la aproximacidén de las condiciones [soentropicas no se pueden establecer.

Probablemente otros métodos son posibles para manejar tales situaciones.
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6.7 Ondas de choque oblicuas fuertes

Las ondas de choque oblicuas fuertes difieren de las ondas de choque oblicuas
débiles solo en intensidad. Para una onda de choque oblicua débil, ¢l disturbio es
infinitamente pequefio y el proceso es esencialmente Isoentrépico. En un choque oblicuo
fuerte, el disturbio es muy intenso entonces ¢l proceso no puede ser considerado
Isoentrdpico, este es Irreversible y Adiabatico y disminuye la presién de estancamiento.
Un choque oblicuo fuerte puede ocurrir solo en difusién 0 compresion con un valor

grande del angulo de defleccién de la pared 8.

Si consideramos la figura 6.10 la cual ilustra un flujo supersonico que pasa por
una pared en la cual el angulo de defleccion es bastante grande que hace que se induzca
un fuerte 6 intenso choque, las componentes de la velocidad paralelas al choque son
1guales a las componentes de la normal y disminuyen a través del choque con una
correspondiente disminucién en ¢l nimero de Mach e incrementando la presion estatica.

El angulo 6,,, llamado el dngulo de la onda, no es igual en longitud al 4ngulo Mach.

Figura 6.10 Onda de choque oblicua fuerte

Las ecuaciones de Momento, Continuidad y Energia pueden ser usadas para un
choque oblicuo, utilizando las componentes de la velocidad normal y paralelas hacia la
onda del chogue. La onda y los angulos de defleccién pueden ser expresados en términos

de Vi, Vs,y V,. finalmente si utilizamos las siguientes razones ( sin dimensiones ),
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V. A v,
st g ¥ mTh
la ecuacion que sigue puede ser derivada:
o pes o vy, ~1
Py =V -7, X — (6.32)
1+(m}< -7,

Los valores establecidos de V; de la ecuacién 6.32 llegan a ser ctibicos en V, .
Entonces graficando V, contra V; para un valor fijo de V), una curva como la de la
figura 6.11 es la que se obtiene. La curva es conocida como hodograph, puesto que
estas coordenadas representan las componentes horizontales y verticales de V, . Esta
curva hodograph particular puede ser referida como un choque polar, puesto que ¢lla

relata las velocidades después del choque. Una familia de curvas puede ser obtenida

tomando diferentes valores de V.

Figura 6.11 Choque Polar

Algunas caracteristicas de las ondas de choque oblicuas pueden ahora ser
presentadas convenientemente en términos de la ecuacién 6.32 y del choque polar. La

ecuacion 6.32 muestra que cuando V; =V, , V, puede ser igual a cero, y por 1o tanto la



107

onda es débil 6 es una onda Mach. El punto B en la figura 6.11a representa esta
situacién donde V, = OV = V. \_/y =0 cuando V,V, =16 V Vo= a’ , quE es una
condicién de un choque normal mostrada como el punto A en la figura 6.11a. Entre la
onda Mach del punto B y la onda del choque normal del punto A e¢lla esta un niimero
infinito de ondas de choque acompafiadas por el flujo defleccionado. La raya OF con un
dngulo de defleccion del flujo & corta la curva en los puntos C, D y E. Esto es
verdadero puesto que la ecuacién 6.32 es cubica en V5 . Una linea trazada normal hacia
el segmento de curva BD corta la abscisa en V, coordinada hacia un 4ngulo 8y , el
angulo de la onda. Similarmente el angulo de 1a onda para un segmento de la curva BC,
puede ser obtenido. Como D se aproxima a B, la cuerda BD se aproxima como un limite
de la tangente hacia B. La normal hacia la tangente hacia B corta la V; coordinado hacia
el angulo de Mach o. Por lo tanto, como D se aproxima a B, €l choque llega a ser muy
débil. Por el otro lado, como C se aproxima a A, la cuerda BC se aproxima a la cuerda
AB y el angulo de la onda formado por la normal hasta AB es de 90". Que es la
correspondiente 2 la onda de choque normal. Nosotros podemos concluir que las dos
condiciones C y D representan dos soluciones, la primera hacia C para un choque fuerte
y la segunda hacia D para un choque débil. La tercera solucion indicada hacia E impone

un incremento en la velocidad ¢ un evento raro el cual es fisicamente imposible.

Esta claro que no existe una solucién unica para un valor dado de V, yde 0 y
por lo tanto dos soluciones son fisicamente posibles. La primera con una onda de choque
débil acompafiada por un pequefio decremento en la velocidad y una pequefia elevacién
de la presion, ( el resto del flujo a través del choque débil es supersénico ) y la segunda
solucién es con un choque fuerte acompafiada con un decremento grande en la velocidad
y con una elevacién grande en la presion ( el flujo llega a ser subsénico a través del

choque fuerte ).

Si observamos en la figura 6.11 como el dngulo de defleccién & se incrementa,
la intensidad del dngulo del choque débil también se incrementa. Pero para un valor
pequeilo de &, la intensidad del choque fuerte disminuye y como & se aproxima a cero

la onda se puede aproximar a una onda Mach. El angulo de defleccion & puede
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incrementarse al maximo asi como la raya originada hacia O puede ser la tangente a la
curva en un punto tal como F. Ahora OF no esiguala V2 =1 y el punto F no significa
la subdivisién entre las velocidades supersdnicas y subsénicas. Que pasa a través del
choque cuando hay una méixima defleccién esto depende realmente de una familia
particular de curvas. Una familia puede resultar de un flujo supersénico a través del
choque en tanto otra familia puede resultar de una reduccion de la velocidad subsdnica.
Si imaginamos que el dngulo de defleccidn de una cufia colocada en la corriente del flujo
es evidente que si un valor de V; es grande el maximo angulo de defeccién es conocido
como el choque polar. Una circunstancia esté clara, que no existe solucién para la cual la
onda de choque es atacada por el borde principal de la cuiia. En vez de separarse derecho
de la onda de choque normal al aproximarse ¢l flujo en esa direccién puede formarse
justo delante de la cuiia. La onda de choque separada llega mas oblicua en ambos lados
de la linea del centro de la cufia como se muestra en la figura 6.12. La regién entre el
choque separado y ¢l borde principal de la cuna que se extiende hacia afuera distaqcias
iguales sobre ambos lados de la linea central de la cuiia es subsonica, En el extremo
(punta) de la cuila ¢l borde principal esta muy cercano a las condiciones de
estancamiento. Es estaticamente improbable que la intensidad del choque pueda
incrementarse a lo largo de la onda de choque y es un procedimiento fuera de la linea del
centro de la cufia. Esto es verdadero puesto que la entropia se incrementa a través del
choque y puede llegar a ser infinita al incrementarse la intensidad. Actualmente si la

fuerza del choque disminuye hasta el infinito la onda llega a ser onda Mach.

-~

7/
Mi=1 7 M2-1

W1 f

i
\
\
~

—

Figura 6.12 Cuiia junta y separada de la onda de choque
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6.8 Presion, Entalpia y Temperatura de Estancamiento

Un estado de estancamiento existe cuando una velocidad alta de un gas es llevada

completamente al reposo Isoentropicamente.

Esta definicién del estado de estancamiento y las ecuaciones 6.8 y 6.9 son las
que se aplican para un proceso con flujo isoentrépico, se sobre entiende que la entalpia
de estancamiento es mas grande que la entalpia estatica por la energia cinética.
Similarmente podemos decir que la presién de estancamiento excede a la presion
estatica por la presion equivalente de la velocidad. Se puede demostrar rapidamente que
la entalpia de estancamiento estd en funcién de la temperatura y de la presion de
estancamiento. Por lo tanto la temperatura de estancamiento excede a la temperatura
estatica por la temperatura equivalente de la velocidad. Cuando los efectos de la
velocidad son pequefios, estos acompafiados de la entalpia estdfica, la presion y
temperatura no difieren apreciablemente de sus contra partes las de estancamiento. Las
relaciones de estancamiento son desarrolladas como siguen para un gas IDEAL y un

flujo Isoentrépico.

la ecuacidn del momento esta dada por la ecuacién 6.8

L L (6.8)

g
pero como Pv* = constante

lo cual permite que la ecuacion 6.8 pueda ser integrada como

k y?
—— Pv 4+ — = constante
k-1 2g

designaremos las condiciones de estancamiento con superindices °©
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2
—k~ P%y° = —k- Py+ V— = constante
k-1 k-1 2g
¥y puesto que
R
C = _ Rk
e J(k-1)

pero el termino V2/2gJC, eslatemperatura dindmica, y
PPv=RT (6.33)
Y si designamos condiciones para las dos diferentes secciones del pasaje del

flujo con los subindices 1 y 2 seguidas de la ecuacion 6.33 y de las relaciones del gas

ideal para un flujo isoentrépico,

de las cuales

B [ F
5‘7 = (T_l"] (6.34)
A 2

y similarmente
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gf(i] (635)
2

Las expresiones anteriores muestran claramente que las relaciones del gas ideal
y la ecuacién de estado pueden ser extendidas a las propiedades de estado de

estancamiento.

La introduccién del nimero de Mach en las relaciones de la temperatura de

gstancamiento proporciona una gran comodidad al realizar los calculos.

2 2
=T+ F = T 1+ d
2gJC, 2gJC,T

sustituyendo la ecuacion 6.14, y C;=R K /[T (K -1 )] obtenemos

T° = T[l (?JMZ} (6.36)
sustituyendo la ecuacion 6.36 en la ecuacion 6.34,
k.
— k—
P = P[l +(%JM2] ’ (6.37)

La ecuacidn de la energia 6.9 dadas las relaciones entre la entalpia estatica y la

de estancamiento son

2

B =h+ = constante (6.38)

2gJ
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para un flujo Adiabatico en el cual el trabajo es nulo, unido a la presencia de friccion, la
entalpia y temperatura de estancamiento son constantes en todas las secciones del pasaje
del flujo

h°1 = h°2 = constante (6.39a)
T°, = T 2 = constante (6.39b)

Si el flujo es isoentrépico con trabajo, la presién de estancamiento es igual en

todas las secciones y es,

P, = P'>= constante (6.39¢)

6.9 Flujo Isoenfrépico en una area de seccion transversal
variable

de la ecuacidn 6.6

d—A+ﬂ—ﬂ=0 (6.40)
A 14 v

de una masa Isoentropica modulada para un gas ideal

dP
=KP=-—
K dv/v
—ﬂ=1£ (6.41)
v kP

de 1a ecuaci6n 2.8 dividiendo toda la ecuacion entre V2 .



i A = 6.42
v y? M? ( )

sustituyendo las ecuaciones 6.41 y 6.42 en la ecuacion 6.40,

d4 1 1 dP

e =)

A M° kP
o

d4d 1{ 1 dP

— == —=1|— 6.43

A k(M2 ]P ¢ )

sustituyendo la ecuacidn 6.41 en la ecuacién 6.42 obtenemos

dev=E'—/-

g

dv _ Vdv

v gkPv

& _ray
v at

la cual sustifinda en la ecuacidn 6.40 nos da,

dA dVv vdv
— - =

4 V & ¢

113
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dA _VdV_ﬂ=(M2_1)%K (6.44)

A a& ¥V
y de la ecuacion 6.14,

~dP=kP=

sustituyendo en la ecuacion 6.42,

v vy 1
14 y: oy My

y sustituyendo la ecuacién anterior en la ecuacién 6.40,

_d£=(1__1_]@ (6.45)
A

Las ecuaciones 6.8, 6.43, 6.44 y 6.45 son fundamentalmente significativas en el

estudio de un flujo isoentropico y por comodidad las escribiremos nuevamente:

vdP+@-=0 (6.8)
g

é4=>1f37-4)55 (6.43)

A kM P

dA vdv dv , NV

== - =M1 6.44

A a’ vV ( )V ( )

dA ( 1)dv (645)
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CAPITULO 7

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

En este momento puedo concluir que las ecuaciones anteriormente
descritas 6.8, 6.43, 6.44 y 6.45 son fundamentalmente significativas en el estudio de un

flujo isoentrépico y para recordarlas las escribiremos nuevamente:

Nz 2L o (6.8)
g

d_Azl( 11_1)£ (6.43)

A k\M* P

dA Vdv dVv 5 dv

S 0 [ gt 6.44

A a ¥ ( )V (6.44)

dA 1 Ydv

— === 6.45

A ( Mz)v ( )

Algunas condiciones en el flujo pueden ser examinadas en conjuncién con las

ecuaciones anteriores:
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Caso # 1. El numero de Mach < 1 ( subsénico )

y 1a Presion Disminuyendo

De la ecuacién 6.8, si dP es negativa, entonces dV debe ser positiva. Cuando
el mimero de Mach es menor que 1 la expresién que esta en €l paréntesis de la ecuacién
6.43 es positiva, y puesto que dP es negativa, dA debe de ser también negativa. El
mismo resultado se puede obtener de la ecuacion 6.44 puesto que la expresién en el
paréntesis es negativa, dV es positivay dA tiene que ser negativa. El cambio en ¢l
volumen especifico en una area de seccidn transversal puede ser obtenida de la ecuacion

6.45 1a cual muestra que se va incrementando.

Resumiendo: Si la velocidad que entra al pasaje es subsonica y la presion
estdtica en el pasaje esta disminuyendo, enionces el area del pasaje debe de ser

CONVERGENTE con un incremento en la velocidad y en el volumen especifico.

X X+ dx
Caso 1

Grafica 7.1 Caso #1
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Caso # 2. El nimero de Mach > 1 ( supersonico )

y la Presion Disminuyendo

De la ecuacién 6.8. Si dP es negativa, entonces dV debe de ser positiva. Si la
expresidn en el paréntesis de la ecuacion 6.43 es negativa, y puesto que dP también es
negativa entonces dA es positiva. Similarmente en la ecuacidn 6.44 se puede
comprobar que dA es positiva. Y con la ecuacién 6.45 se puede establecer que el

volumen especifico de esta incrementando.

Resumiendo: Si la velocidad que entra al pasaje es supersénica y la presion
estatica del pasaje se estd disminuyendo, enfonces el arca del pasaje debe de ser

DIVERGENTE con un incremento en la velocidad y en €l volumen especifico.

X X + dx
Caso 2

Grafica 7.2 Caso #2
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Caso # 3. El numero de Mach <1 ( subsdnico )

y la Presion Incrementando

La ecvacién 6.8 muestra que dV debe de ser negativa cuando dP es positiva,
esta condicidn también se satisface en la ecuacidén 6.44 . Y la ecuacién 6.45 muestra

que €l volumen especifico disminuye.

Resumiendo: Si la velocidad de entrada al pasaje es subsonica y la presion
estatica dentro del pasaje se estd incrementando, entonces el area del pasaje debe de ser

DIVERGENTE con un decremento en la velocidad y en el volumen especifico.

x X + ox
Case 3

Grafica 7.2 Caso#3
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Caso # 4. El niimero de Mach > 1 ( supersénico )

y la Presion Incrementando

La ecuacién 6.8 muestra que dV es negativa. Y la ecuacion 6.43 indica que
dA es negativa, esta condicién también la satisface la ecuacién 6.44 . La ecuacién 6.45

muestra que el volumen especifico disminuye.

Resumiendo: Si la velocidad que entra al pasaje es supersonica y la presion
estatica se esté incrementando, entonces el area del pasaje debe de ser

CONVERGENTE con un decremento en la velocidad y en el volumen especifico.

Casc 4

Grafica 7.4 Caso#4
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Caso # 5. El namero de Mach =1y la Presion

Incrementando 6 Disminuyendo

Si él numero de Mach es la unidad (1) en la seccién del pasaje, de la ecuacién
6.43 hasta la ecuacion 6.45 , dA es igual a cero (0). Por lo tanto el declive de la curva
de area graficada contra el nimero de Mach es cero (0) cuando M = 1, un punto de
inflexion es alcanzado, y el drea de seccion transversal debe de ser minima. Para esta

condicion la ecuacion 6.40 se reduce a

a _dv _,
vV v
o)
d(K]=0 (6.46)
v
Yy
o T = maximo (647)
A v

Un punto de desvio es alcanzado en la curva de V /v contra el nimero de Mach
cuando M =1y larazén V /v es maxima. Por lo tanto, cuando M < 1, la velocidad se
incrementa mucho mas rapido que el volumen especifico hasta que M =1 es alcanzada,
después cuando M > 1 el volumen especifico se incrementa mas rapidamente que la

velocidad ¢on un decremento de la presion.

Para una area de seccidon transversal minima dada, ( dA =0 con M =1 ), esto
junto con la ecuacion de la continuidad y de la ecuacion 6.46 como se expreso en la
ecuacion 6.47 , la maxima razon de masa del flyjo ocurre cuando M = 1. Por lo tanto la

razon de masa del flujo en un pasaje esta controlada por las condiciones y por M =1, a
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menos que M = 1 no sea alcanzada, entonces las condiciones de salida del pasaje las
controla el flujo. Estas conclusiones son consistentes con el hecho de que los disturbios
tales como los cambios de presion no pueden moverse corrientes-arriba después de que

M =1 es alcanzada y por lo tanto son incapaces de afectar el flujo.

Es muy importante recalcar que las caracteristicas del flujo analizadas en este

escrito y en los cinco casos explicados con anterioridad solamente se aplican a las

Toberas, Tubos Venturi y Difusores

Un Transénico 6 una Tobera convergente-divergente tienen las caracteristicas de

loscasos 1,5 y 2 en ese orden.

Un Tubo Venturi tiene las caracteristicas de los casos 1, 5 y 3

consecutivamente.

El Difusor en una rama del chorro de un jet 6 de un avion supersdénico mucstra

las caracteristicas del caso 4 en tanto el jet esta caracterizado por el caso 1.

En el caso del programa computacional

Se recomienda que al utilizar ¢l programa computacional Compq se verifiquen
bien los datos que se tienen y asi poder escoger la opcién adecuada asi como el
parametro a utilizar, hay que recordar que los resultados que se obtienen del programa
en su mayoria son RAZONES y que de esas despejaremos las incdgnitas que se

solicitan.
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