FLUJO COMPRESIBLE

n la mayor parte del libro se ha limitado el estudio de flujos a aquellos en los

que las variaciones de densidad y, por lo tanto, los efectos de compresibili-

dad, son insignificantes. En este capitulo se supera esta limitacion y se exa-
minan flujos que involucran cambios significativos en su densidad. A dichos flujos
se les denomina flujos compresibles y se encuentran a menudo en dispositivos que
utilizan flujos de gases a velocidades muy grandes. El flujo compresible combina
la dinamica de fluidos y la termodinamica en el sentido de que ambos son necesa-
rios para el desarrollo de los antecedentes tedricos que se requieren. En este capi-
tulo se desarrollan las relaciones generales asociadas con los flujos compresibles
unidimensionales para un gas ideal con calores especificos constantes.

El capitulo comienza con una presentacion de los conceptos de estado de estan-
camiento, velocidad del sonido y nitmero de Mach de los flujos compresibles. Se desa-
rrollan las relaciones entre las propiedades estaticas y de estancamiento de los
fluidos para flujos isentrépicos de gases ideales y se expresan como funciones de la
razon de calores especificos y del numero de Mach. Asimismo, se estudian los
efectos de los cambios de area en los flujos unidimensionales isentropicos subsoni-
cos y supersonicos. Estos efectos se ilustran considerando el flujo isentropico que
pasa a través de toberas convergentes y convergentes-divergentes. También se analizan
los conceptos de las ondas de choque 'y de la variacion de las propiedades del flujo
en choques normales y oblicuos. Por ultimo, se consideran los efectos de la transfe-
rencia de calor en los flujos compresibles, y se examinan las toberas de vapor de
agua.

EEEEEER
OBJETIVOS
En el capitulo 17, los objetivos son:

m  Desarrollar las relaciones genera-
les de los flujos compresibles que
se presentan cuando los gases
fluyen a velocidades elevadas.

m  Presentar los conceptos de estado
de estancamiento, velocidad del
sonido y nimero de Mach de un
fluido compresible.

m  Desarrollar las relaciones entre las
propiedades estdticas y de estan-
camiento de los fluidos para flujos
isentropicos de gases ideales.

m  Deducir las relaciones entre las
propiedades estaticas y de estan-
camiento de los fluidos en funcion
de la razon de calores especificos
y del niimero de Mach.

B Deducir los efectos de los cambios
de drea en los flujos isentrdpicos
unidimensionales, subsdnicosy
supersonicos.

m  Resolver problemas de flujo
isentrépico que pasa por toberas
convergentes y convergentes-
divergentes.

® Analizar la onda de choque y la
variacion de las propiedades del
flujo en la onda de choque.

m  Desarrollar el concepto de flujo en
ducto con transferencia de calory
de friccion insignificante, conocido
como flujo de Rayleigh.

= Analizar la operacidn de las
toberas aceleradoras de vapor de
agua utilizadas cominmente en
las turbinas de vapor.
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FIGURA 17-1

Los motores de aviones involucran altas
velocidades y, por lo tanto, el término de
energia cinética debe siempre considerar-
se en su analisis.

a) © Royalty-Free/Corbis; b) Reproducido con
permiso de United Technologies Corporation,
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Flujo estacionario de un fluido a través
de un ducto adiabatico.

17-1 = PROPIEDADES DE ESTANCAMIENTO

Cuando se analizan volumenes de control, se ha determinado que resulta muy
conveniente combinar la energia interna y la energia de flujo de un fluido en un
solo término, la entalpia, que se define por unidad de masa como 4 = u + P/p.
Siempre que las energias cinética y potencial del fluido sean insignificantes, como
sucede a menudo, la entalpia representa la energia total de un fluido. Para flujos
a altas velocidades, como los de los motores de propulsiéon (Fig. 17-1), la ener-
gia potencial del fluido sigue siendo insignificante; sin embargo, la energia ciné-
tica no lo es. En dichos casos, conviene combinar la entalpia y la energia
cinética del fluido en un término unico llamado entalpia de estancamiento (o
total) 4, definida por unidad de masa como
VZ

ho=h+—  (Kke) (17-1)
Cuando la energia potencial del fluido es insignificante, la entalpia de estanca-
miento representa la energia total de un flujo por unidad de masa de fluido en
movimiento. Por lo tanto, se simplifica el analisis termodinamico de flujos a
alta velocidad.

A lo largo de este capitulo se hara referencia a la entalpia ordinaria 2 como
la entalpia estatica, cuando sea necesario, para distinguirla de la entalpia de es-
tancamiento. Observe que la entalpia de estancamiento es una propiedad combi-
natoria de un fluido, justo como la entalpia estatica, y estas dos entalpias son
idénticas cuando la energia cinética del fluido es insignificante.

Considere el flujo estacionario de un fluido que pasa a través de un ducto
como una tobera, un difusor, o cualquier otro conductor de flujo donde el pro-
ceso se lleve a cabo adiabaticamente y sin ningun trabajo de flecha o eléctrico,
como se muestra en la figura 17-2. Suponiendo que el fluido no experimenta
ninguna variacién o una muy pequefa en su elevacion y por lo tanto en su
energia potencial, la relacién de balance de energia (Eent = Esal) de este sistema
de flujo estacionario de una entrada y una salida se reduce a

h, + V% =h, + V% 17-2
1t =t (17-2)
(6]

hor = hoy (17-3)

Esto es, en la ausencia de cualquier interaccion de calor y trabajo y de cualquier
cambio en energia potencial, la entalpia de estancamiento de un fluido permane-
ce constante durante un proceso de flujo estacionario. Los flujos a través de las
toberas y los difusores satisfacen, en general, estas condiciones y cualquier au-
mento en la velocidad de fluido en estos dispositivos origina una disminuciéon
equivalente en la entalpia estatica del fluido.

Si el fluido fuera detenido completamente, entonces la velocidad en el estado
2 seria cero y la ecuacion 17-2 se convertiria en

Vi
hy+—=hy=h
1 2 2 02
Por lo tanto, la entalpia de estancamiento representa la entalpia de un fluido cuan-
do es llevado al reposo adiabdticamente.

Durante un proceso de estancamiento, la energia cinética de un fluido se con-
vierte en entalpia (energia interna + energia del flujo), lo que resulta en un au-
mento en la temperatura y la presion del fluido. A las propiedades de un fluido
en el estado de estancamiento se les llama propiedades de estancamiento (tempe-



ratura de estancamiento, presion de estancamiento, densidad de estancamiento,
etc.). El estado de estancamiento y las propiedades de estancamiento se indican
con un subindice 0.

Al estado de estancamiento se le conoce con el nombre de estado de estanca-
miento isentropico cuando el proceso de estancamiento es reversible, asi como
adiabatico (es decir, isentropico). La entropia de un fluido permanece constante
durante un proceso de estancamiento isentropico. Los procesos de estancamien-
to isentropicos y reales (irreversibles) se muestran en el diagrama /4-s de la figura
17-3. Note que la entalpia de estancamiento del fluido (y la temperatura de estan-
camiento si el fluido es un gas ideal) es la misma en ambos casos. Sin embargo,
la presion real de estancamiento es menor que la presién de estancamiento isen-
tropico puesto que la entropia aumenta durante el proceso de estancamiento real
como resultado de la friccion del fluido. A menudo, los procesos de estancamien-
to se aproximan a ser isentropicos; a las propiedades de estancamiento isentropi-
co se les conoce con el nombre de propiedades de estancamiento.

Cuando el fluido se aproxima a un gas ideal con calores especificos constan-
tes, su entalpia puede reemplazarse por ¢,7'y la ecuacion 17-1 puede expresarse
como

2

Vv
c,Ty = c,T + -

VZ
2c

P

T,=T+ (17-4)
Aqui, a T se le llama temperatura de estancamiento (o total), y representa la
temperatura que adquiere un gas ideal cuando se lleva al reposo adiabdticamente.
El término V2/2cp corresponde al incremento de temperatura durante dicho
proceso y se le llama temperatura dinamica. Por ejemplo, la temperatura dina-
mica del aire que fluye a 100 m/s es (100 m/s)*/(2 x 1.005 kJ/kg - K) = 5.0 K.
Por lo tanto, cuando el aire a 300 Ky 100 m/s es llevado al reposo adiabatica-
mente (por ejemplo, en la punta del medidor de temperatura), su temperatura
se incrementa al valor de estancamiento de 305 K (Fig. 17-4). Note que para
los flujos a baja velocidad, las temperaturas de estancamiento y estatica (ordi-
naria) son practicamente las mismas. Sin embargo, para flujos a gran veloci-
dad, la temperatura medida por un medidor en reposo colocado en el fluido (la
temperatura de estancamiento) puede ser significativamente mas alta que la
temperatura estatica del fluido.

La presion que un fluido alcanza cuando éste es llevado al reposo isentrépi-
camente se denomina presion de estancamiento P,. Para gases ideales con calo-
res especificos constantes, P, estd relacionada con la presion estatica del fluido
a través de

(17-5)

PO 72) k[(k—1)
(3
Al observar que p = 1/U y utilizando la relacion isentrépica Pv* = Pyv{, la re-
lacion entre la densidad de estancamiento y la densidad estatica puede expre-
sarse como

(k=1

(17-6)

P[5
T

Cuando se utilizan las entalpias de estancamiento, no es necesario referirse expli-
citamente a la energia cinética. Entonces, el balance de energia E., = Ey de un
dispositivo de flujo estacionario de una entrada y una salida, puede expresarse como
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El estado real, el estado de estancamiento
real y el estado de estancamiento isentré-
pico de un fluido en un diagrama A-s.
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FIGURA 17-4

La temperatura de un gas ideal que fluye
a una velocidad ¥ se incrementa en V?/ 2c,
cuando se lleva al reposo.
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ent + Went + (/7[)1 + gZ|) = dsal + Wil + (/7()2 + gfz) (17'7)

donde 4, y &y, son las entalpias de estancamiento en los estados 1 y 2, respec-
tivamente. Cuando el fluido es un gas ideal con calores especificos constantes,
la ecuacion 17-7 se convierte en

(Qem - £]sul) + (wem - Wsal) = C/;(TOZ - TOl) + g(fz - Zl) (17'8)

donde T, y T, son las temperaturas de estancamiento.

Note que los términos de energia cinética no aparecen explicitamente en las
ecuaciones 17-7 y 17-8; sin embargo, los términos de entalpia de estancamiento
incluyen su contribucion.

EJEMPLO 17-1 Compresion del aire de alta velocidad en un avion

Difusor Compresor Un avidn esta volando a una velocidad de crucero de 250 m/s a una altitud
de 5 000 m, donde la presion atmosférica es de 54.05 kPa y la temperatura
ambiente del aire es de 255.7 K. Primero, el aire en el ambiente se desacele-

IT; ;iisoz kKPa Motor ra en un difusor antes de ingresar al compresor (Fig. 17-5). Suponiendo que
! ' de avion tanto el difusor como el compresor son isentrépicos, determine a) la presion
Vi=250m/s de estancamiento a la entrada del compresor y b) el trabajo requerido del
\ | compresor por unidad de masa si la relacion de presiones de estancamiento

1 : es de 8.

Py Py ;
Ty, Ty, SOLUCION Al difusor y compresor de un avidn ingresa aire a alta velocidad.
Se va a determinar la presién de estancamiento del aire y la entrada de tra-

FIGURA 17-5 bajo al compresor.

Esquema para el ejemplo 17-1. Suposiciones 1 Tanto el difusor como el compresor son isentrépicos. 2 El aire

es un gas ideal con calores especificos constantes a temperatura ambiente.
Propiedades El calor especifico a presién constante c, y la razén de calores
especificos k del aire a temperatura ambiente son

¢, = 1.005 kl/kg-K v k=14

Andlisis ad) En condiciones isentrdpicas, la presion de estancamiento a la entra-
da del compresor (salida del difusor) puede determinarse de la ecuacién 17-5.
Sin embargo, primero es necesario encontrar la temperatura de estancamien-
to Ty, a la entrada del compresor. Bajo las suposiciones anteriores, Ty, puede
determinarse de la ecuacién 17-4 como

y? (250 m/s)? 1 kJ/kg
T, =T +—-=2557K + —
2, (2)(1.005 kJ/kg-K) | 1000 m?/s
= 286.8K

Después, a partir de la ecuacidn 17-5,

T, | KD 286.8 K \!4/0:4=D
Py = P2 = (54.05 kPa)| o>
= ( D\ 2557K

= 80.77 kPa

Esto es, la temperatura del aire se incrementara en 31.1 °C y la presién en
26.72 kPa, a medida que el aire se desacelera de 250 m/s a una velocidad
cero. Estos incrementos de temperatura y presion del aire se deben a la con-
version de la energia cinética en entalpia.

b) Para determinar el trabajo del compresor, es necesario conocer la temperatu-
ra de estancamiento del aire, Ty,, a la salida del compresor. Se especifica que la
relacion de presiones de estancamiento a través del compresor Py,/Py; es de 8.
Puesto que se supone que el proceso de compresion es isentrépico, Ty, puede
determinarse a partir de la relacién isentrdpica para gases ideales (Ec. 17-5):



(P02)(k_1)/k —

T, = Toll =— = (286.8 K)(8)!4 -4 =519 5 K

POI

Sin considerar los cambios de energia potencial y la transferencia de calor, el
trabajo del compresor por unidad de masa de aire se determina a partir de la
ecuacion 17-8:

Went = Cp(ﬂ)z - 7;)1)
= (1.005 kJ/kg-K)(519.5 K — 286.8 K)
= 233.9 kJ/kg

Por lo tanto, el trabajo suministrado al compresor es de 233.9 kJ/kg.
Comentario Note que utilizando las propiedades de estancamiento, se inclu-
ye en automadtico cualquier variacion en la energia cinética del flujo de fluido.

17-2 = VELOCIDAD DEL SONIDO
Y NUMERO DE MACH

Un parametro importante en el estudio de flujos compresibles es la velocidad del
sonido (o velocidad sonica), que es la velocidad a la que una onda con una pre-
sion infinitamente pequena viaja a través de un medio. La onda de presion puede
ser provocada por un pequefo disturbio, el cual genera un pequeno incremento
en la presion local.

Para obtener una relacién para la velocidad del sonido en un medio, conside-
re una tuberia llena con un fluido en reposo, como se muestra en la figura 17-6.
Un émbolo colocado en la tuberia se mueve ahora hacia la derecha a una veloci-
dad diferencial y constante dV, generando una onda sénica. El frente de onda se
mueve hacia la derecha a través del fluido a la velocidad del sonido ¢ y separa el
fluido en movimiento adyacente al émbolo del fluido inmdvil en reposo. El flui-
do a la izquierda del frente de onda experimenta un cambio diferencial en sus
propiedades termodinamicas, mientras que el fluido a la derecha del frente de
onda conserva sus propiedades termodinamicas originales, como se muestra en
la figura 17-6.

Para simplificar el analisis, considere un volumen de control que encierra el
frente de onda y se mueve con €l, segiin se expone en la figura 17-7. Para un ob-
servador que viaja con el frente de onda, el flujo de la derecha parece estar mo-
viéndose hacia el frente de onda con una velocidad de ¢ y el flujo de la izquierda
parece estar alejandose del frente de onda con una velocidad de ¢ — dV. Por su-
puesto, el observador pensara que el volumen de control que encierra al frente de
onda (y a él o a ella) estén en reposo, y el observador estard presenciando un
proceso de flujo estacionario. El balance de masa de este proceso de flujo esta-
cionario de una entrada y una salida puede expresarse como

Myerecha = mizquierda

pAc = (p +dp)A(c — dV)
Al cancelar el area de la seccion transversal (o de flujo) 4 y descartando los
términos de orden superior, esta ecuacion se reduce a
cdp —pdV =20

Ningun trabajo o calor atraviesa las fronteras del volumen de control durante
este proceso de flujo estacionario, y puede despreciarse cualquier cambio de ener-

827

CAPITULO 17

Frente de onda
en movimiento

Fluido

> estacionario
Vv
I
dav
0 l
X
P
P -I— dpP
\ P
X
FIGURA 17-6

Propagacion de una pequena onda de
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la pequena onda de presion a lo largo
de un ducto.
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FIGURA 17-8

La velocidad del sonido en el aire aumen-
ta con la temperatura. En temperaturas
exteriores tipicas, ¢ es aproximadamente
340 m/s. Por lo tanto, en numeros redon-
dos, el sonido del trueno de un relampa-
go viaja alrededor de 1 km en 3 segundos.
Si ve el rayo y escucha el trueno menos
de 3 segundos después, sabra que el re-
lampago ha caido cerca y necesita res-
guardarse.

© Bear Dancer Studios/Mark Dierker RF

FIGURA 17-9

La velocidad del sonido varia con la tem-
peratura y depende qué fluido es.

gia potencial, si existiere. Entonces, el balance de energia del flujo estacionario
€entrada — Csalida SCT' é’

¢’ (c —dry
ht == bt dh

lo que da como resultado
dh—cdV =0

donde se han descartado los términos de segundo orden V2. La amplitud de la
onda sonica ordinaria es muy pequena y no provoca ningun cambio significati-
vo en la presion o en la temperatura del fluido. Por ello, la propagacion de una
onda sbnica no solamente es adiabatica, sino que también es aproximadamente
isentropica. Entonces, la segunda relacion T ds = dh — dP/p se reduce a

0 dpP
Tds =dh——
p
(6]
dP
dh = —
p

Al combinar las ecuaciones anteriores se obtiene la expresion deseada para la
velocidad del sonido,

, _dP
cT = — a s = constante
dp
(6]
, _[oP
== (17-9)
ap |

Se deja al lector como ejercicio demostrar, utilizando las relaciones de propieda-
des termodinamicas, que la ecuacién 17-9 también puede escribirse como

5 oP
c-=kl—
o |r

donde k = ¢,/c, es la razon de calores especificos del fluido. Observe que la ve-
locidad del sonido en un fluido depende de las propiedades termodinamicas de
dicho fluido (Fig. 17-8).

Cuando el fluido es un gas ideal (P = pRT), la derivada de la ecuacion
17-10 puede calcularse de manera sencilla como sigue:

P 7(nR
c2=k(”—) =k[ ( D} = kRT
m |r n T

(17-10)

¢ =VkRT (17-11)

Resalta que la constante del gas R tiene un valor determinado para un cierto
gas, y que la razon de calores especificos k de un gas ideal es, en la mayoria de
los casos, una funcién de la temperatura. Se puede observar que la velocidad
del sonido en un cierto gas ideal esta en funcion inicamente de la temperatura
(Fig. 17°9).

Un segundo parametro importante en el analisis del flujo de fluidos compresibles
es el numero de Mach, Ma, llamado asi en honor al fisico austriaco Ernst Mach
(1838-1916). Es la relacion de la velocidad real del fluido (o el de un objeto en aire
en reposo) y la velocidad del sonido en el mismo fluido en el mismo estado:



Ma = (17-12)

v
-
Observe que el numero de Mach depende de la velocidad del sonido, misma
que depende del estado del fluido. Por lo tanto, el nimero de Mach de un avion
que vuela a velocidad constante en aire en reposo puede diferir en funciéon de la
ubicacion (Fig. 17-10).

Los regimenes del flujo de fluidos a menudo se describen en términos del
numero de flujo de Mach. El flujo se llama sonico cuando Ma = 1, subsénico
cuando Ma < 1, supersonico cuando Ma > 1, hipersonico cuando Ma > 1y
transonico cuando Ma = 1.

EJEMPLO 17-2 Numero de Mach del aire ingresando a un difusor

Al difusor mostrado en la figura 17-11 ingresa aire a una velocidad de 200 m/s.
Determine a) la velocidad del sonido y b) el niumero de Mach en la entrada
del difusor cuando la temperatura del aire es de 30 °C.

SOLUCION El aire ingresa al difusor a gran velocidad. Se determinaran la
velocidad del sonido y el nimero de Mach cuando el aire ingresa al difusor.
Suposicion El aire en condiciones especificadas se comporta como un gas
ideal.

Propiedades La constante del gas del aire es R = 0.287 kJ/kg - K, y su razén
de calores especificos a 30 °C es de 1.4.

Andlisis Se observa que la velocidad del sonido en el gas varia con la tem-
peratura, la cual es de 30 °C.

a) La velocidad del sonido en el aire a 30 °C estad determinada, a partir de la
ecuacion 17-11, como

1 000 m?/s?
¢ = VkRT = \/(1.4)(0.287 kJ/kg-K)(303 K)(Tk/) = 349 m/s
g
b) Por lo tanto, el nimero de Mach es
vV 200 m/s
Ma=—=——=10573
c 349 m/s

Comentario El flujo a la entrada del difusor es subsénico puesto que Ma < 1.

17-3 = FLUJO ISENTROPICO UNIDIMENSIONAL

En el flujo del fluido a través de diferentes dispositivos como toberas, difusores
y pasos de alabes de turbinas, las magnitudes que describen el flujo varian prin-
cipalmente solo en direccion del flujo y, con una buena precision, éste puede
aproximarse a un flujo isentropico unidimensional. Por ende, merece especial
consideracion. Antes de presentar un estudio formal del flujo isentrépico unidi-
mensional, se mostraran algunos aspectos importantes de éste con la ayuda de
un ejemplo.

EJEMPLO 17-3 Flujo de un gas a través de un ducto convergente-divergente

A través de un ducto de seccién transversal variable como la tobera que se
muestra en la figura 17-12, fluye didxido de carbono de manera estacionaria,
con un flujo mésico de 3 kg/s. El diéxido de carbono ingresa en el ducto a una
presion de 1400 kPa y una temperatura de 200 °C a baja velocidad, y se
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Aire V=320 m/s
220K Ma = 1.08
Aire y V=320 m/s
300K Ma = 0.92

FIGURA 17-10

El nuimero de Mach puede ser diferente a
temperaturas distintas, aun si la velocidad
es la misma.
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FIGURA 17-11

Esquema del ejemplo 17-2.
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FIGURA 17-12

Esquema del ejemplo 17-3.
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expande en la tobera a una presion de 200 kPa. El ducto esta disefiado de tal
forma que el flujo puede considerarse como isentrépico. Determine la densi-
dad, la velocidad, el area del flujo y el nimero de Mach en cada punto a lo
largo del ducto que corresponda a una caida de presion de 200 kPa de un
punto a otro.

SOLUCION EI diéxido de carbono ingresa a un ducto de seccién transversal
variable en condiciones especificadas. Se determinaran las propiedades del
flujo a lo largo del ducto.

Suposiciones 1 El didxido de carbono es un gas ideal con calores especificos
constantes a temperatura ambiente. 2 El flujo a través del ducto es estaciona-
rio, unidimensional e isentrépico.

Propiedades Por simplicidad se utilizan en los cdlculos los valores ¢, =
0.846 kJ/kg - Ky k = 1.289 los cuales son el calor especifico a presidon cons-
tante y la razén de calores especificos del diéxido de carbono a temperatura
ambiente. La constante del gas de diéxido de carbono es R = 0.1889 kJ/kg - K.
Andlisis Observe que la temperatura de entrada es aproximadamente igual a
la temperatura de estancamiento puesto que la velocidad de entrada es baja.
El flujo es isentrépico y, por lo tanto, la temperatura y presiéon de estanca-
miento en el ducto permanecen constantes. Asi,

T, = T, = 200 °C= 473K

P, = P, = 1400 kPa

Para ilustrar el procedimiento de solucién se calculan las propiedades de-
seadas en el punto donde la presion es de 1 200 kPa, el primer punto que
corresponde a una caida de presion de 200 kPa.

De la ecuacion 17-5 se tiene

P (k—=1)/k 1 200 kPa (1.289 —)/1.289
T=T, P_ = (473 K) m = 457K
0 a

De la ecuacién 17-4,

V= 1/2¢(T, — T)

1 000 m?¥s?
2(0.846 kJ/kg-K)(473 K-457TK)| —————
1 kJ/kg

= 164.5 m/s = 164 m/s

De la relaciéon de gas ideal,

P 1200 kPa
RT ~ (0.1889 kPa-m’/kg-KK)(457 K)

n = 13.9 kg/m®

De la relaciéon de flujo masico,

A:ﬂ' 3 kg/s

= 5 = 13.1 X 107*m? = 13.1 cm®
nV  (13.9 kg/m’)(164.5 m/s)

De las ecuaciones 17-11y 17-12,

1 000 m? s?

Tkg) = 333.6 m/s

¢ =\/kRT = \/(1.289)(0.1889 kJ/kg-K)(457 K)(

VvV 164.5m/s
Ma =—=

=—=10.493
c 333.6 m/s



Los resultados para otros puntos se resumen en la tabla 17-1 y se grafican en
la figura 17-13.

Comentario Observe que a medida que disminuye la presién, también lo hace
la temperatura y la velocidad del sonido, mientras que la velocidad del fluido y
el nimero de Mach aumentan en la direccidn del flujo. La densidad disminuye
paulatinamente primero y rdpidamente después a medida que la velocidad au-
menta.

TABLA 17-1

Variacion de las propiedades de un fluido en la direccion del flujo en el ducto descrito en
el ejemplo 17-3 para m = 3 kg/s = constante

P, kPa T.K V, m/s p, kg/m® ¢, m/s A, cm? Ma
1 400 473 0 15.7 339.4 &) 0
1200 457 164.5 13.9 333.6 13.1 0.493
1 000 439 240.7 12.1 326.9 10.3 0.736
800 417 306.6 10.1 318.8 9.64 0.962
767* 413 317.2 9.82 317.2 9.63 1.000
600 391 371.4 8.12 308.7 10.0 1.203
400 357 441.9 5.93 295.0 11.5 1.498
200 306 530.9 3.46 272.9 16.3 1.946

757 kPa es la presicn critica donde el nimero de Mach local es la unidad

Direccion del flujo
——

A, Ma,p, T,V

1 400 1200 1000 800 600 400 200
P, kPa

Se puede observar en el ejemplo 17-3 que el area del flujo disminuye al au-
mentar la presioén hasta un valor de presion critico donde el numero de Mach es
la unidad y, después, empieza a aumentar con la consiguiente reduccién de pre-
sion. El nimero de Mach es unitario en el punto donde el area del flujo es mini-
mo, al cual se le conoce como la garganta (Fig. 17-14). Observe que la velocidad
del fluido continua incrementandose después de pasar por la garganta aunque el
area del flujo aumenta rapidamente en esa region. Este aumento de velocidad
después de atravesar la garganta se debe a un decremento acelerado de la densi-
dad del fluido. El area del flujo del ducto que se considera en este ejemplo dis-
minuye primero, y luego aumenta. Dichos ductos se conocen con el nombre de
toberas convergentes-divergentes. Estas toberas se utilizan para acelerar gases a
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FIGURA 17-13

La variacion de las propiedades
normalizadas del fluido y de area
de la seccion transversal a lo largo
del ducto, a medida que disminuye
la presion de 1 400 a 200 kPa.
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Garganta

Fluido —

Tobera convergente

Garganta

Fluido —

Tobera convergente-divergente

FIGURA 17-14

La seccion transversal de una tobera
donde el area del flujo es mas pequena
se llama garganta.

Conservacion de la energia

(flujo estacionario, w =0, g =0,
Aep = 0)

Vi v
Pty TRty

VZ
h + — = constante

Al derivar
dh+V dV =0

Asimismo, . L.
0 (isentr6pico)

Tds =dh— v dP
dh=vdP =% ap
Al sustituir,

dpP
T+VdV-O

FIGURA 17-15
La deduccion de la forma diferencial de

la ecuacion de energia para un flujo isen-

tropico estacionario.

velocidades supersénicas y no deben confundirse con los tubos de Venturi, 10s
cuales se utilizan estrictamente para flujos incompresibles. La primera vez que se
uso dicha tobera fue en el ano de 1893, en una turbina de vapor disefiada por el
ingeniero sueco, Carl G. B. de Laval (1845-1913) y, por eso, a las toberas conver-
gentes-divergentes a menudo se les conoce con el nombre de toberas de Laval.

Variacion de la velocidad del fluido
con el area de flujo

A partir del ejemplo 17-3 queda claro que las relaciones entre la velocidad, la
densidad y las areas del flujo para un flujo isentropico en un ducto son muy com-
plejas. En lo que resta de esta seccion se estudiaran estas relaciones de manera
mas detallada, y para la presion, la temperatura y la densidad se desarrollaran
ecuaciones para la variacion de las razones de propiedades estaticas y de estanca-
miento con el nimero de Mach.

Se comienza el estudio buscando relaciones entre la presion, la temperatura,
la densidad, la velocidad, el area del flujo y el nimero de Mach para flujo isen-
tropico unidimensional. Considere el balance de masa de un proceso de flujo es-
tacionario:

m = pAV = constante

Derivando y dividiendo la ecuacion resultante entre el flujo masico se obtiene

di
di _aa  dV _
n A V

(17-13)

Descartando la energia potencial, el balance de energia de un flujo isentrépico
sin interacciones de trabajo puede expresarse en forma diferencial como (Fig.
17-15)

£ +VdVy=20 (17-14)
p

Esta relacion es también la forma diferencial de la ecuacion de Bernoulli cuan-
do los cambios en la energia potencial son insignificantes, lo cual es una forma
de la segunda ley del movimiento de Newton para volimenes de control de flu-
jo estacionario. Combinando las ecuaciones 17-13 y 17-14 se obtiene

(17-15)

V:  dP

dA _dP[ 1 dp
A p

Al reacomodar la ecuacion 17-9 como (dp/dP), = 1/c* y sustituyéndola en la
ecuacion 17-15, se obtiene

dA dpP

A pV?

(1— Ma?) (17-16)

Esta es una relacion importante para el flujo isentrépico en ductos puesto que
describe la variacion de la presion con el area del flujo. Se puede observar que
A, py Vson cantidades positivas. Para el flujo subsonico (Ma < 1), el térmi-
no 1 — Ma? es positivo; y, por lo tanto, d4 y dP deben tener el mismo signo. Esto
es, la presion del fluido debe incrementarse a medida que el area de flujo del
ducto se incremente, y debe disminuir conforme el area del flujo del ducto dismi-
nuya. Por consiguiente, a velocidades subsonicas, la presién disminuye en los
ductos convergentes (toberas subsoénicas) y aumenta en los ductos divergentes
(difusores subsonicos).



En flujos supersonicos (Ma > 1), el término 1 — Ma? es negativo y, por eso, dA4
y dP deberan tener signos opuestos. Esto es, la presion del fluido debe aumentar
a medida que el area del flujo del ducto disminuya, y debera disminuir conforme
el area del flujo del ducto aumente. Por lo tanto, a velocidades supersénicas, la
presion disminuye en los ductos divergentes (toberas supersénicas) y aumenta en
los ductos convergentes (difusores supersonicos).

Otra relacion importante para el flujo isentrépico de un fluido se obtiene
sustituyendo pV = —dP/dV de la ecuacién 17-14 en la ecuacion 17-16:

a“ dV(l Ma?) (17-17)
il SR VY -

A 4

Esta ecuacion gobierna la forma de una tobera o un difusor para flujos isentropi-
cos subsonicos o supersonicos. Al observar que A y V son cantidades positivas,
se concluye lo siguiente:

dA
Para flujo subsonico (Ma < 1), I <0
Para flujo supersonico (Ma > 1), W >0
dA

Para flujo soénico (Ma = 1), — =
av

En consecuencia, la forma correcta de una tobera depende de la velocidad mas
alta que se desee con relacion a la velocidad sénica. Para acelerar el fluido, se
debe usar una tobera convergente a velocidades subsoénicas y una tobera diver-
gente a velocidades supersonicas. Las velocidades que mas se utilizan en las apli-
caciones mas comunes se encuentran muy por debajo de la velocidad sonica vy,
por lo tanto, es normal que se visualice una tobera aceleradora como un ducto
convergente. Sin embargo, la velocidad mas alta que se puede alcanzar con una
tobera convergente es la velocidad sonica, la cual se presenta a la salida de la to-
bera. Si se extiende la tobera convergente disminuyendo el area del flujo con la
esperanza de acelerar el fluido a velocidades supersonicas, como se muestra
en la figura 17-16, uno se va a desilusionar. En este caso, la velocidad sonica es-
tara presente a la salida de la extension convergente, en lugar de estar a la salida
de la tobera original, y el flujo masico a través de la tobera disminuira debido a
que se redujo el area de salida.

Con base en la ecuacién 17-16 (que es una expresion de los principios de la
conservacion de la masa y de la energia) se debe anadir una seccién divergente a
una tobera convergente para acelerar un fluido a velocidades supersonicas. El re-
sultado es una tobera convergente-divergente. El fluido pasa primero a través de
una seccién subsonica (convergente), donde el nimero de Mach aumenta a me-
dida que el area del flujo de la tobera disminuye, y después adquiere el valor uni-
tario en la garganta de la tobera. El fluido continia acelerandose conforme pasa
a través de una seccion supersonica (divergente). Al observar que m = pAV para
un flujo estacionario, se puede apreciar que una gran disminucion en la densidad
provoca que la aceleracion en la seccion divergente sea posible. Un ejemplo de
este tipo de flujos es el flujo de gases de combustion calientes a través de una to-
bera aceleradora de una turbina de gas.

El proceso opuesto se presenta a la entrada del motor de un avion supersoni-
co. El fluido es desacelerado pasandolo primero a través de un difusor superso-
nico que tenga un area de flujo que disminuya en la direccion del flujo. Idealmente,
el flujo alcanza un numero de Mach unitario en la garganta del difusor. El fluido
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Tobera | _! Ma, =1
convergente | | (sonico)
I
Ma, < 1
A /
B
Tobera ‘
convergente Ma, =1
(sonico)
Union

FIGURA 17-16

No se pueden obtener velocidades super-
sonicas conectando una seccion conver-
gente a una tobera convergente. Lo
anterior solamente desplazaria

la seccion transversal sdnica corriente
abajo, y disminuiria el flujo masico.
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P disminuye P aumenta
Ma < 1 V aumenta Ma < 1 V disminuye
—_— Ma aumenta —_— Ma disminuye
T disminuye T aumenta
p disminuye p aumenta
Tobera aceleradora subsdnica Difusor subsonico
a) Flujo subsonico
P disminuye P aumenta
Ma > 1 V aumenta Ma > 1 V disminuye
—_— Ma aumenta —— Ma disminuye
T disminuye T aumenta
FIGURA 17-17 p disminuye p aumenta
Variacion de las propiedades de flujo
en toberas y difusores subsonicos Tobera aceleradora supersonica Difusor supersonico
y supersonicos. b) Flujo supersonico
es desacelerado de nuevo en un difusor subsénico, con un area de flujo que au-
mente en la direccion del flujo, como se muestra en la figura 17-17.
Relaciones de propiedades para el flujo
isentropico de gases ideales
A continuacién se desarrollan relaciones entre las propiedades estaticas y de es-
tancamiento de un gas ideal en términos de la razén de calores especificos k y
el numero de Mach, Ma. Se supone que el flujo es isentropico y que el gas tiene
calores especificos constantes.
La temperatura 7" de un gas ideal en cualquier punto del flujo esta relaciona-
da con la temperatura de estancamiento, 7;, a través de la ecuacion 17-4:
V2
To=T+—
Garganta 0
2c,
TO
Po T* (6]
—_— . —>p* 2
P : rr L_ 1+
(siMa, = 1) T ZCpT

Al notar que ¢, = kR/(k - 1), ¢ = kRT'y Ma = VJc, se observa que

& & (k—l)W (k—l)M2
= = —_— = a
Garganta 2¢,T  2[kR/(k — DIT 2 )¢ 2
TO
P, Tobera Al sustituir se obtiene la expresion
2, .
" L il PV 1718
T 5 a (17-18)
T,F.p
(Ma, =1) la cual es la relacion entre 7y y T que se desea obtener.
La relacion entre la presion de estancamiento y la presion estatica se obtiene
FIGURA 17-18 sustituyendo la ecuacion 17-18 en la ecuacion 17-5:
Cuando Ma, = 1, las propiedades en
la garganta de la tobera se convierten Py k—1 [P
gargal . o+ Ma> (17-19)
en propiedades criticas. P



La relacion entre la densidad de estancamiento y la densidad estatica se obtiene
sustituyendo la ecuacion 17-18 en la ecuacion 17-6:

N
p

Los valores numéricos de 7/T;,, PP,y p/p, en funcion al numero de Mach se
encuentran listados en la tabla A-32 para k = 1.4, los cuales son muy utiles en
la practica para el calculo de flujos compresibles que involucren aire.

A las propiedades de un fluido en un punto donde el numero de Mach es
unitario (la garganta) se les conoce con el nombre de propiedades criticas, y las
razones en las ecuaciones 17-18 a 17-20 se denominan relaciones criticas cuan-
do Ma = 1 (Fig. 17-18). Una practica muy comun en el analisis de flujos com-
presibles es que el superindice asterisco (*) represente los valores criticos. Al
fijar el valor de Ma = 1 en las ecuaciones 17-18 a 17-20, se obtiene

k—1 1/(k—1)
2)M32 (17-20)

T 2

T, k+ 1 (17-21)
0

P* 2 kl(k—1)

P \k+1 (17-22)
0

},]w 2 1/(k—1)

.= 17-23
Mo k+1 ( )

Estas relaciones se evaluan para diferentes valores de k y aparecen enlistados en
la tabla 17-2. Las propiedades criticas del flujo compresible no deben confundir-
se con las propiedades de las sustancias en el punto critico (como la temperatura
critica 7, y la presion critica P,).

TABLA 17-2

Relaciones criticas de presion, temperatura y densidad para flujo isentropico de algunos
gases ideales

Vapor de agua Productos calientes Gases
sobrecalentado, de la combustion, Aire, monoatémicos,
k=13 k=133 k=14 k= 1.667
P *
P— 0.5457 0.5404 0.5283 0.4871
0
T*
? 0.8696 0.8584 0.8333 0.7499
0
P*
p_ 0.6276 0.6295 0.6340 0.6495
o

EJEMPLO 17-4 Temperaturay presion criticas del flujo de gas

Calcule la presién y la temperatura criticas del didxido de carbono para las
condiciones de flujo descritas en el ejemplo 17-3 (Fig. 17-19).

SOLUCION Para el flujo estudiado en el ejemplo 17-3 se calcularén la pre-
sion y la temperatura criticas.

Suposiciones 1 El flujo es estacionario, adiabdtico y unidimensional. 2 El dié-
xido de carbono es un gas ideal con calores especificos constantes.
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P,=14MPa
—p
T,=473K

FIGURA 17-19
Esquema del ejemplo 17-4.
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Propiedades La razén de calores especificos del didéxido de carbono a tem-
peratura ambiente es k = 1.289.

Andlisis Se determina que las relaciones de temperatura y presion criticas y
de estancamiento son

T__2 2 o3

T, k+1 1289 +1

P* 2 kl(k—1) 2 1.289/(1.289—1)

e == = 0.5477
P, (k +1 1.289 + 1

Al notar que la temperatura y presion de estancamiento son, a partir del
ejemplo 17-3, T, = 473 Ky P, = 1400 kPa, se puede observar que la tempe-
ratura y presion criticas en este caso son

T* = 0.8737T, = (0.8737)(473K) = 413K
* = 0.5477P, = (0.5477)(1 400 kPa) = 767 kPa

Comentario Observe que, tal como se esperaba, estos valores coinciden con
los listados en el renglén quinto de la tabla 17-1. Note que otros valores de las
propiedades en la garganta, que no sean éstos, indicarian que el flujo no es
critico y que el nimero de Mach no es unitario.

17-4 = FLUJO ISENTROPICO A TRAVES
DE TOBERAS ACELERADORAS

Las toberas convergentes o las convergentes-divergentes se encuentran en muchas
aplicaciones de la ingenieria dentro de las que se incluyen las turbinas de gas y de
vapor, los sistemas de propulsién de aviones y vehiculos espaciales, y en toberas
industriales y de antorcha. En esta seccion se consideran los efectos de la contra-
presion (es decir, la presion aplicada a la region de descarga de la tobera, back
pressure en inglés) en la velocidad de salida, en el flujo masico y en la distribucion
de presion a lo largo de la tobera.

Toberas convergentes
P,
( Corbltra- Considere un flujo subsonico a través de una tobera convergente como el que se
presion) muestra en la figura 17-20. La entrada a la tobera est4 conectada a un deposito

que se encuentra a una presion P, y a una temperatura 7, (el subindice r corres-
ponde a reservoir que es el depdosito en inglés). El depdsito es lo suficientemente
grande para ignorar la velocidad de entrada de la tobera. Puesto que la veloci-
dad del fluido en el deposito es cero y el flujo a través de la tobera es aproxima-

PIF, . L . . .
1 B damente isentropico, la presion y la temperatura de estancamiento del fluido en
! "_2 h=5k cualquier seccion transversal de la tobera son iguales a la presion y a la tempera-
— P, >P"  tura del deposito, respectivamente.
1 Ahora se comienza a reducir la contrapresion y se observan los efectos resul-
% e —/,—J i P =P tantes en la distribucién de presién a lo largo de la tobera, como se muestra en la
® | Presion minima = —— p,<p-  figura 17-20. Si la contrapresion P, es igual a P, la cual es igual a P, no existira
de salida s B=0 flujo y la distribucion de presion sera uniforme a lo largo de la tobera. Cuando la
0 - contrapresion queda disminuida al valor P,, la presion en el plano de salida P,
(salida en inglés es exit, de aqui el subindice e) también disminuye al valor P,. Lo
FIGURA 17-20 anterior provoca que disminuya la presion a través de la tobera en la direccion
El efecto de la contrapresion en la del flujo.
distribucion de presion a lo largo Cuando la contrapresion disminuye al valor P; (= P*, que es la presion reque-

de una tobera convergente. rida para aumentar la velocidad del fluido a la velocidad del sonido en el plano



de salida o garganta), el flujo masico alcanza un valor maximo y se dice que el
flujo ha sido ahogado. Una reduccion adicional de la contrapresion a un nivel P,
0 menor no genera cambios adicionales en la distribucion de presion ni tiene al-
gln efecto a lo largo de la tobera.

En condiciones de flujo estacionario, el flujo masico a través de la tobera es
constante y puede expresarse como

R [ RTY = L
m = pAV = (RT)A(Ma kRT) = PAMa RT
Al despejar T de la ecuaciéon 17-18 y P de la ecuacion 17-19 y sustituyendo,

AMaPy\/k/(RT,)

n= (17-24)
[l + (/( _ l)MaZ/z](/\’ F1)/[2(k—1)

Entonces, el flujo masico de un fluido en particular que pasa a través de la tobe-
ra esta en funcion de las propiedades de estancamiento del fluido, el area del
flujo y el nimero de Mach. La ecuacion 17-24 es valida para cualquier seccion
transversal y, por lo tanto, m puede evaluarse en cualquier punto a lo largo de la
tobera.

Para un area de flujo especificada 4 y unas ciertas propiedades de estanca-
miento 7, y P,, el flujo masico maximo posible puede determinarse derivando
la ecuacién 17-24 con respecto a Ma e igualando el resultado a cero. Esto da
Ma = 1. Dado que el unico punto en la tobera donde el nimero de Mach pue-
de ser unitario es el punto de area de flujo minima (la garganta), el flujo masi-
co a través de la tobera es maximo cuando Ma = 1 en la garganta. Al designar
esta area como A*, se obtiene una expresion para el maximo flujo masico al
sustituir Ma = 1 en la ecuacion 17-24:

. k
Mpax = A *R) ﬁ
0

Por lo tanto, para un gas ideal en particular, el maximo flujo masico a través de
la tobera con un area dada de garganta, esta determinado por la presion y la
temperatura de estancamiento del flujo de entrada. El flujo masico puede con-
trolarse al modificar la presion o la temperatura de estancamiento y, de este
modo, puede utilizarse una tobera convergente como medidor de flujo. Por su-
puesto, el flujo masico puede controlarse también si se modifica el area de la
garganta. Este principio es de vital importancia en los procesos quimicos, en los
dispositivos médicos, en los medidores de flujo y en cualquier otra aplicacion
donde se desee conocer y controlar el flujo masico de un gas.

En la figura 17-21 se muestra una grafica de m contra P,/P, de una tobera
convergente. Observe que el flujo masico aumenta al disminuir P,/P,, alcanza un
valor maximo en P, = P*, y permanece constante para valores de P,/P, menores
a esta relacion critica. Asimismo, en la figura se ilustra el efecto de la contrapre-
sion en la presion de salida de la tobera P,. Se observa que

17-25
k+1 ( )

) )(/<+l)/[2(/\l)]

P, =

e

P, para P, > P*
P* paraP, < P*

En resumen, para toda contrapresion menor a la presion critica P*, la presion
en el plano de salida de una tobera convergente P, es igual a P*, el numero de
Mach en el plano de salida es unitario y el flujo masico es el flujo maximo (o
ahogado). Debido a que la velocidad del flujo en la garganta es sonica para un
flujo masico maximo, una contrapresion menor a la presion critica no puede ser
percibida por el flujo corriente arriba en la tobera y no afecta la razon del flujo.
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FIGURA 17-21

El efecto de la contrapresion P, en
el flujo masico my la presion de salida
P, de una tobera convergente.
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FIGURA 17-22

La variacion del flujo masico a
través de una tobera aceleradora
con propiedades de estancamiento
a la entrada.

Los efectos de la temperatura de estancamiento 7, y la presion de estanca-
miento P, en el flujo masico a través de una tobera convergente se ilustran en
la figura 17-22, donde el flujo masico esta graficado en funcién de la relacion de
presiones estatica y de estancamiento P,/P, en la garganta (garganta en inglés es
throat, de aqui el subindice ¢). Un incremento de P, (o decremento de 7,) au-
mentara el flujo masico a través de la tobera convergente; un decremento de P,
(o incremento de 7;), lo disminuird. También podria concluirse esto al observar
cuidadosamente las ecuaciones 17-24 y 17-25.

|-—Ma[:1—+—Ma <1——|

Aumento en P,

disminucion en T0
0 en ambos

Py T,

Disminucion en P0

aumento en TO,
0 en ambos

Sfpfpeef
=
~

Una relacion para la variacion del area de flujo 4 a través de la tobera, con
respecto al area de la garganta A*, puede obtenerse combinando las ecuaciones
17-24 y 17-25 para el mismo flujo masico y propiedades de estancamiento de un
fluido en particular. Esto resulta en

4 _1[[_2
A*  Mal|\k+ 1

La tabla A-32 proporciona valores de A/A* como funcion del numero de Mach
para el aire (k = 1.4). Existe un valor de A/4* para cada valor de nimero de
Mach; sin embargo, existen dos valores posibles de nimero de Mach para cada
valor de A/A* —uno para flujo subsonico y otro para flujo superséonico—.

Otro parametro que se utiliza a menudo en el analisis de un flujo isentropico
unidimensional de gases ideales es Ma*, el cual es la razon de la velocidad de
flujo en una cierta seccion transversal de la tobera y la velocidad del sonido en
la garganta:

k— 1 (k+1D)/[2(k—1D)]
1+ TMaﬁ (17-26)

Ma* =

4
— (17-27)
C

La ecuacion 17.27 puede expresarse como

Ma*—zi— ac Ma\/kRT /

c c* c* kRT*

donde Ma es el nimero de Mach local, T es la temperatura local y T* es la tem-
peratura critica. Al despejar T de la ecuacion 17-18 y T* de la ecuacion 17-21 y

al sustituir, se obtiene
) k+1
Ma* = Ma\| ———————— (17-28)
2+ (k— 1)Ma
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En la tabla A-32 se encuentran también enlistados valores de Ma* contra el nu-
mero de Mach para k = 1.4 (Fig. 17-23). Observe que el parametro Ma* difiere Ma  Ma* :* Pi pi TT
0 0 0

del numero de Mach Ma en que Ma* es la velocidad local adimensional con
respecto a la velocidad sénica en la garganta, mientras que Ma es la velocidad : : : :

local adimensional con respecto a la velocidad sonica local. (Recuerde que la ?‘gg (1)'(9)(1)3(6) i'gggg g'ggég
velocidad sonica en la tobera varia en funcion de la temperatura y, por lo tanto, L10 10812 1.0079 0.4684
de la ubicacion.) : : : :

L. L. . FIGURA 17-23
EJEMPLO 17-5 Flujo isentrdpico de aire en una tobera ] ] )
Varias relaciones de propiedades para
Entra aire a una tobera a 30 psia, 630 R, y a una velocidad de 450 pies/s (Fig. flujo isentropico a través de toberas y
17-24). Considerando el flujo como isentrépico determine la presién y tempera- difusores se enlistan en la tabla A-32
tura del aire en un punto donde la velocidad del aire es igual a la velocidad del para k = 1.4 (aire) por conveniencia.

sonido. ;Cual es la relacion entre el area en este punto y el drea de entrada?

SOLUCION Entra aire a una tobera a temperatura, presién y velocidad espe-

cificadas. Se debe determinar la presion de salida, la temperatura de salida

y la relacidn salida a entrada para un nimero de Mach de Ma = 1 a la salida.
Suposiciones 1 El aire es un gas ideal con calores especificos constantes a 30 psia
temperatura ambiente. 2 El flujo a través de la tobera se puede considerar 45%3;2/5
como isentrépico, unidimensional y estacionario.

Propiedades Las propiedades del aire son k = 1.4, ¢, = 0.240 Btu/lbm-R

(Tabla A-1E).

Andlisis Las propiedades del fluido en el punto donde Ma = 1 son las pro- FIGURA 17-24

piedades criticas, denotadas por el subindice *. Primero se determina la tem-

peratura y presién de estancamiento, que permanecen constantes a través Esquema del ejemplo 17-5.
de la tobera porque el flujo es isentrépico.

\
\

Aire en una
tobe

|
|
|
|

V? 450 pi z 1 Btu/Ib
T, =T + i = 630R 4 o0 Dies/s) ( o/Tbm 2):646.9R
2, 2(0.40 Btu/Ibm-R)\ 25 037 pies’/s
k/(k=1) 1.4/(1.4-1)
T 646.9 K
P=P|2 = (30 psia)| ——— =32.9 psia

En la tabla A-32 (o con las ecuaciones 17-18 y 17-19) en Ma = 1, se lee

T%/T, = 0.8333
P*/P,=0.5283
Por lo tanto,
T* =0.8333 T, = 0.8333(646.9 R) =539 R
P*=0.5283 P, =0.5283(32.9 psia) = 17.4 psia
Asimismo,

25037 pies’/s’
1 Btu/lbm

©

. = kRT, = \/(1.4)(0.06855 Btu/lbm'R)( ) =1230 pies/s

Ma, = /o= B0PISS _ g 5657
¢, 1230 pies/s
En la tabla A-32 con este numero de Mach se lee A/A* = 1.7426. Por ende la
relacion entre el drea de la garganta y el drea de entrada a la tobera es
A* 1
—=——=0.574
A 1.7426

i

Comentario Si se resuelve este problema utilizando las relaciones para flujo
isentropico compresible, los resultados serian idénticos.
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T=25°C
F =220 kPa

FIGURA 17-25

Esquema para el ejemplo 17-6.

EJEMPLO 17-6 Pérdida de aire de un neumatico desinflado

El aire dentro de un neumatico de automovil se mantiene a una presién de
220 kPa (manométrica), en un entorno en el que la presién atmosférica es
de 94 kPa. El aire dentro del neumatico estd a la temperatura ambiente de
25 °C. Se produce una perforacion de 4 mm de didmetro en el neumatico
como resultado de un accidente (Fig. 17-25). Aproximando el flujo como isen-
trépico, determine el flujo mdsico inicial de aire a través de la perforacion.

SOLUCION Se produce una perforacién en un neumatico de automévil como
resultado de un accidente. Se debe determinar el flujo mdasico inicial a través
de la perforacién.

Suposiciones 1 El aire es un gas ideal con calores especificos constantes.
2 El flujo de aire a través de la perforacion es isentrépico.

Propiedades La constante de gas especifica del aire es R = 0.287 kPa - m%/
kg - K. La relacion de calores especificos del aire a temperatura ambiente inter-
naes k=14.

Andlisis La presion absoluta en el neumatico es

P =P ot P = 220 + 94 = 314 kPa

meétrica
La presion critica es (de la tabla 17-2)

P"= 0.5283P, = (0.5283)(314 kPa) = 166 kPa > 94 kPa

Por lo tanto, el flujo se ahoga, y la velocidad a la salida de la perforacion es la
velocidad sdnica. Entonces, las propiedades del flujo a la salida se vuelven

Py 314 kPa 6 i

= 5 = = 3 m
P Rt o (0.287 kPa m*/kg - K)(298 K) .

9 1/(k—1) 1/(14=1)

=p|l—— = (3.671 kg/m® = 2.327 kg/m®
P p(k+1) ( g/m)(1'4+1) g/m

. 2 2
T = = (298 K) = 248.3K

k+ 1 1.4+ 1

1 000 m?/s?
V=c=V\kRT = \/(1.4)(0.287 kJ/kg - K)(TI;(;) (248.3 K)

= 3159 m/s

Entonces, el flujo masico inicial a través del agujero es

m = pAV = (2.327 kg/m*)[x(0.004 m)*/4](315.9 m/s) = 0.00924 kg/s
= (.554 kg/min

Comentario El flujo mdsico disminuye con el tiempo al caer la presion den-
tro del neumatico.

Toberas convergentes-divergentes

Cuando se piensa en toberas, normalmente se piensa en pasajes de flujo cuya
seccion transversal disminuye en la direccion del flujo. Sin embargo, la velocidad
mas alta a la que un fluido puede acelerarse en una tobera convergente esta limi-
tada a la velocidad sonica (Ma = 1), la cual ocurre en el plano de salida (gar-
ganta) de la tobera. Es posible lograr la aceleracion de un fluido a velocidades
supersoénicas (Ma > 1) solamente conectando una seccion de flujo divergente a
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Camara de combustion
1
i

Oxidante Combustible

Tobera
aceleradora

a)

FIGURA 17-26

Las toberas convergentes-divergentes se utilizan a menudo en los motores de cohetes a fin de proporcionar un gran empuje ascendente.
b) NASA

la tobera subsonica en la garganta. La seccién combinada de flujo que resulta es
una tobera convergente-divergente, la cual forma parte del equipo estandar en los
aviones supersonicos y en los cohetes de propulsion (Fig. 17-26).

Forzar el paso de un fluido a través de una tobera convergente-divergente no
garantiza que el fluido se acelerara a una velocidad supersonica. De hecho, el flui-
do puede desacelerarse en la seccion divergente en lugar de acelerarse, si es que la
contrapresion no se encuentra en el intervalo correcto. El estado del flujo de la
tobera esta determinado por la razon de presiones P, /P,. Por ende, para condicio-
nes de entrada determinadas, el flujo a través de la tobera convergente-divergente
esta gobernado por la contrapresién P, como se explicard a continuacion.

Considere la tobera convergente-divergente que se muestra en la figura 17-27.
Un fluido ingresa a la tobera con una velocidad baja a la presion de estanca-
miento P,. Cuando P, = P, (caso 4), no habra flujo a través de la tobera. Lo
anterior ya se esperaba, dado que el flujo en la tobera es controlado por la dife-
rencia de presiones entre la entrada y la salida de la tobera. Ahora se estudiara
qué pasa a medida que la contrapresion disminuye.

1. Cuando P, > P, > P, el flujo permanece subsonico a través de la tobera
y el flujo masico es menor que el correspondiente para flujo bloqueado.
La velocidad del flujo aumenta en la primera seccion (convergente) y al-
canza un valor maximo en la garganta (a pesar de que Ma es menor que
uno, Ma < 1). Sin embargo, la mayor parte de la ganancia en velocidad
se pierde en la segunda seccion (divergente) de la tobera, la cual actia
como un difusor. La presion disminuye en la seccion convergente, alcan-
za un valor minimo en la garganta y aumenta en la seccion divergente a
expensas de la velocidad.

2. Cuando P, = P, la presion en la garganta es P* y el fluido alcanza la
velocidad sonica en la garganta. Sin embargo, la seccion divergente de la
tobera aun trabaja como un difusor, reduciendo el fluido a velocidades
subsonicas. El flujo masico que aumentaba al disminuir P, alcanza su va-
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|

|

: Garganta
| |

|

|
Ma : Choque :
Flujo subsénico o | en la tobera , 22 ]
en la salida de la Flujo sonico | i | Flujo supersénico
tobera (sin choque) en la garganta: | | en la salida de la tobera
| I I | (sin choque en la tobera)
Flujo subsonico . \I :_ :
enlasalidadelatobera @ lp——7—=—2 Rg—-——~>—~— ———p1 ] Flujo subsoénico en la
D1 ;
: (choque en la tobera) : ‘\| 1 salida de la tobera
Flujo sénico : 1 Jl- P, | C: (choque en la tobera)
en la garganta: ! | Flujo supers()nico ' : Flujo subsonico en la
| Choque & | pF en la salida de la tobera : B | salida de la tobera
| enlatobera & G, P, (sin choque en la tobera) 0 | yi (sin choque)
0 1 . A
Entrada Garganta Salida X Entrada Garganta Salida X
FIGURA 17-27

Los efectos de la contrapresion enel flujo a través de una toberaconvergente-divergente.

lor maximo. Recuerde que P* es la presion mas baja que puede obtenerse
en la garganta y que la velocidad sonica es la velocidad mas alta que pue-
de alcanzarse en la tobera convergente. Por lo tanto, una mayor disminu-
cion del valor de P, no tiene influencia sobre el flujo del fluido en la parte
convergente de la tobera, o en el flujo masico a través de la tobera. Sin
embargo, esto si influye en el caracter del flujo en la seccion divergente.

3. Cuando P, > P, > Py, el fluido que alcanza una velocidad sonica en la gar-
ganta continta acelerandose a velocidades supersonicas en la secciéon di-
vergente a medida que la presion disminuye. Sin embargo, esta aceleracion
se detiene de forma repentina a medida que se produce un choque normal
en una seccién entre la garganta y el plano de salida, lo que provoca una
caida repentina en la velocidad a niveles subsonicos y un incremento re-
pentino en la presion. A partir de ahi, el fluido continua desacelerandose
mas en la parte restante de la tobera convergente-divergente. El proceso en
el flujo que pasa a través del choque es altamente irreversible y, por ello,
no puede considerarse como isentropico. El choque normal se mueve ale-
jandose de la garganta a medida que P, disminuye y se aproxima al plano
de salida de la tobera conforme P, se aproxima a Py.

Cuando P, = P; se forma el choque normal en el plano de salida de
la tobera. El flujo es supersonico a través de toda la seccion divergente
en este caso, y puede modelarse como un flujo isentrépico. Sin embargo,
la velocidad del fluido disminuye a niveles subsonicos justo antes de
abandonar la tobera, a medida que cruza el choque normal. En la secciéon
17-5 se estudian las ondas de choque normales.

4. Cuando P; > P, > 0, el flujo en la seccion divergente es supersonico, y
el fluido se expande a un valor de Pr a la salida de la tobera sin la formacion
de algun choque normal dentro de la tobera. Por lo tanto, el flujo a través



de la tobera puede modelarse como un flujo isentropico. Cuando P, = Py,
no se presentan choques dentro o fuera de la tobera. Cuando P, < Pp,
ondas de expansion y de mezclado irreversibles ocurren corriente abajo
del plano de salida de la tobera. Sin embargo, cuando P, > Py, la presion del
fluido aumenta de P a P, en forma irreversible en la estela a la salida
de la tobera, creando lo que se llama choques oblicuos.

EJEMPLO 17-7 Flujo de aire a través de una tobera convergente-divergente

A la tobera convergente-divergente que se muestra en la figura 17-28, ingre-
sa aire a 1.0 MPa y 800 K con una velocidad insignificante. El flujo es esta-
cionario, unidimensional e isentrépico con k = 1.4. Para un nimero de Mach a
la salida de Ma = 2 y una seccidn transversal de garganta de 20 cm?, deter-
mine a) las condiciones en la garganta, b) las condiciones en el plano de sali-
da, incluyendo el drea de salida y c) el flujo masico a través de la tobera.

SOLUCION A través de la tobera convergente-divergente fluye aire. Se de-
terminaran las condiciones en la garganta y en la salida asi como el flujo ma-
sico.

Suposiciones 1 El aire es un gas ideal con calores especificos constantes a
temperatura ambiente. 2 El flujo a través de la tobera es estacionario, unidi-
mensional e isentrdépico.

Propiedades La razon de calores especificos del aire estd dada por k = 1.4.
La constante del gas de aire es 0.287 kJ/kg - K.

Andlisis El nimero de Mach a la salida es igual a 2. Por lo tanto, el flujo
debe ser sénico en la garganta y supersdnico en la seccion divergente de la
tobera. Debido a que la velocidad a la entrada es insignificante, la presion y
temperatura de estancamiento son iguales a las de la entrada, P, = 1.0 MPa
y To = 800 K. Suponiendo comportamiento de gas ideal, la densidad de es-
tancamiento es

R 1 000 kPa
RT,  (0.287 kPa-m7kg-K)(800 K)

= 4.355 kg/m*

a) En la garganta de la tobera Ma = 1y, a partir de la tabla A-32, se puede
leer

— =05283 - =08333
PO 0

% £l %
L T 2 06339
0

Por lo tanto,

P* = 0.5283P, = (0.5283)(1.0 MPa) = 0.5283 MPa
T* = 0.8333T, = (0.8333)(800 K) = 666.6 K
p* = 0.6339p, = (0.6339)(4.355 kg/m®) = 2.761 kg/m*

Asimismo,

1 000 m?/s?
V¥ = c¢* = /kRT* = \/(1.4)(0.287 kJ/kg-K)(666.6 K) (Tr;;(g/s)

= 517.5 m/s

b) Puesto que el flujo es isentrépico, las propiedades en el plano de salida
pueden calcularse también utilizando datos de la tabla A-32. Para Ma = 2,
se puede leer

Pe Té Pe Ae
— =0.1278 — = 0.5556 — = 0.2300 Ma; = 1.6330 — = 1.6875
P T; A

*
0 0 Po
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T,=800K
Py= 1.0 MPa
250

A,=20cm’

FIGURA 17-28
Esquema del ejemplo 17-7.
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i ! | V
Ma, > 1 Py ‘|P2 Ma, < 1
— | [ —
e Pl | P2
5 \ _/I s,
Onda de choque
FIGURA 17-29

Volumen de control para el flujo que su-
fre de una onda de choque normal.

Por lo tanto,

P, = 0.1278P, = (0.1278)(10 MPa) = 0.1278 MPa

1, = 0.55567; = (0.5556)(800 K) = 444.5 K
0.2300p, = (0.2300)(4.355 kg/m*) = 1.002 kg/m’
1.68754* = (1.6875)( 20 cm?) = 33.75 cm”

Pe
A

e

V, = Ma,*c* = (1.6330)(517.5 m/s) = 845.1 m/s

La velocidad a la salida de la tobera pudo haberse determinado también a
partir de V., = Ma.c,, donde c, es la velocidad del sonido en las condiciones
de salida:

1 000 m¥s>
¥V, = Ma,c, = Ma,\/kRT, = 24/ (1.4)(0.287 kl/kg-K)(444.5 K) T 1kjkg
\/ g

= 845.2 m/s

c) Dado que el flujo es estacionario, el flujo mdsico del fluido es el mismo en
todas las secciones de la tobera. Por lo tanto, puede calcularse utilizando las
propiedades en cualquier seccidén transversal de la tobera. Al aplicar las pro-
piedades de la garganta, se puede ver que el flujo mdsico es

m = p*A*V* = (2.761 kg/m>)(20 X 10~* m?)(517.5 m/s) = 2.86 kg/s

Comentario Observe que éste es el flujo mdsico mas alto que puede fluir a
través de la tobera para las condiciones de entrada especificadas.

17-5 = ONDAS DE CHOQUE Y ONDAS
DE EXPANSION

Se ha visto que las ondas de sonido se generan por disturbios infinitamente pe-
quefios de presion y que viajan a través de un medio a la velocidad del sonido.
Asi también, se ha determinado en el presente capitulo que para algunos valores
de la contrapresion, se presentan, en condiciones de flujo supersonico, cambios
abruptos en las propiedades del fluido en un tramo de espesor extremadamente
pequefio de una tobera convergente-divergente, en condiciones de flujo superso-
nico, creandose una onda de choque. Es interesante estudiar las condiciones bajo
las cuales se desarrollan las ondas de choque y como afectan al flujo.

Choques normales

En primer lugar, se consideran las ondas de choque que se presentan en un pla-
no normal a la direccion del flujo, llamadas ondas de choque normales. El proce-
so del flujo a través de una onda de choque es significativamente irreversible y
no puede considerarse isentrépico.

Después, se siguen los pasos de Pierre Laplace (1749-1827), G. F. Bernhard
Riemann (1826-1866), William Rankine (1820-1872), Pierre Henry Hugoniot
(1851-1887), Lord Rayleigh (1842-1919) y G. 1. Taylor (1886-1975) y se desarro-
llan relaciones para las propiedades del flujo antes y después del choque. Lo ante-
rior se lleva a cabo aplicando las ecuaciones de la conservacion de la masa, de
la cantidad de movimiento y de la energia, asi como algunas relaciones de pro-
piedades, a un volumen de control en reposo que contenga al choque, como se
muestra en la figura 17-29. Las ondas de choque normales son extremadamente



angostas, por lo que las areas del flujo a la entrada y a la salida del volumen de
control son aproximadamente iguales (Fig. 17-30).

Se supone que se trata de un flujo estacionario en el cual no existen interac-
ciones de calor y de trabajo, ni cambios en la energia potencial. Al designar las
propiedades corriente arriba del choque con el subindice 1 y aquellas corriente
abajo con el subindice 2, se tiene lo siguiente:

Conservacion de la masa:

AV, = pAV, (17-29)

o

oV = piVs
Conservacion de energia:
hy + ﬁ =h, + ﬁ (17-30)
2 2

0

hor = hoy (17-31)

Conservacion del momento (cantidad del movimiento): Al retomar la ecuacion
17-14 e integrando a

AR = Py) = m(V; — V) (17-32)

Incremento de la entropia:

5, — 5, =0 (17-33)

Es posible combinar las ecuaciones de la conservacién de la masa y la ener-
gia en una sola ecuacion y graficarla en un diagrama #/-s, utilizando las ecuacio-
nes de propiedades. A la curva resultante se le conoce con el nombre de linea de
Fanno, y es el lugar geométrico que forman los estados que tienen el mismo
valor de entalpia de estancamiento y flujo de masa por unidad de area del flujo.
De la misma forma, combinando las ecuaciones de conservacion de la masa y de
la cantidad de movimiento en una sola ecuacion y graficandola en un diagrama
h-s se obtiene una curva llamada linea de Rayleigh. Ambas lineas se muestran en
el diagrama /-s de la figura 17-31. Como se demostrara luego en el ejemplo 17-8,
los puntos de maxima entropia sobre estas lineas (puntos a y b) corresponden a
Ma = 1. El estado en la parte superior de cada curva es subsonico, mientras que
en la parte inferior es supersonico.

2
Vs
h =
R® ?
R S|  Flujo subsonico
Ma< 1)
ho=h hoy
o1 — "2
/%Y SO I Ma=1
"
2
/ Flujo supersénico
A g : (Ma > 1)
| ST |
7 ! !
0 1 1
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FIGURA 17-30

Imagen de Schlieren (estiograma) de un
choque normal en una tobera de Laval.
El nimero de Mach corriente arriba en la
tobera (a la izquierda de la onda de cho-
que) es de aproximadamente 1.3. Las ca-
pas limite distorsionan la forma del
choque normal en la cercania de las pare-
des y se produce la separacion del flujo
corriente abajo del choque.

© G. S. Settles, Gas Dynamics Lab, Penn State
University. Utilizada con autorizacion.

FIGURA 17-31

El diagrama /-s para flujo que sufre un
choque normal.
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FIGURA 17-32

Variacion de las propiedades de flujo en
un choque normal en un gas ideal.

Las lineas de Fanno y Rayleigh se intersecan en dos puntos (puntos 1y 2),
que representan los dos estados en los que se satisfacen las tres ecuaciones de
conservacion. Uno de éstos (el estado 1) corresponde al estado antes del choque,
y el otro (el estado 2) corresponde al estado después del choque. Observe que el
flujo es supersonico antes del choque, y subsonico después. Por lo tanto, el flujo
debe cambiar de supersonico a subsonico si ocurre un choque. Entre mayor es el
numero de Mach antes del choque, mas fuerte es el choque. En el caso limite de
Ma = 1, la onda de choque se convertira, simplemente, en una onda sonora. Ob-
serve en la figura 17-31 que s, > 5. Se esperaba este resultado puesto que el flujo
a través del choque es adiabatico pero irreversible.

El principio de la conservacion de la energia (Ec. 17-31) requiere que la ental-
pia de estancamiento permanezca constante en el choque; 4, = h,. Para gases
ideales, 4 = A(T), y por lo tanto,

Tor = Ty, (17-34)

Esto es, la temperatura de estancamiento de un gas ideal también permanece
constante en el choque. Sin embargo, se puede observar que la presion de estan-
camiento disminuye en el choque debido a las irreversibilidades, mientras que la
temperatura ordinaria (estatica) se eleva drasticamente debido a la conversion
de energia cinética en entalpia, ocasionada por una caida significativa en la velo-
cidad del fluido (véase Fig. 17-32).

A continuacion se desarrollan ecuaciones entre las diferentes propiedades an-
tes y después del choque para un gas ideal con calores especificos constantes.
Asi se obtiene una ecuacion para la relacion de las temperaturas estaticas 7,/ 7},
al aplicar la ecuacién 17-18 dos veces:

1, k-1
01 +(

1, k-1
— )Maf y ﬁ=1+(

£

Al dividir la primera ecuacion entre la segunda, y observando que 7, = T, se
obtiene
7, 1+ Maj(k — 1)/2
T, 1+ Mal(k — 1)2

(17-35)

A partir de la ecuacion de estado de un gas ideal,

P P
Pl_—l =1

" RT, P2 = e,

Al sustituir estas ecuaciones en la ecuacion de la conservacion de la masa p, V)
= p,V, y observando que Ma = Vjcy ¢ =VkRT, se tiene

T, PV, PMac, PMaT, (ﬁ)z(Maz)z (17.36)

T, PV, PMac, pMa\T, \P\] \Ma

Al combinar las ecuaciones 17-35 y 17-36 se obtiene la relacion de presiones
después y antes del choque:

Linea de Fanno:

P, Ma;y/1+ Mal(k — /2
Pi Ma,\/1 + Mad(k — 1)/2

(17-37)

La ecuacion 17-37 es una combinacion de las ecuaciones de conservacion de
la masa y la energia; por lo tanto, es también la ecuacién de la linea de Fanno
para un gas ideal con calores especificos constantes. Se puede obtener una re-



lacion similar para la linea de Rayleigh al combinar las ecuaciones de conserva-
cion de la masa y de la conservacion de la cantidad de movimiento. A partir de
la ecuacion 17-32, se obtiene

P—P=ﬁ(V—V)= Vi—mnVi
1 2=\ 1 MV = mry

Sin embargo,

ny:= (%)(Ma ) = (%) (Ma\/kRT)* = PkMa’

Por lo tanto,

P, (1+ kMa?) = P (1+ kMa3)

Linea de Rayleigh:

P, 1+ kMa?
2=— (17-38)
P, 1 + kMa;
Al combinar las ecuaciones 17-37 y 17-38, se obtiene
,  Maj+2/(k — 1)
a3 (17-39)

- OMalk/(k — 1) — 1

Esto representa las intersecciones de las lineas de Fanno y Rayleigh, y relaciona
el numero de Mach corriente arriba del choque con el nimero de Mach corrien-
te abajo del choque.

La ocurrencia de las ondas de choque no se limita solo a toberas supersoni-
cas. Este fenomeno también se observa a la entrada del motor de un avién su-
personico, donde el aire pasa a través de un choque y se desacelera hasta
velocidades subsonicas aun antes de ingresar al difusor del motor (Fig. 17-33).
Las explosiones también producen choques normales, esféricos y expansivos,
muy potentes, los cuales pueden ser muy destructivos (Fig. 17-34).

En la tabla A-33 se enlistan diferentes razones de propiedades de flujo en el
choque para un gas ideal con k = 1.4. La inspeccion de esta tabla revela que Ma,
(el nuimero de Mach después del choque) es siempre menor a 1, y que entre ma-
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FIGURA 17-33

La toma de aire de un jet de combate su-
personico se disena de manera que

una onda de choque a la entrada desace-
lera el aire a velocidades subsénicas, au-

mentando la presion y la temperatura del
aire antes de que entre al motor.

© StockTrek/Getty RF

FIGURA 17-34

Imagen de Schlieren de la onda de cho-
que (choque normal esférico expansivo)
producida por la explosion de un fuego
pirotécnico. El choque se expande radial-
mente hacia fuera en todas direcciones, a
una velocidad supersonica que disminuye
con el radio desde el centro de la explo-
sion. El microfono registra el cambio re-
pentino en la presion de la onda de
choque que pasay dispara, para unos mi-
crosegundos, la lampara del flash que gra-
ba la imagen sobre la placa fotografica.

© G.S. Settles, Gas Dynamics Lab, Penn State
University. Utilizado con autorizacion.
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(s,—sDIR

Imposible

Flujo subsonico ~ Ma; — 1 Flujo supersonico Ma;

antes del choque antes del choque
FIGURA 17-35
Cambio en la entropia a través de un cho-
que normal.

yor sea el numero de Mach supersoénico antes del choque, es menor el nimero
de Mach subsonico después del choque. Asimismo, se puede observar que la
presion, la temperatura y la densidad estaticas aumentan después del choque,
mientras que la presién de estancamiento disminuye.
El cambio de entropia a través del choque se obtiene aplicando la ecuacién
para el cambio de entropia de un gas ideal a lo largo del proceso de choque:
Py

T
s;— s, =c¢, In 72 ~RlIn (17-40)
1 1

que puede expresarse en términos de k, R y Ma,, utilizando las ecuaciones desa-
rrolladas anteriormente en esta seccion. En la figura 17-35 se muestra una grafica
del cambio de entropia adimensional en el choque normal (s, — s,)/R contra
Ma,. Puesto que el proceso que sufre el flujo en el choque es adiabatico e irrever-
sible, la segunda ley de la termodinamica requiere que la entropia se incremente
debido a la onda de choque. Asi, una onda de choque no puede existir para valo-
res de Ma; menores a la unidad, donde el cambio de entropia tuviera que ser ne-

gativo. Para flujos adiabaticos, las ondas de choque solamente pueden existir en
flujos supersénicos, Ma, > 1.

EJEMPLO 17-8 El punto de mdxima entropia sobre la linea de Fanno

Demuestre que el punto de méxima entropia sobre la linea de Fanno (punto a
en la figura 17-31) para el flujo estacionario adiabatico de un fluido en un duc-
to, corresponde a la velocidad sénica, con Ma = 1.

SOLUCION Se demostrard que el punto de méxima entropia sobre la linea de
Fanno para el flujo adiabatico estacionario corresponde a la velocidad sdnica.

Suposicion El flujo es estacionario, adiabatico y unidimensional.

Andlisis En ausencia de cualquier interaccion de calor y trabajo, asi como de
cambios en la energia potencial, la ecuacién de energia para flujo estaciona-
rio se reduce a

2
h+ 7 = constante

Al derivar se obtiene
dh+VdV=0

Para un choque muy angosto con un cambio insignificante en el area trans-
versal del ducto en el choque, la ecuacion de continuidad (conservacion de la
masa) para flujo estacionario, puede expresarse como

pV = constante
Al derivar se obtiene

pdV+Vdp=0

Al despejar dV se obtiene
d
av = -V &
P

Al combinar esta ecuacion con la de energia, se tiene

dp

dh — V? 0
P
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que es la ecuacidén de la linea de Fanno en forma diferencial. En el punto a
(el punto de méxima entropia), ds = 0. Luego, a partir de la segunda ecuacion
para T ds (T ds = dh — v dP), se obtiene dh = v dP = dP/p. Al sustituir se ob-
tiene

dP d,
— — 2 P =0 a s = constante

P P
oP 1/2

V=|—

(dpl

que es la ecuacion para la velocidad del sonido, ecuacidn 17-9. Asi V=cy la
demostracion esta completa.

Al despejar V se tiene

EJEMPLO 17-9 Onda de choque en una tobera convergente-divergente

Si el aire que fluye a través de la tobera convergente-divergente del ejemplo
17-7 experimenta una onda de choque normal en el plano de salida de la to-
bera (Fig. 17-36), determine lo siguiente después del choque: a) la presion de

Onda de choque

Ma; =2

estancamiento, la presion estdtica, la temperatura estatica y la densidad esta- ) 2 Fu= 1.0 MPa
tica; b) el cambio de entropia a través del choque; c) la velocidad de salida, y > i = 2.86 ke/s Py = 2'41578 MPa
T, =4445K

d) el flujo mdsico a través de la tobera. Suponga un flujo isentrépico, unidi-
mensional y estacionario, con un valor de kK = 1.4 desde la entrada a la tobera
hasta el punto donde se produce el choque.

p, = 1.002 kg/m?

SOLUCION El aire que fluye a través de una tobera convergente-divergente FIGURA 17-36
experimenta un choque normal a la salida. Se determinard el efecto de la
onda de choque sobre diferentes propiedades.

Suposiciones 1 El aire es un gas ideal con calores especificos constantes a
temperatura ambiente. 2 El flujo a través de la tobera es estacionario, unidi-
mensional e isentrépico antes de que ocurra el choque. 3 El choque ocurre
en el plano de salida.

Propiedades El calor especifico a presidon constante y la razén de calores es-
pecificos del aire son ¢, = 1.005 kJ/kg - K'y k = 1.4. La constante del gas de
aire es 0.287 kJ/kg - K.

Andlisis a) Las propiedades del fluido a la salida de la tobera justo antes del
choque (identificadas con el subindice 1) son las que se evaluaron en el ejem-
plo 17-7 a la salida de la tobera, esto es:

Esquema del ejemplo 17-9.

Py =10MPa P, =0.1278MPa T,= 4445K p, = 1.002 kg/m’

Las propiedades del fluido después del choque (identificadas con el subindi-
ce 2) estan relacionadas con las propiedades antes del choque por medio de
las funciones enlistadas en la tabla A-33. Para Ma, = 2.0, se puede leer

P02
Ma, = 0.5774 —— = 0.7209
01

= 4.5000 = 1.6875 — =2.6667

P
1 P

E Py
1

Entonces, la presion de estancamiento P, la presion estatica P,, la tempera-
tura estdtica T, y la densidad estética p, después del choque son

Py, = 0.7209P,, = (0.7209)(1.0 MPa) = 0.721 MPa
P, = 4.5000P, = (4.5000)(0.1278 MPa) = 0.575 MPa
T, = 1.6875T, = (1.6875)(444.5K) = 750 K
P, = 2.6667p, = (2.6667)(1.002 kg/m*) = 2.67 kg/m*
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FIGURA 17-37

Cuando un domador de leones hace res-
tallar su latigo, se forma una onda de cho-
que débil cerca de la punta, y esta onda
se difunde radialmente; la presién dentro
de la onda de choque en expansion es
mayor que la presion del aire ambiente, y
esto es lo que causa el chasquido al llegar
la onda de choque al oido del ledn.

© Joshua Ets-Hokin/Getty RF

b) El cambio de entropia a través del choque es

T P
¢,In—=—Rln—
1 1

(1.005 kJ/kg-K) In (1.6875) — (0.287 kJ/kg-K) In (4.5000)
= 0.0942 kJ/kg-K

Sy = 8

Por lo tanto, la entropia del aire aumenta a medida que experimenta un cho-
que normal, el cual es altamente irreversible.

c) La velocidad del aire luego del choque puede determinarse a partir de
V, = Ma,c,, donde c, es la velocidad del sonido a las condiciones de salida
después del choque:

V, = Mayc, = Ma, \/kRT;

1 000 m?s>
= (0.5774)4/ (1.4)(0.287 kJ/kg-K)(750 K) T Ik/kg

= 317 m/s

d) El flujo mdsico a través de una tobera convergente-divergente, con condi-
ciones sonicas en la garganta, no es afectada por la presencia de ondas de
choque en la tobera. Por lo tanto, el flujo mdsico en este caso es el mismo
que se determiné en el ejemplo 17-7:

m = 2.86 kg/s

Comentario Este resultado puede verificarse facilmente utilizando los valores
de las propiedades a la salida de la tobera después del choque que ocurra a
cualquier nimero de Mach significativamente mayor que la unidad.

El ejemplo 179 muestra que la presion de estancamiento y la velocidad dismi-
nuyen, mientras que la presion estatica, la temperatura, la densidad y la entropia
aumentan en el choque (Fig. 17-37). El aumento en la temperatura del fluido
corriente abajo de una onda de choque representa una gran preocupaciéon para el
ingeniero aeroespacial, ya que genera problemas de transferencia de calor en los
bordes de ataque de las alas y en los morros de las naves que reingresan del espa-
cio y en los aviones espaciales hipersonicos disenados recientemente. De hecho,
el sobrecalentamiento fue lo que provoco el tragico accidente del transborda-
dor espacial Columbia en febrero de 2003 en el momento de reingresar a la
atmosfera terrestre.

Choques oblicuos

No todas las ondas de choque son choques normales (perpendiculares a la direc-
cion del flujo). Por ejemplo, cuando el transbordador espacial vuela a velocida-
des supersonicas a través de la atmosfera terrestre, genera un complicado patron
de choques que consiste en ondas de choque inclinadas llamadas choques obli-
cuos (Fig. 17-38). Segun se puede observar, algunas partes del choque oblicuo
estan curvadas, mientras que otras son rectas.

Primero, considere los choques oblicuos rectos, como aquellos que se gene-
ran cuando un flujo uniforme supersénico (Ma,; > 1) incide sobre una cuna
delgada bidimensional la mitad de cuyo angulo es 6 (Fig. 17-39). Puesto que la
informacién con respecto a la cuia no puede viajar corriente arriba en un flujo
supersonico, el fluido “no sabe” nada con respecto a la cuna hasta que impacta



en la nariz. Justo en ese punto, debido a que no puede fluir a fravés de la cuna,
el fluido gira de repente en un angulo llamado angulo de giro o angulo de de-
flexion 6. El resultado es una onda de choque oblicuo recta, alineada con el angu-
lo de choque o el angulo de onda g, medido con relacion al flujo entrante (Fig.
17-40). Para conservar la masa, es obvio que f debe ser mayor que 6. Conside-
rando que el numero de Reynolds para flujos supersonicos es tipicamente gran-
de, la capa limite que crece a lo largo de la cufa resulta muy angosta, por lo que
sus efectos son insignificantes. Por lo tanto, el flujo gira en el mismo angulo
que la cuna; es decir, el angulo de deflexion 0 es igual al angulo de la cuna 6. Si
se toma en cuenta el efecto del espesor de desplazamiento de la capa limite, el
angulo de deflexion 6 del choque oblicuo se vuelve ligeramente mayor que el an-
gulo de la cuna 6.

Al igual que sucede en los choques normales, el numero de Mach disminuye
en el choque oblicuo y los choques oblicuos se presentan solamente si el flujo
corriente arriba es supersonico. Sin embargo, a diferencia de los choques norma-
les, en los que el numero de Mach corriente abajo es siempre subsonico, el Ma,
corriente abajo de un choque oblicuo puede ser subsonico, sénico o supersonico,
dependiendo del numero de Mach Ma, corriente arriba y del angulo de giro.

En la figura 17-40 se analiza un choque oblicuo recto descomponiendo los
vectores de velocidad corriente arriba y corriente abajo del choque en sus com-
ponentes normales y tangenciales, y al considerar un pequefio volumen de con-
trol alrededor del choque. Corriente arriba del choque, todas las propiedades del
fluido (velocidad, densidad, presion, etc.) a lo largo de la cara inferior izquierda
del volumen de control, son idénticas a las de la cara superior derecha. Lo mis-
mo ocurre corriente abajo del choque. Por lo tanto, los flujos masicos que ingre-
san y salen por esas dos caras se cancelan entre si, y la conservacion de la masa
se reduce a

prl,nA = p2V2,nA - pll/l.n = p2I/2,n (17'41)

donde A4 es el area de la superficie de control paralela al choque. Puesto que 4
es la misma en ambos lados del choque, se ha eliminado en la ecuacion 17-41.

Como era de esperarse, la componente tangencial de la velocidad (paralela al
choque oblicuo) no cambia a lo largo del choque (es decir, V;, = V5,). Esto se
demuestra facilmente aplicando la ecuacion de la cantidad de movimiento tan-
gencial al volumen de control.
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FIGURA 17-38

Imagen de Schlieren de un modelo
pequeno del transbordador espacial que
es probado a una velocidad de Mach 3 en
el tunel de viento supersonico del labora-
torio Penn State Gas Dynamics. Algunos
choques oblicuos se pueden observar en el
aire que rodea a la nave.

© G. S. Settles, Gas Dynamics Lab, Penn State
University. Utilizado con autorizacion.

FIGURA 17-39

Un choque oblicuo con un dngulo de cho-
que [} formado por una cuiia bidimensio-
nal delgada la mitad de cuyo angulo es
igual a 6. El flujo es desviado a un dngulo
de deflexion 0 corriente abajo del choque,
y el numero de Mach disminuye en el
choque.

CAPITULO 17
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Volumen
de control

FIGURA 17-40

Vectores de velocidad a través de un cho-
que oblicuo con angulo de choque
Py angulo de deflexion 0.

P, Py
> > Ma, , < 1

Ma, , > 1 f- 0 ,

U
/
‘\7 ’\/\/

Choque S

oblicuo —_| ( 7/

FIGURA 17-41

Los mismos vectores de velocidad

de la figura 17-40, pero girados con un
angulo de 7/2 — f, de tal forma que el
choque oblicuo es vertical. También estan
definidos los nimeros de Mach normales
Ma,,y Ma,,.

Cuando se aplica la conservacion de la cantidad de movimiento en la direc-
cion normal al choque oblicuo, las tnicas fuerzas son las de presion, y se obtiene

P4 = PyA = pV AV, — pV1, AV — Py — Py = PzV%,n - pr%,n (17-42)

Por ultimo, dado que no existe ninglin trabajo realizado por el volumen de con-
trol, ni transferencia de calor hacia adentro o hacia afuera del mismo, la ental-
pia de estancamiento no cambia a lo largo del choque oblicuo, y el principio de
conservacion de la energia resulta

1, 1, 1, 1,
hoy = hgy = hy — hy + EVl,n + EVM =h, + EVz,n + EVz,z

Sin embargo, ya que V,, = V,, esta ecuacion se reduce a

1, 1,
ot Vi, =h + V3,

17-43
e 2 ( )

Una comparacién minuciosa revela que las ecuaciones de conservacion de la
masa, de la cantidad de movimiento y de la energia (ecuaciones 17-41 a 17-43) a
lo largo de un choque oblicuo, son idénticas a las de un choque normal, excepto
que estas ultimas estan escritas unicamente en términos del componente normal
de la velocidad. Por consiguiente, las relaciones del choque normal que se dedu-
jeron anteriormente se aplican a los choques oblicuos también, aunque deben ser
escritos en términos de los numeros de Mach Ma, , y Ma, , normales al choque
oblicuo. Lo anterior se visualiza de manera mas facil cuando se giran los vectores
de velocidad en la figura 17-40 a un angulo z/2 — f, de tal forma que el choque
oblicuo se vea como vertical (Fig. 17-41). Por trigonometria se obtiene

Ma,,= Ma;senf 'y Ma,, = Ma,sen(f-0) (17-44)

donde Ma, , =V} ,/c; y Ma,,, =V, ,/c,. Desde la perspectiva que se muestra en la
figura 17-41, esto se puede observar como un choque normal, pero con un flujo
tangencial superpuesto “que se aproxima para un viaje”. Por lo tanto,

Todas las ecuaciones, tablas de choques, etc., para los choques normales
también se aplican a los choques oblicuos, siempre y cuando se utilicen
solamente las componentes normales del nimero de Mach.

De hecho, se puede pensar que los choques normales son mas bien choques
oblicuos en los que el angulo de choque es f = x/2, 0 90°. Es posible reconocer
de inmediato que un choque oblicuo se presenta solamente si Ma;, > 1, y si
Ma,, < 1. Las ecuaciones del choque normal apropiadas para los choques obli-
cuos en un gas ideal, se resumen en la figura 17-42 en términos de Ma, .

Para un angulo de choque fy un nimero de Mach corriente arriba Ma,; cono-
cidos, se emplea la primera parte de la ecuacion 17-44 para calcular Ma, ,, y
después se utilizan las tablas de choque normal (o sus ecuaciones correspondien-
tes) para obtener Ma, . Si también se hubiera conocido el angulo de deflexion 6,
se habria podido calcular Ma, a partir de la segunda parte de la ecuacion 17-44. No
obstante, en una aplicacion tipica se conoce f§ o 8, pero no ambos. Por fortuna, apli-
cando un poco mas de algebra, se obtiene una relacion entre 0, f y Ma,. Se comien-
za observando que la tangente de =V, [V, y tan(f - 0) = V, [ V,, (Fig. 17-41).
Sin embargo, puesto que V;, = V,,, se pueden combinar estas dos expresiones y
obtener asi

Van

tan(f-0) 2+ (k- DMaj,
Vin - -

tan (k + 1)Ma?,

2+ (k— 1)Ma? sen’p
(k + H)Ma? sen’p

(17-45)



donde se ha utilizado también la ecuacion 17-44 asi como la cuarta ecuacion
de la figura 17-42. Se aplican identidades trigonométricas para el cos 28y
tan(f — 0), esto es,

tan f—tan 0

cos 28 = cos? f — sen? tan(f-0)= ——————
d A by (6-6) 1 + tan ftan 6

Después de algunos calculos algebraicos, la ecuacion 17-45 se reduce a

La relacion 6-p-Ma:
2 cot f(Ma? sen’f— 1)
tan 0 =
Ma? (k + cos 2f) + 2

(17-46)

La ecuacion 17-46 ofrece un angulo de deflexion 8 como una funcion Unica
del angulo de choque f, de la relaciéon de calores especificos k y del numero de
Mach Ma, corriente arriba. Para el aire (k = 1.4), en la figura 17-43 se grafica
0 contra f para algunos valores de Ma,. Se puede comentar que esta grafica a
menudo se presenta con los ejes invertidos (es decir, § contra #), en los libros
de texto sobre flujos compresibles, debido a que, fisicamente, el angulo de cho-
que f esta determinado por el angulo de deflexion 6.

Se puede aprender mucho estudiando la figura 17-43 y a continuacion se en-
listan algunas observaciones:

e La figura 17-43 presenta toda la variedad de ondas de choque posibles para
un determinado nimero de Mach de flujo libre, desde el mas débil hasta el
mas fuerte. Para cualquier valor de nimero de Mach Ma, mayor a 1, los
posibles valores de 0 varian en el intervalo de & = 0°, correspondiente a un
cierto valor de fentre 0y 90°, a un valor maximo 0 = 0,,,,, correspondien-
te a un valor intermedio de f, y después de regreso a = 0° correspon-
diente a = 90°. Los choques oblicuos rectos para 6 o f fuera de este

50
Ma, =1 0 =0y
40 T
/1
/
g 30 i
'é Ma<—>oo Ma,> 1| | Ma, <1
< 50 |
Débil ||\ Fuerte
10 \
0/5 /3 2 s RN
1.2 ===
0 (] 1 L1 1 | | | L1 1 L1 | Tl
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
S, grados
FIGURA 17-43

La dependencia del angulo de deflexion del choque oblicuo recto 6 respecto del angulo
de choque g para diferentes valores del numero de Mach Ma, corriente arriba. Los calcu-
los estan hechos para un gas ideal con k = 1.4. La linea negra punteada conecta los
puntos con un angulo de deflexion maxima (0 = 0,,;,). Los choques oblicuos débiles estan
a la izquierda de esta linea, mientras que los choques oblicuos fuertes estan a la derecha
de esta linea. La linea gris punteada conecta los puntos donde el numero de Mach
corriente abajo es sénico (Ma, = 1). El flujo supersénico corriente abajo (Ma, > 1) esta a
la izquierda de esta linea, mientras que el flujo subsonico corriente abajo (Ma, < 1) queda
a la derecha de esta linea.
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ho=hpy — Ta=Tp

Ma,, =

P, Vin  (k+ DMaj,

P Vi 2+ (k+ DMal,

EZ[2+(l\+l)Ma%,,]2kMai”7_k:l—1

T T+ D’Mal,
k+1)

kitk =1) 1/ (k=1)
Py \24(k+1)Ma 1) (ZkMaf_,,— K+ 1)

p(.l_( (k+1DMa3,

FIGURA 17-42

Relaciones para un choque oblicuo de un
gas ideal en términos de la componente
normal del nimero de Mach corriente
arriba Ma, .
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Choque
oblicuo
separado

FIGURA 17-44

Un choque oblicuo separado se presenta
corriente arriba de una cufia bidimensio-
nal de angulo 6 cuando 6 es mayor al an-
gulo de deflexiéon maximo posible 6. A un
choque de este tipo se le llama onda de
proa debido a su parecido a la onda de
agua que se forma en la proa de un barco.

rango no pueden existir y no existen. Por ejemplo, en Ma, = 1.5, los choques
oblicuos rectos no pueden existir en el aire con un angulo de choque f me-
nor a 42° aproximadamente, ni con un angulo de deflexion @ aproximada-
mente mayor a 12°. Si el angulo de la cufia es mayor a 6,;,, el choque se
curva y se separa de la nariz de la cufia formando lo que se conoce como
choque oblicuo separado u onda de proa (Fig. 17-44). El angulo de choque S
del choque separado es de 90° en la nariz; sin embargo, f disminuye a me-
dida que el choque se curva corriente abajo. Los choques separados son
mucho mas complicados de analizar que los choques oblicuos rectos. De
hecho, no existen soluciones sencillas y la prediccion de los choques sepa-
rados requiere el uso de métodos computacionales.

» Se observa un comportamiento similar al de los choques oblicuos en el caso
de flujo de simetria rotacional alrededor de conos, como se muestra en la fi-
gura 17-45, aunque la relacion 6-f-Ma para flujos de este tipo es diferente
de la que se expresa por la ecuacién 17-46.

a) b) 9]

FIGURA 17-45

Fotografias instantaneas del videdgrafo de Schlieren que ilustran la separacién del
choque oblicuo sobre un cono al aumentar el angulo del cono 6, en el aire a Mach 3. En
a) 6 =20°y b) 6 = 40°, el choque oblicuo toca la superficie del cono; sin embargo,

en ¢) 6 = 60°, el choque oblicuo se ha separado, formando una onda arqueada (de proa).

© G. S. Settles, Gas Dynamics Lab, Penn State University. Utilizadas con autorizacion.

* Cuando un flujo supersonico se impacta sobre un cuerpo achatado —un cuer-
po sin una nariz puntiaguda—, el &ngulo & de la cufia en la nariz es de 90°, y
no puede existir un choque oblicuo que toque la superficie del cuerpo, inde-
pendientemente del nimero de Mach. De hecho, un choque oblicuo separa-
do se presenta en frente de fodos los cuerpos con nariz achatada, ya sean
bidimensionales, de simetria rotacional o completamente asimétricos en
tres dimensiones. Por ejemplo, se puede observar un choque oblicuo sepa-
rado, enfrente del modelo del transbordador espacial de la figura 17-38 y
enfrente de la esfera de la figura 17-46.

FIGURA 17-46

Fotografia por sombras de una esfera de media pulgada de diametro en vuelo libre a

Ma = 1.53 a través del aire. El flujo es subsénico después de la parte de la onda de proa
que esta delante de la esfera y sobre su superficie hasta el angulo de 45° aproximada-
mente medido desde adelante hacia atras. En 90°, aproximadamente, la capa limite lami-
nar se separa a través de una onda de choque oblicua y rapidamente se hace turbulenta.
La estela fluctuante genera un sistema de disturbios débiles que se une a la segunda
onda de choque de “recompresion”.

© A. C. Charters, Army Ballistic Research Laboratory.



* Mientras que 6 es una funcion unica de Ma, y f para un determinado valor
de k, existen dos valores posibles de ff para 6 < 0,,,,. La linea negra puntea-
da de la figura 17-43 pasa a través del conjunto de valores 0,,;,, dividiendo
los choques en choques oblicuos débiles (el valor mas pequeiio de f) y cho-
ques oblicuos fuertes (el valor mas grande de f). Para un valor determinado
de 0, el choque débil es mas comun y es “preferido” por el flujo, a menos
que las condiciones de presion corriente abajo sean lo suficientemente ele-
vadas para que se forme un choque fuerte.

* Para un numero de Mach Ma, corriente arriba determinado, existe un uni-
co valor de 0 para el que el numero de Mach corriente abajo Ma, es exacta-
mente 1. La linea punteada en color gris de la figura 17-43 pasa a través del
conjunto de valores donde Ma, = 1. A la izquierda de esta linea, Ma, > 1,y
a la derecha de esta linea, Ma, < 1. Las condiciones sonicas corriente aba-
jo se presentan en el lado del choque débil de la grafica, con un valor de 6
muy cercano al de 8,,,. Por lo tanto, el flujo corriente abajo de un choque
oblicuo fuerte es siempre subsonico (Ma, < 1). El flujo corriente abajo de
un choque oblicuo débil permanece supersonico, excepto en un intervalo
pequeno de f justamente por debajo de 0,,,,, donde éste es subsdnico, aun-
que se llama un choque oblicuo débil.

* Conforme el numero de Mach corriente arriba se aproxima al infinito, se
posibilita la existencia de choques oblicuos rectos para cualquier f§ entre 0
y 90°; sin embargo, el angulo de giro maximo posible para k = 1.4 (aire) es
O nax = 45.6°, 1o cual ocurre en f = 67.8°. Los choques oblicuos rectos con
angulos de giro mayores a este valor de 0,,,, no son posibles, independien-
temente del numero de Mach.

» Para un valor conocido del nimero de Mach corriente arriba, existen dos
angulos de choque donde no existe giro del flujo (6 = 0°): en el caso de cho-
que fuerte, f = 90°, correspondiente al choque normal;y en el caso de
choque débil, § = f,,,, correspondiente al choque oblicuo mas débil posi-
ble a ese numero de Mach, el cual se llama onda de Mach. Por ejemplo, las
ondas de Mach son causadas por la presencia de pequenas irregularidades
en las paredes de un tinel de viento supersonico (algunas de las cuales
pueden observarse en las figuras 17-38 y 17-45). Las ondas de Mach no tie-
nen efecto en el flujo porque el choque es demasiado débil. De hecho, en el
caso limite, las ondas de Mach son isentropicas. El angulo de choque de las
ondas de Mach es una funcién solamente del numero de Mach y se repre-
senta con la letra ¢ y no debe confundirse con el coeficiente de viscosidad.
Al angulo u se le conoce como angulo de Mach y se calcula fijando el valor
de 6 a cero en la ecuacion 17-46, resolviendo para = u y tomando en
cuenta la raiz menor. Asi se obtiene

Angulo de Mach:
u=sen' (1/Ma,) (17-47)
Puesto que la razon de calores especificos aparece unicamente en el deno-
minador de la ecuacion 17-46, u es independiente de k. Por lo tanto, se

puede calcular el numero de Mach de cualquier flujo supersénico con tan
s6lo medir el angulo de Mach y aplicando la ecuacion 17-47.

Ondas expansivas de Prandtl-Meyer

A continuacion se abordan situaciones donde el flujo supersonico gira en la di-
reccion opuesta, como en la parte superior de una cuna bidimensional a un angu-
lo de ataque mayor que el angulo de cuna 6 (Fig. 17-47). A este tipo de flujos se
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Ondas de
expansion

FIGURA 17-47

Un abanico de expansion en la porcion
superior del flujo es formado por una
cuna bidimensional colocada a un angulo
de ataque en un flujo supersonico. El flu-
jo gira un angulo 6, y el nimero de Mach
se incrementa a través del abanico de ex-
pansion. Se indican los angulos de Mach
corriente arriba y corriente abajo del aba-
nico de expansién. Para simplicidad, sola-
mente se muestran tres ondas de
expansion, pero, de hecho, existe un nu-
mero infinito de ellas. (Un choque obli-
cuo esta presente en la porcion inferior
de este flujo.)

les conoce como flujos expansivos o de expansion, mientras que a un flujo que
produce un choque oblicuo se le llama flujo de compresion. Al igual que el ante-
rior, el flujo cambia de direccion para conservar la masa. Sin embargo, a diferencia
de un flujo de compresién, un flujo expansivo no genera una onda de choque. En
lugar de ello, aparece una region expansiva continua llamada abanico de expan-
sion, la cual esta compuesta por un numero infinito de ondas de Mach llamadas
ondas expansivas o de expansion de Prandtl-Meyer. En otras palabras, el flujo no
gira de repente como sucede en un choque, sino que lo hace gradualmente
—cada onda de Mach sucesiva gira el flujo en una cantidad infinitesimal—. Debi-
do a que cada onda expansiva individual es isentropica, el flujo a lo largo de todo
el abanico de expansion es también isentropico. El nimero de Mach corriente
abajo de la expansion aumenta (Ma, > Ma,), mientras que la presion, la densi-
dad y la temperatura disminuyen, justo del mismo modo como en la parte super-
sonica (expansiva) de una tobera convergente-divergente.

Las ondas expansivas de Prandtl-Meyer son inclinadas a un angulo local
de Mach u, como lo muestra la grafica de la figura 17-47. El angulo de Mach de
la primera onda expansiva se determina de manera sencilla como y, = sen!
(1/Ma,). De modo similar, u, = sen™'(1/Ma,), donde se debe ser cuidadoso
al medir el angulo con respecto a la nueva direcciéon del flujo corriente abajo
de la expansion; a precisar, la direccion paralela a la pared superior de la cuna de
la figura 17-47 si se ignora la influencia de la capa limite a lo largo de la pared.
Pero, (como se determina el valor de Ma,? Sucede que el angulo de giro 0 a tra-
vés del abanico de expansion puede calcularse por integracion, haciendo uso de
las ecuaciones de flujo isentrépico. Para un gas ideal, el resultado es (Anderson,
2003)

Angulo de giro en un abanico de expansion:
0 = v(Ma,) — v(Ma)) (17-48)

donde v(Ma) es un angulo llamado funcion de Prandtl-Meyer (no confundir con
la viscosidad cinematica),

V(Ma) = 1/ ] tan_[ K1 v — 1)} - tan_'(\/ Ma® — 1) (17-49)

k—1 k+1

Observe que v(Ma) es un angulo que puede calcularse tanto en grados como en
radianes. Fisicamente, v(Ma) es el angulo a través del cual se debe expandir el
flujo, comenzando en v = 0 en Ma = 1, a fin de lograr obtener un numero de
Mach supersonico, Ma > 1.

Para encontrar Ma, para valores especificados de Ma,, k y 6, se calculan:
v(Ma,) a partir de la ecuacion 17-49, v(Ma,) a partir de la ecuacion 17-48, y
después Ma, de la ecuacion 17-49, observando que el ultimo paso implica la re-
solucion de una ecuacién implicita respecto de Ma,. Dado que no existe transfe-
rencia de calor o trabajo y el flujo es isentropico en el proceso de la expansion,
T, y P, permanecen constantes y se utilizan las relaciones de flujo isentropico
deducidas previamente para calcular las demas propiedades del flujo corriente
abajo de la expansion, tales como 75, p, y P,.

Los abanicos de expansion de Prandtl-Meyer también se presentan en flujos
supersonicos con simetria rotacional, como en las esquinas y los bordes posterio-
res de un cono unido con un cilindro (Fig. 17-48). Algunas interacciones muy
complejas y, para algunos, muy hermosas que involucran tanto ondas de choque
como expansivas, se presentan en un jet supersonico y son producidas por una
tobera “sobreexpandida”, tal como se ilustra en la figura 17-49. Cuando tales
patrones son visibles en el escape de un motor de jet, los pilotos lo denominan
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a) L))

FIGURA 17-48

a) Flujo de Mach 3 sobre un cono axisimétrico con semiangulo de 10°. La capa limite se
vuelve turbulenta a una corta distancia corriente abajo de la nariz, lo que genera ondas
de Mach visibles en la imagen sombreada. ) Se ve un patrén similar en esta imagen
sombreada para un flujo de Mach 3 sobre una cuna bidimensional de 11°. Las ondas

de expansion se ven en las esquinas donde la cuna se aplana.

a)y b): © G. S. Settles, Gas Dynamics Lab, Penn State University. Utilizada con autorizacion.

FIGURA 17-49

Las interacciones complejas entre las on-
das de choque y las de expansion

de un jet supersonico “sobreexpandido”.
a) El flujo se puede visualizar a través

de un interferograma diferencial semejan-
te al estiograma (la imagen de Schlieren).
b) Fotografia Schlieren.

a) Fotografia de H. Oertel sen. Reproducido por
cortesia del French-German Research Institute of
Saint-Louis, ISL. Utilizado con autorizacion.

b) © G. S. Settles, Gas Dynamics Lab, Penn State
University. Utilizada con autorizacion.

“cola de tigre”. El estudio de dichos flujos queda fuera del alcance del presente
texto; para los lectores interesados en el tema se recomienda la consulta de libros
sobre flujos compresibles como el de Thompson (1972), Leipmam y Roshko
(2001) y el de Anderson (2003).

EJEMPLO 17-10 Calculo del niimero de Mach a partir de las lineas de Mach

Calcule el nimero de Mach del flujo libre corriente arriba del transbordador
espacial de la figura 17-38, Unicamente a partir de la figura. Compare con el
valor del nimero de Mach conocido que se proporciona en la leyenda.
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FIGURA 17-50

Dos angulos de choque oblicuo posibles,
@) Paevit Y D) Prueries SON formados por una
cuna bidimensional de angulo 6 = 10°.

SOLUCION Se va a calcular el nimero de Mach a partir de la figura y se va a
comparar con el valor conocido.

Andlisis Utilizando un transportador, se mide el dngulo de las lineas de Mach
en el flujo libre: 4 = 19°. El nimero de Mach se obtiene de la ecuacidn 17-47,

1 1
U= senl(—M ) - Ma = T Ma, = 3.07
a sen

El célculo del nimero de Mach coincide con el valor experimental de 3.0 + 0.1.
Comentario El resultado es independiente de las propiedades del fluido.

EJEMPLO 17-11 Calculos del choque oblicuo

Sobre una cufa bidimensional de dngulo § = 10° incide aire supersdénico a
Ma, = 2.0 y 75.0 kPa (Fig. 17-50). Calcule los dos dngulos de choque oblicuo
posibles, Byspii Y Pruertes due dicha cufia pudo haber formado. En cada caso,
calcule la presién y el nimero de Mach corriente abajo del choque oblicuo;
compare y analice los resultados.

SOLUCION Se van a calcular el dngulo de choque, el nimero de Mach y la
presion corriente abajo de los choques oblicuos débil y fuerte que forma una
cufia bidimensional.

Suposiciones 1 El flujo es estacionario. 2 La capa limite de la cufia es muy
delgada.

Propiedades El fluido es aire con un valor de k = 1.4.

Andlisis Debido a la suposicién 2, el dngulo de deflexion del choque oblicuo es
practicamente igual al dngulo de la cufia, es decir, 0 =~ 6 = 10°. Con Ma, = 2.0
y 0 = 10° se resuelve la ecuacidon 17-46 para los dos valores posibles del an-
gulo de choque oblicuo, f: fysii = 39.3° Y friene = 83.7°. A partir de estos valo-
res se utiliza la primera parte de la ecuacion 17-44 para calcular el nidmero de
Mach normal corriente arriba Ma,,

Choque deébil:

Ma,, = Ma;sen f — Ma,;, = 2.0sen 39.3° = 1.267
y
Chogque fiuterte:
Ma,, = Ma;sen f — Ma;, = 2.0sen83.7° = 1.988

Se sustituyen estos valores de Ma,, en la segunda ecuacidn de la figura 17-42
y se calcula el nimero de Mach normal corriente abajo Ma, . Para el choque
débil, Ma, , = 0.8032 y para el choque fuerte, Ma,, = 0.5794. Del mismo modo
se calcula la presion corriente abajo en cada caso, utilizando la tercera ecua-
cién de la figura 17-42, lo cual da

Choque deébil:
P, 2kMaj, —k+ 1 2(1.4)(1.267)%> — 1.4 + 1
—=——"——— P, =(75.0kPa) = 128 kPa
P, k+ 1 1.4+ 1
y
Chogque futerte:
P, 2kMaj, —k + 1 2(1.4)(1.988)% — 1.4 + 1
—=——""——— P, =(75.0kPa) = 333 kPa
P, k+1 1.4 + 1

Por dltimo, se utiliza la segunda parte de la ecuacién 17-44 para calcular el
numero de Mach corriente abajo,



Choque deébil:
Ma, , 0.8032
Ma, = 2__ = 1.64
sen(f—60) sen(39.3°-10°)
y
Chogque fiterte:
Ma,, 0.5794
= 0.604

Ma, = sen(fi — 0) - sen(83.7° — 10°)

Como se esperaba, los cambios en el numero de Mach y en la presion en el
choque fuerte son mucho mayores que los cambios en el choque debil.
Comentario Debido a que la ecuacion 17-46 es implicita respecto de f, ésta se
resuelve utilizando un método iterativo o con la ayuda de un programa para la
resolucién de ecuaciones. Para ambos casos de choque oblicuo fuerte y débil,
Ma,, es supersonico y Ma,, es subsénico. Sin embargo, Ma, es supersonico
en el choque oblicuo débil, pero es subsonico en el choque oblicuo fuerte.
También era factible haber recurrido a las tablas de choques normales en lu-
gar de las ecuaciones, pero el resultado no habria sido tan preciso.

EJEMPLO 17-12 Calculos de las ondas de expansion de Prandtl-Meyer

Aire supersoénico a Ma; = 2.0 y 230 kPa fluye en direccién paralela a una pa-
red plana que de repente se expande por § = 10° (Fig. 17-51). Si ignoramos
cualquier efecto provocado por la capa limite a lo largo de la pared, calcule el
numero de Mach corriente abajo (Ma,) y la presion (P.).

SOLUCION Se va a calcular el nimero de Mach y la presidn corriente abajo de
una expansioén repentina a lo largo de una pared.

Suposiciones 1 El flujo es estacionario. 2 La capa limite de la pared es muy
delgada.

Propiedades El fluido es aire con un valor de k = 1.4.

Andlisis Debido a la segunda suposicién, el angulo de deflexion total es
practicamente igual al angulo de expansion de la pared (es decir, 0 = 6 = 10°).
Considerando un valor de Ma; = 2.0, se puede resolver la ecuacion 17-49
para la funcidén de Prandtl-Meyer corriente arriba,

V(Ma) = 1}: : tan‘l[\/%(Maz —1)] = tan_l(\/Maz—l)

_ \/14 Sl tan'l[\/lA -1 (202 _1):' = tan_l(\/2.02 —1) = 26.38°

14 -1 1.4 + 1

A continuacion, se utiliza la ecuacion 17-48 para calcular la funciéon de Prandtl-
Meyer corriente abajo,

0 = v(Ma,) — v(Ma)) —» v(Ma,) = 6 + vo(Ma;) = 10° + 26.38° = 36.38°

El valor de Ma, se encuentra resolviendo la ecuacién 17-49, la cual es implicita
—resulta de mucha utilidad usar un paquete computacional que ayude a resol-
ver las ecuaciones—. Asi se obtiene el valor de Ma, = 2.38. También existen
programas para calcular el flujo compresible en Internet que resuelven estas
ecuaciones implicitas, junto con las ecuaciones de choque normal y oblicuo.

Se utilizan las relaciones isentrépicas para calcular la presion corriente abajo,

[ ]
— a
B 2 M

2 = 1
P. /P k— 1 —k/(k—1)
1/Fo [1 + (—2 )Maﬂ

(230 kPa) = 126 kPa
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FIGURA 17-51

Un abanico de expansion ocasionado
por la expansién repentina de 6 = 10°
de una pared.
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FIGURA 17-52

Muchos problemas practicos de flujo

compresible involucran la combustion, la
cual puede modelarse como una ganancia
de calor a través de la pared de un ducto.

0
ik T
I
P, Ty py! | Py Ty, )
— e
Vi o ; v,

Lo
Volumen
de control

FIGURA 17-53

Volumen de control para un flujo en un
ducto de area constante con transferencia
de calor y friccion insignificante.

Como se esperaba, el nimero de Mach aumenta y la presiéon disminuye dado
que esto es una expansion.

Comentario Se pudo haber encontrado la temperatura, la densidad y demas
datos corriente abajo utilizando las ecuaciones isentrdpicas apropiadas.

17-6 = FLUJO EN UN DUCTO CON TRANSFERENCIA
DE CALOR Y FRICCION INSIGNIFICANTE
(FLUJO DE RAYLEIGH)

Hasta el momento se han considerado principalmente el flujo isentropico, tam-
bién llamado flujo adiabdtico reversible porque éste no involucra transferencia
de calor ni irreversibilidades como la friccion. Muchos problemas sobre flujos
compresibles que se encuentran en la practica involucran reacciones quimi-
cas como la combustion, las reacciones nucleares, la evaporacion y la conden-
sacion, asi como la ganancia o pérdida de calor a través de la pared del ducto.
Dichos problemas son dificiles de analizar de manera exacta, ya que éstos
pueden implicar cambios significativos en la composicion quimica durante el
flujo, asi como la conversion de energia latente, quimica y nuclear en energia
térmica (Fig. 17-52).

Las caracteristicas esenciales de dichos flujos complejos pueden captarse me-
jor por medio de un analisis sencillo, modelando la generaciéon o la absorcion
de energia térmica como transferencia de calor a través de la pared del ducto a
la misma razon, e ignorando cualquier cambio en la composicion quimica. Este
problema simplificado es todavia muy complicado para un tratamiento elemen-
tal del tema, ya que el flujo puede conllevar friccion, variaciones en el area del
ducto y efectos multidimensionales. En esta seccion, nuestro estudio se limita a
flujos unidimensionales en un ducto de seccién transversal constante donde los
efectos de la friccion se consideran insignificantes.

Considere el flujo unidimensional estacionario de un gas ideal con calores
especificos constantes a través de un ducto de area constante con transferencia
de calor, pero con friccion insignificante. Dichos flujos reciben el nombre de
flujos de Rayleigh en honor a Lord Rayleigh (1842-1919). Las ecuaciones de la
conservacion de la masa, de la cantidad de movimiento y de la energia para
el volumen de control que se muestran en la figura 17-53, pueden escribirse
como sigue:

Ecuacion de la masa: Al observar que la seccion transversal 4 del ducto es
constante, la relacion 1, = rir, 0 p1 A,V = p,A,V, se reduce a

= poVs (17-50)

Ecuacion de la cantidad de movimiento, eje x: Al observar que los efectos de
friccion son insignificantes y, por lo tanto, no existen fuerzas cortantes, y
suponiendo que no existen fuerzas externas ni en el propio cuerpo, la ecua-
cion de la cantidad de movimiento

SE=YpmV =Y pmV
sal ent
en la direccion del flujo (o eje x) equivale a un balance entre las fuerzas de
presion estatica y la transferencia de cantidad de movimiento. Al observar
que los flujos son de alta velocidad y turbulentos, el factor de correccion
para el flujo de la cantidad de movimiento es de aproximadamente 1 (f= 1)
y, por ende, puede ignorarse. Entonces,



PA, — PAy=mV, —mV, — P — P =)V, — V)V

P+ mVi =B+l (17-51)

Ecuacion de energia: El volumen de control no implica formas de trabajo de
fuerzas cortantes, de flecha o cualquier otro, y el cambio de energia poten-
cial es insignificante. Si la tasa de transferencia de calor es Q y la transfe-
rencia de calor por unidad de masa del fluido es ¢ = O/, el balance
de energia para flujo estacionario Eem = Esal se convierte en

2

h+V1 2
)

Vi Vi Vi
bt S| o gt =t (1752)

0 + m =1

Para un gas ideal con calores especificos constantes, Ah = ¢, AT,y
entonces

vi-n

> (17-53)

q=c(L—T)+

q = hoy — hoy = ¢,(To, — Ty) (17-54)

Por consiguiente, la entalpia de estancamiento /4, y la temperatura de es-
tancamiento 7; cambian durante el flujo de Rayleigh (ambos aumentan
cuando se transfiere calor al fluido y, por ello, g es positiva, y ambos dismi-
nuyen cuando la transferencia de calor es desde el fluido, por lo tanto,

q es negativa).

Cambio de entropia: En ausencia de cualquier irreversibilidad como la friccion,
la entropia de un sistema cambia solamente por transferencia de calor,
mientras que aumenta con la ganancia de calor y disminuye con la pérdida
de calor. La entropia es una propiedad y, por lo tanto, una funcién de esta-
do, y el cambio de entropia de un gas ideal con calores especificos constan-
tes durante un cambio de estado 1 a 2 esta dado por

_ . Py
i ln?1 - Rln?1 (17-55)
La entropia de un fluido puede aumentar o disminuir durante el flujo de
Rayleigh, dependiendo de la direccion de la transferencia de calor.

Ecuacion de estado: Al observar que P = pRT, las propiedades P, py T 'de un

gas ideal en los estados 1y 2 se relacionan entre si por medio de

PP

= (17-56)
nT, 2ys

Considere un gas cuyas propiedades R, k y ¢, se conocen. Para un estado es-
pecificado de entrada 1, las propiedades a la entrada P, T}, p;, V, y s, se cono-
cen. Las cinco propiedades de salida P,, T,, p,, V5 y s, pueden determinarse a
partir de las cinco ecuaciones 17-50, 17-51, 17-53, 17-55 y 17-56 para cualquier
valor especificado de transferencia de calor g. Cuando se conocen la velocidad
y la temperatura, el nimero de Mach puede determinarse a partir de Ma = Vjc =
VIA/kRT .

Obviamente existe un numero infinito de estados “2” posibles corriente aba-
jo, correspondientes a un estado especificado “1” corriente arriba. Una forma
practica para determinar estos estados corriente abajo es suponer varios valores
de T, y calcular todas las demas propiedades, asi como la transferencia de calor
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FIGURA 17-54

Diagrama 7= para un flujo en un duc-
to de area constante con transferencia
de calor y friccion insignificante (flujo de

Rayleigh).
Calentamiento
----------- B
! 4 ! T,>T o
T : Flui 1 T2 < Tl
jo I
> ! subsonico i
Tp '+ i Tp>Ty
Calentamiento
P 4d
|
T Flui 1T, > T,
jo I
> i supersonico )
Ty :____________J Top > Toy
FIGURA 17-55

Durante el calentamiento, la temperatura
del fluido siempre aumenta si el flujo de
Rayleigh es supersonico; sin embargo,

en realidad la temperatura puede dismi-
nuir si el flujo es subsénico.

q para cada T, supuesta a partir de las ecuaciones 17-50 a 17-56. Graficando los
resultados en un diagrama 7-s se obtiene una curva que pasa a través de un esta-
do de entrada especificado, como se muestra en la figura 17-54. La grafica del
flujo de Rayleigh en un diagrama 7-s se llama linea de Rayleigh, y pueden reali-
zarse algunas observaciones importantes a partir de esta grafica y de los resulta-
dos de los calculos:

1. Todos los estados que satisfagan las ecuaciones de conservacion de la
masa, de la cantidad de movimiento y de la energia, asi como las relacio-
nes de propiedades, se encuentran sobre la linea de Rayleigh. Por lo
tanto, para un estado inicial determinado, el fluido no puede existir en
cualquier estado corriente abajo fuera de la linea de Rayleigh en un dia-
grama 7. De hecho, la linea de Rayleigh es el lugar donde se encuentran
todos los estados corriente abajo fisicamente obtenibles que correspon-
den a un estado inicial dado.

2. La entropia aumenta con la ganancia de calor y, en consecuencia, se avan-
za hacia la derecha sobre la linea de Rayleigh conforme el calor se transfiere
hacia el fluido. El nimero de Mach es Ma = 1 en el punto a, que es el pun-
to de maxima entropia (véase el ejemplo 17-13 para una demostracion de
esto). Los estados sobre la rama superior de la linea de Rayleigh por arriba
del punto a son subsonicos, mientras que los estados en la rama inferior por
debajo del punto a son supersonicos. Asi, un proceso fluye a la derecha de
la linea de Rayleigh con adicion de calor y hacia la izquierda con rechazo de
calor, sin importar el valor inicial del nimero de Mach.

3. El calentamiento aumenta el nimero de Mach en el caso del flujo subséni-
co, aunque lo disminuye en el caso del flujo supersonico. El numero de flujo
de Mach se aproxima a Ma = 1 en ambos casos (desde 0 para flujo subsoni-
co y desde oo para el flujo supersénico) durante el calentamiento.

4. Es evidente, a partir del balance de energia g = c,(Tp, — Tp;), que el ca-
lentamiento aumenta la temperatura de estancamiento 7;, de ambos tipos
de flujo, subsonico y supersonico, y que el enfriamiento la disminuye. (EI
valor maximo de 7, se presenta en Ma = 1.) Este también es el caso de
la temperatura estatica 7 excepto para un intervalo muy pequefio del nu-
mero de Mach de 1/ \/E < Ma < 1 en el flujo subsonico (véase el ejem-
plo 17-13). Tanto la temperatura como el nimero de Mach aumentan con
el calentamiento en el flujo subsonico; sin embargo, 7" alcanza un valor
maximo 7,,,, cuando Ma = 1/\/E (que es de 0.845 para el aire), y des-
pués disminuye. Podria parecer como algo muy peculiar el hecho de que
la temperatura de un fluido disminuya a medida que el calor se transfiera
a éste. Sin embargo, esto no es mas peculiar que el hecho de que la veloci-
dad del fluido aumente en la seccion divergente de una tobera convergen-
te-divergente. El efecto de enfriamiento en esta region se debe al gran
incremento de la velocidad del fluido, y a la caida subsecuente de tempera-
tura de acuerdo con la relacion 7, = T+ V2/2cp. Observe también que el
rechazo de calor en la region 1/ \/F < Ma < 1 provoca que la temperatu-
ra del fluido aumente (Fig. 17-55).

5. La ecuacion de la cantidad de movimiento P + KV = constante, donde
K = pV = constante (a partir de la ecuacion de la continuidad), revela
que la tendencia de la velocidad y la presion estatica es opuesta. Por lo
tanto, la presion estatica disminuye con la ganancia de calor en el caso
del flujo subsonico (porque la velocidad y el nimero de Mach aumentan);
no obstante, aumenta con la ganancia de calor en el caso de un flujo su-
personico (puesto que la velocidad y el numero de Mach disminuyen).
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6. La ecuacion de continuidad pV = constante indica que la densidad y la
velocidad son inversamente proporcionales. Por lo tanto, la densidad dis-
minuye con la transferencia de calor hacia el fluido en el flujo subsonico
(dado que la velocidad y el nimero de Mach aumentan); sin embargo,
aumenta con la ganancia de calor en el caso del flujo supersonico (pues
la velocidad y el nimero de Mach disminuyen).

7. En la mitad izquierda de la figura 17-54, la pendiente en el brazo inferior
de la linea de Rayleigh es mas abrupta (en términos de s como una fun-
cion de T), lo cual indica que el cambio de entropia correspondiente a un
cambio dado de temperatura (y, por ende, una determinada cantidad de
transferencia de calor) es mayor en el flujo supersénico.

Los efectos del calentamiento y el enfriamiento sobre las propiedades del
flujo de Rayleigh aparecen enumerados en la tabla 17-3. Observe que el calenta-
miento y el enfriamiento tienen efectos opuestos en la mayoria de las propieda-
des. Asimismo, la presion de estancamiento disminuye durante el calentamiento
y aumenta durante el enfriamiento, sin importar que el flujo sea subsonico o su-
personico.

EJEMPLO 17-13 Extremos de la linea de Rayleigh

Considere el diagrama T-s del flujo de Rayleigh, segulin se muestra en la figu- T
ra 17-56. Utilizando las formas diferenciales de las ecuaciones de conserva-

cién y las relaciones de propiedades, demuestre que el nimero de Mach es

Ma, = 1 en el punto de maxima entropfa (punto a), y Ma, = 1/Vk en el punto

de temperatura maxima (punto b).

SOLUCION Se demostrara que Ma, = 1 en el punto de madxima entropia y que
Ma, = 1/V'k en el punto de temperatura méxima sobre la linea de Rayleigh.
Suposiciones Las suposiciones asociadas con el flujo de Rayleigh (es decir,
flujo estacionario unidimensional de un gas ideal con calores especificos cons-
tantes a través de un ducto de seccidn transversal constante, con efectos des-
cartables de friccion) son validas.

Andlisis Las formas diferenciales de las ecuaciones de masa (pV = constan- $
te), de la cantidad de movimiento [reacomodado como P + (pV)V = constante], FIGURA 17-56

de gas ideal (P = pRT) y de cambio de entalpia (Ah = ¢, AT) pueden expre-

sarse como El diagrama 7-s de flujo de Rayleigh con-

siderado en el ejemplo 17-13.

TABLA 17-3
Los efectos del calentamiento y el enfriamiento en las propiedades de flujo de Rayleigh
Calentamiento Enfriamiento

Propiedad Subsonico Supersonico Subsonico Supersénico
Velocidad, V' Aumenta Disminuye Disminuye Aumenta
Numero de Mach, Ma Aumenta Disminuye Disminuye Aumenta
Temp. de estancamiento, 7 Aumenta Aumenta Disminuye Disminuye
Temperatura, 7 Aumenta para Ma < 1/k'/? Aumenta Disminuye para Ma < 1/k">  Disminuye

Disminuye para Ma > 1/k'/? Aumenta para Ma > 1/k"/?
Densidad, p Disminuye Aumenta Aumenta Disminuye
Presion de estancamiento, P, Disminuye Disminuye Aumenta Aumenta
Presion, P Disminuye Aumenta Aumenta Disminuye

Entropia, s Aumenta Aumenta Disminuye Disminuye
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d
pV = constante — pdV + Vdp=0 — —p=—%/ (1)

P

dapr
P + (pV)V = constante — dP + (pV)dV =0 — Vi =—pV (2)
dP  dT dp

P=pRT—>dP=deT+Rpo—>?=7+7 (3)

La forma diferencial de la relacién de cambio de entropia (Ec. 17-40) de un
gas ideal con calores especificos constantes es
dT dP

ds=c¢,— —

»T P @

Al sustituir la ecuacion 3 en la 4 se obtiene

STOT T )@ T p k—1T ~p
puesto que

¢,—R=c,—> ke,—R=c, > c,=R/(k-1)

Al dividir ambos lados de la ecuacion 5 entre dT y combinando el resultado
con la ecuacion 1, se obtiene
ds R R dV
_ e — + R

dT T ar ©)
(k—1)  VdT

Al dividir la ecuacién 3 entre dV y combindndola con las ecuaciones 1y 2,
luego de reacomodar los términos, se obtiene
ar_T_ V¥

& VvV R @

Al sustituir la ecuacién 7 en la ecuacion 6 y reacomodando,

ds R R R(kRT — V?)

= =+ =
dT  T(k—1) T—V* R T(k— 1)RT —V?)

@)

Al fijar ds/dT = 0 y despejando V en la ecuacién resultante R(kRT — V?) = 0,
se obtiene la velocidad en el punto a, es decir:

V,=VkRT, 'y Ma,=—= = =1 (9)

Por lo tanto, en el punto a existen condiciones sdnicas y, en consecuencia, el
nuimero de Mach es 1.

Al establecer que dT/ds = (ds/dT)™" = 0 y despejando la velocidad en el
punto b en la ecuacidn resultante T(k — 1)(RT — V?) = O se obtiene

Vi=VR, y Ma,=-2= VR _ 1 (10)

¢ KRT, Vk

Asi, el nimero de Mach en el punto b es Ma, = 1/Vk. Para el aire, k = 1.4 Y,
por lo tanto, Ma, = 0.845.

Comentario Observe que en un flujo de Rayleigh, las condiciones sdnicas se
alcanzan a medida que la entropia llega a su valor maximo y la temperatura
maxima se presenta durante el flujo subsénico.



865

CAPITULO 17

EJEMPLO 17-14 Efecto de la transferencia de calor en la velocidad de flujo

Utilice la forma diferencial de la ecuacién de la energia, y demuestre que la
velocidad de flujo aumenta con la adicién de calor para el caso de un flujo sub-
sénico de Rayleigh y que, sin embargo, disminuye en el caso del flujo supersé-
nico de Rayleigh.

SOLUCION Se demostrara que la velocidad de flujo aumenta con la adicién
de calor en el caso del flujo de Rayleigh subsdnico, y que el caso contrario
ocurre cuando hay un flujo de Rayleigh supersdnico.

Suposiciones 1 Las suposiciones asociadas con el flujo de Rayleigh son vali-
das. 2 No existen interacciones de trabajo y los cambios en la energia poten-
cial son insignificantes.

Andlisis Considere la transferencia de calor hacia el fluido en una cantidad
diferencial 6g. La forma diferencial de las ecuaciones de energia pueden ex-
presarse como

2

v
oq = dhy = d h+7=cpdT+VdV (1

Al dividir entre ¢, T y factorizar dV/V se obtiene

(2)

T T ¢T V\aVT kRT

donde se utiliz6 también c, = kR/(k — 1). Observando que Ma® = V?/c? = V?/kRT
y utilizando la ecuacion 7 para dT/dV a partir del ejemplo 17-13, resulta

§¢ dT VdV dV(VdT (k—l)Vz)
— ==+ =—|==+—

2
5_‘1=£’(K(Z_K +(k—1)Ma2)=ﬂ/(1—1+kMa2—Ma2) 3) %
c,T V\T\V R 4 TR —— T
Al cancelar los dos términos de en medio en la ecuacién 3, puesto que VTR Vi i Fluio >V
= kMa? y reacomodando, se obtiene la relacién buscada: —_— Subsc’)ilico E—)
U 1
L
(LA S (@)
V. ¢T (1 —Ma)
oq
En el caso del flujo subsdnico, 1 — Ma? > 0y, por consiguiente, la transferencia EE==si : "‘————‘:
de calor y el cambio de velocidad tienen el mismo signo. Como resultado, el v, ! _ ! v, <V,
calentamiento del fluido (6g > 0) aumenta la velocidad del flujo mientras que el _): HUJP, ! >
enfriamiento la disminuye. Sin embargo, en flujos supersénicos, 1 — Ma? < 0y j Supersomico
la transferencia de calor y el cambio de velocidad tienen signos opuestos. [ ———.
Como resultado, el calentamiento del fluido (6g > 0) disminuye la velocidad
del flujo mientras que el enfriamiento la incrementa (Fig. 17-57). FIGURA 17-57

Comentario Observe que el calentamiento del fluido tiene un efecto opuesto

en la velocidad de flujo en los casos de fluidos de Rayleigh subsénicos y su- Ll calentamiento aumenta la velocidad de
persdnicos. flujo en el flujo subsénico, sin embargo,

la disminuye en el flujo supersonico.

Relaciones de propiedades para flujos de Rayleigh

A menudo se desea expresar las variaciones de las propiedades en términos del
numero de Mach, Ma. Al observar que Ma = Vjc = V/+/kRT 'y, por lo tanto,

V = Ma+y/kRT,
pV? = pkRTMa? = kPMa’ (17-57)
puesto que P = pRT. Al sustituir en la ecuacion de cantidad de movimiento (Ec.

17-51), se obtiene P, + kP,Ma = P, + kP,Ma3, la cual puede reacomodarse
como
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P, 1+ kMa?
= (17-58)
P, 1+ kMa}

De nuevo, al utilizar ¥ = Ma+/kRT, la ecuaciéon de continuidad p,V, = p,V,
puede expresarse como

pi Vo Ma,/kRT, Ma,/T,

= = 17-59
Py Vi Ma\kRT, Ma\/T, ( )
Entonces, la relacion de gas ideal (Ec. 17-56) se convierte en
L _ Py [1+ kMaz Ma,/T, (17-60)
T, Pipy \1+ kMa3||Ma\/T,

Al despejar la relacion de temperaturas 7,/7; en la ecuacion 17-60, se ob-

tiene
T {Maz(l + kMaf)T
— = (17-61)

T, | Ma,(1 + kMa2)

Al sustituir esta relacion en la ecuacion 17-59, se obtiene la relacion de velocida-
des o de densidades como
o Maj(1 + kMaj3)

= 17-62
oV, Mal(l + kMa?) ( )

Las propiedades del flujo en condiciones sonicas a menudo se determinan fa-

D _ k+ M2+ (k — DM cilmente y, por lo tanto, el estado critico correspondiente a Ma = 1 sirve como
) (1 + kMa*)? un punto de referencia apropiado en el caso de un flujo compresible. Tomando el
9\ Kk —1) . g , .

gy il (M) estado 2 como el estado sonico (Ma, = 1, y se utiliza el superindice *) y el esta-
e ) o do 1 como cualquier estado (sin subindice), las relaciones de propiedades expre-
T—T*= (%) sadas en las ecuaciones 17-58, 17-61 y 17-62 se reducen a (Fig. 17-58)

P _ 1tk P 1+ k T Ma (1+ k) ]? v n* (1 + kMa’

P* 1+ iMa® DE 1 1 aMa2 e |12 | Y e T T T T a2

P 1 + kMa T 1 + kMa V n 1 + kMa

_pr (1 + kM2
T 1+ kMa?

(17-63)

Se pueden obtener relaciones similares para la temperatura y la presion de
estancamiento adimensionales, de la manera siguiente:

FIGURA 17-58 T I T 1+ P Ma(l + )2 P

— a —
Resumen de las relaciones de flujo de T_(’)‘ = 70 F F =1+ T Maz) [—2} (1 + T) (17-64)
Rayleigh. 0 0 1 + kMa

la cual puede simplificarse de la forma siguiente:

T, (k+ D)Ma’[2 + (k— 1)Ma?]

— = 17-65
T (1 + kMa?)? ( )
Ademas,
Py, Py P P* -1 M= + k— 1\H4=b
—0=—0——=(1+k—Ma2) (—kz)(u—) (17-66)
Py P P* P} 2 1 + kMa 2
la cual se puede simplificar como
2 + (k — 1)Ma® [Ht=D
i(.): kel { ( ) a] (17-67)
¥ 1 + kMa? k+ 1

Las cinco relaciones expresadas en las ecuaciones 17-63, 17-65 y 17-67 permi-
ten calcular de manera adimensional la presion, temperatura, densidad, veloci-
dad, temperatura de estancamiento y presion de estancamiento para un flujo de
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Rayleigh de un gas ideal con una k especificada para un determinado nimero de
Mach. En la tabla A-34 se presentan de forma tabular los resultados mas signifi-
cativos para k = 1.4.

Flujo de Rayleigh ahogado

Es evidente, a partir de los analisis anteriores, que el flujo subsénico de Rayleigh

en un ducto puede acelerarse hasta alcanzar una velocidad sonica (Ma = 1) por

medio del calentamiento. ;Qué pasa si se sigue calentando el fluido? ;Continua

el fluido acelerandose a velocidades supersonicas? Un analisis de la linea de Ray-

leigh indica que el fluido en el estado critico Ma = 1 no puede acelerarse hasta

velocidades supersonicas por medio de calentamiento. Por lo tanto, el flujo que-

da ahogado. Esto es analogo al hecho de no poder acelerar un fluido hasta alcan-

zar velocidades supersénicas en una tobera convergente, extendiendo simplemente

la seccion de flujo convergente. Si se contintia calentando el fluido, tan sélo se Imix
desplazara el estado critico corriente abajo y se reducira la tasa del flujo debido m———— === e
a que la densidad del fluido en el estado critico sera menor. Por eso, para un 7,
estado de entrada determinado, el estado critico correspondiente fija la maxima —)i
transferencia de calor posible para un flujo estacionario (Fig. 17-59). Esto es, Top | i T = i

Flujo de

Amax = h3 - hOl = Cp(Tg - 7—(‘)1) (17-68) Flujo

. , ahogado
Una mayor transferencia de calor provocara bloqueo y, por lo tanto, el estado a ¢

la entrada cambiara (es decir, la velocidad a la entrada disminuird), y el flujo ya FIGURA 17-59

no seguira la misma linea de Rayleigh. El enfriamiento del flujo subsonico de  para un determinado estado de entrada,

Rayleigh reduce la velocidad, mientras el numero de Mach se acerca a un valor 1a maxima transferencia de calor posible

cero a medida que la temperatura se aproxime al cero absoluto. Observe que la  se presenta cuando se alcanzan las condi-

temperatura de estancamiento 7;, es maxima en el estado critico de Ma = 1. ciones sonicas en el estado de salida.
En los flujos supersénicos de Rayleigh, el calentamiento disminuye la veloci-

dad del flujo. Un mayor calentamiento simplemente incrementa la temperatura

y desplaza el estado critico corriente abajo, lo que resulta en una reduccion en

el flujo masico del fluido. Podria parecer que el flujo supersonico de Rayleigh

pudiera enfriarse indefinidamente, sin embargo, existe un limite. Tomando el li-

mite de la ecuacion 17-65 a medida que el numero de Mach se aproxima a infi-

nito, se obtiene

) T; 1

1M v 0 T—% =1- = (17-69)
la cual da T,/T# = 0.49 para k = 1.4. Por lo tanto, si la temperatura critica de es-
tancamiento es 1 000 K, el aire no puede enfriarse por debajo de los 490 K en
el flujo de Rayleigh. Fisicamente, esto significa que la velocidad del flujo alcan-
za el infinito para cuando la temperatura alcance los 490 K —lo cual es imposible,
en la realidad— Cuando el flujo supersonico no pueda sostenerse, el flujo experi-
mentara una onda de choque normal y se convertira en un flujo subsoénico.

0

EJEMPLO 17-15  Flujo de Rayleigh en un quemador tubular podsokPa | T

I
Una cdmara de combustion consiste en quemadores tubulares de 15 cm de T, = N i Quemador P2 7>V
didmetro. Cierta cantidad de aire comprimido ingresa a los tubos a 550 K, - i tubular !
480 kPa y 80 m/s (Fig. 17-60). Al aire se le inyecta combustible con un poder ! [
calorifico de 42 000 kJ/kg, y se quema con una relacion masica de aire-com-
bustible de 40. Modelando la combustion como un proceso de transferencia FIGURA 17-60

de calor hacia el aire, determine la temperatura, la presion, la velocidad y el

nimero de Mach a la salida de la cdmara de combustién. Esquema del quemador tubular

estudiado en el ejemplo 17-15.
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SOLUCION En una cdmara de combustidn tubular se quema combustible
con aire comprimido. Se desea determinar la temperatura, la presion, la velo-
cidad y el nimero de Mach a la salida.

Suposiciones 1 Las suposiciones asociadas con el flujo de Rayleigh (es decir,
el flujo estacionario unidimensional de un gas ideal con calores especificos
constantes a través de la seccidon transversal de un ducto con efectos insigni-
ficantes de friccion) son validas. 2 La combustion es completa y la combus-
tion se modela como de un proceso de transferencia de calor, sin ninguin
cambio en la composicién quimica del flujo. 3 Se desprecia el aumento en el
flujo mdsico debido a la inyeccion de combustible.

Propiedades Las propiedades del aire se consideran las siguientes: k = 1.4,
¢, = 1.005 kJ/kg - K'y R = 0.287 kJ/kg - K.
Andlisis La densidad y el flujo mdsico a la entrada del aire son

P, 480 kPa
p=—=

= = = 3.041 kg/m’
RT,  (0.287 kJ/kg-K)(550 K)

Myre= piA,Vy = (3.041 kg/m*)[£(0.15 m) 2/4](980 m/s) = 4.299 kg/s
El flujo mdsico del combustible y la tasa de transferencia de calor son

i 4.299 k
M combustible = % = Tg/s = 0.1075 kg/s

0 = hitegmpuaine HY = (0.1075 kg/s)(42 000 kJ/kg) = 4 514 kW

0 4514KJ/s
= = " —1050kJ/ke
M. 4299 kg/s

La temperatura de estancamiento y el nimero de Mach a la entrada son

Vi (80 m/s)? 1 kJ/kg
Tyy=T,+ —= 550K+ ~—| = 5532K
2¢, 2(1.005 kJ/kg-K) \ 1 000 m%/s
1 000 m?/s2
¢, = VKRT, = \/(1.4)(0.287 KkJ/kg-K)(550 K)(—1 kJ/kg/ ) = 470.1 m/s
Ma, = 2= 80mB _ 190
¢y 470.1 m/s

La temperatura de estancamiento de salida es, a partir de la ecuacién de
energia g = ¢, (Top — Ton),

1050 kJ/k
Tyy= Ty + L= 5530K + —00KIke 5o
c, 1.005 Ki/kg K

El valor méximo de la temperatura de estancamiento 73 ocurre en Ma =1y su
valor puede determinarse a partir de la tabla A-34 o de la ecuacién 17-65.
Para Ma, = 0.1702, se puede leer el valor de T,/T§ = 0.1291. Por ende,

reo T _5532K 4 oep
0.1291 ~ 0.1291

A partir de la tabla A-34, la razén de la temperatura de estancamiento en el
estado de salida y el nimero de Mach correspondiente son:

Too _ 1598K _ 3730 1 Ma, = 0.3142 = 0.314

T:  4284K



Las relaciones de flujo de Rayleigh correspondientes a los nimeros de Mach
a la entrada y a la salida son (tabla A-34):

h Py "
Ma, = 0.1702: ——= 0.1541  —=23065  —-=0.0668

T* - P* - %63 -
. P, 2

Ma, = 0.3142: — = 0.4389 — = 2.1086 — = 0.2082
T* [P 4

Después se determinan la temperatura, la presion y la velocidad de salida
como

T, TJT* 04389
T, T,/T* 0.1541
P, _ P,/P* 21086
P, PJP* 23065
V, _Wa/V*  0.2082
Vi, W/V* 0.0668

=2.848 — T, = 2.848T, = 2.848(550K) = 1566 K

= 09142 - P, = 0.9142P, = 0.9142(480 kPa) = 439 kPa

=3.117 - V, =3.117V, = 3.117(80 m/s) = 249 m/s

Comentario Observe que, como se esperaba, la temperatura y la velocidad
aumentan mientras que la presion disminuye durante este flujo subsdnico de
Rayleigh con calentamiento. Este problema también puede resolverse utilizan-
do las relaciones apropiadas en lugar de valores tabulados, los cuales, de forma
similar, pueden codificarse a fin de obtener soluciones convenientes por medio
de la computadora.

17-7 = TOBERAS DE VAPOR DE AGUA

En el capitulo 3 se vio que el comportamiento del vapor de agua a presiones mo-
deradas o altas se desvia significativamente con respecto al de un gas ideal y, por
consiguiente, la mayor parte de las relaciones que se desarrollaron en este capitu-
lo no se aplican al flujo de vapor de agua a través de las toberas o a través de los
alabes que se encuentran en las turbinas de vapor. Dado que las propiedades del
vapor de agua como la entalpia son funciones de la presion asi como de la
temperatura, y ya que no existen relaciones simples entre las propiedades, el ana-
lisis preciso del flujo de vapor de agua a través de toberas no resulta algo senci-
llo. A menudo se vuelve necesaria la utilizacion de tablas de vapor, del diagrama
h-s, o de un programa de computadora para efectuar el calculo de las propieda-
des del vapor de agua.

Una complicacion adicional en la expansion de vapor de agua en toberas ocu-
rre si el vapor se expande a la regién de saturacion, como se ilustra en la figura
17-61. Conforme el vapor se expande en la tobera, su presion y temperatura dis-
minuyen, y normalmente uno esperaria que el vapor empezara a condensarse en
el momento que tocara la linea de saturacién. Sin embargo, esto no siempre su-
cede. Debido a las velocidades tan elevadas, el tiempo de permanencia del vapor
en la tobera es corto, y es probable que no exista suficiente tiempo para que se
presente la transferencia de calor necesaria y la formacion de gotas de agua. En
consecuencia, la condensacion del vapor puede retrasarse por unos instantes.
Este fenomeno se conoce como sobresaturacion y el vapor que se encuentra en la
region humeda sin contener ningun liquido se llama vapor sobresaturado. Los es-
tados de sobresaturacion son estados inestables (0 metaestables).

Durante el proceso de expansion, el vapor alcanza una temperatura mas baja de
la que se requiere normalmente para que pueda comenzar el proceso de condensa-
cion. Una vez que la temperatura desciende suficientemente por debajo de la tem-
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Linea de
saturacion

Linea de Wilson (x = 0.96)

FIGURA 17-61

Diagrama /-s para la expansion isentropi-
ca del vapor de agua en una tobera.
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peratura de saturacion que corresponde a la presion local, se forman grupos de
gotas de vapor humedo de tamano suficiente y la condensacion ocurre de manera
rapida. El lugar geométrico de los puntos donde se lleva a cabo la condensacion, sin
importar la temperatura y presion iniciales a la entrada de la tobera, se denomina
linea de Wilson. Esta linea esta ubicada entre las curvas de 4 y 5 por ciento de hu-
medad en la region de saturacion del diagrama de vapor /-s, y a menudo se aproxi-
ma con la linea de 4 por ciento de humedad. Por lo tanto, se enuncia la suposicion
de que el vapor de agua que fluye a través de una tobera de alta velocidad comienza
a condensarse cuando se cruza la linea de 4 por ciento de humedad.

La relacion critica de presion P*/P, para el vapor de agua depende del estado a
la entrada de la tobera, asi como de si el vapor esta sobrecalentado o saturado a la
entrada de la tobera. Sin embargo, la relacion de gas ideal para la relacion critica
de presion, la ecuacion 17-22, proporciona razonablemente buenos resultados en
un amplio rango de estados a la entrada. Tal como se indica en la tabla 17-2, la
razon de calores especificos del vapor de agua sobrecalentado es de aproximada-
mente k = 1.3. Entonces, la relacion critica de presion se convierte en

k/(k—1)

P*
== =0.546

P,

2
k+ 1

Cuando ingresa vapor de agua a la tobera como vapor saturado en lugar de va-
por sobrecalentado (algo que sucede muy a menudo en las ultimas etapas inicia-
les de una turbina de vapor), la relacion critica de presion es de 0.576, la cual
corresponde a una relacion de calores especificos de k = 1.14.

EJEMPLO 17-16 Flujo de vapor de agua a través de una tobera
convergente-divergente

A una tobera convergente-divergente se introduce vapor de agua a 2 MPa y
400 °C, con una velocidad insignificante y un flujo mésico de 2.5 kg/s, en tan-
to sale de ahi a una presién de 300 kPa. El flujo es isentrépico entre la entra-
da de la tobera y la garganta, y la eficiencia global de la tobera es de 93 por
ciento. Determine @) las dreas de la garganta y de la salida, y b) el numero de
Mach en la garganta y en la salida de la tobera.

P, =2MPa

SOLUCION EI vapor de agua entra a una tobera convergente-divergente con
una velocidad baja. Se desea determinar las areas de la garganta y la salida,
Vapor asi como el nimero de Mach.

Suposiciones 1 El flujo en la tobera es unidimensional. 2 El flujo entre la en-
trada y la garganta es isentrdpico y es adiabatico e irreversible entre la gar-
ganta y la salida. 3 La velocidad de entrada es insignificante.

Garganta

/ﬁ\@ Andlisis Se designan los estados de entrada, de la garganta y de la salida
¢ con un 1, ty 2, respectivamente, segun se muestra en la figura 17-62.

a) Puesto que la velocidad de entrada es insignificante, los estados de estan-
camiento y estdtico a la entrada son idénticos. La relacion entre las presiones
de estancamiento de salida y entrada es

P, 300kPa
Py, 2000 kPa

Esta resulta mucho més pequefia que la relacidn critica de presidn, la cual es
P*/Po; = 0.546 porque el vapor de agua esta sobrecalentado en la entrada de

FIGURA 17-62 la tobera. En consecuencia, el flujo seguramente es supersénico a la salida.
) Entonces, la velocidad en la garganta es la velocidad soénica y la presion en la
Esquema y diagrama A-s para el garganta es

ejemplo 17-16.



P, = 0.546P;, = (0.546)(2 MPa = 1.09 MPa
A la entrada,

Pl = PO] = 2 MPa hl = h01 = 3 2484 kJ/kg
T,= T, =400°C | s,=s5,= 5, = 7.1292 kJ/kg-K

Asimismo, en la garganta,

P, = 1.09 MPa h, =3076.8 kJ/kg
s,=7.1292kJ/kg-K | U, = 0.24196 m/kg

Después, la velocidad en la garganta se determina por medio de la ecuacion
17-3 como

2
V,=N2(hy — h,) = \/[2(3 248.4 —3076.8) kJ/kg]( el ) = 585.8 m/s

1 kJ/kg
El drea de flujo en la garganta se determina a partir de la relacién del flujo
masico:
mu, (2.5 kg/s)(0.2420 m®/kg)
A,=— = = 10.33 X 10™* m* = 10.33 cm®
v 585.8 m/s

En el estado 2s,

P, = P, = 300 kPa

By, = 2 783.6 KJ/k
5y = 5, = 7.1292 kJ/kg-K} 2 /ke

La entalpia del vapor en el estado de salida real es (véase Cap. 7)

Ny = hoy = hy
=
hOl_ h2s
32484 - h
3=——""" "2 __, jh,=28l6.1kl/ke

3248.4—-2783.6
Por lo tanto,

P, = 300 kPa U, = 0.67723 mke
hy=2816.1kI/kg [ s,= 7.2019 kJ/kg-K

Entonces, la velocidad de salida y el drea de salida son

2
=\ 2(hy,— hy) = \/[2(3 248.4 — 2 816.1) kJ/kg]( Sl ) =929.8 m/s

1 kJ/kg

mu, (2.5 kg/s)(0.67723 m¥kg)
v, 929.8 m/s

)= =18.21 X 107* m? = 18.21 cm’

b) La velocidad del sonido y los nimeros de Mach en la garganta y en la sali-
da de la tobera se definen al reemplazar las cantidades diferenciales por dife-

rencias,
oP\'"? N
c=—| =
(dp ) ACl/v) |

La velocidad del sonido en la garganta se determina evaluando el volumen
especifico en s; = 7.1292 kJ/kg - K y a presiones de 1.115 y 1.065 MPa
(P; = 25 kPa):

(1115 — 1 065) kPa 1 000 m%s>
~ '\ (1/0.23776 - 1/0.24633) kg/m* | 1 kPa-m’/kg

) = 584.6 m/s

871

CAPITULO 17



872

FLUJO COMPRESIBLE

El nimero de Mach en la garganta se determina a partir de la ecuacién 17-12
como sigue:
Vv 585.8 m/s

Ma = —

=——=1.002
4 584.6 m/s

Por lo tanto, como era de esperarse, el flujo en la garganta es sénico. La lige-
ra desviacion del nimero de Mach de la unidad se debe a la sustitucién de

las derivadas por diferencias.

La velocidad del sonido y el nimero de Mach a la salida de la tobera se
determinan evaluando el volumen especifico en s, = 7.2019 kJ/kg - Ky a las
presiones de 325 y 275 kPa (P, + 25 kPa):

(325 — 275) kPa 1 000 m?s?
@ = = 5154 m/s
(1/0.63596 — 1/0.72245) kg/m* \ 1 kPa m?/kg
W= Vo 929.8 m/s —
A T S154ms

De este modo, el flujo de vapor de agua a la salida de la tobera es superso-

nico.

En este capitulo se examinan los efectos de la compresibilidad
en los flujos de gases. Cuando se manejan flujos compresibles,
resulta conveniente combinar la entalpia y la energia cinética
del fluido en un solo término llamado entalpia de estancamiento
(o entalpia total), h,, definida como

VZ
h0=h+_
2

A las propiedades de un fluido en estado de estancamiento se
les conoce como propiedades de estancamiento y estan indica-
das por el subindice cero. La temperatura de estancamiento de
un gas ideal con calores especificos constantes es

VZ
Ty=T+——

2c,

la cual representa la temperatura que un gas ideal tendria si fue-
ra llevado al reposo adiabaticamente. Las propiedades de estan-
camiento de un gas ideal estan relacionadas con las propiedades
estaticas del fluido por medio de

ﬁ _ (&)k/(k—l) @ 3 (ﬁ)k/(k—l)
P T p \T

La velocidad a la que una onda de presion infinitamente peque-
fia viaja a través de un medio es la velocidad del sonido. Para un
gas ideal se expresa como

oP
- (a—p); VART

El niimero de Mach es la razon de la velocidad real del fluido y
la velocidad del sonido en el mismo estado:

Ma=—
¢
A un flujo se le llama sonico cuando Ma = 1, subsénico cuan-
do Ma < 1, supersonico cuando Ma > 1, hipersonico cuando Ma
> 1y transonico cuando Ma = 1.

A las toberas cuya area de flujo disminuye en la direccion del
flujo se les denomina foberas convergentes. Las toberas cuya area
de flujo disminuye primero y después aumenta se llaman foberas
convergentes-divergentes. La ubicacién del area de flujo mas pe-
quefia de una tobera se llama garganta. La velocidad mas alta a
la que un fluido puede ser acelerado en una tobera convergente
es la velocidad sénica. Es posible acelerar un fluido a velocida-
des supersonicas solamente en toberas convergentes-divergentes.
En todas las toberas convergentes-divergentes supersonicas, la
velocidad del flujo en la garganta es la velocidad del sonido.

Las razones de las propiedades de estancamiento entre las
propiedades estaticas para los gases ideales con calores especi-
ficos constantes, puede expresarse en términos del nimero de

Mach como
T, k—1
—°=1+( : )Ma2

1 kl(k=1)
e
k—1 kf(k—1)
T
p 2

Cuando Ma = 1, las razones resultantes de las propiedades esta-
ticas entre las de estancamiento para la temperatura, la presion y

~




la densidad se denominan relaciones criticas y se representan me-
diante un asterisco superindice:

T* ) P* ( 2 )k/(k—l)

T, k+1 P, \k+1

p-k 2 k/(k—1)
ol

Po k+ 1

La presion fuera del plano de salida de una tobera se llama con-
trapresion. Para todas las contrapresiones menores a P*, la pre-
sion en el plano de salida de la tobera convergente es igual a
P*, el numero de Mach en el plano de salida es la unidad, y el
flujo masico es el maximo posible (o ahogado).

En cierto intervalo de contrapresion, el fluido que alcanza
una velocidad sonica en la garganta de una tobera convergente-
divergente y se acelera a velocidades supersonicas en la seccion
divergente, experimenta un choque normal, mismo que provoca
un incremento repentino en la presioén y en la temperatura, ade-
mas de una caida repentina de la velocidad a niveles subsonicos.
El flujo a través del choque resulta altamente irreversible y, por
lo tanto, no puede modelarse como un flujo isentrépico. Las
propiedades de un gas ideal con calores especificos constantes
antes (subindice 1) y después (subindice 2) del choque, estan
relacionadas por
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T Ma - (k — 1)Maj + 2
o0 o MR TV Ml — &+ 1

T, 2+ Mal(k — 1)

T, 2+ Mai(k— 1)

Py 1+ kMaj

P, 1+ kMa?

2kMa? — k + 1
k+1

Estas ecuaciones también son validas para un choque oblicuo,
siempre y cuando se utilicen las componentes del numero
de Mach normales al choque oblicuo en lugar del numero de
Mach.

El flujo unidimensional estacionario de un gas ideal con ca-
lores especificos constantes a través de un ducto de area cons-
tante, con transferencia de calor y de una friccion insignificante,
se define como flujo de Rayleigh. Las relaciones de las propieda-
des y las curvas para el flujo de Rayleigh estan dadas en la tabla
A-34. La transferencia de calor durante el flujo de Rayleigh pue-
de determinarse a partir de la ecuacion

V2_ V2
q=c,(Ty — To) = ¢,(, — T)) + =——
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PROBLEMAS*

Propiedades de estancamiento

17-1C  Un avién de alta velocidad va a velocidad de cruce-
ro en aire calmado. ;En qué sera diferente la temperatura del aire
en la nariz del avion con respecto a la temperatura del aire a
alguna distancia del avion?

* Los problemas marcados con “C” son preguntas de concepto, y
se exhorta a los alumnos a contestarlas todas. Los problemas mar-
cados con una “E” estan en unidades inglesas, y quienes utilizan
unidades Sl pueden ignorarlos. Los problemas con un icono %
son extensos y se recomienda emplear un software apropiado para
resolverlos.

17-2C

17-3C En aplicaciones de acondicionamiento de aire, la tem-
peratura del aire se mide insertando una sonda en un flujo de
aire. Asi, la sonda realmente mide la temperatura de estanca-
miento. jCausa esto un error significante?

17-4C ;Como y por qué se define la entalpia de estancamien-
to hy? (En qué se distingue de la entalpia ordinaria (estatica)?

(Qué es la temperatura dinamica?

17-5C Fluye aire a través de un dispositivo de tal manera que
la presion de estancamiento es de 0.4 MPa. La temperatura de
estancamiento es de 400 °C, y la velocidad es 520 m/s. Deter-
mine la presion y la temperatura estaticas del aire en este esta-
do. Respuestas: 545 K, 0.184 MPa
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17-6E  Fluye vapor de agua a través de un dispositivo con una
presion de estancamiento de 120 psia, una temperatura de es-
tancamiento de 700 °F y una velocidad de 900 pies/s. Supo-
niendo comportamiento de gas ideal, determine la presion y
temperatura estaticas del vapor de agua en este estado.

17-7 Calcule la temperatura y presion de estancamiento para
las siguientes sustancias que fluyen por un ducto: a) helio a
0.25 MPa, 50 °C y 240 m/s; b) nitrogeno a 0.15 MPa, 50 °Cy
300 m/s, y ¢) vapor de agua a 0.1 MPa, 350 °C y 480 m/s.

17-8 Determine la temperatura de estancamiento y la presion
de estancamiento de aire que fluye a 36 kPa, 238 K y 325 m/s.
Respuestas: 291K, 72.4 kPa

179 Entra aire a un compresor con una presion de estanca-
miento de 100 kPa y una temperatura de estancamiento de 35 °C,
y se comprime a una presion de estancamiento de 900 kPa. Su-
poniendo que el proceso de compresion es isentropico, determi-
ne la entrada de potencia al compresor para un flujo masico de
0.04 kg/s. Respuesta: 10.8 kW

17-10 Los productos de combustion entran a una turbina de
gas con una presion de estancamiento de 0.90 MPa y una tem-
peratura de estancamiento de 840 °C, y se expanden a una pre-
sion de estancamiento de 100 kPa. Considerando k = 1.33 y
R = 0.287 kJ/kg-K para los productos de combustién, y supo-
niendo que el proceso de expansion es isentrépico, determine
la produccién de potencia de la turbina por unidad de flujo
masico.

Velocidad del sonido y niimero de Mach

17-11C  ;Qué es el sonido? ;Cémo se genera? ;Como se pro-
paga? ;Las ondas sonoras pueden propagarse en un vacio?

17-12C  (En qué medio se propaga mas rapido una onda
sonora: en aire frio o en aire caliente?

17-13C (En qué medio se propaga el sonido con velocidad
maxima para una temperatura dada: aire, helio o argén?

17-14C  En qué medio se propaga mas rapido una onda sono-
ra: en aire a 20 °C y 1 atm o en aire a 20 °C y 5 atm?

17-15C (Es la velocidad sonica en un medio especificado una
cantidad fija o cambia al modificarse las propiedades del me-
dio? Explique.

17-16C (El numero de Mach de un gas que fluye a velocidad
constante permanece constante? Explique.

17-17C  (Es realista suponer que la propagaciéon de las ondas
sonoras es un proceso isentropico? Explique.

17-18 Entra dioxido de carbono a una tobera adiabatica a 800 K
con una velocidad de 50 m/s y sale a 400 K. Suponiendo calo-
res especificos constantes a temperatura ambiente, determine el
numero de Mach «) a la entrada y b) a la salida de la tobera.
Evalue la exactitud de la suposicion de calores especificos cons-
tantes. Respuestas: a) 0.0113, b) 2.64

17-19 Entra nitrégeno a un intercambiador de calor de flujo
estacionario a 150 kPa, 10 °C y 100 m/s, y recibe calor en la
cantidad de 120 kJ/kg al pasar por el intercambiador. El nitro-
geno sale del intercambiador a 100 kPa con una velocidad de
200 m/s. Determine el nimero de Mach del nitrégeno a la en-
trada y a la salida del intercambiador de calor.

17-20 Suponiendo comportamiento de gas ideal, determine la
velocidad del sonido en el refrigerante R-134a a 0.9 MPa y 60 °C.

17-21 Determine la velocidad del sonido en el aire a) a 300 K
y b) a 800 K. También determine el numero de Mach de un
avion que se mueve en el aire a una velocidad de 330 m/s para
ambos casos.

17-22E Fluye vapor de agua a través de un dispositivo con
una presion de 120 psia, una temperatura de 700 °F y una velo-
cidad de 900 pies/s. Determine el numero de Mach del vapor
de agua en este estado suponiendo comportamiento de gas ideal
con k = 1.3. Respuesta: 0.441

17-23E [\ Reconsidere el problema 17-22E. Usando un

=== goftware apropiado, compare el nimero de Mach
del flujo de vapor de agua en el rango de temperatura de 350 a
700 °F. Grafique el nimero de Mach como funcion de la tempe-
ratura.

17-24 Se expande aire isentropicamente de 2.2 MPay 77 °C a
0.4 MPa. Calcule la relacion de la velocidad del sonido inicial a
la final. Respuesta: 1.28

17-25 Repita el problema 17-24 para gas helio.

17-26 El avion de pasajeros Airbus A-340 tiene un peso maxi-
mo de despegue de alrededor de 260 000 kg, una longitud de
64 m, una envergadura de 60 m, una velocidad maxima de cru-
cero de 945 km/h, una capacidad de 271 pasajeros, una altu-
ra maxima de crucero de 14 000 m y una autonomia de vuelo
maxima de 12 000 km. La temperatura del aire a la altura de
crucero es alrededor de —60 °C. Determine el nimero de Mach
de este avion en las condiciones limitantes indicadas.

17-27 El proceso isentropico para un gas ideal se expresa como
PUF = constante. Usando esta ecuacion de proceso y la definicion
de velocidad del sonido (ecuacion 17-9), obtenga la expresion de
velocidad del sonido para un gas ideal (ecuacion 17-11).

Flujo isentrépico unidimensional

17-28C (Es posible acelerar un gas a una velocidad supersoni-
ca en una tobera convergente? Explique.

17-29C Un gas inicialmente a velocidad subsonica entra a un
ducto adiabatico divergente. Explique como afecta esto a) la
velocidad, b) la temperatura, c) la presion y &) la densidad del
fluido.

17-30C Un gas a una temperatura y una presién de estanca-
miento especificadas se acelera a Ma = 2 en una tobera conver-
gente divergente y a Ma = 3 en otra tobera. ;Qué puede decir
acerca de las presiones en las gargantas de estas dos toberas?

17-31C  Un gas inicialmente a velocidad supersonica entra a
un ducto adiabatico convergente. Explique como afecta esto a)
la velocidad, b) la temperatura, c¢) la presion y d) la densidad
del fluido.

17-32C  Un gas inicialmente a velocidad supersonica entra a
un ducto adiabatico divergente. Explique coémo afecta esto @) la
velocidad, b) la temperatura, c) la presion y ) la densidad del
fluido.

17-33C Considere una tobera convergente con velocidad soni-
ca en el plano de salida. Ahora el area de salida de la tobera se
reduce mientras se mantienen constantes las condiciones de en-



trada a la tobera. ;Qué sucedera con a) la velocidad de salida y
b) el flujo masico a través de la tobera?

17-34C  Un gas inicialmente a velocidad subsonica entra a un
ducto adiabatico convergente. Explique como afecta esto a) la
velocidad, b) la temperatura, ¢) la presion y ) la densidad del
fluido.

17-35 Entra helio a una tobera convergente-divergente a
0.7 MPa, 800 K y 100 m/s. ;Cuales son la temperatura y la pre-
sion minimas que se pueden obtener en la garganta de la tobera?

17-36 Considere un gran avion comercial que vuela a veloci-
dad de crucero con una velocidad de 1 050 km/h, en el aire, a
una altitud de 10 km, donde la temperatura estandar del aire es
de —50 °C. Determine si la velocidad de este avion es subsonica
o supersonica.

17-37 Calcule la temperatura critica, la presion critica y la den-
sidad critica de a) aire a 200 kPa, 100 °C y 325 m/s, y b) helio a
200 kPa, 60 °C y 300 m/s.

17-38E  Aire a 25 psia, 320 °F y numero de Mach Ma = 0.7
fluye por un ducto. Calcule la velocidad y la presion, temperatu-
ra y densidad de estancamiento del aire.

Respuestas: 958 pies/s, 856 R, 34.7 psia, 0.109 Ibm/pies®

17-39 Entra aire a una tobera convergente-divergente a una
presion de 1 200 kPa con velocidad despreciable. (Cual es la
presion minima que se puede obtener en la garganta de la tobe-
ra? Respuesta: 634 kPa

17-40 Un avion esta disenado para volar a un nimero de Mach
Ma = 1.1 a 12 000 m, donde la temperatura atmosférica es
236.15 K. Determine la temperatura de estancamiento en el
borde de ataque del ala.

17-41 Dioxido de carbono quiescente a 900 kPa y 500 K se
acelera isentropicamente a un nimero de Mach de 0.6. Deter-
mine la temperatura y la presion del dioxido de carbono des-
pués de la aceleracion. Respuestas: 475 K, 718 kPa

17-42 En marzo de 2004, la NASA lanzo6 con éxito un motor
experimental de combustion supersonica ramjet (llamado scramjet)
que establecio un récord al alcanzar un numero Mach de 7. To-
mando la temperatura del aire como —20 °C, determine la velo-
cidad de este motor. Respuesta: 8 040 km/h

17-43E Reconsidere el problema 17-42. Determine la veloci-
dad de este motor en millas por hora correspondiente a un nu-
mero de Mach de 7 en aire a una temperatura de 0 °F.

Flujo isentrépico a través de toberas aceleradoras

17-44C (Es posible acelerar un fluido a velocidades supersonicas
con una velocidad distinta a la sonica en la garganta? Explique.

17-45C ;Qué pasaria si se tratara de acelerar mas un fluido
supersonico con un difusor divergente?

17-46C (En qué se distinguen el parametro Ma* del numero
de Mach Ma?
17-47C ;Qué pasaria si se intentara desacelerar un fluido su-

personico con un difusor divergente?

17-48C Considere un flujo subsonico en una tobera conver-
gente con condiciones especificas a la entrada de la tobera y
presion critica a la salida. ;Cual es el efecto de bajar la contra-
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presion muy por debajo de la presion critica en a) la velocidad
de salida, b) la presion de salida y ¢) el flujo masico a través de
la tobera?

17-49C Considere una tobera convergente y una tobera con-
vergente-divergente que tienen la misma area de garganta. Para
las mismas condiciones de entrada, jcomo compararia los flu-
jos masicos a través de estas dos toberas?

17-50C Considere el flujo de un gas a través de una tobera
convergente con condiciones especificadas de entrada. Se sabe
que la velocidad maxima que puede tener el fluido a la salida de
la tobera es la velocidad sonica, punto en el cual el flujo masico
a través de la tobera es maximo. Si fuese posible alcanzar velo-
cidades hipersonicas a la salida de la tobera, ;como afectarian
el flujo masico a través de la tobera?

17-51C Considere el flujo subsoénico en una tobera convergen-
te con condiciones fijas de entrada. ;Cual es el efecto de bajar
la contrapresion a la presion critica en @) la velocidad de salida,
b) la presion de salida y ¢) el flujo masico a través de la tobera?

17-52C Considere el flujo isentropico de un fluido por una to-
bera convergente-divergente con una velocidad subsonica en la
garganta. (Como afecta la seccion divergente a) la velocidad, b)
la presion y ¢) el flujo masico del fluido?

17-53 Entra nitrogeno a una tobera convergente-divergente
a 700 kPa y 400 K con velocidad despreciable. Determine la ve-
locidad, la presion, la temperatura y la densidad criticas en la
tobera.

17-54 Entra aire a una tobera convergente-divergente a 1.2 MPa
con velocidad despreciable. Suponiendo que el flujo es isentro-
pico, determine la contrapresion que dara por resultado un nu-
mero de Mach de 1.8 a la salida. Respuesta: 209 kPa

17-55 [\ Un gas ideal fluye por un conducto que primero

== converge y luego diverge durante un proceso de
flujo reversible, adiabatico. Para el flujo subsonico a la entrada,
grafique la variacion de la presion, velocidad y nimero de Mach
a lo largo de la tobera cuando el nimero de Mach en el area de
flujo minimo es igual a la unidad.

17-56 [\ Repita el problema 17-55 para flujo supersonico a
=== |a entrada.

17-57 Para un gas ideal, obtenga una expresion para la rela-
cion entre la velocidad del sonido cuando Ma = 1 y la velocidad
del sonido basada en la temperatura de estancamiento, c*/c,.

17-58 Explique por qué el flujo maximo por unidad de area
de un gas dado depende sélo de PO/\/T0 . Para un gas ideal con
k =14y R =0.287 kJ/kg-K, encuentre la constante a tal que
mjA* = aPy\/T,.

17-59 Un gas ideal con k£ = 1.4 fluye por una tobera de tal
manera que el numero de Mach es 16 cuando el area de flujo
es de 45 cm?. Suponiendo que el flujo es isentropico, determine
el area de flujo en la ubicacion en la que el nimero de Mach es
0.8.

1760 Repita el problema 17-59 para un gas ideal con k = 1.33.

17-61E Entra aire a una tobera convergente-divergente de un
tinel de viento supersénico a 150 psia 'y 100 °F con baja veloci-
dad. El area de flujo en la seccion de pruebas es igual al area de
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salida de la tobera, que es de 5 pies>. Calcule la presion, la tem-
peratura, la velocidad y el flujo masico en la seccion de pruebas
para un numero de Mach Ma = 2. Explique por qué el aire debe
estar muy seco para esta aplicacion.

Respuestas: 19.1 psia, 311 R, 1729 pies/s, 1 435 Ibm/s

17-62 Entra aire a una tobera a 0.5 MPa, 420 K y una veloci-
dad de 110 m/s. Suponiendo flujo isentropico, determine la pre-
sion y la temperatura del aire en una ubicacion en la que la
velocidad del aire sea igual a la velocidad del sonido. (Cual es
la relacion del area de esta ubicacion al area de entrada?
Respuestas: 355 K, 278 kPa, 0.428

17-63 Repita el problema 17-62 suponiendo que la velocidad
de entrada es insignificante.

17-64 [\ Entra aire a 900 kPa y 400 K a una tobera con-

== vergente con velocidad despreciable. El area de
garganta de la tobera es de 10 cm’. Suponiendo el flujo como
isentropico, calcule y grafique la presion de salida, la velocidad
de salida y el flujo masico contra la contrapresion P, para 0.9 >
P, > 0.1 MPa.

17-65 [\ Reconsidere el problema 17-64, y con un software
=== apropiado resuelva el problema para las condicio-
nes de entrada de 0.8 MPay 1 200 K.

Ondas de choque y ondas de expansion

17-66C Las relaciones isentropicas de los gases ideales son
aplicables para flujos que atraviesan a) ondas de choque norma-
les, b) ondas de choque oblicuas y ¢) ondas de expansion de
Prandtl-Meyer?

17-67C ;Qué representan los estados en la linea Fanno y la
linea Rayleigh? ;Qué representan los puntos de interseccion de
estas dos curvas?

17-68C Se afirma que un choque oblicuo se puede analizar
como un choque normal siempre y cuando la componente nor-
mal de velocidad (normal a la superficie de onda de choque) se
use en el analisis. (Esta de acuerdo con esta afirmacién?

17-69C ;Como afecta el choque normal a) la velocidad del
fluido, b) la temperatura estatica, ¢) la temperatura de estanca-
miento, d) la presion estatica y e) la presion de estancamiento?

17-70C  {Como ocurren los choques oblicuos? (En qué se dis-
tinguen de los choques normales?

17-71C Para que ocurra un choque oblicuo, ¢el flujo corriente
arriba tiene que ser supersonico? (El flujo corriente abajo de un
choque oblicuo tiene que ser subsonico?

17-72C (El numero de Mach de un fluido puede ser mayor
que 1 después de una onda de choque normal? Explique.

17-73C ;Puede desarrollarse una onda de choque en la seccion
convergente de una tobera convergente-divergente? Explique.

17-74C Considere flujo supersonico de aire que se acerca a la
nariz de una cufia bidimensional y que experimenta un choque
oblicuo. (En qué condiciones se desprende un choque oblicuo de
la nariz de la cufiia y forma una onda de proa? ;Cual es el valor
numérico del angulo del choque separado enfrente de la nariz?

17-75C Considere flujo supersénico que incide sobre la nariz
redondeada de un avidén. (Es el choque oblicuo que se forma

enfrente de la nariz un choque vinculado o un choque separa-
do? Explique.

17-76 Entra aire a un choque normal a 26 kPa, 230 Ky 815 m/s.
Calcule la presion de estancamiento y el nimero Mach corriente
arriba del choque, asi como la presion, la temperatura, la veloci-
dad, el numero de Mach y la presion de estancamiento corriente
abajo del choque.

17-77 Reconsidere el problema 17-76. Calcule el cambio de
entropia del aire que atraviesa la onda de choque normal.
Respuesta: 0.242 kJ/kg-K

17-78 Entra aire a una tobera convergente-divergente con baja
velocidad a 2.4 MPa y 120 °C. Si el area de salida de la tobera
es 3.5 veces el area de garganta, (cual debe ser la contrapresion
para producir un choque normal en el plano de salida de la to-
bera? Respuesta: 0.793 MPa

17-79 Reconsidere el problema 17-78. ;Cual debe ser la con-
trapresion para que ocurra un choque normal en la ubicaciéon
en donde el area de seccion transversal es dos veces el area de
garganta?

17-80E El aire que fluye en una tobera estacionariamente ex-
perimenta un choque normal a un numero de Mach de Ma =
2.5. Si la presion y la temperatura del aire son 10.0 psia y 440.5 R
corriente arriba del choque, calcule la presidn, la temperatura,
la velocidad, el nimero de Mach y la presién de estancamiento
corriente abajo del choque. Compare estos resultados con los
obtenidos para helio que sufre un choque normal en las mismas
condiciones.

17-81E [\ Reconsidere el problema 17-80E, y con un soft-
=== ware apropiado, estudie los efectos tanto de aire
como de helio que fluyen estacionariamente en una tobera
cuando ocurre un choque normal a un numero Mach en el ran-
go 2 < Ma, < 3.5. Ademas de la informacion requerida, calcule
el cambio de entropia del aire y el helio a través del choque
normal. Tabule los resultados en una tabla paramétrica.

17-82 Entra aire a una tobera convergente-divergente de un
tinel de viento supersonico a 1 MPa y 300 K a baja velocidad.
Si ocurre una onda de choque normal en el plano de salida de
la tobera a Ma = 2.4, determine la presion, la temperatura, el
numero Mach, la velocidad y la presion de estancamiento des-
pués de la onda de choque.

Respuestas: 448 kPa, 284 K, 0.523, 177 m/s, 540 kPa

17-83 [~ Con un software apropiado calcule y grafique el

== cambio de entropia del aire que atraviesa el cho-
que normal para numeros de Mach corriente arriba entre 0.5 y
1.5 en incrementos de 0.1. Explique por qué las ondas de cho-
que normal pueden ocurrir solo para numeros de Mach corrien-
te arriba mayores que Ma = 1.

17-84 Considere flujo supersonico de aire que se aproxima a
la nariz de una cuna bidimensional a un numero de Mach de 3.
Usando la figura 17-43, determine el angulo minimo de choque
y el maximo angulo de deflexion que un choque oblicuo recto
puede tener.

17-85 Aire que fluye a 32 kPa, 240 K y Ma, = 3.6 es forzado
a experimentar un giro expansivo de 15°. Determine el nimero
de Mach, la presion y la temperatura del aire después de la ex-
pansién.  Respuestas: 4.81, 6.65 kPa, 153 K



17-86 Considere el flujo supersonico de aire en condiciones
corriente arriba de 70 kPa, 260 K y un nimero de Mach de 2.4
que incide sobre una cuna bidimensional con semiangulo de
10°. Si el eje de la cuna esta inclinado 25° con respecto a la di-
reccion del flujo de aire corriente arriba, determine el numero
de Mach, la presion y la temperatura corriente abajo en la re-
gion por encima de la cuna. Respuestas: 3.11, 23.8 kPa, 191 K

FIGURA P17-86

17-87 Reconsidere el problema 17-86. Determine el numero
de Mach, la presion y la temperatura corriente abajo en la re-
gién debajo de la cuia para una onda de choque oblicua fuerte
para un numero de Mach corriente arriba de 5.

17-88E  Aire a 12 psia, 30 °F y un nimero de Mach de 2.0 gira
arriba por una rampa que forma un angulo de 8° con respecto a
la direccion del flujo. Como resultado, se forma una onda de
choque oblicua débil. Determine el angulo de la onda, el nume-
ro de Mach, la presion y la temperatura después del choque.

17-89 Aire que fluye a 40 kPa, 210 K y un numero de Mach
de 3.4 choca con una cufa bidimensional con semiangulo de
8°. Determine los dos posibles angulos de choque oblicuo, fyei
Y Preres que esta cuna podria formar. En cada caso calcule la
presion, la temperatura y el nimero Mach corriente abajo del
choque oblicuo.

1790 Aire que fluye de manera estacionaria en una tobera ex-
perimenta un choque normal a un numero de Mach de Ma = 2.6.
Si la presion y la temperatura del aire son 58 kPa y 270 K, res-
pectivamente, corriente arriba del choque, calcule la presion, la
temperatura, la velocidad, el nimero de Mach y la presion de
estancamiento corriente abajo del choque. Compare estos resul-
tados con los de helio que experimenta un choque normal en
las mismas condiciones.

1791 Reconsidere el problema 17-90. Calcule los cambios de
entropia del aire y el helio a través del choque normal.

1792 Para un gas ideal que fluye a través de un choque nor-
mal, desarrolle la relacion para V,/V, en términos de k, Ma, y
Ma,.

Flujo en un ducto con transferencia de calor y friccion
insignificante (flujo de Rayleigh)

17993C ;Cual es el aspecto caracteristico del flujo de Rayleigh?
(Cuales son las suposiciones principales asociadas con el flujo
de Rayleigh?

1794C ;Cual es el efecto de calentar el fluido en la velocidad
de un flujo subsonico de Rayleigh? Conteste la misma pregunta
para un flujo supersoénico de Rayleigh.
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17-95C En un diagrama 7-s de flujo de Rayleigh, ;qué repre-
sentan los puntos en la linea de Rayleigh?

17-96C ;Cual es el efecto de la ganancia y la pérdida de calor
en la entropia del fluido durante un flujo de Rayleigh?

17-997C Considere flujo de Rayleigh de aire subsénico con un
numero de Mach de 0.92. Ahora se transfiere calor al fluido y
el numero de Mach aumenta a 0.95. ;La temperatura 7 del flui-
do aumentard, disminuira o permanecera constante en este pro-
ceso? (Y la temperatura de estancamiento 7;?

17-98C Considere un flujo subsonico de Rayleigh que se ace-
lera a velocidad sénica (Ma = 1) a la salida del ducto por ca-
lentamiento. Si el fluido se sigue calentando, el flujo a la salida
del ducto sera supersénico, subsénico o seguira siendo sénico?

17-99 Entra gas argon a un ducto de seccidon transversal
constante a Ma, = 0.2, P, = 320 kPay 7| = 400 K a razén de
0.85 kg/s. Despreciando pérdidas por friccion, determine la tasa
maxima de transferencia térmica al argon sin que se reduzca el
flujo masico.

17-100 Se calienta aire mientras fluye subsonicamente por un
ducto. Cuando la cantidad de transferencia de calor llega a 67
kJ/kg, se observa que el flujo se bloquea y la velocidad y la pre-
sion estatica a la salida son de 680 m/s y 270 kPa. Despreciando
las pérdidas por friccion, determine la velocidad, la temperatura
estatica y la presion estatica a la entrada del ducto.

17-101 Aire comprimido del compresor de una turbina de gas
entra a la cdmara de combustion a 7; = 700 K, P, = 600 kPa y
Ma, = 0.2 a razén de 0.3 kg/s. Por la combustion, se transfiere
calor al aire a razon de 150 kJ/s mientras fluye por el ducto con
friccion despreciable. Determine el numero de Mach a la salida
del ducto y la caida en la presion de estancamiento Py, — Py,
durante este proceso. Respuestas: 0.271, 12.7 kPa

17-102 Repita el problema 17-101 para una tasa de transferen-
cia de calor de 300 kJ/s.

17-103E Fluye aire con friccion insignificante por un ducto de
6 pulgadas de diametro a razon de 9 Ibm/s. La temperatura y la
presion a la entrada son 7, = 800 R y P, = 30 psia, y el nume-
ro de Mach a la salida es Ma, = 1. Determine la tasa de transfe-
rencia de calor y la caida de presion en esta seccion del ducto.

17-104 [\ Entra aire a un ducto practicamente sin friccion

== con V|, = 70 m/s, T, = 600 Ky P, = 350 kPa.
Considerando que la temperatura de salida 7, varia de 600 a
5 000 K, evalue el cambio de entropia a intervalos de 200 K y
grafique la linea de Rayleigh en un diagrama 7=s.

17-105 Entra aire a un ducto rectangular a 7, = 300 K, P, =
420 kPa y Ma, = 2. Se transfiere calor al aire en la cantidad de
55 kJ/kg mientras fluye por el ducto. Despreciando las pérdidas

55 kJ/kg
P, =420 kPa <
T, =300 K —> Aire
Ma =2
FIGURA P17-105
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por friccion, determine la temperatura y el numero de Mach a
la salida del ducto. Respuestas: 386 K, 1.64

17-106 Repita el problema 17-105 suponiendo que el aire se
enfria en la cantidad de 55 kJ/kg.

17-107 Considere un flujo supersénico de aire a través de un
ducto de 7 cm de didmetro con friccion insignificante. El aire
entra al ducto con Ma, = 1.8, P, = 140 kPa, y 7, = 600 K, y
se desacelera mediante calentamiento. Determine la temperatu-
ra mas alta a la que el aire se puede calentar mediante adicién
de calor mientras la tasa de flujo masico permanece constante.

17-108E  Se calienta aire mientras fluye por un ducto cuadra-
do de 6 pulgadas X 6 pulgadas de seccion transversal con fric-
cion despreciable. A la entrada, el aire esta a 7, = 700 R, P, =
80 psia y V; = 260 pies/s. Determine la tasa a la que se debe
transferir calor al aire para bloquear el flujo a la salida del duc-
to, y el cambio de entropia del aire durante este proceso.

Toberas de vapor de agua

17-109C
ocurre?

(Qué es la sobresaturacion? jEn qué condiciones

17-110 Entra vapor de agua a una tobera convergente a 5.0 MPa
y 400 °C con una velocidad despreciable, y sale a 3.0 MPa. Para
un area de salida de la tobera de 75 cm?, determine la velocidad
de salida, el flujo masico y el nimero de Mach de salida si la to-
bera a) es isentropica y b) tiene una eficiencia de 94 por ciento.

Respuestas: a) 529 m/s, 46.1 kg/s, 0.917, b) 512 m/s, 44.3 kg/s, 0.885

17-111 Entra vapor de agua a una tobera convergente-divergente
a 1 MPay 500 °C con una velocidad despreciable a un flujo masi-
co de 2.5 kg/s, y sale a una presion de 200 kPa. Suponiendo que
el flujo por la tobera es isentropico, determine el area de salida y
el numero de Mach de salida. Respuestas: 31.5 cm?, 1.74

17-112 Repita el problema 17-111 para una eficiencia de la
tobera de 85 por ciento.

Problemas de repaso

17-113 Un avion subsonico esta volando a 5 000 m de altitud
donde las condiciones atmosféricas son 54 kPa y 256 K. Una
sonda estatica Pitot mide la diferencia entre las presiones estati-
ca y de estancamiento y resulta ser de 16 kPa. Calcule la veloci-
dad del avion y el numero de Mach. Respuestas 199 m/s, 0.620

17-114 El empuje desarrollado por el motor de un avion
Boeing 777 es alrededor de 380 kN. Suponiendo flujo bloquea-
do en las toberas, determine el flujo masico del aire por la tobe-
ra. Considere las condiciones ambientales como 215 Ky 35 kPa.

17-115 Una sonda estacionaria de temperatura insertada en un
ducto donde fluye aire a 190 m/s indica 85 °C. ;Cual es la tem-
peratura real del aire? Respuesta: 67.0 °C

17-116 Entra nitrégeno a un intercambiador de calor de flujo
estacionario a 150 kPa, 10 °C y 100 m/s y recibe calor en la
cantidad de 150 kJ/kg mientras fluye a través de él. El nitrogeno
sale del intercambiador de calor a 100 kPa con una velocidad de
200 m/s. Determine la presion y la temperatura de estancamien-
to del nitrogeno en los estados de entrada y salida.

17-117 [\ Grafique el parametro de flujo masico \/RT,/
=== (4P,) contra el numero de Mach para k = 1.2,
1.4y 1.6 en el intervalo de 0 < Ma < 1.

17-118 Obtenga la ecuacion 17-10 comenzando con la ecuacion
179 y usando la regla ciclica y las relaciones de propiedades
termodindmicas

Sz, a2
r \or), ¥ T \or),
17-119 Para gases ideales que experimentan procesos isentro-

picos, obtenga expresiones para P/P*, T/T* y p/p* como fun-
ciones de k y Ma.

17-120 Usando las ecuaciones 17-4, 17-13 y 17-14, verifique que,
para el flujo estacionario de gases ideales, d7,/T = dA/A +
(1 — Ma?)dV}V. Explique el efecto del calentamiento y de los
cambios de area en la velocidad de un gas ideal en flujo estaciona-
rio para a) flujo subsonico y b) flujo supersonico.

17-121 Determine la expresion para la relacion entre la pre-
sion de estancamiento después de la onda de choque y la presion
estatica antes de la onda de choque en funcion de k y el numero
de Mach corriente arriba de la onda de choque Ma,.

17-122 Deduzca una expresion para la velocidad del sonido
basada en la ecuacion de estado de Van der Waals P = RT/(U — b)
— a/V%. Usando esta relacion, determine la velocidad del sonido en
dioxido de carbono a 80 °C y 320 kPa, y compare su resulta-
do con el obtenido suponiendo comportamiento de gas ideal.
Las constantes de Van der Waals para dioxido de carbono son
a = 364.3 kPa-m®/kmol* y b = 0.0427 m*/kmol.

17-123 Entra helio a una tobera a 0.5 MPa, 600 K y una ve-
locidad de 120 m/s. Suponiendo flujo isentrépico, determine la
presion y la temperatura del helio en una ubicacion donde la ve-
locidad es igual a la velocidad del sonido. ;Cual es la relacion
del area de esta ubicacion al area de entrada?

17-124 Repita el problema 17-123 suponiendo que la veloci-
dad de entrada es despreciable.

17-125 Entra nitrogeno a un conducto con un area de flujo
variable a 400 K, 100 kPa y un nimero de Mach de 0.3. Supo-
niendo un flujo isentrépico estable, determine la temperatura,
presion y nimero de Mach en una ubicacion donde el area de
flujo ha sido reducida 20 por ciento.

17-126 Repita el problema 17-125 para un numero de Mach
de entrada de 0.5.

17-127 Entra nitrogeno a una tobera convergente a 620 kPa y
310 K con una velocidad despreciable, y experimenta un cho-
que normal en una ubicacion donde el numero de Mach es Ma
= 3.0. Calcule la presion, la temperatura, la velocidad, el nume-
ro de Mach y la presion de estancamiento corriente abajo del
choque. Compare estos resultados con los de aire que experi-
menta un choque normal en las mismas condiciones.

17-128 Un avion vuela con un numero de Mach Ma, = 0.9 a
una altitud de 7 000 m donde la presion es de 41.1 kPa y la
temperatura es de 242.7 K. El aire al salir del difusor que se en-
cuentra a la entrada del motor de la aeronave, tiene un nimero
de Mach Ma, = 0.3. Para un flujo masico de 38 kg/s, determine
la elevacion de la presion estatica a través del difusor y el area
de salida.

17-129 Considere una mezcla equimolar de oxigeno y nitroge-
no. Determine la temperatura, la presion y la densidad criticas



para una temperatura y una presion de estancamiento de 550 K
y 350 kPa.

17-130E  Se expande helio en una tobera de 220 psia, 740 Ry
velocidad despreciable, a 15 psia. Calcule las areas de garganta
y salida para un flujo masico de 0.2 Ibm/s, suponiendo que la
tobera es isentrépica. jPor qué esta tobera debe ser convergen-
te-divergente?

17-131 Se expande helio en una tobera de 0.8 MPa, 500 K y
velocidad despreciable, a 0.1 MPa. Calcule las areas de garganta
y salida para un flujo masico de 0.34 kg/s, suponiendo que la
tobera es isentrépica. jPor qué esta tobera debe ser convergen-
te-divergente? Respuestas: 5.96 cm?, 8.97 cm?

17-132 Se calienta aire mientras fluye subsénicamente por un
ducto cuadrado de 10 cm X 10 cm de seccion transversal. Las
propiedades del aire a la entrada se mantienen a Ma, = 0.6,
P, =350 kPay T, = 420 K todo el tiempo. Despreciando las
pérdidas por friccion, determine la maxima tasa de transferen-
cia de calor al aire en el ducto sin afectar las condiciones de
entrada. Respuesta: 716 kW

Qméx

P =350kPa
T, =420K ——pp
Ma, = 0.6

FIGURA P17-132

17-133 Repita el problema 17-132 para helio.

17-134 Se acelera aire mientras se calienta en un ducto con
friccion despreciable. El aire entra a V', = 100 m/s, 7} = 400 K
y P, = 35 kPa, y luego sale a un nimero de Mach Ma, = 0.8.
Determine la transferencia de calor al aire, en kJ/kg. También
determine la cantidad maxima de transferencia de calor sin re-
ducir el flujo masico del aire.

17-135 Aire en condiciones sonicas y temperatura y presion
estaticas de 340 K y 250 kPa, respectivamente, se va a acelerar
a un numero de Mach de 1.6 enfriandolo mientras fluye por un
canal con area de seccion transversal constante. Despreciando
los efectos de la friccion, determine la transferencia necesaria
de calor del aire, en kJ/kg. Respuesta: 47.5 kJ/kg

17-136 Se enfria aire mientras fluye por un ducto de 30 cm de
diametro. Las condiciones de entrada son Ma, = 1.2, T;; = 350 K
y Py, = 240 kPa, y el numero de Mach de salida es Ma, = 2.0.
Despreciando los efectos de la friccion, determine la tasa de en-
friamiento del aire.

17-137 Vapor de agua saturado entra a una tobera convergen-
te-divergente a 1.75 MPa, 10 por ciento de humedad y veloci-
dad despreciable, y sale a 1.2 MPa. Para un area de salida de la
tobera de 25 cm?, determine el area de garganta, la velocidad
de salida, el flujo masico y numero de Mach de salida si la tobe-
ra a) es isentropica y b) tiene una eficiencia de 92 por ciento.

17-138 Fluye aire a través de una tobera convergente-diver-
gente en la que el area de salida es 2.896 veces el area de la
garganta. Corriente arriba de la entrada a la tobera, la velocidad
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es insignificante y la presion y temperatura son 2.0 MPa y
150 °C, respectivamente. Calcule la contrapresion (justo afuera
de la tobera) de modo que un choque normal quede exactamen-
te en el plano de salida de la tobera.

17-139 [~ Con un software apropiado y las relaciones que
=== aparecen en la tabla A-32, calcule las funciones

de flujo compresible unidimensional de un gas ideal con k =

1.667, y presente sus resultados duplicando la tabla A-32.

17-140 [\ Con un software apropiado y las relaciones que

=== aparecen en la tabla A-33, calcule las funciones
de flujo compresible unidimensional de un gas ideal con k = 1.667,
y presente sus resultados duplicando la tabla A-33.

17-141 [\ Usando un software apropiado, determine la for-

=== ma de una tobera convergente-divergente para
aire con un flujo masico de 3 kg/s y condiciones de estanca-
miento de entrada de 1 400 kPa y 200 °C. Suponga que el flu-
jo es isentropico. Repita el calculo en incrementos de 50 kPa
de caida de presion hasta una presion de salida de 100 kPa. Di-
buje a escala la tobera. También calcule y grafique el numero de
Mach a lo largo de la tobera.

17-142 [\ Entra vapor de agua a 6.0 MPa y 700 K a una to-
=== bera convergente con velocidad despreciable. El
area de la garganta de la tobera es de 8 cm?. Suponiendo flujo
isentropico, grafique la presion de salida, la velocidad de salida
y el flujo masico a través de la tobera contra la contrapresion P,
para 6.0 > P, > 3.0 MPa. Trate el vapor de agua como gas ideal
conk =1.3,¢c,= 1872 kl/kg Ky R =0.462 kJ/kg-K.
17-143 [\ Usando un software apropiado y las relaciones
‘ que se dan en la tabla A-32, calcule las funciones
de flujo compresible unidimensional isentropico variando el nu-
mero de Mach corriente arriba de 1 a 10 en incrementos de 0.5
para aire con k = 1.4.

17-144 [\ Repita el problema 17-143 para metano con
‘ k= 1.3.
Problemas para el examen de fundamentos de ingenieria

17-145 Considere una tobera convergente con una velocidad
baja a la entrada y velocidad sonica en el plano de salida. Aho-
ra se reduce a la mitad el diametro de salida de la tobera mien-
tras que la temperatura y la presion de entrada a la tobera se
mantienen iguales. La velocidad de salida de la tobera

a) permanecera constante

b) se duplicara

¢) se cuadruplicara

d) se reducira a la mitad

e) se reducira a la cuarta parte

17-146 Un avion vuela en aire calmado a 5 °C a una veloci-
dad de 400 m/s. La temperatura de aire en la nariz del avion,
donde ocurre el estancamiento, es
a) 5°C b) 25 °C
d) 80 °C e) 85°C
17-147 Fluye aire en un tunel de viento a 25 °C, 95 kPa y

250 m/s. La presion de estancamiento en la sonda insertada en
la seccion de flujo es

c) 55°C
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a) 184 kPa b) 96 kPa
d) 122 kPa e) 135 kPa
17-148 Fluye aire en un tunel de viento a 12 °C y 66 kPa a
una velocidad de 190 m/s. El nimero de Mach del flujo es

a) 0.56 b) 0.65 ¢) 0.73

d) 0.87 e) 1.7

17-149 Se reporta que un avion vuela en aire calmado a —20 °C
y 40 kPa a un numero de Mach de 0.86. La velocidad del avion es

a) 91 m/s b) 220 m/s ¢) 186 m/s

d) 274 m/s e) 378 m/s

17-150 Llega aire a una tobera convergente-divergente con baja
velocidad a 12 °C y 200 kPa, y sale de la tobera a velocidad super-
sonica. La velocidad del aire en la garganta de la tobera es

a) 338 m/s b) 309 m/s ¢) 280 m/s

d) 256 m/s e) 95 m/s

17-151 Llega gas argoén a una tobera convergente-divergente
con baja velocidad a 20 °C y 150 kPa, y sale de la tobera a velo-

cidad supersonica. Si el area de la seccion transversal de la gar-
ganta es de 0.015 m?, el flujo masico por la tobera es

a) 0.47 kg/s b) 1.7 kg/s c) 2.6 kg/s
d) 6.6 kg/s e) 10.2 kg/s

17-152 Llega dioxido de carbono a una tobera convergente-di-
vergente a 60 m/s, 310 °C y 300 kPa, y sale de la tobera a velo-
cidad supersonica. La velocidad del dioxido de carbono en la
garganta de la tobera es

a) 125 m/s b) 225 m/s
d) 353 m/s e) 377 m/s

17-153 Considere el flujo de gas por una tobera convergente-
divergente. De las cinco afirmaciones siguientes, seleccione la que
es incorrecta:

c) 161 kPa

¢) 312 m/s

a) La velocidad del fluido en la garganta nunca puede exceder
la velocidad del sonido.

b) Si la velocidad del fluido en la garganta es menor que la ve-
locidad del sonido, la seccion divergente actuara como difu-
SOr.

¢) Si el fluido entra a la seccion divergente con un numero de
Mach mayor que uno, el flujo a la salida de la tobera sera
supersonico.

d) No habra flujo por la tobera si la contrapresion es igual a la
presiéon de estancamiento.

e) La velocidad del fluido disminuye, la entropia aumenta y la
entalpia de estancamiento permanece constante durante el
flujo a través de un choque normal.

17-154 Gases de combustién con k = 1.33 entran a una tobe-
ra convergente a una temperatura y presion de estancamiento
de 350 °C y 400 kPa, y se descargan al aire atmosférico a 20 °C
y 100 kPa. La menor presion que ocurrira dentro de la tobera es

a) 13 kPa b) 100 kPa c) 216 kPa
d) 290 kPa e) 315 kPa

Problemas de disefio y ensayo

17-155 Indague si hay un tunel supersénico en su campus uni-
versitario. Si hay uno, obtenga las dimensiones del tunel de vien-
to y las temperaturas y presiones, asi como el numero de Mach
en varias ubicaciones durante la operacion. ;jPara qué experi-
mentos tipicos se usa un tunel de viento?

17-156 Suponiendo que tiene un termometro y un dispositivo
para medir la velocidad del sonido en un gas, explique como
puede determinar la fraccién molar de helio en una mezcla de
gases de helio y aire.

17-157 Disene un tunel cilindrico de viento de 1 m de largo
cuyo didmetro es de 25 cm, operando a un nimero de Mach de
1.8. Entra aire atmosférico al tunel de viento a través de una
tobera convergente-divergente donde se acelera a velocidades
supersonicas. El aire sale del tunel a través de un difusor conver-
gente-divergente donde se desacelera a una velocidad muy baja
antes de entrar a la seccion de ventilador. Desprecie cualquier
irreversibilidad. Especifique las temperaturas y las presiones en
varias ubicaciones, asi como el flujo masico del aire en condi-
ciones de flujo estacionario. ;Por qué a menudo es necesario
deshumidificar el aire antes de que entre al tunel de viento?

e
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FIGURA P17-157

17-158 En sus propias palabras, escriba un resumen de las di-
ferencias entre flujo incompresible, flujo subsonico y flujo su-
persoénico.



