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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 ¢ vapor (sustancia fluyente).

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

esencial para que las Toberas puedan realizar su funcién eficazmente.

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

muchos problemas que se dan en los procesos productivos.

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

rapidez del calculo con diferentes parametros.
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SINTESIS

El objetivo primordial de la tesis se lleva a cabo en los capitulos intermedios
donde se determina el comportamiento de los fluidos, el efecto que se tiene con el flujo
FANNO vy el flyjo RAYLEIGH, asi como la influencia que tiene la friccidon en los
mismos, ademas se desarrollan los modelos matematicos, y se presentan con toda
claridad las ecuaciones y las combinaciones de ellas 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 aplicacién del programa computacional correspondiente
para las diferentes condiciones que se puedan preseatar en un problema. En el inicio de
este escrito se seflala 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 cantidad de operaciones matemaéticas que deben
de ser lievadas a cabo 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



11

1.2. OBJETIVO

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

ademas de la aplicacién del Programa Computacional correspondiente.

Esta tesis tiene la finalidad de servir como apoyo en los cursos de Dindmica de
Gases 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 el

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 ¢l 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 clara y
simple v 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.
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1.3. METODOLOGIA

Alimentando al programa correspondiente diferentes valores a las variables y
propiedades termodindmicas que suelen afectar la Dindmica de Gases, como ¢l namero
de Mach, la Velocidad 6 la Temperatura y se analizardn 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 problematica que se

presenta en los fluidos.

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

CAMBIO DE AREA SIMPLE EN UNA

TOBERA (ISOENTROPICO)

2.1 La conducta de un flujo en un cambio de area simple

Considerar una Tobera convergente junto a un deposite con condiciones de

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

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

ocurre ¥y la presion es constante a lo large de toda la Tobera.

rrezzzsos v Po=Pe
WA ™
e T
W e
ANy ~.
‘\\ \\ , Mg(]
\
\ -
. P.--Pb

M.=1
( Pl: > Py
oz
Figura 2.2

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

razén del flujo debe ser tal que la presién en el plano de salida de la Tobera es igual a la

contrapresién. Esta condicidn es la misma en un flujo incompresible en el plano de

salida.

Como la contrapresion decrece adicionalmente, la razdn de flujo de masa s¢

incrementa y 1a presion decrece para conservar en el plano de salida una presion 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.

LR

Figura 2.3
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Finalmente, si la contrapresion se reduce suficientemente baja, tal que en el
plano de salida €]l nimero de Mach es igual a 1. Cuando ¢sto ocurre, Mach 1 en el 4rea
minima, ¢l flujo en la Tobera es estrangulado y entonces la presion en el plano de salida
es igual a la contrapresién cuando el flujo estrangulado es alcanzado, la contrapresién

méaxima que produce el flujo estrangulado llega a ser:
0= aﬂ I pdVo + I PV *dA Po(0.5283Po para y=1.4)
f €. ..

Que se espera si la contrapresion es suficientemente baja p, 7 Cuando la
contrapresion es p,; ,el fluido ha alcanzado la velocidad sénica en ¢l plano de la salida de
la Tobera.

Cualquier reduccion adicional de contrapresion no tendra efecto sobre la razén
del flujo de masa 6 en la distribucién de presidn en la Tobera convergente. Esto es una
declaracion de salida. Pero debemos considerar que tenemos establecido generalmente
flujos alrededor de la Tobera convergente. El mimero de Mach nunca puede exceder de 1
en el plano de la salida de la Tobera convergente, puesto que el plano de salida
representa ¢l area minima, asi ninguna reduccion adicional en la contrapresidn tendra
efecto sobre el numero de Mach en el 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 distribucion 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 el plano de salida hacen que
no ocurra cambio en la razén del cambio de flujo de masa 6 la distribucidn de la presion

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

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

P.,=P, para M, <1
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para un numero de Mach subsoénico en el plano de salida

P, =P, paraM, =1

Este comportamiento es dramaticamente diferente para un flujo incompresible.

Fuera de la Tobera, el flujo entonces se expande y 1a presidn es reducida al valor
de contrapresion. Esta expansion es acompafiada por un proceso llamado Prandtl-Meyer

en la vecindad de la Tobera en ¢l plano de la salida.

En la siguiente figura 2.4 se ilustra un tanque presurizado de un volumen vol.,
que inicialmente contiene un gas a p; y t,; ventilado a través de una Tobera convergente
de 4rea a* dentro de una contrapresiéon p, . El procese se puede notar que es inestable
como en el 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 funcion del tiempo. Pere asumiendo que el proceso sea cuasi-estable,

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

La asumccidn 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 instantdnea en el tanque. Esta asumccidn es valida si la presion

en el tanque no cambia rapidamente con respecto al tiempo.

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

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

la conservacion de masa es

0=2 [ it [P

aplicado al volumen de control

4k Vol |+ p, AV,
de\ RT,

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

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

si el andlisis es limitado al flujo estrangulado entonces:

0

PAY, = p* ATV =y

y la razén de flujo de masa puede ser expresada como

0 *
m=p*A*V*=;;*A*1 JRT* = %RT*)A*P*
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recordemos las condiciones para ¢l flujo estrangulado

¥
P*= 2 JHPo
y+1

T*=(2 ]To
y+1

la razén de fluyjo de masa es:

.
71

[
"= 4 y+1i 2 Po
RA*Y 2 Toly+1

r+1

Vﬂ”d(&]__ y(_ 2 pomA*p
R dt\ To Rly+1 JTo

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

relativamente simple

¥+l

Vol 1 dPo \F 2 Yo A*P
M dt
R To Po Rly+1 JTo
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Si tomamos las condiciones iniciales de p;cuando t=0 y la presién del tanque p,

ent

1

2
Po
In| —
Po,

r+l

ol 1 [y+1)zu'—l)

T A% RTo\ 2

la asumccidn Isoentropica.

Un proceso Isoentropico temporal 6 basado en el tiempo serd asumido y puede
ocurrir en el tanque durante el soplado del tanque. Asi en el tanque las condiciones
iniciales son relatadas para las condiciones de estancamiento del tiempo por:
¥

Po (o)
Poi Toi

y-1

To= Toi(P—O_J g
Poi

dentro de la derivada del tiempo

y-1
d [Po] d 1 [Poi]r
dt\To ) dt Toi\ Po



finalmente por

y-I1

a\To) y Toi

del mismo modo

it 1-y
d (Po] _1Poiy 5 dPo

Jr

=

2
—DA* RT | ——
(r-1 ¥ m[ﬁll

r+l
¥-1
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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 ¢l 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 gjemplo han sido generalmente mencionadas en el contexto de flujos

acelerados a velocidades supersonicas, 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, ¥ t, y escapando adentro una contrapresidn p,

variable. El area de salida de la Tobera es a, y el irea de la garganta es a*,

Figura 2.5 Comportamiento de una Tobera convergente-divergente

Figura 2.6 Distribucién de presion para varias contrapresiones
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F: B

i
L} Pb‘ Po

Figura 2.7 Razo6n de flujo de masa como una funcién de 1a contrapresion

Cuando la contrapresion p, es igual a la presidn del deposito, no ocurre flujo. Si
la contrapresidon 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 4rea, entonces el nimero de Mach se incrementa. En la porcidén divergente el
numero de Mach decrece y la presién se incrementa como también se incrementa el area.
Los nimeros de Mach grandes ocurren en las dreas minimas, los cuales son puntos de
presion minima. La contrapresion p,, es suficientemente alia que hace que el flujo

subsdnico exista a través de la Tobera.

Formas de escape para varias condiciones

W |

i

Figura 2.8 Sin estrangulamiento
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M>»1 M<l

Figura 2.9 Choque normal en la Tobera

M > Mcl

{3

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

M>1

Figura 2.11 Sobreexpandido

Wil

W

Figura 2.12 [soentropico
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Figura 2.13 Bajo expansion

La reduccion en la contrapresion baja p,, no tiene efecto en el numero de Mach ¢
en la distribucion de presion dentro de la Tobera por lo tanto el flujo es Supersénico en

la porcién divergente.

La presion y el nimero de Mach en el plano de salida no son funciones de
contrapresion para p, < Ppq - Asi el flujo en una Tobera convergente-divergente p, puede
ser mas grande que p, sl el nimero de Mach en ¢l plano de salida de la Tobera es
supersdnico. 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 contrapresién, csta condicion de

flujo es llamada bajo-expancidn.

La siguiente figura 2.14 se realiza con tres tipos de contrapresion 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 ¢l plano de salida de la

Tobera.

3.- La presion requerida para el flujo supersénico en la Tobera con una estructura

sin onda exterior en ¢l plano de salida.
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Figura 2.14

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

borde de 1a Tobera.

2.2 Tuneles de viento supersénicos

Un tinel de viento supersénico facilita en un laboratorio, el poder preducir
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 tuneles de

viento:

1.- Alta presién de un gas almacenado en tanques para ductos con érea 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 estd interesada solamente en los tipos 1 y 2 desde luego la mayoria

de los tineles de viento caen dentro de estas categorias.

Figura 2.15 Soplado en un Tinel de Viento

H)

{9 ()

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

soplado en operaciones de tiineles de viento.

El soplado tipico del tunel 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 area de la seccidn de prueba en la seccion de prueba. Asi por lo
tanto la presion en el tanque es suficiente para proveer la region 3 6 laregion 4 del

flujo, la seccidn de prueba opera con el niimero de Mach especificade ¢ de disefio.

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

el flujo en laregidn 2 se inicia y la seccidn de prueba no opera supersénicamente.

Dos de las opciones simples para prolongar las condiciones en la seccidn 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 seccién de prueba y la contrapresidn. Ambas de estas opciones
resultan en una presioén baja del deposito para las regiones 3 y 4 del flujo. El tanque

vacfo esencialmente provee una contrapresidn baja por el sistema.

El flujo supersonice continuo en tuneles de viento incluye otras clases de tineles
de viento que tenemos que examinar. Los fineles de viento son basicamente cerrados en
circuitos que contienen dispositivos como compresores e intercambiadores de calor. Por
supuesto el tinel 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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Figara 2.17 Tunel de viento continuo

La potencia de estado estable requerida por el 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 supersénicas a subsonicas asi debe ser a priori para la entrada del
compresor. Esta pérdida de presion de estancamiento puede ser reducida por el
decremento del nimerc 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 seccion adicional convergente-divergente que es usado para reducir el

ingreso del flujo supersonico al flujo subsonico 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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Constiderar la secuencia mostrada en las figuras siguientes 2,19

Ya que la potencia es inicialmente aplicada al compresor corrientes-arriba, el
flujo es subsoénico a través de la red entera. Los incrementos adicionales en potencia al
compresor en direccion del estrangulamiento del flujo son en el area minima, con ¢l

flujo subsénico en otra parte.

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

inicial se ilustra en la figura 2.19b

LU I I

s

M <] Ml

R RN

Figura 2.19a Marcha inicial

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

deba moverse adicionalmente en la porcién divergente fig. 2.19¢

| W 0 T T I O O Y |

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

Eventualmente el choque normal serd posesionado en la salida de la seccion

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

b I O O T A W 1 Y |

Ml M= i M<l

1 A.Z

Figura 2.19d Choque en la seccidn de prucba de la entrada

La region supersénica sera determinada por una onda de choque normal a través
de la cual la presién de estancamiente 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 el proceso de marcha ocurririan cuando la onda de choque normal

esté en la seceidn de prueba.

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

de fluyjo 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:

%

A4

s

-
By

Para flujos en un cambio de Area simple, alglin incremento adicional en la
potencia del compresor resultar4 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

través de la garganta del difusor 6 sea la segunda garganta, ver la figura 2.19¢

M>1

M<}l

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 area 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

AN W)

M<l =1 M>1
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Figura 2.19f. Desaceleracion de choque libre con area variable en la garganta del
difusor
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La figura 2.19g ilustra la operacidn del tinel de viento para un difusor de area

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

Y T S T I |
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Figura 2.19¢

2.3 Entradas subsdnicas y supersénicas

En esta seccidn tenemos que investigar, en el sentido unidimensional, los

conceptos fundamentales y las ideas concernientes a entradas subsdnicas y supersonicas.

Las entradas son ampliamente divididas en subsénicas y supersonicas
dependiendo del nimero 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, el 4rea 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 entrada a; es mas grande que el drea de captura,

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

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

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

Las entradas para un numero de Mach de wvuelo supersonico estan
invariablemente implicadas con ondas de choque v 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 subsénica la velocidad del aire entrando en la entrada 6 sea el aire
capturado es subsdnico en todas las partes de la trayectoria del flujo. Las enfradas
subsonicas pueden ser divididas en entradas de Compresién Externa y de Compresion

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

Figura 2.21 a Compresién Externa

Esta compuesta por un ducto de area constante. Una vez que el aire capturado
entra al ducto de area constante su velocidad es constante. Cualquier difusién que tome
lugar debe ocurrir antes de la entrada del aire: entonces de aqui el nombre de compresién

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

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

nimero de Mach local més grande que 1

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

Figura 2.21 b Compresidn Interna

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

ancho v pérdida de presioén 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 sonicas.

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

compresién mixta, dependiendo en donde la difusién de flujo supersdnico sea terminada.
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Las configuraciones convergentes-divergentes también pueden ser usadas como
entradas supersdnicas. 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 choque normal
junto al borde de la entrada, como se ilustra en la figura 2.22a, si la contrapresion sc
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 contrapresidén causa que el choque sea
tirada hacia adentro de la entrada donde una expansién liviana ¢ sistema de onda de

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

Figura 2.22a

M
\%%@

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
niimero de Mach en el vuelo, la entrada de choque normal no es atractiva para usarse

con nameros de Mach superiores a 1.8
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2.4, Uso del programa de aplicacién (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 es aire)

ENTER THE SPECIFIC HEATS RATIO? 1.4

Pantalla 2.1

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

podemos utilizar.

FOLLEWING PROCESSES fiRE AVAILABLE:
PROCESS

ABBREVIATION
TISENTRGPIC FLOW 15
HORMAL SHOCK WAVE NS
OBLIQUE SHOCK WAVE 0s
PRENDTL-KEYER PROCESS PM
RAYLELGH ELOW RA
FAKNO FLOW FA

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

NTER THE PROCESS ABBREVIATION? IS

Pantalla 2.2



38

Si utilizamos la opeidn IS (flyjo isoentropico) nos despliega una tercera pantalla.

R C PROCESS CALLED FaR
TNPUT PRRAMETERS ARE :

PRESSURE RATIO P
MACH NUMBER H
AREN RATIOD f

TEMPERATURE RATIO T
AREA CHRNGE PROCESS AC
M1-M2 RREA REQUIRED AR
§ENTER THE DESIRED LEVTER? P

ENTER THE PRESSURE RATIG, P/PO (HUSY BE < 1.8}.7

Pantalla 2.3

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 Py en esta misma pantaila nos pide que se introduzca la razén de presion P / Po

( debe ser < 1 ) para este caso 0.9

INPUT PARAMETERS ARE-

PRESSURE RATIO P
#AcH HUWBER H
RREA RATIO A
TEMPERATURE RATIO
BREA CHANGE PROCESS AC
M1-H2 AIREA REQUIRED AR

NTER THE DESIRED LETTER? P
ENTER THE PRESSURE RATIO, P/PO {MUST BE < 1.B}.7 8.9

KACH T RATIO P R0OTI0 A RATID  IMPULSE RATIO
@.39989 0.9703 8.9080 1.6284 1.3963

ISTAGNATIGN PRESSURE AND TEMPERATURE ARE CONSTANT FOR ISCNTROPIC 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 presién dada, por otra parte nos pregunta si
queremos otras relaciones Isoentropicas.

Nota: Tencmos la opcién de seleccionar SI 6 NQ

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

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

ISENTROPIC PROCESS CHLLED FOR
INPUT PARAMETERS A

PRESSURE RRTIU P
MACH HUMBER H
AREA RATIO R

TEMPERATURE RATIO

ARER CHANGE PROCESS HC

Mi-M2 AREA REQUIRED AR
IENTER THE DESIRED LETTER? W
ENTER THE MGBCH NUMBER? 1

MACH T RATIG P RATID A RATIO  IMPULSE RATIO
1.0000 8.8353 8.5283 1.0000 1.9300

STAGNATION PRESSURE AND TEMPERATURE ARE CONSTAMT FOR ISENTROPIC FLOW.

TQRE GDDLITIONAL ISENTROPI{ RELATIONS DESIRED? _

Pantalla 2.5

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

Impulso para ese numero de Mach dado.

Si escogemos el caso A al programa nos pide se introduzca la razon de area

( debe ser > 1) si escogemos 1.5
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P CALL
INPUT PARAMETERS ARE:
PRE

SSURE RATIO P
MACH WUMBER H
ARER RATIO A

TEMPERATURE RRTIO T

ARER CHANGE PROCESS AC

M1-M2 ARER REGUIREG MR
ENTER THE DESIREDG LETTER? A

EXTER THE AREA RATIO? 1.5

HACH T RATIO P RATIO A RATIO  IMPULSE RATIO
0.4303 8.9643 ©.8385 1.4999 1.3117
KACH T RATIO P RATID A RATI0O  IHPULSE RATIO
1.45¢1 0.5926 6.1602 1.49%9 1.1@15

fSTAGNATION PRESSURE AND TEMPERATURE ARE CONSTANT FOR ISENTROPIC FLOW.
ERRE REDITIONAL ISENTROPIC RELATIONS DESIRED?

Pantalla 2.6

Esta pantalla nos muestra ¢l 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 razon de temperatura T/To

(debe ser < 1 ) si escogemos 0.5 .

FOR

IC P S8 £A
INPUT PRRAMETERS RRE:
PRESSURE RATIO p
WRCH MUMBER M
HREA RATIO A
TEMPERRTURE RATIC T
AREA CHANGE PRGCESS AC
Mi-M? AREA REQUIRED AR
§ENTER THE DESIRED LEVTER? T
ENTER THE TEWPERRTURE RRTID, T/T0 (MUST BE < 1.R).7 8.5

HACH T RATIO P RATID A RRTID  TMPULSE RATIO
2.2361 0.9@0E-01 B.839E-82  2.B7BE-00 1.1547

STRGNATION PRESSURE NND TEMPERATURE ARE CONSTANT FOR ISENTROPIC FLOW.
§RE ADDITTONAL ISENTROPIC RELATIONS DESIRED? _

Pantalla 2.7
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Esta pantalla nos muestra ¢l numero de Mach y las razones de Presion, Impulso

y Area.
Si escogemos el caso AC el programa nos pide ¢l nimero de Mach y la razén de

cambio de 4rea si escogemos 1 y 1.4 respectivamente.

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

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

SENT CALLED FOR
INPUT PARAMETERS ARE:
PRESSURE RATIO P
MACH NUMBER H
(REA RATIO a
TEMPERATURE RATIO T
AREA CHANGE PRGCESS AC
M1-M2 AREA REQUIRED AR

CNTER THE DESTRED LETTER? AC
ENTER M1 AND A2/A1 7 1.1.4
fIREA CHANGE PROCESS IN ISENTROPIC FLOW

M1 H2 A2/A1 12/11 P2/P1
1.0888 8.4798 1..008 1.1491 1.6263
THE PROCESS IS ISENTROPIC; HENCE NO CHRNGE IN STAGHATION PROPERTIES.
ARE RDDITIONAL ISENTROPIC RELATIONS DESIRED? _

Pantalla 2.8

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

regién 2 asi como también las razones de Temperatura y presiéon para ambas regiones.

Si escogemos ¢l caso AR (cambio de 4rea requerida) el programa nos pide los

nimeros 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 v separados por una coma  (1,1.5).



BENTER THE DESIRED LETTER? AR

JENTER THE VALUE OF WL AND H27 1,1.5

dAREQ CHANGE PROCESS IN ISENTROPIC FLOW
1 2 n2/01

:
JINPUT PRRAMETERS ARE:

PRESSURE RATIO
HACH MUHBER

AREA RATIO
TEMPERATURE RATIO
AREA CHRNGE PROCESS AC
Mi-M2 AREA REQUIRED AR

—_paey SN

T2/T1 p2/P1
1.0008 1.5008 1.1762 9.8276 8.5156

THE PROCESS IS ISENTROPIC: HENCE NO CHANGE TN STAGNATIOM FROPERTIES.
ARE ADDITIONAL ISEMTROPIC RELATIOMS DESIRED?

Pantalla 2.9
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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 En una Tobera convergente

Si consideramos que en una Tobera convergente 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 4rea constante como un flujo FANNO.

Isemtopic ) Fauno I
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Figura 3.1 Tobera convergente con un ducto de 4drea constante
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En un flujo no simple cuando se tiene un cambio de area y friccion
simnltineamente, los efectos que ccurren 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.

- —_ — . — i —

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

S1 la contrapresion es disminuida ligeramente el 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 niimero de Mach en
la salida es subsénico, 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 sdnico 0 supersénico la presién en
el plano de salida del ducto debe ser igual 6 mas grande que la contrapresiéon. En las
figuras 3.2b y 3.2¢ se muestra una distribucion tanto de la presién como del numero de

Mach.

£l

Figura 3.2b Distribucidon de presion
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Mgy
(1}

Figura 3.2¢ Distribucion del nimero de Mach

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

- e »

Figura 3.2d Representacion de la linea FANNQ.

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

fluyjo 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 area
constante, el nimero de Mach se incremenia y la presién disminuye. (un nimero de
Mach muy grande ocurre dentro del sistema en la salida del ducto)} Este comportamiento

es evidente examinando la linea FANNOQ.

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

disminucion de entropia y esto viola la 2da. Ley de la Termodinamica.
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El tnico 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 1a regién del flujo FANNO y por

el flyjo 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 &rea constante, reducciones posteriores en la
contrapresién no tendran efecto sobre la razén de flujo de masa del sistema, 6 las

distribuciones del niimero 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 drea constante

P.NlliLllll_thllllll

Figura 3.3a Esquema

FPix)

Mcl 1 H=F

Figura 3.3b Disiribucién de presioén
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Figura 3.3c 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 sc ilustra un arreglo tipico con regiones FANNO e Isoentropico.

{?} (&) {e)

J 2 I O | IS

Py
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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 v dado que las ondas de

choque pueden ocurrir en ambas partes ( enla Tobera 6 enel 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

4rea 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 mimero de Mach supersénico en la entrada.

&)
Ll :J(f} (?; L d 1(?

To = M>1 M> M)

1 N 2 O O |

Figura 3.5a Esquema

Para un nimero de Mach supersénico en la entrada dado, el parameiro 4f1.*/Dh
determina la maxima longitud del ducto que contenga ¢l drea constante en el cual el flujo
supersonico puede ser mantenido. Si la longitud actual del segmento de ducto para un
nimero de Mach supersénico en la entrada es mas grande que la maxima longitud

permitida para un flujo supersénico 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 ¢s menor que
la longitud permitida para un flujo supersénico. La localizacién 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 distribucién de

presidn asi como la linca FANNO se ilustran en las figuras 3.5b y 3.5¢ respectivamente.

(f',.}......_____g_e)
) (a) ;
(c)

®)

Figura 3.5b Distribucion de presién

NG

Figura 3.5¢ Comportamiento de la linea FANNO

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

subsodnico, puesto que el procese no es isoentropico, la entropia entonces se incrementa.

Se efectia un salto de 1a linea de region FANNO supersonica, a la linea de regidn
FANNO subsénica, cuando en la entrada a un segmento de un ducto con drea constante
el nimero de Mach es supersénico. Existen dos posibilidades para las condiciones del

flujo deniro del ducto, Primero si 1a longitud actual es menor que la longitud permitida,
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la onda de choque puede ¢ no puede estar en el ducto, Segundo, si la longitud es mas

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

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

en la figura 3.6a sc ilustra el sistema.

Ll My>1
@ ! o
I T Y O I O I R
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Figura 3.6a Esquema

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

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

linea FANNO ¢n la figura 3.6¢.

@ 3

Pix)

Figura 3.6b Distribucién de presién para diferentes contrapresiones
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)

Figura 3.6¢c Comportamienio del fluyjo FANNO para la curva "a"
Para una contrapresion suficientemente baja el flujo estrangulado esta en la

garganta de la Tobera. En la 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)

M=1

Figura 3.6d

Posteriores reducciones en la contrapresién van adelante del choque normal

constante en la porcidn 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 ¢l
plano de salida de la Tobera, esto se muestra en la curva "d" de la figura 3.6b, y el

camino FANNO en Ia figura 3.6f

Figura 3.6f

Una posterior reduccion en la contrapresion Ileva ¢l choque hacia adelante en el

plano de salida de 1a Tobera.

Esto se muesitra en la curva "e" de la figura 7-19b, y €l camino FANNO en la

figura 3.6g
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(2}

Figura 3.6g

3.3. Uso del programa de aplicacion (COMPQ)

Utilizando €l programa Compq nos despliega una pantalla y nos pide como dato

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

Pantalla 3.1



Nos despliega una segunda pantalla

LLOWTNG PROCE
PROCESS
TSENTROPTC FLOW

ARE :
ABBREVIATION
IS

HORMAL SHOCK WAVE NS
OBLIGUE SHOCK WAYE 0%
PRANDTL-HEYER PROCESS PH
RAYLEIGH FLEW RA
FANND FLOW FR
MASS NDOLTIGN HR
TSOTHERMAL. W/FRICTION PL
FINISHED FI

THE RATIO OF SPECIFIC HEATS IS 1.4
§ENTER THE PROCESS ABBREVIATION? FA

Pantalla 3.2

54

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

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

JEARND FLOW

TNPUT PRRAMETERS ARE:

HACH HUMBER H
&FL/D F
P/PSTAR

DUET ADDITION DA

THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN RLL FANNG COMPUTATIONS

JENTER THE DESIRED LETTER{S)?

Pantalla 3.3
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Esta pantalla nos muestra cuales son los parametros de entrada al programa.

De acuerdo a los datos que tengamos del problema se escoge el parametro

deseado, en este caso escogemos M y en esta misma pantalla nos pide que se introduzca

el nimero de Mach, supondremos que es 4.

§FANNO FLOW SELECTED
INPUT PARAMETERS ARE:
KACH NUMBER H
4fL/D F
P/PSTAR
BUCT RODITION DA
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN ALL FANKG COWPUTATIONS

ENTER THE DESIRED LETTER(S)'JI H
ENTER THE MRCH NUMBECR?

THE HACH NUMBER IS  4.6900

4FL/D T/T= P/P= FQ/PO# RHO/RHO=
8.6331 8.2857 9.1336 18.7188 e.46717
STAGNATION TEHPERATURE IS CONSTANT FOR 4 FANNO FLOW.

4ARE ADDITIONAL FANNA COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 3.4

Esta pantalla nos muestra ¢l parametro FANNQ la Densidad y las razones de

Temperatura, Presion y Presion de Estancamiento,

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

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

Para un valor de 4f1/D igual a 0.5
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FANND FLOW SECECTED

TNPUT PRARBMETERS ARE:
MACH NUHBER H

&FLAD F
P/PSTRAR
DUCT REDITION DA

THE FANNING FRICTIONM FACTOR IS USED IN RLL FANNC COMPUTATIONS

ENTER THE DESIRED LETYER(S)7 F
FNTER THE YALUE OF 4fL/D? 0.5

[THE MACH MUMBER IS 8.5977
4FL/D T= PP PO/P0= RHO/RHO=
0.5006 1.1206 1.77106 1.1%09 1.5889
THE MACH NUNBER IS  2.8602
4fL/D /T

i PO/PO= RHO/RHO=
9.5688 0.4352 9.2359 3.7867 8.5182

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

Pantalla 3.5

La pantalla nos muestra los niimeros de Mach, ]a 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 razén p/p” supondremos que

es 5 nos despliega la siguiente pantalla.

§-ANNO FLOW SELECTED
INPUT PRRAMETERS ARE:
HACH NUMBER H
4fL/D F
DUCT ADDITION UA
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN ALL FANNO COHPUTATIONS

LENTER THE DESIRED LETTER(S)? P
NTER THE VALUE OF P/P=7 5

[THE KRCH NUMBER 15 8.2181

4FL/D T/Tw P/ PO/PD= RHG/RHO~
11,8455 1.1887 5.6000 2.7364 4.2063
STRGNATION TEMPERATURE TS CONSTANT TOR A FANND FLOW.

JARE RDDITIONAL FANND COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 3.6
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Esta pantalla nos muestra el parametro FANNO, el numero de Mach, la

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

Si escogemos DA nos pide el nimero de Mach y ¢l parametro FANNO 4fl/D

supondremos 3 y 0.5 respectivamente,

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

renglén v separados por una coma ejemplo 3,0.5

INPUT PARAMETERS ARE:
MACH HUMBER H
4fL/D F
P/PSIAR P
DUCT ACDITION [i]3]
THE FANNING FRIETION FACTOR IS LUSEQ IN ALL FANHO COMPUTATIONS
[ENTER THE DESIRED LETTER(S}? DR
JENTER THE MACH NUMBER AND THE 4FL/D INCREMEWT? 3,8.5

M1 (6fL/D)1  DI4FL/D) (4fL/D}2
3.0009 0.5222 9.5008 8.09222

AT STATE 2 THE RACH NUMBER IS  1.1567

T2/11 P2/P1 P02/P01  RHO2/RHO1
2.2089 3.8548 B.2486 1.7451

STAGNATION TEMPERATURE IS CUNSTANT FOR 1 FANNO FLOW.

ERRE ADDITIONAL FANNO COMPUTATIONS DESTRED?

Pantalla 3.7

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

Temperatura, Presion, Presion de Estancamiento v 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. Adicién y Expulsién de Calor

Si solo manejamos la adicidn 6 expulsién de calor, un flujo Adiabdtico simple 6

un flujo RAYLEIGH deben de definirse,

Porque lo 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 fricciéon ( f = dF =0 ) en un ducto de arca
constanie 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 el
contrel de un volumen ¢lemental con érea constante, v la razén del flujo de masa no
cambia y no hay friccidn, las expresiones de la tabla 4.1a resultan. La integracion.total
de las relaciones de la tabla 4.1a con las condiciones referenciadas para €l punto sénico

producen las relaciones de la tabla 4.1b.



a)Formas Diferenciales

2 2 _
sz e }fdz;@ R s PP
M 1-M* T 2

df, _ M’ dT,
£ P

ar_,

I

s _ @il

Cp "

L _ 2y + )M’y
T, (1+)/M2)2

b)Razones de Propiedad
T Ay )My
T, {1+

p_ LM’

py+u?

T _(priym’

T (1+;/Mz)2

v _(+yM?

Vo 1+M?

i= y+1 |:( 2 J :|w(r-1)

B. 1+pM*|\y+1

P _ y+l

P 1+

A=A*=constante

=0

0
771 = constante

I=I*

Tabla 4.1. Recopilacién de relaciones para el fluyjo RAYLEIGH

59
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La Unica expresion que aparece con una nueva funcién es esa la de T,/T", para el
nimero de Mach. Para el fluyjo RAYLEIGH el incremento ¢n 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 To2, 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 es consideracidn del flujo RAYLEIGH.
La influencia de los coeficientes de entropia y de la presion de estancamiento muestran
que cuando hay adicién de calor s¢ produce un incremento en la entropia y un
decremento en la presidn de estancamiento, en tanto que cuando hay expulsién de calor

produce un decremento en la entropia y un incremento en la presién de estancarniento.

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 esquemaéticamente las

condiciones y nomenclatura para un flujo RAYLEIGH.

-2
(4] !] @
A I I I 2
My My
Py Py
T T,
Poy oy

-
-

Figura 4.1. Nomenclatura del flujo RAYLEIGH

Este flujo es llamado algunas veces adicidn de calor reversible ¢ expulsién
porque el cambio solo ocurre en la entropia y es causado tanto por la adicidn de calor o
el proceso de expulsién. 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) 6
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 versién
tradicional mas util y usada. La tabla 4.1b anteriormente escrita nos da los cambios de

entropia (en el estado sénico) como

A M’[ y+1 } ’ 4-1)

la razén de temperatura estatica como una funcion del niimero de Mach

T* | 1+M?
hacia el punto sonico
T* 2
% 7+l @

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 ¢l mimero 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 razdn de temperatura es igual a la razén de entalpia, puesto que
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Ao (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 nimero de Mach como una funcién del cambio

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

100 ¢~
[t ) o
Eoso-
151 ) oot
[+ 1 1 ']
15 -1t . -03 o
Az, .
a) Razdn de temperatiua
ir
+F
3 e
2
1
o i ! |
-L3 =10 03 -
Al
b) Numero de MACH

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

Aunque las lincas RAYLEIGH pueden ser empatadas sobre diagramas de
propiedad para cualesquiera dos propiedades, entalpia 6 temperatura contra entropia 6

por ¢l diagrama de MOLLIER.
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Observando la figura 4-2b sugiere que el maximo estado de entropia es en el
estado sonico. El cambio en la entropia para un flujo RAYLEIGH, esta en términos del
mimero de Mach y estan dados por la ecuacidon 4-1. Para encontrar €l nimero de Mach
en el estado de méxima entropia, la derivada de As/Cp 6 exp.( As/Cp } con respecto al
nimero 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 direccidn 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
A’ —
ﬁeq’ =2M(IZ;;2J ’ +M2[”+1][1“12Jy (7+1)(_21)27M (4-5)
7 y N+ ) (14+02f
la cual se reduce a
M* =1 (4-6)

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

en la tabla 4.1b 1gualada a cero

por lo tanto

d (TY_+1)2m (+1yM’ _ )
a7 ) ot~ (oney @00 7
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la cual se reduce a

MZ

i

1 (4-8)

En la figura 4-3 se ilusira informacién acerca del proceso RAYLEIGH, el
movimiento hacia la derecha en el diagrama (h-s) es para la adicién de calor v el de la
izquierda para la expulsion de calor. El estado sdnico ocurre hacia el punto de maxima
entropia y el nimere de Mach para el méaximo valor de T/T" es 1/ \/; . Los mimeros de

Mach subsonicos estan asociados con temperaturas grandes 6 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 supersénico.

1001

LS o

Figura 4.3. Representacidn de las lineas RAYLEIGH

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

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

proceso de adicion de calor, pero ¢l flujo se acelera rapidamente en esa region 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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subsénico y el resto debe ser supersdnico. Para una adicién de calor ambos flujos
RAYLEIGH ¢l subsénico y el supersénico se mueven hacia ¢l numero de Mach en el
estado 1 como energia es agregada. Sin embargo cuando el calor es expulsado ambos
flujos RAYLEIGH el subsénico y el supersonico se mueven a lo lejos del punto sénico.
Esta claro que el significado de T"0, 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 subsénico 6 supersdnico. 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 tnicas
para un flujo dade 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 feoria -
una alternativa de usar una Tobera convergente-divergente llevando un flujo
supersonico. Si suficiente calor es cedido al flujo subsdnico de un deposito dentro de una
situaciéon del fluyjo RAYLEIGH, Mach 1 se puede obtener. Si el calor es expelido
déspués de que Mach 1 se obtenga, el flujo se expande supersonicamente. Asi de este
modo en congcreto la cantidad exacta de adicién 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 friccidn 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 €xito cuando es obtenido de un flujo 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 friccion, la cual es
el Unico potencial manejado concerniente con la longitud, es el abandono del flujo

RAYLEIGH. La longitud del ducto puede entrar dentro de las propiedades de
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distribucidn ( presion contra X, por gjemplo ) para un flujo RAYLEIGH en el cual la

energia agregada ¢ 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 lincas 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 (6 h ) entonces las formas podrian ser similares a las
de la figura 4-3 pero las lineas RAYLEIGH para una razén de flujo individual podrian
ser distintas. Generalmente, para nuesiros propoésitos, las lineas RAYLEIGH sin
dimensiones de la figura 4-3 podrian ser usadas para explicar varios fendmenos

asociados con el fluyjo RAYLEIGH.

4.2. Uso del programa de aplicacion Compq

Utilizando ¢l programa Compq nos despliega una pantalla que nos pide como
dato inicial larazén 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.

PBBREVIATION
8

PROCESS
TISENTROPTC FLOW
NORMAL SHOCK WAVE NS
OB TOUE SHOCK HAVE 05
FPRANDTL-MEYER PROCESS PH
RAYLETGH FLOW RA
FANNO FLOW Fn
HASS ADOITION HA
TSOTHERMAL 4/FRICTION PL
FINISRED FI

THE RATIO0 OF SPECLFIC HEATS IS 1.4
§ENTER THE PROCESS RBBREVIATION? RA_

Panitalla 4.2

Si utilizamos 1a opcién RA (flujo RAYLEIGH ) nos despliega una tercera
pantalla.

REVLELGH FLOW SELECTED

INPUT PARANETERS IRE:

- WACH NUMBER M
T0/T0= T

: HEAT TRANSFER KT

JENTER THE DESTRED LETTER{(S)? M

SENTER THE MACH NUMBER? _

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 numero de Mach

supondremos para este caso que es 1.5

RAYLEIGH FLOW SELECTED
INPUT PRRAMETERS RARE:
HACH NUMBER ¥

16/T0=
HEAT TRANSFER HT
ETTER THE DESIRED LETTER(S)? H

NIER THE MACH WUNBER? 1.5

THE_HMRCH NUMBER IS 1.500
T0/T8= T/1= PO/PO= ] el RHO/RHG=
0.99%3 07925 1.1215 a4.5783 B.7685

ARE RDDITIONAL RAYLETGH FLOW CCHPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 4.4

Esta pantalla nos muestra las razones de Temperatura y de Presiéon asi como
también las razones de Presion y Temperatura de Estancamiento ademas de la
Densidad, por otra parte nos preguntan si deseamos hacer mas célculos del flujo

RAYLEIGH ( tenemos 1a opeion de seleccionar SI 6 NO)

Si escogemos el case T el 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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RAYEEIGH FLOW SELECTED
INPUT PRRANETERS RRE:
MRCH NUMBER i)
T6/T0= T
HEAT TRANSFER HT
ENTER THE DESIRED LETTER(3)? T
ENTER THE VALUE OF TO/TO0-? #.8

THE MACH NUMBER IS 0.583
TG/ 0= T/T= PO/PG= P/P= RHO/RHO=
28088 8.8989 1.8814 1.6261 1.8091

THE_MACH RUMBER IS 1.967
TO/T0» STw PO/P(~ P/P= RHO/RHD=
8.3000 8.3411 1.4691 8.3739 0.6918

FRRE ADDITIORAL BAYLEIGH FLOW COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 4.5

Esta pantalla nos muestra ¢l nimero de Mach, las razones de Presiom,
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 6 °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 adicién 6 expulsién de calor.



ROVILLIGH FLOW SEL

[TNPUT PARAMETERS ARE:

HACH HUMBER H
TB/TU T
HEAT TRANSFER

ENTER THE DESIREB LETTER(S)7 HT

FNTER THE INITIAL MACH WUMBER AND THE STHGNR1IDH TEHP {K OR R)? 1,50
ENTER THE CHANGE TN STAGHATION TEMP (+ @ - RE.

EEES§E%E£E§ HACH NUMBER IS 1.8, STATE 2 CHN BE EITHER SUBSONIC
ENTER SUB FUR SUBSONIC CR SUP FOR SUPERSONIC? SUP

HEAT TRANSFER PROCESS COMPUTRTIONS

M1 W2 101 DELTO
1.0800 -2.9999 J0.e8 a.a9

T02/T01  T2/T1 P0O2/PO1  P2/P1 RHO2/RHO1
1.0880 a.2883 D.6243 B.1765 4.6296

FRE ADDITIONAL RRYLEIGH FLOK 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 vy Temperatura de estancamiento asi como también las razones de Presion vy

Temperatura.
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CAPITULO 5

FRICCION EN LAS TOBERAS
(ISOTERMICO)

5.1. Uso del programa de aplicacién Compq

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

dato inicial la razon de calor especifico. Escogeremos 1.4 (supondremos que es aire).

Pantalla 5.1.
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Nos despliega una segunda pantalla

THE FOLLOWING PHOCESSES ARE RYAILABLE:

PROCESS RBBREVIAEION
ISENTROPIC FLOW I8
NORRAL SHGCK WAVE NS
CBLTQUE SHOCK WAVE 03
PRANOTL - HEVER PROCESS PH
RAYLETGH FLOW RA
FRNNO FLOW FA
HRSS ADDITION HA
ISOTHERHAL W/FRICTION PL
FINISHED FI

THE RATIO OF SPECIFIC HEATS IS 1.4
gENTER THE PROCESS ABBREVIATION? PL

Pantalla 5.2.

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

tercera pantalla.

TSOTHERMAL FLOW SEi_ECTEn ISOTHERMAL FLOW CHUKES AT 1/SR{GAM}.
ONLY THE MRCH HUMBER RANGE < 1/SUR(GRH) IS COVERE
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN ALL ISOTHERHHL CRLCULATIONS.

INPUT PARAMETERS ARE:
MACH NUNBER H
b FL/D F
DUCT NDBITION DA
ENTER THE DESIRED LETTER{S)? H

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 parimetro
deseado, en este caso escogemos M y en esta misma pantalla nos pide que se introduzca

el niimero de Mach, supondremos que es 0.8,

{TSOTHERMAL FLOW SELECTED. TSOTHERNAL FLOW CHOKES AT 1/SQR(GAN).
JONLY THE MACH NUMBER RANGE < 1/SGR{GRAH) TS COVERED.
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED In ALL ISOTHERMAL CALCULATIONS.

INPUT PARAMETERS RRE:
HACH NUMBER M

4 fL/D F

DBCT ACDITION A
ENTER THE DESIRED LETTER{S)? M
ENTER THE MACH NUHBERT 0.8

M PP T0/T0~ PO/PO~ 4 fL/D /T«
88008 1.8564 8.587 1.0892 8.0n63 1. 0aed

ARE MORE ISOTHEMAL COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 5.4.

Nota: El programa nos indica cual es el rango del nimero de Mach.

Esta pantalla nos muestra el parametro FANNO, las razoncs de Presion y
Temperatura asi como también las razones de Presion y Temperatura de

estancamiento.

Si escogemos el caso F nos'pide el valor del parameiro FANNO 4{I/'D

supondremos que es 3
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TSOTHCRMAL FLOW SELECTED. TSOTHERMOL FLOW CHUKES AT 1/80R(GAN) .
ONLY THE MACH HUHBER RAMGE < 1/SOR(GAM) IS COVERED.
THE FANNING FRICTION FACTOR IS USED IN RLL ISUTHERHﬂL CALCULATLONS.

JLHPUT PHRRMETERS ARE:
UMBER

& FL/D F
DUET AGDITION DR
FNTER THE DESIRED LETTER(S)? F
ENTER THE VALUE OF & fL/D7 3

H P/P- T0/T0= PO/PO~ & TL/D T/T=
8.9525 2.39717 8.8967 1.63713 J.0681 1.8000

ARE MORE ISOTHEMAL COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 5.5,

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

estancamiento.

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

parametro FANNO 4£1/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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ISUTHERRHL FLOW SELECTED.  ISOTHERMAL FLDG CHUKES AT 1/S0R{GAK) .
¥ THE MRCH NUMBER RANGE < 1/SQR(GAM) I
THE FANNING FRICTIBN FRCTOR IS USED TN HLL ISBTHERHﬂi CALCULATIONS .

[INPUT PARAMETERS ARL:
HACH NUMBCR H

& fL/D F

DUCT RDDITION DA

LENTER THE DESIRED LETTER[S}? DA

ENTER THE HACH NUKBER AND THE & fL/D INCREMENT? 2,8.9

NI (4fL/D)1 DL4FL/D) (4fL/D)2
2.0909 0.5013 9.9808 2.0813

LRT STATE 2 THE MRACH NUMBER IS 8.8238

T2/T1 T62/701  P2/P1 PO2/P01  RHO2/RHOL
1.0009 0.6310 2.6279 0.4848 2.4279

gARE MORE ISOTHEMAL COMPUTATIONS DESIRED?

Pantalla 5.6.

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

como también las razones de Presiéon y Temperatura de estancamiento.



76

CAPITULO 6

ANALISIS TERMODINAMICO

6.1. Dinamica de gases en un fluido

El analisis 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 aplicacién de estas 4 leyes para analizar un

fluido corriente.

Para ¢l caso especial de un fluido corriendo hacia un tubo recto con un area de
seccion constante, v en ausencia de ﬁiccic’m interna ¢ de viscosidad, la velocidad de una
particula del fluido es paralela a las paredes del tubo, como se puede mostrar ¢n la figura
6.1a, y la velocidad tiene el mismo valor en todos los puntos de cualquier seccion. 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 4rea de seccidn transversal de un tubo y la



77

velocidad del fluido en esta seccién 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

(6.1)

Razén del volumen del flujo=AV
La razén del flujo de masa es igual a la razén del volumen del flujo dividido por
el volumen especifico del fluido é multiplicado por la densidad

Razén del flujo demasa=AV/v=pAYV (6.2)

Si el area de seccidon 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 seccidn.

rYyy

b | ————
*—_\\\:\":P—»

Figura 6.1 Distribucién de 1a velocidad en ausencia de friccion interna

Si el 4rea 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 direccidn y tiene una magnitud que

da la razdn 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 area de seccion transversal A.

Generalmente hablando, la velocidad varia desde un punto a otro punto ¢n
direccidn axial, y para un punto particular estos variaran con ¢l tiempo. Por lo tanto, en
una direccidén axial la velocidad estd en funciéon de posicion y del tiempo. Otras
cantidades tales como la presién, densidad y la energia interna, pueden estar también en

funcion de la posicién y del tiempo.

Dos métodos de andlisis 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 O pasaje, y el metodo Euleriano que considera un elemento de volumen
fijo en cl 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 meétodo 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.

 dx (P+dPI2dA
* _,.p-"""f M o __,..-"""’
Vol
P e———
A ,//}' P | Proptacas)
— Al
X
a) x+dx\“~‘“‘* b) M\"‘*a

Figura 6.2. Flujo de un elemento de un fluido en un pasaje de seccidon 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 pequefio
0
~d(pAV)=- —(pAV)dx
Ox

si la razdn 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 razon de incremento

i(.arm) = AP
ot ot

de las dos ecuaciones anteriores obtenemos

A%‘f-f 0 (pAV)=0 (6..3)

&

La cual es conocida como la Ecuacidén 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 razédn 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 cotrespondiente al flujo fuera del volumen de control
(que cruza la superficie corrientes-abajo) es p A V2 /g+d (p A V?)/ gy larazén neta

del momento del flujo es

la razén del tiempo del cambio del momento es

0 (dm_V) - Adx 0 )

ag g o

Refiriéndose a la figura 6.2.b esta puede ser conocida como la fuerza sobre 1a

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

lados de las paredes es P + dP / 2 y 1a componente de la fuerza es axial a la direccién

corrientes-abajo de donde el promedio de la presién es
[P + iP)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= -A‘Z—de
29

Recordando la segunda Ley de NEWTON, la razdon 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,

2
A2 1)+ ﬁ[p A: J:—A%dx (6.4)

La ecuacién 6.4 es conocida como la Ecuacién 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 velumen 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 es igual a la energia interna u y la
energia cinética es V2 / 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 encrgia dentro del volumen de control es

pufu ]| 2ol

la energia del fluido en el volumen de control es
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v la raz6n del tiempo de cambio de esta energia es

2
ade 2| plus
ot 2g

La energia en ¢l volumen de control se incrementa a una razon igual a la suma de
la razén neta de la encrgia seguida dentro del volumen de control y la razon del trabajo.
La razon hacia 1a cual trabaja la encontramos sobre la superficie corrientes-arriba y es

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

-d( PAV)=—§(PAV)dx
X

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

del tubo no repercuten en ¢l frabajo.

Si la suma de la razon 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 la energia en el volumen

de control, el resultado que se obtiene es

Ox i

_ E[pAV[u +Z_‘;ﬂdx— %(PA V)dx = Adxg{p{u + Kiﬂ
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sin embargo
P
u+—=u+Pv=nh

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

% v 7 ST
A§|:p[u + gﬂ + a[PAV(h + Eﬂ ={ (6.5)

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

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

entonces por lo tanio la Ecuacion de la Continuidad es

d(pAV)=0 (6.6)

G =p A V = constante (6.7)

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

oY ap =0 (6.8)

g

finalmente la Ecuacion de la Encrgia 6.5 ¢s

Joofoo 2

la cual cuando se combina con la ecuacién 6.6 se cbtiene

VZ

dh+—|=0 (6.9)
2g

Es importante recalcar que todas las ecuaciones anteriormente escritas son

aplicadas solo en fluidos compresibles no viscosos.

6.2 Numero de Mach y Velocidad Sonica

Un disturbio, tal como un cambio de presién, se propaga en un fluido
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 c¢n 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 inicié

el disturbio.
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Un pistdn puede representar ficilmente las condiciones para el cual existe la
propagacion de una onda plana, cuando la onda plana es propagada por un pistdn que s¢
mueve repentinamente a una velocidad constante U, entonces de inmediato el fluido que
es empujado por el pistén obtiene una velocidad igual a la del pistén, el limite de la onda
frontal la cual avanza con una velocidad de propagacién 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 1a parte de adelante de la onda

frontal, el fluido es estacionario.

Onda F:fontal
_/,f-‘_':,ﬁ/ T

o e I .
A

Onda Frortal Estacionaria

/
A A

Y1 Va=v1-U
P P2

| n
e

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

La figura 6.3 describe ¢l movimiento del fluido con una onda frontal
estacionaria y en ¢l cual las ecuaciones que se describieron anteriormente se pueden
aplicar mas facilmente. El flmdo de la izquierda de la onda frontal se mueve hacia la
derecha con una velocidad V4, en tanto el remanente de la onda frontal esta estacionaria.
El fluido hacia la derecha de la onda frontal se mueve con una velocidad Vo = 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 Presién 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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Ahora la Velocidad, Presidn, v la Densidad son constantes en ¢l tiempo en
cualquier punto y puesto que €l area es constante la Ecuacidn de la Continuidad 6.3 se

reduce a

g;(pV): 0

p V = constante

la ecuacion 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 1a onda frontal obtenemos

mpVi=p V2

2 2
P14 +P= PV, +P,
g g
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resolviendo la primera de las dos ecuaciones anteriores para V), sacando raiz cuadrada al

resultado, ¥ substituyendo en la segunda ecuacion se obtiene

=
i

g&[g—_ﬂ 6.10)
P\ PR

Aunque la velocidad U no aparece en la ecuacion anterior 6.10 esta debe de ser

tomada en cuenta porque la P, depende de esta velocidad.

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

p2/pi=m1l v (P-P1}/(p2-p1) =~ dP/dp . En consecuencia.

a= /g(:;—i (6.11)

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

también es usado para representar la velocidad sénica.

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 friccidn

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

a= g[S—EJ (6.12)
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g ¥ @ij
€ o
La Compresibilidad Isoentropica esta definida como
o)
v\ P
v de aqui
a= \)‘i (6.13)
Kﬂ

Nosotros podemos ver ahora que la velocidad del sonido en un fluido esta en
funcidén de la densidad v de la Compresibilidad Isoenirdpica del fluido. Por supuesto que
esta ecuacién 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 ecuacion para cualquicr proceso isoentrépico

Pvk = constante

diferenciandola logaritmicamente,
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por lo tanto

P _ _vz[‘lPJ — kPy = kRT
op v /.

F

ycomo a es

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

El nimero de Mach (sin dimensiones ) es un niimero que expresa la razén de la

velocidad local de un fluido con la velocidad del sonido en el mismo fluido, 6

M=V

- (6.15)
a

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

M=-_" (6.16)

[ekRT

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 (sonica ¢ supersédnica } son frecuentemente encontrados
en conjunciéon con corrientes y turbinas de gas, compresores, aviones, cohetes y

proyectiles. Los efectos de compresibilidad en los disturbios de un gas que se desacclera
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de una velocidad supersénica a sénica tienen consideraciones de importancia para el

disefio de cualquiera de los recursos previamente mencionados.

Considerando un disturbio esférico tal como ¢l que emite una chispa eléctrica
intermitente 6 un cambio de presidon en un gas en reposo. El resultado de este fendémeno
esta ilustrado en la figura 6.4 a. La onda frontal causada por ¢l disturbio se propaga en
todas direcciones a la velocidad del sonido dentro del gas. Suponiendo que el gas estd en
movimiento con una velocidad menor en el flujo que la velocidad del sonido en el gas.
En la figura 6.4b se representa este caso. La velocidad neta de 1a onda frontal corrienies-
arriba es a - V vy 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 propagacidn corrientes-arriba es negativa y asi de este modo la onda frontal
no se mueve cn su totalidad corrientes-arriba. Es facil entender que las ondas frontales se
pueden mover hacia el infinito. Sin embargo la figura 6.4¢ nos muestra que todas las
ondas esféricas frontales que estan envueltas dentro del cono, la cuspide es ¢l 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 es siempre sonica.

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

como
dt I
@ = arcsen— 2 = arcsen - = arcsen — (6.17)
V M

El angulo alfa ( o« ) es llamado el angulo 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 Isoentropicos. Por lo tanto ¢l uso

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

Considerando el caso de un flujo desacelerade de velocidad supersonica a
velocidad sonica como esta representada en la figura 6.5. un disturbio ocurre en la
region subsdnica, v 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 discontinuo. La linea XX es la linea Mach y el 4ngulo de Mach es de
90° consistente con un nimero 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 direccidn del flujo como se muestra en la figura 6.5.

St 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 seré 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, su suma nunca puede ser igual a cero y por lo tanio ¢l

choque no ocurre.
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M=1  M=1 =

Figura 6.5 Flujo desacelerado con un disturbio en la regién subsénica

Disturbios ocurridos en la regidn supersonica son propagados corrientes-arriba a

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

El choque es un evento el cual ocurre muy rapidamente, de este modo puede ser
considerado como un proceso esencialmente Adiabatico. Puesto que ¢l 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 fenémeno es de gran interés cuando se disefian
Compresores y Turbinas. Aunque esto puede aparentar un choque de compresion, esto
debe ser evitado, comiunmente con mucha atencién debe de ser dirigido hasta donde sca
posible el uso de estc fendmeno para llevar a cabo compresion 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 presion estatica llevada a

través del choque, la velocidad del flujo puede ser acelerada de subsodnica 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 la entropia, un efecto raro puede ser que ocurra con
un decremento en la entropia. Un decremento en la entropia con una energia 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 accidn 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 vy las posteriores al choque por ¢l subindice 2,
entonces de la ecuacidn 6.7 para continuidad y asumiendo una 4rea constante en la

superficie de control y de un gas ideal es,

G_nh_h
4 v v
y para la conservacién de momento
G
F="av=pa-Ra=(,-%,)
g g

' G
B-R=——-7,)
g

2 2
pop WV,

1 Vg v.&



94

Substituyendo por v que es equivalente RT / P de 1a ecuacién de estado,

2
P;-P1= By BV
oRT,  gRT,
pero
Vlz — M2
gkRT,
Yy

P2-B =k(P1M12 - P2M22)

kM +1
M)+

18
A (6.18)

oo

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

para un gas ideal en un flyjo isoentrépico.

La encrgia de la ccuacion 6.8 para un gas ideal puede ser expresada como sigue

sz - Vil
2gJ

‘P‘1v1 _ 1:").1)‘2 J

=C,(T,-T,)+

y puesto que C, = J—(I;R_:‘J

Vi-VE ok
: 2g b= E(HVI _szz)
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6
2 2
V=), W=D,
2g k 2 272
y
IR ) V,2(k-1)
Puvily 1> — | pyil4y_2M 77
1 1L 2nglv1 ] 2 2|i 2gkPv, (6.19)

de la ecuacidn de estado, Pv=R T, Y M = V'/./gkPy

=T,

z

E[2+(k——l)M12]

2+ (k-1)M,
2

2

T, _2+(k-DM;

L 2+(k-10)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 ¢sconstantey que V=M \@kRT

2+ (k-1M 2 _ 2
P gm[__t_zg] _ M, [T [_’f(ff_zl)if_]
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sustituyendo en la ecuacion 6.20 tenemos,

(SRR

PMF%} pMF_(k_z_DL} 621)

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

= 6.22)
1+ kM, 1+ kM (

M2[2+ (k-T)M, ]2 M{u (k —l)Mf:I

La ecuacién da la relacién entre los nimeros de Mach antes y después 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,

M2 = 2rE=DM]

= 6.23
P2UME—(k~1) (623)

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

de Mach antes del choque y son,

2
B kE+1
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y
2 2
1, _ o, —(k—ﬂ2+§k—1)Ml] (625
II (k - 1)2M1
puesio que Pv=R T de la ecuacion 6.25,
. 2 2
By, T, [rm?--pl2+e-nm?]
v 1 (k-1 M/
substituyendo el valor de P; /P; de la ecuacion 6.24 ienemos,
v, 2+(k-DM;
2 = % (6.26)
Vv, (k+1)M,
W hn
¥ puesio que — =
LS
2
V, 2+ (k=DM (627)
Vi (k+DM,

Asi de este modo la razéon 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 el 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 ( © muy pequefia ) es sumergida en un gas como si
fuera un bisector con un ingulo 0 y es paralela a la velocidad de aproximacion, dos
ondas similares a las ondas Mach son producidas. Semejantes a las lincas 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
pequefios, y el proceso puede ser considerado esencialmente Isoentrépico. El dngulo de
inclinacién de la onda de choque oblicua referida hacia la direccién de la velocidad de

aproximacién es equivalente al dngulo Mach o, ver la figura 6.6

; Linea Mech

Figura 6.6. Onda de choque oblicua débil (O 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 d0 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 distribucion uniforme de la velocidad en la llegada de la corriente del
gas, donde V; representa la velocidad de llegada 6 de aproximacién y a; es la
compoenente 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 presidn estatica a
lo largo de la linea Mach, y tampoco cambian las componentes de las velocidades Vi y
V2 que son paralclas 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 sobre a; . Consecucntemente, 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 mimero de Mach y en ¢l volumen especifico. Esto
lo podemos deducir de la figura 6.7, la magnitud de estos cambios estan en funcién de
la magnitud de dB6. Asi de este modo los valores pequefios 6 muy desvanecidos de dO (
2° 6 menos ) por los cuales M= M, y ¢l angulo de la linea Mach es muy aproximado

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

M1 ; M2=hi1

ot/ Y2n=a2dV¥n
W1 T @Y
Wtf‘ ]
Vln=al ) Linea sMach

_ s dé

——

Figura 6.7 Onda de choque oblicua dcbil en un pasaje divergente

{ d6 muy pequeiio )

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

la figura 6.8

M =1 ,r'
YZn=gzd - ¥n
V1 UETfUZE_ ’
vit/de V1 -dv
¥in=al A<M
¢Linga Aach
Ja
d8

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

( d0 muy pequefio )
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Refiriéndonos a la figura 6.8 y tomando las misma asumciones y derivando las
relaciones a través del choque en el plano normal que son las apropiadas para la

componente normal para una onda oblicua, obtenemos

G _V,_ V.
— = = — = constante
4 v v
6 en forma diferencial,
vdV,-V,dv=0
0
vay, =7, %
Y
de la ecuacion 6.8
v, =— vgdP
vV

de las dos ecuaciones anterjores,

V:’_ dP

"y gvdv/w,f

Porque el proceso asumido es Isoentrépico { d8 muy pequeiia ),

K,=kP= ~dP
dviv
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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 igunales a la velocidad del sonido en el gas previamente establecido.

El angulo Mach « =arcsen ( V,/V ) =arcsen ( 1 / M ). Ahora las componentes
de velocidad V, y V2 paralelas a la linea Mach son iguales y el incremento de la

magnitud de V; después de la linea Mach es,

dV =dV,sen o
el cambio en la direccidn V,
40 = do = av, cosa
1
de las dos ecuaciones anteriores,
gK =tan o d6
4
Yy
av dé
— = (6.28)
BooNMT-1

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 ocurre entre las dos zonas y esta ¢n funcién de d6 , como se
muestra en la ecuacion  6.28, El cambio en la magnitud de la velocidad es acompafiado

naturalmente por un cambio en el nimerc de Mach. Esto es deseable, por lo tanto
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podemos establecer una relacién entre el mimero de Mach y la velocidad que toma
dentro de la relacién la variacion de la velocidad sonica y de la velocidad del gas.
Establecer esta rclacion cs conveniente, porque podemos escribir una ecuacioén de
energia en una seccion del pasaje donde la velocidad del gas es V; y en alguna otra
seccion donde la velocidad del gas es exactamente igual a la velocidad sonica. Este valor
de la velocidad sénica es conocido como la velocidad sénica critica y es designada por

a” . La velocidad sdnica critica es entonces una caracterfstica constante para el flujo.

2 _ %2 -
_Vz_(u}r Py = 9_(k__1]+ Py
2g\ k g\ k&

2
ﬂ = (]‘f+1)M1 (629) ’
a* MHk-1)+2

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

ecuacién 6.29 para M,® en términos de V2 y sustituyendo en la ecuacién 6.28,

d9=dV\/ r-1 (6.30)

7 1= (k- 1)+ 1)

Suponiendo esa en la 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 d0 , y es un
buen motivo para encontrar la solucion de muchos valores pequefios de d6 .51 6, =0
por

M=1=V



103

y es sustituido como un limite, entonces la ecuacion 6.30 puede ser integrada, usando la

ecuacion 6.29 nos da,
k+1 k-1 —
8= 'k—-]_larctan ;—I\JMZ —1~arctanM? <1 (6.31)
- +

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

Debemos notar que 0 es el angulo 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 tanto M > 1,
entonces si continuamos, la expansion debe llevarse a cabo antes de la esquina para
satisfacer el requerimiento que M =1 en la esquina. Si 8 es el angulo correspondiente
a M, , la capacidad de que el flyjo se expanda a través de 8, es agotada. Por lo tanto el
verdadero &ngulo de giro del flujo esta dado por P =6, - 6; , donde 6, es el angulo
correspondiente a M, . Algunos valores de O correspondientes a varios diferentes
nimeros de Mach estan dados en la grafica 6.1, estos se calcularon a partir de la

ecuacion 6.31

8
7
6
M s /
4 7
]
3 T
2 ,,f’/
1 L]
0 20 40 B0 80 100
)

Grifica 6.1 Numeros de Mach contra el angulo 6
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En la figura 6.9 se ilustran las condiciones que deben existir cuando una corriente
supersonica de un gas es girada en los contormos lisos exteriores O interiores de las
esquinas. El caso representa posteriormente difusién 6 compresion. En la figura 6.9a se
pude notar que las lineas Mach no se interceptan, sin embargo si €l 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 lincas Mach individuales, resultando
una onda singular que puede interceptar con otfra linea Mach hasta formar una onda

unida fuerte, y asi sucesivamerte.

E ’
v ¢ 27
L s 7 ~
I s P ,r’f
I'd £
A s 7
-
/l‘
-

a) Expansion

b) Difusion

Figura 6.9 Flujo Supersdnico en las esquinas exteriores ¢ interiores

Si suponemos que el nimero 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 aproximacién de las condiciones Isoentrdpicas no se pueden cstablecer,

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 pucde ser considerado
Isoentrdpico, este es Irreversible y Adiabatico y disminuye la presion de estancamiento.
Un choque oblicuo fuerte puede ocurrir solo en difusién 0 compresiéon con un valor

grande del angulo de defleccion de la pared 3.

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

El 4ngulo 6,,, llamado el 4ngulo de 1a onda, no es igual en longitud al &ngulo Mach.

Figura 6.10 Onda de choque oblicua fuerte

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

de Vi, V2,y V,. finalmente si utilizamos las sigunientes razones ( sin dimensiones ),
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Voo v, o v, -
PE T
la ecuacién que sigue puede ser derivada:
— = = Vy,-1
v =~V 21 2 (6.32)
P
“(}EJV‘ -H

Los valores establecidos de Vi de la ecuacién 6.32 llegan a ser clbicos 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.

-
.5 h2=1
!' - ’ .
f -
)é » ~
M1:=1 ’ . o W2 - C ~ .
(A ___:..:—"-"'—-c_—'_i\D
#’ -

Yews 0 R - B
f’f !
¥

)

Figura 6.11 Choque Polar

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

ecuacion 6.32 muestra que cuando V; =V, , V, puede ser igual a cero, y por lo tanto la
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onda es débil 6 es una onda Mach. El punto B en la figura 6.11a representa esta
situacién donde Vo = OV =V, V, = 0 cuando V|V, =16 V Vo =42, 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 clla esta un nimero
infinito de ondas de choque acompafiadas por el flujo defleccionado. La raya OFE con un
dngulo de defleccidon del fluyjo & corta la curva en los puntos C, D y E. Esto es
verdadero puestd que la ecuacion 6.32 es cubica en V, . Una linea trazada normal hacia
el scgmento de curva BD corta la abscisa en V, coordinada hacia un 4ngulo 8, , el
angulo de la onda. Similarmente el dngulo de la 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 dngulo de Mach o. Por lo tanto, como D se aproxima a B, el 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 a la onda de choque normal, Nosotros podemos concluir que las dos
condiciones C y D representan dos soluciones, la primmera hacia C para un choque fuerte
y la segunda hacia D para un choque débil. La tercera solucidn indicada hacia E impone

un incremento en la velocidad 4 un evento raro el cual es fisicamente imposible.

Esta claro que no existe una solucion Unica para un valor dadode 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 pequeiia elevacion
de la presion, ( el resto del flujo a través del choque débil es supersonico ) y la segunda
solucion es con un choque fuerte acompafiada con un decremento grande en la velocidad
y con una clevacion 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
pequefio 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 es iguala V, =1 y el punto F no significa
la subdivisidn entre las velocidades supersénicas y subsénicas. Que pasa a través del
choque cuando hay una méxima defleccion 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 subsonica.
Si imaginamos que el dngulo de defleccion de una cuiia colocada en la corriente del flyjo
es evidente que si un valor de V; es grande el maximo angulo de defeccidn es conocido
como ¢l choque polar. Una circunstancia esta clara, que no existe solucion para la cual la
onda de choque es atacada por el borde principal de la cufia. En vez de separarse derecho
de la onda de choque normal al aproximarse el flujo en esa direccion puede formarse
justo delante de la cufia. 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 el borde principal de la cufia que se extiende hacia afuera distmcias
iguales sobre ambos lados de la linea central de la cufia es subsénica. En el extremo
(punta) de la cuila el 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 cufla. Esto es verdadero puesto que la entropia s¢ 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 1a onda llega a ser onda Mach.

-~

’
Mi=1 ¢ M2=1

W1 !

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

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

completamente al reposo Isoentropicamente.

Esta definicion del estado de estancamiento y las ecuaciones 6.8 y 6.9 son las
que se aplicé.n para un proceso con flujo isoentrdpico, se sobre entiende que la entalpia
de estancamiento es mas grande que la entalpia estatica por la energia cinética.
Similarmente podemos decir que la presion de estancamiento excede a la presién
estatica por la presion equivalente de la velocidad. Se puede demostrar rdpidamente 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
estitica por la temperatura equivalente de la velocidad. Cuando los efectos de la
velocidad son pequefios, estos acompafiados de la entalpia estatica, la presién 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 Isoentrdpico.
la ecuacion del momento estd dada por la ecuacion 6.8

vap+ 74 _ ¢ (6.8)

g
pero como Pv* = constante

lo cual permite que la ecuacidn 6.8 pueda ser integrada como

k y?
Pv + — = constante
k-1 2¢g

designaremos las condiciones de estancamiento con superindices °
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2
—k—P"v" = K Pv+ LA constante
k-1 k-1 2g
Yy puesto que
Rk
C =
o J(k-1)

2
P%’ =R(T + r }
29JC,

pero el termino V2 2g 1 C, es la temperatura dinamica, y
Pv=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,

& *
i B .T; k-1 y _PL B _TL k-1
B 7R B AL

de las cuales

A (5} (634)

y similarmente
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k
0 Uy
- (%J (6.35)
2

Las expresiones anteriores muestran claramente que las relaciones del gas ideal

)

y la ecuacidon 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+ o T[l +—7 ]
2gJC, 2gJC,T

sustituyendo la ecuaciéon 6.14, y C,=RK/[J (K -1 )] obtenemos

I~
T° =T[1+[—§—1]M2] (6.36)
sustituyendo la ecuacion 6.36 en la ecuacion 6.34,
*
—_ k-1
P = P[l +(%]Mz:l (6.37)

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

de estancamiento son

2

R =h+ = constante (6.38)

2g]
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para un flujo Adiabatice en el cual el trabajo es nulo, unido a la presencia de friccién, la

entalpia y temperatura de estancamiento son constantes en todas las secciones del pasaje
del flujo

h', =h’; = constante (6.39a)
T°, = T"; = constante {6.39b)
Si el flujo es isoentrdépico con trabajo, la presion de estancamiento es igual en

todas las secciones y es,

P’ =P, = constante (6.39¢)

6.9 TFlujo Isoentrépico en una area de seccion transversal
variable

de la ecuacién 6.6

ﬂ+iV——@=0 (6.40)
A V v

de una masa Isoentropica modulada para un gas ideal

_dv _1dP (6.41)

de 12 ecuaci6n 2.8 dividiendo toda la ecuacién entre V2,



i~ kv (6.42)
sustimyendo las ecuaciones 6.41 y 6.42 en la ecuacién 6.40,

d4_1  1dP_,

A M kP
6

“_I(1 ) (6:43)

sustituyendo la ccuacidon 6.41 en la ecuacién 6.42 obtenemos

kPdv= @
g
0
dv _ vdv
v gkPv
y
@ _Vav
v a
la cual sustiinida en la ecuacidén 6.40 nos da,
dA dV Vvdv
— 4+~ =0
4 vV 4

113
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A _vdv _dv _ (a2 - 1)ili (6.44)
A a& ) V

y de la ecuacién 6.14,

-dP =kP—

sustituyendo en la ecuaciéon 6.42,

dv _gkPvdv _ 1 dv
v vy My

y sustituyendo la ecuacidn anterior en la ecuacién 6.40,

ﬁ{l__l_]@ (6.45)
4 M

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:

vap+ Y _ (6.8)
g

f{é:l[i_ljdp (6.43)

A ka? )P

da _Vav _dvV _(yr ) (6.44 )

A a’ V V

dA [ 1]dv (6.45)
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CAPIiTULO 7

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

En este momentio puedo concluit que las ecudciones anteriormente
descritas 6.8, 6.43, 6.44 y 6.45 son fundamentalmente significativas en ¢l estudic de un

flujo isoentrépico y para recordarlas las escribiremos nuevamente:

var+ Y% _ ¢ (6.8)
g

‘f“‘:l[lz—q@ (6.43)
A kKM P
@=Vd2V_¢_V_=(M2~1)d_V (6.44 )
A a V V

dA4 I Yav

haininpiny [ DS i 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 la Presion Disminuyendo

De la ecuacién 6.8, si dP es negativa, entonces dV debe ser positiva. Cuando
¢l nmimero de Mach es menor que 1 la expresion que esta en el paréntesis de la ecuacion
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 expresion en el
paréntesis ¢s negativa, dV es positiva y dA ftiene que ser negativa. El cambio en el
volumen especifico en una area de seccidn fransversal puede ser obtenida de la ecuacién

6.45 la cual muestra que se va incrementando.

Resumiendo: Si la velocidad que entra al pasaje es subsénica y la presidn
estitica en el pasaje estd disminuyendo, entonces el 4rea 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 namero de Mach > 1 ( supersonico )

y la Presién Disminuyendo

De la ecuacién 6.8. Si dP es negativa, entonces dV debe de ser positiva. Si la
expresion en el paréntesis de la ecuacion 6.43 es negativa, y puesio que dP también es
negativa entonces dA  ¢s positiva. Similarmente en la ecuacion 6.44 s¢ 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 supersdnica y la presion
estatica del pasaje se estd disminuyendo, entonces el area del pasaje debe de ser

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

X x + dx
Casa 2

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

y la Presién Incrementando

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

que el volumen especifico disminuye.

Resumiendo: Si la velocidad de enirada al pasaje es subsénica y la presién
estatica dentro del pasaje se esta incrementando, entonces el area del pasaje debe de ser

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

x X+ dx
Casoe 3

Grafica 7.2 Caso # 3
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Caso #4. El nimero de Mach > 1 { supersonico )

y la Presion Incrementando

La ecuacidon 6.8 muestra que dV es negativa. Y la ecuacién 6.43 indica que
dA es negativa, esta condicion también la satisface la ecuacidon 6.44 . La ecuacidn 6.43

muestra que el volumen especifico disminuye.

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

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

P

Vi

/ \/
X ® 4 dx

Casc 4

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

Incrementando 6 Disminuyendo

Si ¢l numero de Mach es la unidad (1) en la seccidn 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 arca graficada contra el niimero de Mach es cero (0) cuando M = 1, un punto de
inflexion es alcanzado, y el area de seccidn transversal debe de ser minima. Para esta

condicion la ecuacidén 6.40 se reduce a

a_a_,
Vo v
0
d(z]=0 (6.46)
v
A4
5 =K=maximo (647)
A v

Un punto de desvie es alcanzado en la curva de V / v contra el nimero de Mach
cuando M =1 ylarazén 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 con un decremento de la presion.

Para una 4rea de seccién transversal minima dada, (dA=0con M = 1), esto
junto con la ecvacién de la continuidad y de la ecuacién 6.46 como se expreso en la
ecuacién 6.47 , la maxima razén de masa del flujo 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



121

menos que M = 1 no sea alcanzada, entonces las condiciones de salida del pasaje las
controla ¢l flujo. Estas conclusiones son consistentes con ¢l 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 Transdnico 6 una Tobera convergente-divergente tienen las caracteristicas de

los casos 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 supersénico muestra

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

En ¢l caso del programa computacional

Se recomienda que al utilizar cl 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 incognitas que se

solicitan.
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