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RESUMEN.

Con la finalidad de obtener un mejor y mayor entendimiento asi como generar conocimiento de
los factores que determinar la forma de los perfiles aerodinamicos y su efecto en el flujo
considerando diferentes configuraciones geométricas de los mismos dentro de una turbina
aeronautica (de uso en aviacidén) se realizaron algunas simulaciones de dindmica de fluidos

computacionales (CFD).

Partiendo de un modelo integral que predice el comportamiento de las propiedades del fluido en
la entrada y salida de la etapa, sus velocidades asi como sus componentes y angulos de entrada y
salida y las caracteristicas principales de la etapa de la turbina. Para después proponer algunos
perfiles aerodindmicos superpuestos en la linea media construida por el método de la linea media
de Schobeiri y por ultimo estudiar el efecto de los perfiles propuestos dentro de un volumen de
control con las condiciones de contorno determinadas en el modelo integral (propiedades del
fluido).

Los parametros seleccionados de la turbina aerondutica propuesta para este estudio gira a 300
m/s en su linea media a 0.3 metros del eje del motor, con una temperatura estatica de entrada de
1150 grados Celsius y una presion estatica de 795 KPa y una velocidad de entrada de 737 m/s en el
modelo integral. Mientras que para la simulaciéon de dindmica de fluidos computacionales se
utilizé el software comercial PHOENICS que resuelve las ecuaciones que gobiernan el fluido

mediante el método de voliumenes finitos.

Las configuraciones propuestas son el perfil NACA 2415 como caso base y las diferentes
configuraciones de perfiles agrupadas en dos: NACA 2419, NACA 2423, NACA 2423 y NACA 2427
donde geométricamente representa un cambio de espesor del perfil. El segundo grupo de estudio
es el perfile aerodindmicos NACA 2415 superpuesto en la linea media de Joukowsky de 27% de
altura con respecto a su cuerda (modelo base), 33%, 38%, 48% y 58% de altura con respecto a su

cuerda.
El resultado de este trabajo es:

e Se comprendié el modelo integral con el desarrollo de las ecuaciones matematicas que lo
comprenden debido a que en la literatura abierta solo se encuentra las ecuaciones finales,
no asi su entero desarrollo.

e Se correlaciono el modelo integral con simulaciones CFD asi como se generé el
conocimiento necesario para entender los factores geométricos que afectan las

propiedades del flujo, su entorno y la interacciéon de ambos.
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Simulaciéon CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

1. INTRODUCCION.

El disefio de alabes de una turbina axial (sea de uso aeronautico o industrial) se caracteriza por
pequeiias relaciones de aspecto o alargamiento de un perfil aerodinamico, es decir relacion entre
cuerda del alabe y altura del mismo, el espaciamiento de la corona, los dngulos de entrada y salida
para extraer el trabajo deseado, etc... Estas caracteristicas de disefio dan como consecuencia que
los factores que puedan aportar o no a la eficiencia del trabajo que desarrollan conjuntamente
con el fluido sean bastas y cada una de estas caracteristicas sea cuidadosamente analizada para
poder determinar el efecto de las mismas en la eficiencia con el fin de poder seleccionar el perfil

adecuado para cada aplicacién.

En la actualidad, existe una gran gama de literatura que describen el comportamiento del fluido
para poder obtener las dimensiones principales del dlabe sin tomar en cuanta un analisis mas
detallado del fluido y su interaccion con el perfil aerodindmico. Al considerar un perfil
aerodinamico dentro del volumen de control o sistema, se enfrenta a temas maés detallados como
son perdidas en las paredes, turbulencia, capa limite, etc... Este trabajo genera la aportacién de
integrar ambos métodos para ver la fiabilidad del modelo integral con el CFD asi como generar el
conocimiento para entender como se ve afectado el flujo con diferentes caracteristicas

geométricas del perfil aerodindmico.

Por lo anterior uno de los objetivos de esta tesis es correlacionar ambos modelos para entender
hasta donde es fiable el modelo para realizar la primera aproximacién del disefio del alabe

comparando el modelo integral y la simulacién de dindmica de fluidos computacionales

Asi también y como se mencioné en el primer parrafo de la introduccidon, las diferentes
caracteristicas que puede tomar el alabe deben ser estudiadas cuidadosamente para ver su efecto
en las propiedades del fluido. Por esta razén se proponen algunos perfiles aerodindmicos (cambio
en el espesor) y un mismo perfil aerodindmico superpuesto en diferentes lineas medias que son

transformadas por las transformadas de Joukowsky.

Este trabajo se encuentra dividido en cuatro capitulos adicionales conformados de la siguiente

manera:

CAPITULO 4. Se presenta la teoria basica del disefio de turbinas que mencionan el modelo integral
gue se describié anteriormente en esta introduccidn, asi también presenta la clasificacion de las
turbinas y los valores recomendados para su disefio. La teoria bdsica es presentada con la
aportacién del desarrollo completo de las ecuaciones matematicas que lo componen debido a que

la literatura abierta solo presenta las ecuaciones finales mas sin embargo es necesario conocer el

1
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trasfondo de las mismas para saber la causa raiz de los fendmenos que afectan y/o mejoran el

mismo.

CAPITULO 5. Se presenta la teoria de la dindmica de fluidos asi como las leyes que gobiernan el
fluido de forma diferencial debido a que se discretizar un volumen de control finito. Asi también
se presenta el método de voliumenes finito con el cual se resuelven las ecuaciones del fluido

dentro del software comercial PHOENICS.

CAPITULO 6. Se presentan el caso de estudio del modelo integral y el modelo base de dindmica de
fluidos que representa el caso base para valorar la fiabilidad del modelo integral con el modelo
CFD. En este capitulo se discuten los resultados del modelo CFD para evaluar el efecto de los
diferentes fendmenos alrededor del cuerpo aerodindmico y como las leyes que gobiernan el fluido

tienen su efecto en el volumen de control.

CAPITULO 7. Se presenta y discuten los resultados de las variaciones geométricas antes descritas
con el fin de valorar dichos cambios en términos de propiedades del fluido y sus velocidades. Asi
también se comparan los mismos para poder tener una amplia visién de los efectos de los cambios

geomeétricos en el volumen de control establecido y las propiedades del fluido.

2
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2. OBJETIVOS.

2.1. OBJETIVO GENERAL.

El objetivo de este trabajo de posgrado es el andlisis numérico de flujo supersénico en perfiles
aerodindmicos de tipo NACA con movimiento mediante simulaciones de dindmica de fluidos
computacionales (CFD) utilizando el modelo de turbulencia k-¢ derivado de los métodos de los

esfuerzos promedio de Reynolds (RANS).

2.2. OBJETIVOS PARTICULARES.

e Simular numéricamente un flujo supersénico sobre perfiles de tipo NACA con movimiento
para entender los fenémenos asociados a la interaccion del flujo con el cuerpo

aerodinamico.

e Estudiar los fendmenos que gobiernan el flujo supersénico alrededor de un cuerpo

aerodinamico.

e Hacer un desarrollo completo de las ecuaciones matematicas que se encuentran en la
literatura abierta para el disefio preliminar de una etapa de una turbina aerondutica con

la finalidad de comprender dichas expresiones matematicas.

e Verificar mediante modelos integrales los resultados obtenidos de la simulacidn de fluidos

computacionales.

e Estudiar el efecto que tiene el flujo en términos de propiedades del fluido (presiones y
temperaturas) y de velocidades en diferentes parametros geométricos del perfil

aerodinamico.
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3. METODOLOGIA DE TRABAJO.

Para este trabajo se sigui6 la siguiente metodologia de trabajo:

e Realizar un modelo zero dimensional o modelo integral con la finalidad de tener la
primera aproximacion de las propiedades del fluido y geometria necesarios para cumplir
con los requerimientos (fuerzas y propiedades del flujo a la salida) y pardmetros de
entrada de la turbina.

e Generar una cuerda media del perfil aerodinamico mediante el método de Ia
superposicion de Schobeiri en base a los angulos de deflexion del fluido calculados en el

punto anterior.
e Superponer el perfil aerodindmico seleccionado (NACA 24XX) en la cuerda media.

e Exportar el cuerpo aerodindmico al programa de dinamica de fluidos computacionales en

la escala y posicion necesaria dentro del sistema.

e Generar un volumen de control definido por: el flujo con las propiedades calculadas en el
primer punto (condiciones de contorno dentro del sistema) y la geometria construida en

el tercer y cuarto punto (pre processor).

e Realizar el cdlculo numérico con ayuda del programa de dindmica de fluidos

computacionales y la visualizacion de los resultados (solver y post processor).

e Interpretacion de los resultados en términos de propiedades del fluido y velocidades del

mismo.

e Realizar los puntos anteriores para obtener los resultados de los diferentes perfiles

aerodinamicos estudiados.
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4. ESTADO DEL ARTE.

En este capitulo se presentara una breve descripcion de la historia de las turbinas, las secciones
de las cuales se componen asi como su ciclo de funcionamiento y los aspectos tedricos de la
trasferencia de energia que lleva a cabo el alabe de una turbina de alta presidon asi como sus
triangulo de velocidades y el disefio de la forma del mismo.

La idea de los motores a reaccion o motores de turbinas se origind a principios del 20th siglo.
Varias patentes de este concepto se habian aplicado por algunos inventores de diferentes

nacionalidades que habia trabajado independientemente.

Desde el punto puramente técnico, el motor de turbina y concepto de aire respirando dentro
puede ser definido como un tipo especifico de los motores de combustién interna que producen
su poder neto como la razén de cambio de energia cinética del trabajo del fluido dentro del
motor. El fluido de trabajo entra a un ducto atreves de un difusor de entrada; el aire estd sujeto a
una combustion parcial de aire y combustible para después ser expulsado por un difusor de salida

a el ambiente. Algunos ejemplos de las patentes antes mencionadas son:

. En 1908. Lorin patento un motor el cual estd basado en el motor de pistén.
. En 1913. Lorin patento un motor basado en compresion en un vuelo supersénico (ramjet).
e En 1921. M. Guillaume patento un motor basado en turbo maquinaria. El aire era

comprimido y la turbina axial movia al compresor.

Estas patentes claramente describen el concepto de un motor de propulsidon. EI motor de
propulsiéon, en comparacion con el motor de hélice, tiene una alta velocidad de salida (por
ejemplo 600 mi/hrs o mas). A principios de 1920 las aeronaves tenian capacidad de velocidad de
vuelo que nos les permitia excede las 200 mi/hrs. Sin embargo en ese tiempo los motores de
propulsion no tenian mds que una eficiencia de 30 o 40 por ciento, en comparacién con los
motores de hélice que tenian una eficiencia del 80 por ciento (en esa época). Por esta razén los
motores de propulsién no eran competencia. También, en los principios de 1920, un estudio
tedrico de parte de Buckingham del Breau bajo contrato con NACA, arrojo que el motor de
propulsidon no podria ser aplicado eficientemente a las aeronaves si estas no pudieran exceder las
200 mi/hrs; una velocidad de vuelo superior a los 400 mi/hrs era necesaria. Las consecuencias de
este estudio fue que la industria no tenia interés en los motores de propulsidon. Por lo que estas

patentes fueron olvidadas por un largo tiempo.

5
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La primera patente del motor de propulsién, que después fue desarrollada y producida, fue la de
Frank Whittle. Su patente fue aplicada en Enero 1930. Esta patente se compone de: numerosas
etapas de compresién seguida de un compresor radial, una cdmara de combustién, una turbina

axial que da torque al compresor, ademds de un difusor de salida.

Dicha patente después de mucho tiempo (falta de financiamiento) tuvo su primera prueba de
banco en 1937. Se llevaron a cabo varias mejoras y extensivas pruebas en banco para poder llevar

a cabo su prime prueba de vuelo a bordo de la aeronave experimental Gloster E28/29 en 1941.

Muchas compaiiias de aeronaves adoptaron el concepto de Frank Whittle, especialmente Rolls-
Royce desarrollando el primer motor de propulsién operacional y en produccidn para el primer
avién de combate Gloster Meteor de doble motor. La produccién masiva empezd con el Meteor Il

impulsado por dos motores de Rolls-Royce Dervents en 1945 (segunda guerra mundial).

Frank Whittle concibié muchas ideas que patento como el motor turbofan de bypass en 1936. Lo

cual marco la industria y contribuciones en la industria de los motores para aeronaves.

Con la influencia europea, varios proyectos de motores de propulsidn se iniciaron en USA entre
1936 y 1940, aunque estos proyectos fueron terminados o cancelados tempranamente,
contribuyeron significativamente a los conceptos y la tecnologia de las aeronaves,

especificamente las cdmaras de combustién y los componentes de las turbo maquinas.

Pratt and Whitney habia comenzado su propio motor de propulsiéon a principios de 1940, sin
embargo no pudo concluir su trabajo debido a la demanda exigente de la segunda guerra mundial
y los motores de piston. Después de la segunda guerra mundial Pratt and Whitney decidio
avocarse completamente a los motores de propulsién utilizando turbinas axiales. Dichos esfuerzos
empezaron con los motores de 5000 lbs. De Rolls-Royce con el motor Nene. Subsecuentemente,
Pratt and Whitney desarrollo su propio motor que consistia en un motor de flujo axial de doble

rotor.

A la par, Alemania desarrollo sus primeros conceptos que contribuyeron y fueron de gran

importancia en la temprana fase de la industria de los motores de propulsién:

. Profesor Herbert Wagner comenzd de manera privada una aeronave con una turbina de gas.
. El ministro del aire Heinkel e intereso por los desarrollos del profesor Wagner en 1938 y
ejercié grandes influencias a las industria de los motores para empezar mas proyectos.

. Heinkel compro una compafia de aeronaves y recibié un contrato para desarrollar y

producir motores turbojet de alto desempefio.
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El desarrollo del turbjets de la relacién de presidn fue inminente para incrementar la eficiencia de
dichos motores. Para esto se tuvo que incrementar la eficiencia de los ciclos termodindmicos, esto

incrementado las relaciones de presidén del compresor (de 5:1 en 1930 hasta 40:1 en 2000).

A principios de 1940 estaba bien entendido que los compresores de alta relacidn de presiones, un
Unico rotor y geometria fija podian operar a grandes niveles de eficiencia en el punto de disefo,
sin embargo fuera de este punto el resultado era pobre y carecia de sustentacién desde el punto

de vista de ingenieria.

Entre 1940 y 1950 excelentes soluciones para superar dichas dificultades emergieron. Pratt and
Whitney bajo el comando de Perry Pratt disefio un turbojet de alta relacidon de presién con un
doble rotor (J57). La relacién de rpm de los rotores de baja y alta presidn varia con la relacién
general de presiones compensando por los defectos descritos arriba. Al mismo tiempo General
Electric entra al negocio proponiendo un motor con alta relacidon de presidon con un Unico rotor
pero con un control automatico de los vanos estatores. Este concepto era capaz de producir altas
relaciones de presion resolviendo el problema fuera del punto de disefio y controlando la
posibilidad de reaccionar a otros fendmenos (stall). Este concepto influyo notablemente en la

industria ofreciendo avances tecnolédgicos y marcando la industria hoy en dia.

Otros avances tecnoldgicos fueron necesarios para incrementar los demandantes requerimientos
de los motores de propulsién, como es el estudio de los perfiles aerodinamicos. En 1950 muchas
universidades, centros de investigacion, etc... Se vieron involucrados en el problema, destacando
el centro de investigacién Lewis NACA, avanzados estudios hacia el entendimiento de los perfiles
aerodinamicos en flujo con velocidades transdnicas y supersonicas fueron realizados con grandes

avances.

La investigacion de dicho tema se extiende hacia las siguientes décadas y sigue en continuacién a
la fecha. Estas investigaciones y avances mejoran la eficiencia general del motor, especificamente
la mejora en la eficiencia del compresor, el incremento de relacién de presidén y la correcciéon del
flujo mdsico por unidad de masa resultando en una substancial reduccidn de la longitud del motor,

el diametro frontal y la relacién potencia/peso.
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4.1. FUNCIONAMIENTO DE UN MOTOR A PROPULSION.

Propulsién es definido como el acto de un empujado, el estado de ser impulsado, una fuerza de
empuje o impulso.

El estudio de la propulsion puede ser aplicado a automdviles, barcos, aeronaves y cohetes
espaciales. Este trabajo se enfoca a los motores de propulsidn con aplicacién en aeronaves o al

sector aeronautico.

Existen varios tipos de motores de propulsién como son el turbo fan, turbojet, turbo propeller,
ram jet, etc... Y varias configuraciones dentro de los mismos como son compresores radiales,
compresores axiales, cdmaras de combustion anulares, cdmaras de combustion de bote, turbinas
radiales y turbinas axiales y sus posibles combinaciones. Una figura tipica de un motor a

propulsion es presentada en la Figura 1.

Figura 1. JT8D — 9A.

El estudio de un motor puede ser dividido en dos zonas, la zona caliente y la no caliente. Este
trabajo se enfoca a la zona caliente la cual consta de varias etapas. Este trabajo no pretende dar
una descripcidn detallada de la zona caliente, sino un resumen para poder entender el

funcionamiento general de la zona caliente de un motor de propulsién.
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4.1.1. COMPRESOR.

En los motores de propulsion, la compresidn de aire, antes de la expansidén por la turbina, es
efectuada por uno de los dos tipos de compresor, uno llevando la compresién centrifuga y otro
axialmente. Ambos tipos de compresores obtienen su par motor por la turbina y normalmente
este es obtenido por el acoplamiento de ambas flechas. El compresor centrifugo esta compuesto
de una o dos etapas empleando un “impeller” para acelerar el flujo y actuando como difusor para
producir el requerido incremento de presidn. El compresor axial esta compuesto de varias etapas,
cada etapa compuesto de una fila de palas de rotores y palas estacionarias para acelerar el flujo
hasta que el requerido incremento de presidn es obtenida. En cuanto a las ventajas y desventajas
de ambos tipos, el compresor centrifugo es un elemento mds pesado pero es mds un concepto
mas simple de desarrollar y hacer (manufactura). El compresor axial sin embargo consume mucho
mas aire que el compresor centrifugo para el mismo didmetro de entrada y puede ser disefiado
para obtener mayores incrementos de presién. Como la cantidad de aire es un factor
determinante para el empuje deseado, esto quiere decir que el compresor axial también dara
mayor empuje para el mismo diametro de entrada. Esto sumado a la facilidad de incrementar la
relacion de presidon con etapas adicionales, ha determinado que el compresor axial sea el mas
utilizado en la mayor parte de los motores de propulsién. Ambos tipos de compresores son

mostrados en la Figura 2.

ESTATORES VARIABLES

COMPRESOR CENTRIFUGO COMPRESOR AXIAL

Figura 2. Compresores centrifugos y axiales.
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4.1.2. CAMARA DE COMBUSTION.

Estas tienen la dificil tarea de quemar grandes cantidades de combustible, subministrado por
difusores de combustible con grandes cantidades de air proporcionadas por el compresor y
descargar el calor de tal manera que el aire es expandido y acelerado con lineas de corriente
suaves de uniforme gas caliente en todas las condiciones requeridas por la turbina. Esta tarea
debe ser cumplida con las menores perdidas de presion posibles y con el maximo calor liberado
para el limitado espacio disponible. La cantidad de combustible afadido al aire dependera del
incremento de temperatura requerido. Sin embargo, la maxima temperatura esta limitada al
rango de 850 ° C a 1700 ° C determinado por los materiales de que estdn hechos los rotores y
estatores de la turbina. La cdmara de combustiéon también debe ser capaz de mantener una
estable eficiencia de combustién a lo largo de un amplio rango de condiciones de operacién del

motor.

CARCASA EXTERIOR AGUJEROS DEMEZCLA . BRIDA DE ENSAMBLE A LA
LATEAT TURBINA

DIFUSORES ESTATORES
GUIA

7 D
INTERCONECTORES

ESTARORES CON EFECTO
REMOLINO

SALIDA DEAIREPRINCIPAL

TAPON DE IGNICION

CARCASA DIFUSORA

Figura 3. Cdmaras de combustién.



partes de la turbina.
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4.1.3. TURBINA.

Esta tiene la tarea de proporcionar la potencia o par motor a el compresor y accesorios (caja de
engrane). Esto es realizado extrayendo energia de los gases quemados de la camara de
combustién y expandiéndolos a una menor presion y temperatura. Altos esfuerzos son inducidos
en este proceso, las puntas de los rotores pueden llegar a rotar a una velocidad de 1500 ft/sec. El
flujo continuo de gas a la cual la turbina esta expuesta puede llegar a tener una temperatura de
entrada entre 850°C a 1700°C y puede llegar a alcanzar una velocidad de 2500 ft/sec. En algunas

Para producir el torque, la turbina puede llegar a ser compuesta de varias etapas, cada una utiliza
una fila de palas estaticas guias y una fila de palas rotativas. El nimero de etapas depende de la
relacién entre la potencia requerida del gas, la velocidad de rotacién y el didmetro exterior
deseado de la turbina. Figura 4 muestra una turbina axial.

SALIDADELACAMARADE

FLECHADETURBINA

TRES ETAPAS DE TURBINA

COMBUSTION

ROTOR DE
TURBINA

BRIDA DE MONTAJE

ESTATORES GUIA

Figura 4. Turbina axial.
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La velocidad en el didametro medio del rotor tiene un efecto considerable en la maxima eficiencia
posible para los requerimientos de salida de una etapa. Los esfuerzos en el disco de la turbina se
incrementar al cuadrado de la velocidad media antes mencionada, por lo que para mantener los
mismos esfuerzos se incrementa la seccion resistente y por lo tanto el peso. Por esta razén el

disefio final debe ser un balance entre eficiencia y peso.

El disefio de las palas estatores guias y de las palas rotativas y su pasajes es basado principalmente
en consideraciones aerodindmicas y para obtener la eficiencia dptima. Las palas de los estatores y

rotores esta compuesta de perfiles aerodindmicos como se muestra en la Figura 5.

ESTATORES ROTORES

Figura 5. Estatores y rotores de turbine axial.

4.2. CICLO DE FUNCIONAMIENTO.

El ciclo de funcionamiento de una turbina de gas es similar al de un motor de pistén. Sin embargo,
en la turbina de gas la combustidn ocurre a presidn constante, mientras que en el pistén ocurre a

volumen constante.
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En la turbina a gas, como se explicd anteriormente, existen los procesos de entrada, compresion,
combustién y expansién. En estos motores el proceso es continuo con la ventaja de quemar mas
combustible en menor tiempo y produciendo grandes cantidades de potencia de salida para un
determinado tamano. Debido a la continua accién y el hecho de que la cdmara de combustién no
estd limitada por un espacio (como el motor de pistdn), la presién del aire no se incrementa
durante la combustidn sino su volumen. Este proceso es conocido como calentamiento a presién

constante.

El ciclo con el cual se basa una turbina de gas es, en su mds simple forma, representado en la
Figura 6. Mostrando la compresion en la linea AB. En linea BC el calor es introducido al aire
mediante afiadiendo combustible a presion constante, por lo tanto incrementando el volumen de
aire (en este paso mezcla o gases quemados) las perdidas en la combustidn son indicadas por la
linea BC. La linea CD resulta de la expansion de los gases quemados hasta regresar a la atmosfera.
Durante la ultima parte del ciclo, parte de la energia, que proviene de la expansion de los gases, es
transformada en trabajo mecdanico por la turbina. El uso de rotores refrigerados en la turbina

permite mas altas temperaturas y consecuentemente mayor eficiencia térmica.

COMBUSTI{ON

B !
«—_ CALORARNADIDO

—a— EXPANSION
DEBIDO A LA TURBINA

e

PRESION

COMPRESION
(AUNMENTO DE A
PRESION)

AIRE/MEZCLA A ATMOSFERA

VOLUMEN

Figura 6. Ciclo de una turbine de gas.
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Durante el ciclo de la turbina de gas el fluido de trabajo recibe calor, produciendo su cambio en
presion, volumen y temperatura. Estos cambios estdn relacionados, por los principios o leyes de
Boyle y Charles. Esto significa que el producto de la presidn y el volumen de aire, en las varias

etapas en el ciclo de trabajo son proporcional a la temperatura absoluta del aire en dichas etapas.

Cambios en la presion y temperatura del aire/gases quemados puedes ser visibles a través de un
motor en el diagrama mostrado en la Figura 7. Con el flujo de trabajo siendo continuo, el cambio

de volumen es mostrado como cambio en la velocidad.

ENTRADA DE —
AIRE J .
L L =
&z |k !
{ = = LA =L = = i
COMPRESOR COMBUSTION EXPANSION SALIDA

Deg C. Ft/sec. Lb [sqin

3000 3000 150
2500 2500 125
2000 2000 100 ——
1500 1500 7% e /
1000 1000 50 ~ D
500 500 25 i VAT TN
0 0 0 _/_'_>f>—<

TYPICAL SINGLE-SPOOL AXIAL FLOW TURBO-JET ENGINE

Figura 7. Ciclo de trabajo de una turbine de gas.

Cuando el aire/gases quemados son comprimidos o expandidos con una eficiencia del 100 por
ciento, se dice que el proceso es adiabatico. Esto debido a que no existen perdidas de energia en
el proceso por friccién, conduccion o turbulencia, es obviamente imposible a alcanzar dicha
eficiencia en la practica; 90 por ciento es una buena eficiencia adiabdtica para el compresor y la

turbina.

Durante el pasaje del aire atreves del motor, requerimientos de aerodindmica y energia
demandan cambios en la velocidad y presidn del fluido de trabajo. En la compresion, la presidn se
incrementa pero no en su velocidad. Después de que el aire ha sido calentado y su energia interna
incrementada por la combustion, un incremento en la velocidad de los gases es necesario para
forzar a la turbina a rotar. En el difusor estatico (estator) una alta velocidad de salida es requerida
para un cambio en momento del aire provoque el empuje de la aeronave. Desaceleraciones

locales del flujo son requeridas.

14



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

Los varios efectos y su efecto que significa en los cambios determinan el tamafio y la forma de los
ductos atreves de los cuales pasa el aire en el motor. Donde la conversién de la velocidad (energia
cinética) a cambios de presidon requeridos forma el pasaje divergente. Al contrario, cuando el
cambio de energia potencial, generado en la cdmara de combustién, a un aumento de velocidad

forma el pasaje convergente o difusor.

El disefio de estos pasajes es de gran importancia, para el buen diseino el cual dependera de la
eficiencia con la cual la energia se transformara. Cualquier interferencia fisica con las suaves lineas
de corriente del aire generara una perdida en eficiencia y podra resultar en la falla del

componente debido a vibraciones causadas por turbulencia en el flujo.

El pasaje del aire atreves de un motor de turbina de gas varia de acuerdo a el disefio del motor y

sus diferentes requerimientos.

Es de particular interés la etapa de la turbina para este trabajo, sin embargo debido a que los
conceptos son similares para turbinas y compresores, uno viceversa del otro, y las leyes o
teoremas se aplican a ambas etapas se hace una descripcidn de ellos, enfocandose a la aplicacidon
de la etapa de la turbina. Sin embargo debido a que ambos tienen similitudes pero los problemas
a resolver que se presentan en el compresor y la turbina son muy diferentes se describird solo

aquellos que interesen a este trabajo.

4.3. TRANSFERENCIA DE ENERGIA.

Existen muchos autores que tratan el tema de transferencia de energia en las turbinas, este tema
abarca diferentes disciplinas y las integra al mismo tiempo. Dichas disciplinas son mecdnica de
fluidos, termodindamica y aerodinamica. El punto principal es estudiar el cambio de velocidades y
los angulos que tienen estas ultimas en relacidn a las propiedades termodinamicas del flujo de
trabajo. Algunos de estos autores y sus trabajos estdn en referencia [1], [2] y [3] sin embargo estos
autores solo presentan los términos finales y no su completo desarrollo, por lo tanto es una
aportacién de este trabajo presentar el desarrollo completo de los términos para un mejor

entendimiento de los mismos.

Este apartado pretende describir y mencionar los conceptos para adentrarnos a como sucede la
transferencia de energia del fluido dentro de la etapa de la turbina aunque estos conceptos

también son aplicables para los compresores.

El sistema de coordenadas adoptado en este trabajo es el siguiente; utilizando el eje del motor

como los desplazamientos axiales (Y), cualquier direcciéon perpendicular al mismo como la
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direccion radial (Z) y el vector perpendicular al radial refiriéndonos como la direccién

circunferencial o blade to blade (X) mostrados en la Figura 8.

La transformacion de energia es una forma de la segunda ley de movimiento de Newton y es
aplicada al paso de un fluido en el rotor. Donde el fluido entra al rotor en el punto 1 y es

descargado por el punto 2, en este paso los dngulos de entrada y salida son diferentes.

e  El cambio en magnitud de los vectores axiales de velocidad crean una fuerza axial llamada
empuje (el rodamiento debe ser capaz de soportar dicha fuerza axial).
e El cambio en magnitud en la direcciéon radial y circunferencial crean un cambio en el

momento angular o momentum del fluido en la deseada transferencia de energia.

Figura 8. Coordenadas en una turbina.

Donde el torque neto es igual a la diferencia de fuerzas circunferenciales multiplicadas por el

radio, expresado matematicamente esto esta descrito en la ecuacién 2-1:
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7= (Fr)1— (Fur)2 (2-1)
Aplicando la segunda ley de newton, para descomponer la fuerza en términos de flujo masico (m)
y velocidades (V) utilizamos la ecuacion 2-2.

m -
T= E (V171 — V1) (2-2)

Asi mismo la potencia (relacién de transferencia de energia) es igual al producto del torque
multiplicado por la velocidad angular (o) y recordando que U = or, como se muestra en la

ecuacion 2-3.
m m
P=1tw= Ew(ulrl —UaTy) = E(Ulrl —Uy1) (2-3)

Sin embargo P = mAh’. Donde Ah’ es cambio en la entalpia total, por lo tanto tenemos la

expresion 2-4.

1
A = E (Uyry — Upry) (2-4)

Esta ecuacién es la ecuacién bdsica para toda la turbo maquinaria que relaciona el cambio en
magnitudes de velocidades con el cambio de energia y es llamada ecuacién de Euler. Toda la
transferencia de energia del fluido y el rotor debe ser hecha por la diferencia a la entrada y salida
de UiVi. La ecuacion 2-4 también determina que el cambio debe ser positivo para cumplir con el

balance de energia.
Otras formas de expresar la ecuacion 2-4, son la ecuacién 2-5:

AR = hy —h, = hy + Vi Vi
- 1 2 — 1 Zg 2 Zg
1 (2-5)
AR = o= (UE = U} + Vi — Vo)
29
La ecuacién 2-5 es muy Util para describir la transferencia de energia en dos formas diferentes,
mientras que la ecuacién 2-4 asocia el cambio de entalpia al cambio en energia cinética en el

rotor. La ecuacion 2-5 asocia el cambio de entalpia en cambio de entalpia estatica.
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4.4. DISTRIBUCION DE PRESION EN LOS ALABES.

Como se menciond anteriormente, el cambio en el momento circunferencial (o tangencial) del
fluido resulta en la transferencia de energia del fluido hacia el rotor. Mientras que el fluido fluye
atreves del pasaje curvo entre cada par de alabes, una fuerza centrifuga actua en la direccién de la
presién sobre la superficie cdncava o lado de presién. Debido a que el fluido no es capaz de
moverse libremente, sino entre el pasaje, una fuerza de presidon debe ser ejercida para balancear

la fuerza centrifuga y el giro del fluido atreves de su pasaje curvilineo.

Por lo tanto la fuerza de presién es normal a la cara de succidn. La presidn sobre el pasaje es

mayor en la cara de presién y baja en la cara de succién.

La resultante distribucidén de la presion estatica en las superficies del alabe esta ilustrada en Ia
Figura 9. Cerca del borde de ataque en el dlabe se encuentra un punto de estancamiento donde la
velocidad es cero y la presidon alcanza su valor estacionario. Este punto es el punto de divisidn del
fluido hacia la cara de succion y la cara de presién. Desde el punto de estancamiento, la presion a

lo largo de la cuerda del dlabe decrece hacia el borde de salida.

La Figura 9 muestra el diagrama llamado diagrama de carga. Y el area entre las dos curvas

representa la fuerza actuando en la direccidn circunferencial del mismo.

ROTOR

. SUPERFICIEDE PRESIGN
]

PUNTO
ESTACIONARIO
y BORDE DE =
CARA DE PRESIGN |/ SALIDA E
=
o

BORDE DE ATAQUE——f—»4 :; w
CARA DE succmm—-m
SUPERFICIE DE SUCCIGN

CUERDA AXIAL

Figura 9. Distribucidon de presiones en el dlabe.
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4.5. DIAGRAMA DE VELOCIDADES.

Como se observa en el apartado 4.5 la transformacion de energia depende enteramente de las
velocidades, las cuales a su vez dependen de los angulos de deflexion del flujo atreves del rotor.
Este concepto es fundamental para poder distribuir energia apropiadamente entre empuje y par

motor requerido.

Por lo dicho anteriormente una de las mas importantes variables que es de gran interés para el
analisis del flujo en las turbinas y el intercambio de energia es la velocidad del flujo y su variacion
en los diferentes vectores del sistema de coordenadas de la Figura 8. Para representar las formas

de los alabes (estacionarias y rotativas) se utiliza el diagrama de velocidades.

Para el flujo en el estator, las velocidades absolutas son de interés. Mientras que para el rotor, las
velocidades relativas de las palas rotativas son las de interés. En Figura 10 se muestra un

diagrama de velocidades para una turbina de una etapa (estator y rotor).

Una vez que los requerimientos de disefio estan establecidos, como la cantidad de flujo masico, el
trabajo y la velocidad de rotacidn, el siguiente paso es el desarrollo y evolucion de los diagramas
de velocidades. Su relacidn con la requerida geometria de las palas es de suma importancia para
estos diagramas especificamente los angulos del fluido y sus velocidades. Adicionalmente, los

diagramas de velocidades tienen un efecto en el nivel de eficiencia esperado de la turbina.

Usualmente, las condiciones de las palas al radio medio son utilizadas para determinar la
geometria central de los perfiles aerodinamicos para después corregir estos valores por el efecto
de la variacién radial de las velocidades, recordando que la velocidad axial es igual al producto de

la velocidad de rotacion y el radio (U = wr).
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Figura 10. Diagrama de velocidades de una turbina.

Para discutir y analizar los diagramas de velocidades es importante describir primero algunos
parametros para su evaluacidn que ayudan comprender y simplificar el analisis de los diagramas
de velocidades asi como clasificarlos , dichos pardmetros son a-dimensionales y correlacionan las
velocidades con el comportamiento de la turbina o la transferencia de energia que ocurre en la

misma.

4.5.1. PARAMETROS ADIMENSIONALES.

La aplicacién del andlisis dimensional para un problema general de flujo de trabajo proporciona un
entendimiento en la naturaleza del mismo basandose en relaciones fisicas bdsicas. El resultado en
términos adimensionales representa relaciones de variacion de las dimensiones, relacién de
fuerzas y relacion de velocidades. En términos geométricos que se enfocan a las formas de los

perfiles, proporciona relaciones de cambio a su opuesto que las magnitudes exactas.
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Para nuestro caso especifico para el estudio de cualquier turbo maquina son de interés la relacion
entre el calor, el flujo masico y la potencia en relacién de tamafios, velocidad y propiedades del

flujo de trabajo.

El primer pardmetro a dimensional que obtenemos es el pardmetro velocidad — trabajo cuya

descripcién matematica esta descrito en la expresidon 2-6 y cuyo significado es la relacién directa
entre la deflexién del flujo dada por el diagrama de velocidades por cada unidad de trabajo
mecanico:

U? U

= —= —— -
gAh’ AUR (2 6)

El reciproco del pardmetro velocidad — trabajo es conocido como el coeficiente de carga y es

definido por el arreglo matematico 2-7 en términos del cambio de entalpia, asi también en funcién

de los angulos de las velocidades:

1 gAh  gATp

l/)=—

Us
1= U7 i 1) (tanaz + u—tana3) (2-7)

2

Otro parametro a dimensional es el coeficiente del flujo y se describe matemdticamente la

relacién de la velocidad axial entrando al rotor y la velocidad del rotor, cuyo significado es una
caracteristica del flujo masico y su comportamiento en la etapa, esta expresado en la ecuacion 2-
8.

U, 1
Q= o (tana, — tanas) (2- 8)

El grado de reaccién es definido como la razén de cambio entre el cambio de entalpia estatica en

el rotor y el cambio de la entalpia total en la etapa (estator y rotor), en términos matematicos y en

funcidén de los dngulos de las velocidades es de acuerdo a la expresion 2-9:

h, —hs  tanfs; —tanp,
ho—ha 0 2

R = (2-9)

Este parametro establece la fraccidon de la energia transferida o en otras palabras el cambio de la

energia cinética en fraccion de la energia cinética total o disponible.
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Existe muchos autores que tienen su misma interpretacién de cada uno de los significados de
estos, Saravanamutto [2] y Mattingly [4] tiene una idea mas simple refiriéndose solo a las
expresiones matematicas, sin embargo Schobeiri [15] explica el significado de estos
conceptualmente dejando mas claro su significado. Al final todos los autores, después del
desarrollo matematico y simplificacién de los términos, alcanzan las mismas expresiones o

equivalentes.

4.5.2. CLASIFICACION DE LOS DIAGRAMA DE VELOCIDADES.

Los tipos de diagramas clasifican algunas caracteristicas fisicas impuestas en el diagrama mismo,
como la reaccion de la etapa y la diferencia entre las velocidades circunferenciales entre el estator

y el rotor. Existen tres tipos de diagramas:

. Velocidad circunferencial con angulo de salida cero (u3 = 0). En muchas ocasiones, el angulo
de salida de la diferencia de velocidades circunferenciales representa una pérdida en
eficiencia. Por lo que este tipo de diagrama puede ser utilizado para reducir las pérdidas.

La equivalencia de velocidades establece la expresion 2-10.

V2R _ YR _
Ao Y oy (2- 10)

Por lo tanto, y tomando en cuenta la expresion 2-10.

1
R=1—-—— 2-11
o1 (2-11)
. Diagrama de impulso en el rotor (V2R = V3R). Por lo tanto la ecuacidn para la reaccion se

reduce a:
R=0
Asi también, las velocidades son establecidas por 2-12:

U2R U3R

—=A4+05 —=A-05 ;

Avg y Avg (2-12)
. Diagrama simétrico (V2 = V3R, V3 = V2R). Bajo estas condiciones la ecuacidn de reaccion se

reduce.

R_1
2
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Por lo tanto, y tomando en cuenta la igualdad establecida las velocidades son expresadas

matematicamente en la ecuacién 2-13:

vp A+1 vzp A-—-1

m_—z y m:—z (2-13)

Figura 11 presenta un esquema diagramatico de los tres tipos de diagramas en diferentes valores

de el parametro de velocidad — trabajo, asi como también las diferentes formas de los mismos.

T I — TIPO DE DIAGRAMA
—trabajo [/1]

Angulo de salida cero Impulso Simétrico

R

Figura 11. Tipos de diagramas de velocidades.

Como se menciond en la descripcion de los tipos de diagramas, los perfiles con angulo de salida
cero presentan menores perdida, este trabajo se enfocara a este tipo de diagramas de velocidades

como se vera mas adelante en el modelo zero dimensional o modelo integral propuesto.

4.6. EQUILIBRIO RADIAL DE LAS VELOCIDADES.

Anteriormente se menciond que el tridngulo de velocidades se realiza en el radio medio de la
turbina, sin embargo sobretodo en etapas donde la altura es grande (alrededor de un radio de
0.85) existe un fendmeno que se debe tomar en cuenta para obtener una mejor eficiencia y una
mejor precision de las propiedades del fluido y sus velocidades porque como se establecid
anteriormente, la eficiencia depende fuertemente de los dngulos de entrada y salida en cada
etapa, dicho fendmeno se debe a la variacidn radial en las palas y al balance de fuerzas que debe

existir en el fluido.
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Para ilustrar la variacién radial en termino de velocidades y considerando que existen perdidas
constantes, no variacién circunferencial y velocidad radial cero. La definicién de la entalpia total

estacionaria esta representada en la ecuacién 2-14:

dhr =dh+ d@” +v%)
r= 27 (2-14)
Tomando en cuenta la ecuacion de Gibbs:
dpP
Tds=dh—7 (2- 15)

Con entropia constante (s = constante - diferencial igual a cero) la ecuaciéon 2-15 es

transformada en:

dh = — (2- 16)

dhy = — 4+ —+— (2-17)

Cuando la entalpia total estacionara es constante (ecuacién 2-17), se convierte en la Ecuacién de

Bernoulli.

dhr 1dP 1( du dv)

=——+—(u—+v— -
dr pdr g\ dr dr (2-18)
Para un equilibrio radial, la diferencia de presiéon en la direccidon radial debe de balancear la

aceleracion centrifuga como se describe en la expresion 2-19.

d_T'_g U—+v—+—

dhy 1( du dv v?
- dr dr r (2-19)

Esta forma general de la ecuacion del equilibrio radial prescribe las relaciones entre la variacion
radial de las tres variables: h, u y v. Simplemente es tarea del disefiador proponer dos variables

para poder resolver la tercera.

Esto da lugar a varias tipos de variaciones radiales que se describen a continuacion.
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4.6.1. FREE VORTEX.

En este método se considera el caso donde la velocidad axial (u) y la entalpia total (h) no varian
con el radio, esto significa que el trabajo especifico es constante a lo largo de la altura del dlabe.
Para este caso la ecuacidn 2-19 se convierte en:

dv v? dv dr

V—+—=0 0 —+—=0 (2- 20)
dr r v r

Para lo cual, la solucién integral a la ecuacién 2-20 es:

v = va (2-21)

Donde el sufijo m se refiere al radio medio. Debido a que v inversamente con el radio, esto es
conocido como variacidon de free vortex. Por lo tanto, si el flujo en la estacion 1 tiene v r =
UmiTny los perfiles del rotor modifican el flujo a v, = v,,273,, entonces la ecuacidn de Eulers

confirma que esto es un trabajo constante de la etapa de acuerdo a la ecuacién 2-22.

Vam"m  Umilm
r r
= constante

wr(v, —vg) = 0)7"( ) = WTn(V2m — V1)

(2- 22)

De estas ecuaciones podemos obtener la conclusién que si la variacién no es muy grande (alturas
pequenias) las estimaciones de las propiedades del fluido tampoco variarian mucho con respecto a

las estimaciones en la linea media.

Para etapas donde la reaccion (R) es del 50 por ciento en el radio medio, se vuelve mas dificil el
disefio de los perfiles en el rotor a radios mayores del radio medio y para estatores a radios
menores del radio medio. De hecho, a reacciones de cero (R=0) el rotor experimentara
desaceleraciones a radios pequefos. Es por eso que los ingenieros tienen la tarea de explorar
otras opciones. Sin embargo debido a que las alturas de las etapas no son muy grandes este
método es suficientemente funcional para este trabajo. Se hara una breve descripcion de los otros

métodos explorados.
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4.6.2. DISTRIBUCION CIRCUNFERENCIAL (SWIRL).

Ahora consideramos el caso donde la entalpia total no varia con respecto al radio y donde la
velocidad circunferencial (o tangencial) en la entrada y la salida del rotor tiene la siguiente

variacion general con respecto al radio.

r\" Tm r\" Tm
vy=al—) —b— y vy=a(—) —b— (2- 23)
Tm r T r

Donde a, b y rm son constantes en la ecuacién 2-23. De la ecuacién de Euler, el trabajo por la
unidad de area es independiente del radio. Notese que la constante b es determinada por el
incremento de entalpia total en el rotor. La constante a esta relacionada con la reaccién en el

radio medio.

wr(uy; —vy)  2bwry

Ah, =
T g g

(2- 24)

Las diferentes teorias de variacion radial se construyen a partir de suponiendo el coeficiente n; n=-

1, n=0y n=1.

Para n=-1; que es llamado free vortex, la entalpia total es constante y se requiere que la velocidad

axial no varié con el radio. Se obtiene:

o =a(2)-0(2) v w=a() o ()

a=wrn,(1—R)

(2- 25)

Para n=0; esta consideracién es llamada distribucion circunferencial exponencial la cual considera

una entalpia total constante y una velocidad axial no constante. Por lo tanto.

Tm
Uy +vU;=2a y vz—v1=2b7

(2- 26)
a 2a
R=14+———
W, or

Para n=1; esta consideracidn es llamada distribucidn circunferencial a la primera potencia. Donde:

\2 T
u? =u2, —2 [az (—) + 2ab In— — a? (2-27)

Tm m
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2aln("
2
Wy, Wy,

La variacion radial en la velocidad axial y en los dngulos de entrada depende grandemente de la
especifica distribucion circunferencial (valores de n). Si la variacidn se incrementa o decrece de n=-
1 la variacién radial se vuelve mas pronunciada. Otro problema potencial es el torcimiento del
alabe lo cual conlleva a problemas de fabricacién y esfuerzos fuera del limite permisible del

material del dlabe o estator.

Los diagramas de free vortex son los mas usados a comparacion de los otros métodos. Estos
métodos son usados para aliviar algunos de los problemas con el método de free vortex. Los
problemas con este ultimo método son el gran torcimiento del dlabe y el grado de reaccién en la
parte inferior del dlabe. Sin embargo resolver o mitigar los problemas de este método con los
métodos de distribucién circunferencial a la primera potencia o la exponencial conlleva a
problemas mds grandes como son pérdidas debido a altos nimeros de Mach o un torcimiento mas

severo en la punta del alabe.

La Figura 12 presenta diagramaticamente estos métodos para unas mismas condiciones de

funcionamiento en el radio medio.

RELACION DISTRIBUCION RADIAL DE LA VEL CIRCUNFERENCIAL
DE RADIO

MEDIO A SUPER FREE CONSTANT  Wheel CONSTANT
RADIO VORTEX VORTEX SWRIL Flow FLOW
(n=-2) (n=-1) (n=0) (n=1) ANGLE

(R/Bm)

1.250 _AD _ - - -~
1111 AN A~ o~ - N
1.000 AN > A~ > P
0.889 . P is- JIAN P
0.750 - > PN N 3

|- |

Figura 12. Tipos de Distribucion Circunferencial.
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4.7. DISENO DEL PERFIL AERODINAMICO.

Las deflexiones del flujo estan establecidas por requerimientos de disefio de los estatores vy
rotores como se explicd en las anteriores secciones, como resultado obtenemos caracteristicas
importantes como los dngulos de la cuerda, angulo de apilamiento y distribucién de espesores. La
geometria del dlabe es ajustada al diagrama de velocidades de la etapa, la cual es disefiada para la
aplicacion de una turbina especifica. Disefios simples estan disponibles en la literatura, alabes con
altas eficiencias de mas sofisticadas formas son desarrolladas por la industria y generalmente no

estan disponibles al publico por considerarse secreto industrial.

Existen muchos autores que proponen métodos para determinar la geometria o el pasaje del aire

atreves del dlabe (ya sea estator o rotor).

Theodore Katsanis [15] propone un método matematico para el célculo de las velocidades en una
superficie curva. Simplificando el problema, asumiendo flujo potencial, no variacién radial,
propiedades de los gases ideales llega a una descripcion matemdtica compleja que debe ser
resuelta por programas computacionales. También hace énfasis en que la forma o perfil
aerodinamico se disefia con el objetivo solamente de evitar separacién del flujo, es decir que el
flujo se encuentre en estado transdnico y que no exista desprendimiento en la capa limite con el

objetivo de minimizar las perdidas.

4.7.1. TRANSFORMACION CONFORMAL DE JUOKOWSKY.

Schobeiri [15] aborda el tema utilizando métodos de Joukowsky. Este ultimo primero se enfoca a
disefiar la cuerda media del perfil aerodindmico. Este método el Illamado “conformal
transformation” para producir las formas de las cuerdas que generaran la fuerza de
levantamiento. La limitante matematica de este método es que no permite modificaciones de la
forma del perfil para obtener la requerida distribucidn de presiones para la turbina. Una vez que la
cuerda media estd establecida Joukowsky hace una superposicién de los perfiles aerodinamicos en

la cuerda media determinada previamente. El método propuesto es:

e  (Calculo de CL (coeficiente de levantamiento) por el diagrama de velocidades de la etapa

correspondiente, utilizando la siguiente férmula:
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c F 2
L= 7 2-28
%V]_ZC V1C ( )

. Calculo de y(c)/c (espesor en funcién de la cuerda) utilizando CL con la siguiente expresion.

yx)  C x Xy X X

. Si (t/c)max €S diferente de (t/c)max ret S€ introduce un nuevo (t/c) para ser usado en el perfil
base.

t (t) (t/c)max

c \c REF (t/c)maxref (2-30

c
. Con el t (espesor), calcular las coordenadas del lado de succién y lado de presion.
e La conexién de los puntos debe ser suave y no debe existir ninguna discontinuidad sobre la

superficie.

4.7.2. SUPERPOSICION DEL PERFIL AERODINAMICO DE SCHOBEIRI.

Schobeiri [15] presenta dos métodos de los cuales se obtiene el mismo resultado.

e El primero es un método grafico que permite obtener la cuerda media en base a los
angulos de deflexion del flujo. EI método estd representado en la Figura 13 y su

explicacion es:

e Proyectar los angulos de deflexién desde el borde de entrada y salida, generando un
punto de interseccién.
e Dividir con el mismo nimero (N) la parte de adelante asi como la de atras.

e Conectar N+1 del borde de entrada con N-1 del borde de salida.
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Angulode entrada en
borde de entrada

N divisiones

Punto de
interseccion

N-1

CUERDA

N divisiones

Angulode entrada
en borde de salida

Figura 13. Cuerda media Del perfil.

El segundo es un método matematico utilizando la curva de Bezier [15]. Una vez descrito el método
anterior este queda descartado por la complejidad del mismo.

Una vez obteniendo la linea media de la cuerda, Schobeiri y Joukowsky [15] proponen superponer
un perfil simétrico en la cuerda media ya trazada como se muestra en base a los circulos

contenidos en el mismo como se presenta en la Figura 14.

Para proyectar el circulo contenido en el perfil es proyectando una linea desde el centro del
mismo y perpendicular a la linea media de la cuerda, de esta forma podremos obtener el centro

del mismo circulo pero proyectado en la cuerda media.
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PERFIL SIMETRIC
SOBRE LINEA REC

IL SIMETRICO
3RE LINEA MEDIA

Figura 14. Superposicion de un perfil aerodindmico.

Cabe sefialar que en este trabajo se utilizaran perfiles de la serie NACA para evaluar su
comportamiento en el caso de estudio, asi como su calidad aerodindamica y eficiencia. Lo
recomendado por varios textos es utilizar perfiles aerodindmicos simétricos con un espesor
maximo del 15 por ciento al 18 por ciento de la cuerda. Esto acota mas nuestra seleccion y caso de
estudio donde evaluaremos perfil aerodindmico alrededor de los espesores recomendados. Los
perfiles mencionados en el capitulo 4 pueden ser encontrados en “Theory of wing sections” [23]
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5. DINAMICA DE FLUIDOS.

En este capitulo se presentan las leyes que gobiernan el movimiento del fluido en un volumen
de control, los teoremas de turbulencia que se utilizaran y los conceptos de volimenes finitos
que son utilizados por el software para solucionar dichas ecuaciones.

Antes de plantear el modelo de dindmica de fluidos para el andlisis de los perfiles de velocidades
de un rotor, es importante establecer los conceptos, teorias y teoremas de las cuales se basa la
dindmica de fluidos. El apartado anterior es basado en obtener la geometria principal de una
turbina (seccion transversal de paso, angulos de entrada y salida, etc.), sin embargo es necesario
realizar un modelo con el cual se pueda analizar apropiadamente la dindmica de fluidos dentro del
pasaje o atreves del perfil, dicho modelo nos dard datos utiles como velocidades y presiones de la
distribucién del aire en cada una de sus direcciones, asi también nos proporcionara datos de

entalpia y temperatura para poder evaluar la eficiencia y/o perdidas dentro del mismo.

5.1. CAMPO DE VELOCIDADES.

En general, flujo de fluidos. Existe una fuerza neta de moléculas desde un punto en el espacio a
otro en funcidn del tiempo. Se contempla una hipdtesis de medio continuo y constituido por
particulas que interactian entre si y con sus alrededores (movimiento de particulas). Este
movimiento puede ser descrito en términos de velocidades y aceleraciones. Las particulas
infinitas decimales estan en un espacio muy reducido, por lo tanto en cualquier instante se puede
obtener una descripcion de las propiedades del fluido (densidad, presién, velocidad y aceleracion)
en funcion de la localizaciéon del fluido. Esta representacion de los parametros del fluido en base
a sus coordenadas espaciales es llamada campo del fluido, claramente también puede variar este
en el tiempo. Una importante variable del fluido es el campo de velocidades:

V=ulxyz)i=v(xyz)j+wly2z)k (3-1)

Por definicidn, la velocidad de una particula es la relacién de cambio de la posicion de los vectores
de velocidad. El vector contiene direccién y magnitud, donde la magnitud (V= (u? + v? +
w?)1/2) es la velocidad del fluido. Asi también el cambio de velocidad se convierte en aceleracion.

Este cambio puede ser generado debido a cambio en magnitud o direccidn de la velocidad.
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Para el método de Euler se describe el campo de aceleracidn como funcién de la posicién y el

tiempo, esto es en términos matematicos:

av av av av
a=—x=+u—+v—+

aT " Yox " Vay T Vaz (3-2)

Donde las componentes de escalares son de la ecuacidn 3-2 son:
Qy ==—+u—+v—+w— -
x SRRy (3-3)
ay=—"+u—+tv—+w—— -
y " y (3-4)

a,=——+u—+v—+w— -
z X y (3-5)

El primer término de la ecuaciéon que describe el campo de aceleracion general es llamado el

término local o temporal de la ecuacidn (la aceleracién o propiedad en funcidn del tiempo) y toma

. . . . . . . .8V
en cuenta el efecto del flujo estable o inestable, es decir para flujo estacionario el término = 0

. . v
mientras que para flujo inestable pria 0.

Los siguientes términos de la ecuacién general del campo de aceleraciones (V - V) son llamados
el término convectivo, la aceleracién o propiedad en términos del espacio. Dicho termino toma en
cuenta la variacion de la propiedad (en este caso la aceleracién) en funcién de su posicién en el

sistema.

Ambos términos son importantes para este trabajo debido a que para evaluar los efectos dentro
de la turbina se considera un sistema permanente y estable, esto quiere decir que la propiedad en
la entrada y a la salida mantiene su valor, por lo que la variacidn de la propiedad con respecto del
tiempo es cero (termino local). Mientras que la variacidon de dicha propiedad con respecto a su
posicion en el espacio (termino convectivo) cambia dependiendo de su posicidon en el espacio.

Como se ilustra en la Figura 15.
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=V:=V, =V,
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Figura 15. Flujo uniforme y estable en una tuberia de area variable.

Al momento hemos considerado un volumen no deformable (flujo incompresible), sin embargo la
realidad es que esto no ocurre dentro del volumen de control debido a la translacién, rotacién o

deformacién angular del fluido debido al cambio en la velocidad.

Para la traslacién la relacién de cambio de un volumen por unidad de volumen es llamada relacidon
de dilatacién volumétrica. Por lo que veremos que el volumen del fluido puede cambiar mientras

el elemento se mueve de una posicion a otra. Variacion en la velocidad en direccidon de la misma

(Ou ov 0w

o’y y E)' representa solamente una deformacion linear del elemento por lo que la forma del

mismo no cambiara. Esta deformacion es en términos matematicos:

1d(6v)_6u+6v+6w_VXV
v dt ox "oy oz (3-6)

Para la rotacién los gradientes de velocidad en el fluido generan dicha rotacién y expresién como
sigue, cabe notar que este fendmeno es llamado vorticidad despreciando el factor % en todos sus
términos:

1|7XV— 1<6w av)A_l_ 1(6u aW)A+1<av c?u)}2
2 — 2\ay 9z)' " 2\az " ax )’ T 2\ax dy (3-7)

Ademds de los dos fendmenos antes descritos, existe una deformacién angular que genera el
cambio en la forma de la particula del fluido producido por un esfuerzo tangencial en las paredes
del mismo (y) derivado del cambio en las velocidades, este cambio esta dado por:
. Ov 4 Ju
Y =517
dx 0
Y (3-8)
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5.2. VOLUMENES DE CONTROL.

Como en la turbina y cualquier fluido en movimiento su comportamiento puede ser explicado por
un par de leyes fisicas que son aproximadas por el apropiado uso de estas leyes o teoremas.
Existen varios métodos en que el comportamiento puede ser analizado como el volumen de

control y el sistema de control.

Por definicién, un sistema es un conjunto de masa o propiedad fija que se mueve, fluye e
interactda con sus alrededores. Un volumen de control, es un volumen en el espacio atreves del

que fluye un fluido.

Un sistema es una cantidad de propiedad especificamente identificada, cuyas particulas son
también identificadas en el espacio atreves de sus diferentes posiciones que son causadas por el
movimiento. El sistema interactuara con sus alrededores por diferentes fenédmenos (transferencia
de calor, presiones en las paredes, etc...). Puede cambiar constantemente de forma y tamafo
pero siempre contendra la misma masa. Este método no es muy conveniente en la realidad

debido a su dificultad de seguir a una particula atreves de su movimiento.

Una porcidn finita de fluido que contiene un nimero incontable de particulas del fluido que se
mueven dentro del mismo y su efecto en sus propiedades es llamado el método de volumen de
control. Este método es mas conveniente para el estudio de la dindmica de fluidos y para estudiar
el cambio de propiedades del fluido dentro de una turbina.

En la turbina el volumen de control es establecido y determinan el cambio en las propiedades del
fluido con respecto a su posicion relativa dentro del volumen de control, no se toma en cuenta la
variacion del volumen en el espacio debido a que para el observador dentro del avidn la posicion

sigue siendo la misma, mientras que para el observador en tierra su posicidn variara.

5.3. TANSPORTE DE REYNOLS.

Algunas veces estamos interesados en lo que pasa al fluido en sus propios movimientos. Otras
veces estamos interesados en el efecto del fluido sobre un objeto en particular o un volumen de
control en el espacio y su interaccién con el cuerpo antes descrito. Por lo tanto es necesario
describir las leyes que gobiernan la dindmica de fluido para el concepto de sistema y para el
concepto de volumen de control. El teorema de Reynolds relaciona estos dos conceptos, la cual es

una herramienta fundamental para el propdsito de este trabajo.
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Las leyes fisicas estan establecidas en varios parametros fisicos, sean velocidad, aceleracidn,
temperatura, masa, etc... Digamos que B representa estos parametros y b representa estos
mismos parametros por unidad de masa y m es la porcién de masa o fluido de interés. Esto quiere
decir:

B =mb (3-9)

El termino B es llamado una propiedad extensiva y el termino b es llamado una propiedad
intensiva. El valor de B es directamente proporcional a la cantidad de masa considerada y b es

independiente a la misma.

Para un sistema la cantidad total del sistema de la propiedad extensiva se puede obtener
sumando la propiedad extensiva que cada particula del sistema tiene, esto es:
Bgis = f pb dv (3-10)
Sis

La mayoria de las leyes que gobiernan los fluidos en movimiento involucran cambios con respecto

al tiempo de una propiedad extensiva de un fluido en un sistema, por esto:

dBgs 4 (fsispb dv) (3-11)

dt dt

Similarmente, la expresion matematica para un volumen de control es, donde los limites

denotados en la integral se refieren a los limites del volumen de control:

dBe, _ d (fcv pb dV) (3-12)

dt dt

El transporte de Reynolds nos da una relacidn entre el cambio de una propiedad extensiva en
funcién del tiempo para un sistema y para un volumen de control. Este transporte busca
determinar como la relacién de cambio de una propiedad extensiva (B) asociada con un sistema
es relacionada con la relacidon de cambio de la misma propiedad extensiva en un volumen de

control en un instante.

Dicho lo anterior y utilizando las expresiones 3-11 y 3-12, el transporte de Reynolds
matematicamente es:

DBSiS—aj bdv+f bV dA 1
bt at),” WF (3-13)
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Donde V es la componente de la velocidad normal al area del elemento 6A.

La interpretacién fisica de esta expresidon matematica es la relacién entre ambos métodos de

trabajo como son considerando un sistema o un volumen de control.

El primer término de 3-13 es la relacién de cambio de la propiedad extensiva en el sistema.
Mientras que el primer término de 3-13 después de la igualdad es la relacién de cambio de la

propiedad extensiva en el volumen de control.

El ultimo término es lo que relaciona ambos conceptos, ya que es las salidas o entradas del
volumen de control sobre su area. Donde si V>0 significa que es la propiedad extensiva esta
saliendo del volumen de control (a), V<O significa que la propiedad extensiva esta entrando al
volumen de control (c) y si V=0 significa que no hay transporte en el volumen de control (b). Para

ejemplificar lo anterior véase la Figura 16.

(a) (k) (c)

Figura 16. Posibles configuraciones de la velocidad en una superficie de control.

5.4. LEYES DE CONSERVACION DE FORMA DIFERENCIAL.

Para el estudio de los fluidos se utiliza el andlisis de un volumen de control finito el cual estd
basado son algunas leyes fundamentales de la fisica como la conservacion de la masa, la segunda

ley de movimiento de Newton y la primera y segunda ley de la termodinamica.

Las formulas del volumen de control son derivadas de ecuaciones que representan las leyes
basicas para un conjunto de masa (un sistema). Sin embargo el volumen de control es

generalmente menos complicado y mas conveniente de usar que el método del sistema o el
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método de Lagrange. Por lo tanto debemos usar el teorema de transporte de Reynolds para

relacionarlos y transformar las leyes a un volumen de control.

Desafortunadamente el método de volimenes de control no proporciona detalles especificos de
las propiedades del fluido, para esto es necesario tener relaciones que aplican a un punto
especifico o a una pequefa regidon del volumen de control, este método es Ilamado anlisis

diferencial del flujo de los fluidos.

En las siguientes sub secciones se describiran las ecuaciones que gobiernan el movimiento del
fluido en su forma diferencial con el objetivo de poder describir dicho movimiento en las

pequeiias regiones dentro del volumen de control.

5.5. CONSERVACION DE MASA — ECUACION DE CONTINUIDAD.

La razén de cambio de masa para un sistema esta expresado como, integrando el volumen del
sistema:
Mgis = f p dv (3-14)
Sis

Utilizando el transporte de Reynolds de la ecuacidn 3-13, siendo B = masa y b=1 para un volumen

de control tenemos:

D d
— pdv=—f pdv+f pV -idA (3-15)
Dt sis ot cv cs

El primer término del lado derecho significa la relacién de cambio en el tiempo de la masa como
la suma de las cantidades en el volumen de control. Cuando el flujo es estable la densidad es una
constante en el tiempo y el cambio de masa del volumen de control es cero, por lo tanto el

término es igual a cero.

El segundo término del lado derecho es el la relacién de cambio neta a través del volumen de
control y representa el producto de la componente de velocidad perpendicular a la superficie de
control en una area diferencial (dA). Siendo pV - ndA el flujo masico a través de dA. Esta integral

representa la suma de las entradas y salidas de este concepto en el volumen de control, esto es:

38



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

f pV -ndA = Z Mentrada — z Msalida (3-16)
cs

La expresion de volumen de control para la conservacidon de masa, que es comunmente llamada
ecuacioén de la continuidad es:

a A

— | pdv+ | pV-7idA=0 (3-17)

at cv CcS

Considerando el primer término de la ecuacidn 3-17 para una particula muy pequeiia (diferencial)

cuyos lados son 0%,dy y 0z, se obtiene:

aj av = 2 oxave 1
ot wp = 9r rOY? (3-18)

Para el segundo término de la ecuacién 3-17, evaluando cada direccién por separado y usando las
series de Taylor donde despreciamos términos de segundo orden, se obtiene para el segundo

término de la ecuacidn integral de continuidad, la forma diferencial es:

d(pu) 0d(pv) d(pw)
ax oy oz

f pV -fidA = dx0ydz (3-19)
CS

Juntando ambos términos (3-18 y 3-19) tenemos la ecuaciéon de continuidad en su forma

diferencial.

(0p) , d(pu)  d(pv)  d(pw) _
ot TTox Tay ez O

(3- 20)

5.6. SEGUNDA LEY DE NEWTON — ECUACION DE MOMENTOS.

La segunda ley de movimiento de Newton (tomando en cuenta que el momentum es igual a la

masa por la velocidad) o el momento para una particula pequefia del sistema es:

D
Z | vodv= ZF- .
be) Ve (3-21)
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Utilizando el transporte de Reynolds de la ecuacion 3-13 para transformar/relacionar la ecuacion
para un sistema a un volumen de control y tomando en cuenta que b = velocidad y Bsis = al

momento del sistema, la ecuacion se rescribe de la siguiente forma:

D f 0
— Vpde—f Vpdv+f VpV - idA (3-22)
Dt Sis ot cv cs

Esta ecuacidn establece que la relacién de cambio de un sistema para el momento linear y es
expresado como la suma de dos cantidades en el volumen de control: la relacién de cambio del
momento linear en el volumen de control y la relacién neta de momento linear de flujo a través de

la superficie de control.

Para un volumen de control establecido y no deformable la apropiada expresion matematica de la

segunda ley de movimiento de newton es:

j Vp av + j VPV -fidA = z Fen el volumen de control (3' 23)
cv

cs

La ecuacion linear de momento también puede ser utilizada para resolver problema relacionadas
al torque, sin embargo para esto deformaremos la ecuacién de momento linear y fuerzas
resultantes asociadas a una particula de fluido con respecto a un punto en su sistema coordenado
de inercia desarrollaremos la ecuacion de momento de momento linear que relaciona torque con

momento angular del fluido en un volumen de control.

Primeramente escribimos la ecuacién de momento linear para un sistema, la cual es:

D
— L rxVpay= Z(r X F)giq (3-24)

Para un volumen de control especifico y que es en un momento dado coincidente con el sistema.
Aplicando el transporte de Reynolds se obtiene la ecuacion de momento de momento linear para

un volumen de control:

0
&f (rXV)pdv+f (rXVvV)pv-ndA
cv cs (3_ 25)

= (T X F)volumen de
control
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Para describir la ecuacion en forma diferencial es necesario comprender las fuerzas a considerar,

las cuales son fuerzas del cuerpo y las fuerzas sobre la superficie.

La Unica fuerza de interés para la fuerza del cuerpo es el peso mismo de la particula en cada una

de sus direcciones, esto es:

OFp, = 0mgy (3- 26)
0Fpy = 0mg, (3-27)
0Fp, = 0mg, (3-28)

Para las fuerzas sobre la superficie, las fuerzas actian en el elemento como resultado de su
interaccion con el mismo. Dicha fuerza puede ser descompuesta en tres componentes. Uno
perpendicular a la superficie (esfuerzo normal) y dos paralelos a la misma (esfuerzo tangencial).

Realizando el diagrama de cuerpo libre y el andlisis correspondiente se obtiene la fuerza en cada

direccién:
(00 0Tyx 0Tz
anx—< 9% + 3y + 57 dx0ydz (3-29)
0Txy 00y, 0T,
aFSy—< 9% + dy + 57 J0x0ydz (3- 30)
0Ty, 0Ty, 00,
0F,, —< 9% + 3y + Ep 0x0yodz (3-31)

Una vez desarrollado y comprendido lo anterior, recordando que la segunda ley de Newton en su
forma diferencial es F = dma, se introduce lo anteriormente descrito en ecuacion 3-29, 3-30y 3-

31, reordenando y eliminando obtenemos la ecuacién de movimiento en forma diferencial:

00y 0Tyy 0Ty (au Ju du au)
S R A P A TR PR TR (3-32)
0Tyy 00y, 074, av dav dv dv
PGy + e 3y 57 —p(a+ua+v@+w£) (3-33)
4 0Ty, 0Ty, 00y, (aw dw ow GW)
P92+ 5 Ty T oz ot Yox Ve TV oz (3-34)
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5.6.1. 1RA LEY DE LA TERMODINAMICA - CONSERVACION DE LA
ENERGIA.

La primera ley de la termodinamica en palabras es:

1 d bi la razon de cambio la razon de cambio
arazon de cambio . :
. neta de energia neta de enrgia
de enregia = . . did f .
. anadida por transferencia anadida por transferencia
en un sistema , . .
de calor en un sistema de tranbajo en un sistema

En expresién matemadtica esto es:

D% fs _epdv= (z Qin — Z Qout)Sis + (Z Wiy, — Z Wout)sis (3- 35)

Siendo la energia total guardada en un sistema, la cual esta relacionada con la energia interna por
unidad de masa (u), la energia cinética por unidad de masa (V2/2) y la energia potencial por

unidad de masa (gz).

Una vez aclarado esto, considerando que el volumen de control coincide en un tiempo dado con el
sistema y aplicando el transporte de Reynolds de la ecuacién 3-13 siendo b = e (energia interna),
se obtiene la energia de la primera ley de la termodinamica en un volumen de control, siendo

esta:

9 ) . .
af €p dv + f epV -fidA = (Qnetin + Wnet in)cv (3' 36)
cv cs

La relacidn de cambio en cambio de energia Qetin representa todas las formas en que la energia
es intercambiada debido a diferencia de temperaturas ya sea por conduccién, conveccion vy

radiacion.

La relacién de cambio de trabajo Wnet in, también llamada potencia, es positiva cuando el trabajo
estd realizado dentro del volumen de control, de otra forma es negativo. La transferencia de
trabajo ocurre también en la superficie de control cuando la fuerza asociada el fluido actia como
un esfuerzo normal a una distancia dada. Dicho esfuerzo asociado a la particula es igual al
negativo de la presion. Si el esfuerzo normal es expresado como el producto del esfuerzo (o = -p) y

el drea de la particula del fluido, el resultante es:
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W esfuerzo = f oV-fidA= _f pV-fidA (3-37)
normal cs cs

Siguiendo la misma analogia para los esfuerzos tangenciales se considera que estos son

relativamente mucho mas pequeios que los esfuerzos normales, por lo tanto estos son

despreciados.

Introduciendo la ecuacién 3-37 a la ecuacién de conservacion de energia o 3-36 y desarrollando
los términos llegamos a la ecuacidn de conservacidn de energia para un volumen de control, esto

es:

d v? . ,
—f epdv+f <u+g+—+gz>pv-ﬁdA=Qne”n+Wnetm (3-38)
at cv CS p 2

5.7. ECUACIONES DE NAVIER STOKES.

La ecuacién diferencial de momentum linear o segunda ley de Newton no describe el efecto
viscoso del fluido (flujo potencial), es por eso que es necesario introducirlo. Para un fluido
incompresible Newtoniano los esfuerzos estdn linealmente relacionados a las relaciones de

deformacién de la siguiente forma

Para esfuerzos normales:

ou
Oxx =P+ Zﬂa (3-39)
dv
Oyy = —P + 2#@ (3- 40)
ow
Ozz=-"D+t ZME (3-41)

Para esfuerzos tangenciales:

ou 0v
Txy = Tyx = U (@ + a) (3-42)
ov  dw
Tyz =Tzy = H (6_2 + E) (3-43)
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ow Jdu
) (3- 44)

sz=sz=H(a+£

Las ecuaciones 3-39 a 3-44 describen el efecto viscoso del fluido y substituyendo los elementos en
la ecuacion diferencial de la segunda ley de Newton se obtienen las ecuaciones de Navier Stokes,

las cuales son:

<6u+ 6u+ ou au)
Plac "% ax "oy " oz

0%u  0%u 62u> (3-45)

op 0%v 09%v 0%v (3-46)
T oy P9y +"<ax2 "9y 622>
ow ow aw aw
p(E+ua+va+wE>
ap o?w 9w  9%w (3-47)
= 9z P +"<ax2 oyt 622>

5.8. METODOS NUMERICOS.

Las ecuaciones de Navier Stokes son planteadas para cada caso particular, sin embargo debido a
su complejidad para resolverse analiticamente se utilizan computadoras para obtener una

solucién numérica aproximada.

Existen varios métodos para obtener dicha solucién, como son 1) método de diferencial finito, 2)
método de elemento finito y 3) método de elementos de frontera. En cada uno de estos métodos
el campo continuo de fluido es descrito en términos de valores discretizados en localizaciones pre

descritas.

En cualquiera de estos métodos las ecuaciones de conservacidn (conservacion de masa, de
momentum y energia) son escritas en la forma apropiada para cada elemento y el conjunto de

ecuaciones algebraicas es solucionado para el campo de fluido.
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Figura 17 muestra un campo de fluidos de un alabe de turbina con una malla especificada y

elementos discretizados, cada uno de nodos contiene las ecuaciones antes mencionadas con

valores de posicidon establecidos.

Figura 17. Campo de fluido de un alabe de turbina.

El modelo matematico es resuelto mediante la computadora, arrojando una soluciéon aproximada

al valor real. Esto es lo que se conoce como CFD (computacional fluid dynamics) y sera descrito

mas adelante.

5.9. TURBULENCIA.

El flujo puede ser laminar o turbulento. El flujo turbulento tiene fluctuaciones al azar, es decir, sus

fluctuaciones son inestables y acompafiado por inestables componentes normales a la direccidon

de la velocidad.

La determinacidn si un flujo es turbulento o laminar se basa en la magnitud del nimero de

Reynolds (proporciona una medida de las fuerzas de inercia del fluido), cuya expresion

matematica es:

(3- 48)

45



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

Donde V es la velocidad media del fluido. Es decir el flujo es laminar, transitorio o turbulento si el
numero de Reynolds es pequefio, intermedio o grande. No es solamente la velocidad la que
determina las caracteristicas del fluido, sino su densidad, viscosidad y el drea transversal sobre la

que fluye el fluido.

No existe un criterio preciso del valor del nimero de Reynolds para cada tipo de flujo, sin embargo
para tener una idea. El flujo sobre un tubo de seccién constante circular es laminar si el nimero
de Reynolds es menor a 2100 y es turbulento cuando es mayor a 4000. El nUmero de Reynolds

entre estos dos limites, el flujo puede cambiar de laminar a turbulento en una forma sin sentido.

La diferencia fundamental entre flujo laminar y flujo turbulento se basa en lo cadtico, inestable
comportamiento de los pardmetros del fluido. Dicha variacidon ocurre en las tres componentes de

la velocidad, presién, esfuerzo cortante, temperatura y cualquier otra variable.

Este flujo turbulento conduce a un cambio radical de las caracteristicas del fluido. El movimiento
comienza a ser intrinsecamente inestable incluso asignado a condiciones de frontera constantes.

La velocidad de todas las demas propiedades del flujo varia aleatoriamente y en forma caédtica.

Incluso en flujos turbulentos donde las velocidades y presiones principales varian solo en una o
dos dimensiones espaciales, las fluctuaciones turbulentas siempre tiene el caracter espacial
tridimensional. Ademas, al visualizar un flujo turbulento se observa estructuras de flujo rotacional,

también llamadas remolinos o vdrtices, en una amplia gama de escalas de longitud.

El fluido de este tipo puede ser descrito por valores medios que describen un valor medio de las
fluctuaciones del mismo. El valor de las componentes de velocidad se ve afectado por el valor

medio sumado al valor de la velocidad en discusion, donde:

u=u+1u (3- 49)

Lo cual significa que la velocidad en el tiempo es igual a la sumatoria de la velocidad evaluada mas

un valor medio de las fluctuaciones, esto se describe en la Figura 18.
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u(t)
= time-averaged
(or mean) value

Ir} fn+T 1

Figura 18. Fluctuacion de la velocidad.

Si tomamos este concepto y lo aplicamos para cualquier propiedad del fluido (D) esto es que la
propiedad es la suma de la propiedad en el intervalo de tiempo dividido entre el mismo intervalo
de tiempo, donde este mismo debe ser mayor al intervalo de tiempo de la fluctuacién mas grande,

esto en términos matematicos es:
At
b =— t)dt 3-50
At ), @) (3-50)
Todas las fluctuaciones de las propiedades de un flujo turbulento contienen energia a través de un
amplio rango de frecuencias o nimeros de ondas, (= 2mf/u) donde f es la frecuencia. La energia

espectral es dependiente del nimero de ondas de la turbulencia. Esto es:

k=" (3-51)

La energia espectral E(k) es la energia cinética por unidad de masa por unidad de nimero de
ondas de las fluctuaciones (k). Esta energia se adquiere por la interaccidn con el flujo medio. El

valor de E(k) decrece rapidamente y el nimero de ondas asciende.

Un aspecto que caracteriza la turbulencia son los momentos generados derivados de los
gradientes de las velocidades en sus respectivas direcciones (uv), generando momentos y
haciendo que el fluido re circule. Este movimiento re circulatorio no puede crear o destruir masa,
sin embargo el fluido generara momentos y transportara energia dentro y fuera del volumen de

control como se muestra en la Figura 19.

47



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

Velocity
V=0 v <0 fluctuations
//1"__\\\ due to eddies
I Il II!
. ]
‘\\ ) / - Turbulent
T _'*'“\r -1 - eddies

Mean velocity
| distribution
X

Figura 19. Generacion de momentos por recirculacion del fluido.

Esta re circulacién genera que el flujo con altas velocidades entre en contacto con fluido con bajas
velocidades (o cuerpos estdticos) y viceversa. Causando que las capas de fluido con altas

velocidades sea desacelerado y viceversa.

Consecuentemente, las capas del fluido experimentan esfuerzos tangenciales adicionales que son
conocidos como los esfuerzos de Reynolds. En la presencia de temperatura también generara
calor de la turbulencia o concentracién de flujo a través del volumen de control. Esta discusiéon
siguiere que las ecuaciones de momento y energia deben ser afectadas por la aparicién de estas

fluctuaciones.

5.9.1. EFECTO DE LA TURBULENCIA EN LAS ECUACIONES DE NAVIER
STOKES.

Abordamos este tema recapitulando que la variacién media de la propiedad es aplicable a las
velocidades en sus diferentes direcciones, siendo esta:
w=w+w (3-52)

u=a+u, v=v+v y

Dicha aproximacion de la velocidad y sus fluctuaciones substituidas en las ecuaciones de Navier
Stokes o ecuacién 3-45 para la direccién x, desarrollando y simplificando conllevan las ecuaciones

promedio de Reynolds de las ecuaciones de Navier Stokes que para la componente en x es:
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d(pum) d(pvm) d(pwu) d(puw) d(pvu’) d(pwu
(puu) 4 (pvu) 4 (pwu) 4 (pu'u’) 4 (pv'u’) + (pw'u’)
dx dy 0z 0x ady 0z
0*u 9%*u 9%u ap
—u °-

ax? " ay? Ta7) T Tax T P9

(3-53)

Es importante notar que algunos términos siguen apareciendo en las mismas ecuaciones antes de
incluir el valor medio de las velocidades. Sin embargo otros términos introducen nuevas variables
a las ecuaciones (Vﬂ') que son el producto de las velocidades fluctuantes y estan asociados al
momento convertido debido a la turbulencia y que causa un importante rol en los esfuerzos

adicionales producidos por la misma turbulencia.

Las ecuaciones simplificadas y re ordenadas presentan la siguiente forma (sin considerar variacion
en la densidad, es decir considerando flujo incompresible por temas de explicar mejor el impacto

gue tiene las ecuaciones introduciendo la variacion media de la velocidad):

U 10pP 1[0 (=pu?)  apuv)  a(—puwh)]
E + V(uU) = — ;a + ﬁV(gTCld(U)) + E ox + ay + 9z (3— 54)

1% 10P 1[a(—puv’) a(—pv'2) o(—pv'w)]
T VwU) = — 53y +9V(grad(V)) + o ox + % = (3- 55)

ow 10P 1[a(—pu'w’) a(—pv'w) d(—pw'?)
E + V(WU) = - ’[—)g + ﬁV(grad(W)) + E _ Ox + ay + 9z (3- 56)

Los términos extras de esfuerzos son presentados en su forma desarrollada para que se pueda ver
claramente su estructura. Los esfuerzos adicionales, resultan ser tres de ellos normales y tres mas

cortantes:

Txx = —pﬁ, Tyy = _pm y Tz = _pm (3-57)

Y tres de ellos tangenciales:

Tyy = Tyx = —PUV' ,  Typ = Tz = —pu'w’ y Ty, = Ty = —pV'W’ (3-58)

Estos esfuerzos turbulentos extras son denominados esfuerzos de Reynolds. En flujos turbulentos
los esfuerzos normales —pu—’z, —pm y— p_’2 siempre son diferentes de cero porque tienen
velocidades de fluctuacién al cuadrado. Los esfuerzos cortantes —pu'v’ ,—pu'w’ y — pv'w’
estan asociados con correlaciones entre diferentes componentes de velocidades. Si, por ejemplo

u’ y v’ tuvieran fluctuaciones estaticamente independientes el promedio del tiempo del producto
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u'v' seria cero. Sin embargo, los esfuerzos turbulentos cortantes son diferentes de cero y
usualmente mas grandes comparados a los esfuerzos viscosos en un flujo turbulento. Las

ecuaciones (2.20 a-c) son llamadas las ecuaciones promedio de Reynolds de Navier Stroke.

Similarmente, las ecuaciones de transporte para cualquier propiedad (D) es la siguiente:

o(—u'®) N (v D) .\ I(—w'd")

dx dy 0z 5o (3-59)

fgLe) 1
¥ +V(®U) = EV(Fq,gradCD) +
Bradshaw (1981) sefiala que las pequeiias fluctuaciones de densidad no afectan al flujo
significativamente. Si R.M.S. fluctuaciones de la velocidad son alrededor del 5% de la velocidad
media, las fluctuaciones de la densidad son insignificantes en valores de Mach de 3 a 5. Sin
embargo las fluctuaciones pueden llegar facilmente hasta el 20% de la velocidad media, en dichas
circunstancias las fluctuaciones de la densidad empiezan a afectar la turbulencia en nimeros de
Mach de 1. Dicho lo anterior la nueva ecuacion de la continuidad con valores medios de densidad
es:

.
a—f +V(U) =0 (3- 60)

La continuidad instantdnea y las ecuaciones de Navier-Stokes o ecuacion 3-45 a 3-47 presentadas
anteriormente forman un sistema cerrado de 4 ecuaciones con cuatro incégnitas u,v,w y p . Sin
embargo, como se sabe estas ecuaciones no pueden ser resueltas en forma directa, ya que al
realizar la operacién de promediar en el tiempo las ecuaciones de momento se obtienen seis
incégnitas adicionales, los esfuerzos de Reynolds. De forma similar la ecuacién escalar de
transporte promedio en el tiempo contienen términos como V', Q' y w'@’. Lo complejo de la
turbulencia usualmente excluye formulas simples para los términos extras de esfuerzos vy
transporte escalar turbulento. Esta es la tarea principal de un ingeniero que desarrolla modelados
de turbulencia, el implementar modelos matematicos y crear procedimientos computacionales
con suficiente precisién para obtener un buena aproximacion de los esfuerzos de Reynolds y el

término de transporte escalar turbulento.

Como se ha mencionado lo anterior, la labor del ingeniero es desarrollar un método matemdtico
capaz de tomar en cuenta los efectos de la turbulencia en el flujo que se encuentra dentro del

volumen de control. Estos métodos se pueden agrupar en tres categorias:

e Modelos clasicos — Basados en las ecuaciones promedio de Reynolds de Navier Stroke.

e Simulacién de grandes turbulencias — Basado en las ecuaciones de espacio filtrado.
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Dentro de los modelos clasicos se tiene:
e Modelo de longitud de mezcla de cero ecuaciones
e Modelo k-g de dos ecuaciones
e Modelo de esfuerzo de Reynolds

e Modelo algebraico de esfuerzos

Los modelos clasicos utilizan las ecuaciones de Reynolds que se desarrollaron en la siguiente
seccidn y forman las bases del cdlculo de la turbulencia en los cédigos comerciales actuales de
CFD. La simulacién de grandes turbulencias (LES) son modelos donde las ecuaciones del flujo
dependientes del tiempo son solo resueltas para el flujo principal y para los vortices mds grandes,
esto debido a que los vértices mas grandes interactian en mayor magnitud con el flujo principal y
contienen la mayoria de la energia, por lo que este enfoque se traduce en un buen modelo de los
principales efectos de la turbulencia. La simulacidon de grandes turbulencias son los modelos que
en la ultima década se encontraban en fase de investigacién, ya que el cdlculo mediante estos
modelos es demasiado costoso para ser tomado en consideracion para analisis computacionales

generales.

5.9.2. MODELO k- € DE DOS ECUACIONES.

Para los propdsitos de ingenieria es necesario resolver en detalle las fluctuaciones de la
turbulencia. Los usuarios de CFD tendran satisfaccidon con informacién de la propiedad media en el
tiempo del fluido (velocidades medias, presiones medias, esfuerzos medios, etc...). Por lo tanto, la
vasta mayoria del calculo computacional del flujo turbulento ha sido basada en el promedio de
Reynolds de las ecuaciones de Navier Stokes (RANS). La descripcion del efecto en la turbulencia en
el flujo medio es necesaria porque el operador temporal (tiempo promedio) en las ecuaciones de

momento descarta los detalles concernientes del estado del flujo contenido en las fluctuaciones.

Como hemos mencionado anteriormente, se agregan seis términos a las ecuaciones de Navier
Stokes (esfuerzos de Reynolds). Para solucionar las ecuaciones de flujo turbulento con las
ecuaciones de RANS es necesario desarrollar modelos turbulentos para predecir los esfuerzos de
Reynolds y el termino escalar de transporte y cerrar el sistema de ecuaciones del flujo medio.

Los modelos de turbulencia RANS mas comunes son clasificados en base al nimero adicional de

ecuaciones de transporte que son necesarias para resolver las ecuaciones de RANS, entre ellos:
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NUMERO DE ECUACIONES NOMBRE
ADICIONALES

Cero Modelo de longitud de mezcla

Una Modelo Splatar-Allmaras

Dos Modelo de k- €
Modelo de k-w
Modelo de esfuerzos algebraicos

Siete Modelo de los esfuerzos de
Reynolds

Tabla 1. Modelos de turbulencia.

Dentro de los modelos de turbulencia mas usados y validados estan los de longitud de mezcla y el
modelo de k- €. Estos estan basados en la pre-consideracion que existe una analogia entre la
accion de los esfuerzos viscosos y los esfuerzos de Reynolds para el flujo medio. Por la ley de
Newton de la viscosidad el esfuerzo viscoso es proporcional al rango de deformacién del elemento

del fluido. Para un flujo incompresible, matematicamente es:

_ aul au]
Tyj = US;j = ax] o, (3-61)
aul auz] au dv
axz axl ay ax (3- 62)

Los esfuerzos de turbulencia se incrementan en medida que en la relacién media de
deformaciones se incrementa. Boussinesq (1877) propone que los esfuerzos de Reynolds pueden

ser proporcionales a la relacién media de las deformaciones.

7 = —pu'

ou;  ay;| 2
= U pk&, (3-63)

+
c’)xj 0x;
1,52, 2, 2 o .
Donde k = > (u'? + v'%2 + w’'?) es la energia cinética por unidad de masa.
El transporte turbulento de momento y masa se realiza de la misma manera. El transporte

turbulento de un escalar es tomado a ser proporcional al él gradiente del valor medio de la

cantidad de transporte. Esto es para la continuidad:
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— 0P
—pu @, = Ffa_xl- (3- 64)

Esperando que el valor de la difusividad turbulenta (I't) es cercano a la viscosidad turbulenta (ut).
Esta consideracién es mejor conocida como la analogia de Reynolds. Con esta analogia se presenta

el nimero turbulento de Prandtl/Schmidt definido a continuacion:

M
Ot = Ft (3- 65)

Experimento en bastantes fluidos han establecido que esta relacidn es una constante. La mayoria

de los programas de CFD asumen esto (constante) y con valores alrededor de la unidad.

El modelo de k-e es un modelo sofisticado que describe en general la turbulencia que permite
tomar en cuenta el efecto de las propiedades debido a la turbulencia por conveccién y difusidn y
el efecto de la destruccién de la turbulencia. Dos ecuaciones de transporte (PDEs) son generadas.
Una para la energia cinética de la turbulencia (k) y una adicional para el rango de disipacion de la

energia cinética de la turbulencia (g)

Una consideracion importante para este modelo de turbulencia es que la viscosidad turbulenta se
considera es isotropico. En otras palabras la relacidn entre los esfuerzos de Reynolds y la relacién

media de las deformaciones es igual en todas sus direcciones.

Enfocandonos a dos dimensiones, pequefias capas tangenciales en la direccion del flujo siempre
son muy lentas produciendo que el flujo pueda ajustarse a si mismo a dicha condicién local. En
flujos donde la conveccion y difusién causan diferencias significativas entre la produccién vy
destruccién de la turbulencia la descripcidon algebraica de longitud de mezcla no representa
correctamente dicho efecto. La forma a seguir es considerando la dindmica de la turbulencia. El

modelo k-g se enfoca en el mecanismo que afecta la energia cinética turbulenta.

Escribiendo la relacién de deformacién y esfuerzo en forma de matriz:

Sxx Sxy Sxy Txx  Txy Txy
sij = [Syx  Syy Syz y Tj = [tyx Tyy Tyz (3- 66)
Szx  Szy Szz Tzx  Tzy Tzz

Descomponiendo la relacidn de deformacion del fluido (s(t)) en un flujo turbulenta en las

fluctuaciones media y la fluctuacion de la componente s;; (t) = Sij + s’i]- nos da los elementos de

la matriz con los siguientes resultados:
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, ou ou’
Sxx(t) = Sxx +s XX — & + a (3' 67)
, av oV
Syy(t) = Syy +s'yy = ay + By (3-68)
, oW ow'
Szz(t) = SZZ +s 7z — E + E (3' 69)
, ov  ov
Syy( = Syy +Syy = 3y + 3y (3-70)
, 10U ovy 1[ou’ ov
Sxy® = Syx(t) = Sxy T Sxy =35 [a_y ol T2 B tox (3-71)
, 10U 0wy 1fou’ ow'
sz(t) = Szx(t) = SXZ +5s Xz = Z E + g + E E + E (3- 72)
, 10V 0wy 1Jov ow'
Syz(t) = Syx® = Syz Syz2 =5 [g AT B oy (3-73)

Tomando esto en cuenta la ecuacion para la energia cinética media (K) es obtenida multiplicando
la ecuacidon de Reynolds por U, V o W dependiendo de la direccidon. Después de hacer esto y

después de la reduccién algebraica, tenemos que:

a(pK)
at

+V(pKU) = V(—PU + 2uUS;; — pUW' ') — 2uS;; - Si; + pu' ) - Sy (3-74)
I + O + W + IV + V + VI + VI
El efecto de los esfuerzos viscosos en K has sido separado en dos partes. El termino IV, el trasporte

de K por los esfuerzos viscosos y el termino VI, la disipacidn viscosa de la energia cinética media K.

Los términos que contiene los esfuerzos de Reynolds son: el termino V es el transporte de la
turbulencia de K por los esfuerzos de Reynolds y el termino VIl es el decremento neto de K debido

a la deformacion de trabajo por los esfuerzos de Reynolds (produciran turbulencia)

De la misma manera y después de reducir términos por algebra y reordenar, obtenemos la

ecuacion para la energia cinética debido a la turbulencia:
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9(pk)
at

— N 1— e
+V(pkU) =V <_plu’ +2uu's’y, — Piu’L : u,lulj> —2us'y - s'y = pulaly - S (3-75)

I + nm + m  + v + \' + VI + VIl

La relacién de disipacidn por unidad de volumen (termino VI) es normalmente escrito como el
producto de la densidad y la relacidon de disipacién de la energia cinética de la turbulencia por

unidad de masa (g), esto es:

e=2vs', s, (3-76)

Esta es la ecuacidon de transporte que relaciona la energia de la turbulencia con su disipacién, sin
embargo contiene bastantes variables desconocidas que no pueden ser medidas. El modelo
estandar k- (Launder y Spalding 1974) crearon dos modelos, uno para k y otro para g, basado en

la mejor comprension de los procesos relevantes que causan cambios en estas variables.

Utilizamos k y € para definir el escalar de la velocidad 9 y el escalar de la longitud representando la
turbulencia de la siguiente manera:
1 k3/2

Estos términos matematicos son remplazados en el término VI de la ecuacién anterior y toma en
cuenta la relacién de disipacidon de energia cinética de la turbulencia por unidad de masa. Este

método es usado por todos los cddigos de CFD asi como validado experimentalmente.
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6. CASO DE ESTUDIO DE LOS MODELOS PROPUESTOS.

Este capitulo se presentara dos modelos, el primero es un modelo zero dimensional o modelo
integral para obtener la primera aproximacion en termino de dimensionamiento de la etapa de
la turbina y las propiedades del fluido a través de la misma. El segundo modelo es un modelo
CFD que toma en cuenta los parametros de entrada del primer modelo para después
correlacionar ambos en términos de propiedades del fluido.

Una vez teniendo los antecedentes de los capitulos anteriores, podemos enfocarnos a un caso de
estudio para comprender mejor el comportamiento de las turbinas de gas tomando como base un

motor de uso aerondutico industrializado y en servicio por varias décadas.

Como se menciond anteriormente, el trabajo, la termodindmica de la turbina (presién,
temperatura, entalpia, etc.) estan intensamente ligados con los dngulos de deflexidon que sufre el
aire en el perfil aerodinamico. Para poder estudiar este efecto es necesario partir de algunos

pardmetros de entrada para poder determinar lo mencionado anteriormente.

Es necesario hacer notar que los pardmetros de entrada fungen un papel muy importante en el
disefio de la turbina, estos son establecidos como requerimientos a cumplir y es trabajo del
ingeniero obtener la mejor solucidén para estos mismos, aclarando que la mejor solucién es basada
en términos cuantificables para tomar las decisiones adecuadas, algunos de estos ejemplos son

peso, vida de los componentes, eficiencia, etc...

También es importante hacer notar que los requerimientos principales o pardmetros de entrada
pueden cambiar de disefio a disefio. Este trabajo fija los siguientes requerimientos de entrada
para crear una metodologia o modelo con la cual podamos estudiar apropiadamente el

funcionamiento de las turbinas y como afecta una o mas variables a las demas.

Como se menciond el capitulo anterior, existe una vasta gama de literaturas (entre estas estan las
ref. 1, 2, 3, 4, 11, 15, 19, 20 y 21) que tratan con este tema llegan a ecuaciones para obtener los
resultados en términos de flujo y velocidades que son muy similares en todos los libros. Sin
embargo ninguno va mas alld de presentar los cdlculos, es por eso que este trabajo (y una de sus
aportaciones) realiza una correlacién de los modelos zero dimensionales (célculos) con un modelo

de simulacién de dinamica de fluidos como se presentara en este capitulo.
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Requerimientos iniciales
M; =04 M, = 1.60
wr=U =300 M/gac T,y = 1400°K
R=02872 9/ c, = 1.158 1/
= 0. Kg °K go p— - Kg °K
g = — = 0.900 y = 1.333
Ty
P;; = 1400 KPa uz; =u,
No exit swirl Ty, = 1677°K
P, =795 KPa

Tabla 2. Requerimientos iniciales.

La seleccion de estos pardmetros en la Tabla 2 es basada en el hecho de estudiar las turbinas con
tecnologia ya desarrollada y que sigue sin conocerse por el campo de estudio debido a que es
considerado secreto industrial. Los parametros anteriores son muy similares a un motor
desarrollado por Pratt and Whitney [22] los cuales seran utilizados para determinar las
caracteristicas geométrica necesarias asi como las propiedades del fluido en las diferentes

estaciones de la turbina.

6.1. MODELO ZERO DIMENSIONAL.

Cabe mencionar como se ha sefialado en el capitulo 4 que el disefio de estas maquinas se realiza
por etapas que a su vez estan divididas en estaciones donde la salida de la primera etapa (estacion

2) es la entrada de la siguiente etapa, como es mostrado en la Figura 20.
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1 2 3 o
Bg VE
o3
Uz
Us
o ]
Bz Uzr
Var

V2 -
ESTATOR ROTOR
1 2

Uz

Figura 20. Estaciones y etapas.

Ahora bien se obtiene la temperatura en la salida del rotor mediante la relacién de los

requerimientos iniciales y por la ecuacion:

Tys = (1400°K)(0.900) = 1260°K

Obteniendo el coeficiente de flujo mediante la ecuacién:

_3c,aT, 1158 I/KgoK (1400°K — 1260°K)

= (3007/5)? = 1.8006

(4-1)

(4-2)
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De la misma forma calculamos la velocidad a la salida del estator por la ecuacién:

0CTr (1158]/Kg0K) (1400°K)

V2 = 1+2/[

-1+ 2/
(y — 1)M2] [(1.333 — 1)1.602] (4-3)

V, = 761.818M/¢

Con estos valores somos capaces de obtener el angulo a la salida del estator con ayuda de:

. W (1 )I’I) 1+ 2 = 1.8006 300 m/S
sina, = P v, = s 2 (y — 1)M22 - 761.818m/s
1.8006 2
[ 4-4
\/ﬂ 0.900) — [1 T 1333 = 1)1.602] 4

sina, = 0.7090
a, = 45.159°

La velocidad a la salida del rotor es calculada por trigonometria mediante la expresién:

Vs = Vycosa, = (761.818™/5)cos45.158°

(4-5)
V3 = 537.189 M/
El valor numérico de la reaccidn de la seccion media es determinado por:
Y 1.8006
R=1—E=1— = 0.0997 (4-6)
El nimero de Mach a la salida es calculado por la expresidn:
M,cosa,
M3 == ,(/) 1
—(1- _¥Y Y =112
J1 1 ns)(l 2)[1+ . ]Mz
B 1.60co0s(45.159) (4-7)

J1 — (1-0.900) (1 - 1'8306) [1+ %} 1.602

= 1.145

Asi también la relacién entre el nimero de Mach a la salida relativo y el nimero de Mach a la

salida del estator es determinado por la ecuacién:
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Msp 1-— <wT/Vz)2 W -1) ) 1-(1- ns)l'b;; 1 [1 + o —21)M22]

My 1—(Tt2/T2)(1—ns)(1—%)_ 1—(1—ns)(1—%)(1+%1v122)

(4-8)

Con el valor de la ecuacién 4-7 anterior podemos obtener el nimero de Mach relativo a la salida

del rotor:

Msp = (0.8942)(1.60) = 1.4308 (4-9)

Asi también utilizando los datos iniciales de la Tabla 2 y el valor de la velocidad 3 calculada por la
ecuacién 4-5, la temperatura total relativa a la salida del rotor es:

2y oses + (simes 7)1
9.C, cosas + ( sinas 7,

2
(537.189%) 300%
— 1298.860°K
Ji 537.189
2(1158// yox )

Tiap =T,
t3R t3+2

2 (4- 10)

= 1260°K +

Con los datos del nimero de Mach en Tabla 2, la temperatura total a la salida del estator
calculada de 4-10 y las propiedades del fluido, obtenemos la temperatura en la estacién 2 (salida

del estator):

T, = Uz = 1677 = 1175.818°K
2 _ _ ' _
1 = 1M22 1 1.33; 1 (1.602) (4-11)
Cabe notar que:
Tt3R TtZR

Por trigonometria obtenemos el resto de velocidades calculadas previamente la velocidad en la

estacion 2 y los angulos de deflexion en la misma estacion:

U, = Vycosa, = (761.818™/)cos(45.159) = 537.189 "M/ (4- 12)
v, = V,sina, = (761.818M/¢)sin(45.159°) = 540.179 ™/ (4-13)
uz =V; (4- 14)
v3=0 (4- 15)

Verificamos la reaccién de las etapas por:
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1 /V,\? Uz COSAy\ 2
2y \wT U, cosas
_ 1 (761.818"‘/S>2 [ <537.189m/5 cos45.159°> (4- 16)

=1 —
2(1.8006) \ 300™/, 537.189™/s  cos0°
= 0.0997

La reaccién de las etapas obtenida de la ecuacion 4-16 es utilizada para obtener la temperatura a

la salida del rotor.

Ty =T, — °R,(Tyy — T3) = 1175°K — 0.0997(1400°K — 1260°K)

=1161.042°K (4-17)
Los numeros de Mach relativos son calculados en cada estacion:
. wr 2
M, = M, [cos?a, + (smaz - —)
v
(4- 18)
= 1.60 |c0s245.186 + | sin45.186 30075\ _ 1.4351
=1. cos . sin45. 7618187, =1.
My =M 2 +(' wr)2—1145 1+ 3005 )’
3R = M |COSTaz TAsmaz =y 1) = L 537.189 M/ (4-19)

= 1.3177

El valor de la temperatura estatica es definido en la estacidén 1 para poder calcular la velocidad de

entrada:
h= o = il = 1363.671°K
1+ [;/2;1] MP 1+ (—1'332 — 1) (0.4)2 (4- 20)
- chcpg‘tl P2 (1158]/Kg°K2) (1400°K)
- ome 1+ @333= D042 (4-21)
= 290.062 M/

La relacidén 4-22 es utilizada para poder obtener el valor numérico de la velocidad relativa a la

salida del estator:

61



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

_/2 2
Vor = Uz + g

(4- 22)
Vor = \/240.1792 +540.1792 = 591.167 m/s
El angulo en la segunda estacidn es calculado por trigonometria:
_ tan-t v, —wl - 540.179 — 300 _ 24.089°
pp = tan ™ — = = tan o ggmy = 24 (4-23)

Utilizando el numerador de la ecuacion anterior podemos conocer la velocidad relativa en 2:

VUypr = VU — wT = 240.179 m/S (4— 24)

Es necesario conocer la temperatura en la estacion 2 por:

VA (591.167 M/4)?

— R _ o — o
Top = Tir —m = 1298.860°K — 5 (1158]/K9K) = 1147.962°K (4- 25)
Asi también el angulo y velocidad en la tercera estaciéon o a la salida del rotor:
B3 = tan™! vat ol tan™1 (0 +300™5) = 29.181°
Us 537.189™M/, (4- 26)

v3r = ugtanBs = 537.189 M/s tan29.181° = 300 M/,

Por ultimo para terminar de conocer todas las velocidades, mediante la siguiente expresidn

matematica conocemos la velocidad relativa en el rotor.

Voo = uz 537.189™M/,
3R cosf;  €0s29.181°

= 615.277 (4-27)
Los coeficientes de flujo total de la etapa y para cada estacidn son:

® = (tana, — tanB,)"!) = (tan45.189 — tan24.089)"! = 1.7872

Dstator = 0.06 (4-28)
Drotor = 0.15
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Con los datos obtenidos anteriormente, las presiones en cada punto del ciclo son calculadas.

Dichas presiones son:

Py = 1400Kpa (4-29)
j TATT /1363.671°K\T5351
b Ty y-1 _ . °K\1.333-1 _ 4-30
P = <Tt1) = <—1400°K ) = 1530.295KPa (4- 30)
Py N 1175.818°K\*
(YT 14 006)|1- (=222
1+ Bsvator [1 (72) 0.00) |1~ (g7 ) (4-31)
= 0.9409
P,, = (0.9409)(1400KPa) = 1317.360KPa (4-32)
Pear _ 0 4681 (T”R)% = 0.4681 (1298'86001()4 =0.7226 ; P,
Py 2 - 1165.244°K) ~ » TR (4- 33)
= 1228.42KPa
Pisg 0.7226 B 0.7226
Py T. \7e1| 115.285°K \*
1+ Brotor [1 - (T;) 1+0.15 |1~ (3395.860°%) (4- 34)
= 0.68336; P;sp = 1161.712KPa
¥ o 4
Ps o 68336( s )H = 0.68336 (1151'285 K) —042182; P
Py Tyar - 1298.860°K/ ~ * 3 (4-35)
= 717.094KPa
I o 4
Ps _ 42182 (TB)H = 042182( 1260°K ) = 0.6051; P
Py T, - 1151.285°K/ ~ $oB (4-36)

= 1028.67KPa
En este caso utilizamos la eficiencia térmica para poder hacer esta evaluacion cuantificable de la

solucién/método adoptado,

La eficiencia térmica esta dada por la relacion entre la temperatura y la relacién de presiones:

1—ms 1-09
e X~ 1333
1-mpr-1  1—(0.6051)1333-1

= 0.8478

(4-37)

63



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

Para visualizar mejor los datos obtenidos, a continuacidn son presentados en la Tabla 3 para su

mejor comprensién y/o visualizacion.

Propiedad/Estacion | 1 2 2R 3R 3
T; (°K) 1400 1677 1298.860 1298.860 1260
T (°K) 1363.671 1175.818 1147.962 1298.860 1161.042
P, (°KPa) 1400 1317.360 1228.420 1161.712 1028.670
P (°KPa) 1530.298 795.770 717.094
M 0.400 1.600 1.4351 1.3177 1.145
Vv (m/s) 290.062 761.818 591.167 615.277 537.189
u (M/5) 290.065 537.189 501.895 501.895 501.895
v (M/g) 0 540.179 240.179 300 0
a (DEG) 0 45.159 - - 0
B (DEG) 24.089 29.181 -
Vi U, Uy V3
2 \QALVZR I%T%R
\V;Ktlvz Var u33 ’ Us

6.1.1. DIMENSIONES DE SECCION TRANSVERSAL.

Tabla 3. Resumen calculos de modelo zero-dimensional.

El objetivo de esta sub seccién es determinar las dimensiones principales de la etapa de la turbina.

Empezamos con la Figura 21 que establece las dimensiones principales.

1 2
B — ;L'I""__IT
h | |
= Wr —
e I. '
I

3
— Ws —
h=r.—rh
hy +hafC
W, = 2 (;)s cosf,,.
hy + hy(C
W, = 2 (;)F cosf.y

Figura 21. Dimensiones principales de la turbina.
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La apertura de la turbina (su altura) depende de la cantidad de flujo que quiera pasar por la

garganta de la misma, en este caso se propone un valor de flujo masico de 90 kg/seg.

La apertura de la turbina depende también del parametro de flujo (MFP) el cual es dependiente
de las propiedades del fluido (y) y que se da en tablas dependienta del numero de Mach a la que

estd sujeto el fluido. Dichos valores los encontramos de en el apéndice E de la referencia [4]

De esta forma para la estacidn 1:

o )

paray = 1.333
MFP(M1)< /R/gc> = 0.420760 (4-38)
Ml = 0.4
0.42076
MFP(M,) = ; = 0.024828028
287.2 /KgoK
1y T 90 X9/, yiz00°K

Ay

~ P MFP(M;)cosa, _ 1700KPa(0.024828028) cos 0°
= 0.079808827m?

Ay 0.079808827m?

- 211, 2m(0.3m) (4- 39)
= 0.042339897m

h

71 = 0.321169948m

rhy = 0.278830051m

La misma ecuacién 4-38 y 4-39 es utilizada para la estacion 2, por lo que tenemos:

MFP(M2)< /R/gc> = 0.667163
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0.667163
MFP(M,) = = 0.039367672

12872 /¢ joc

iy Trs 9089/ \T677°K

A = =
27 Py;MFP(My)cosa,  1317.360KPa(0.039367672) cos 45.159°
A,  100783255m?

= = = 0.053467177
27Ty, 2m(0.3m) m

hy

T, = 0.326733588m
rhy, = 0.273266411m

De la misma forma para la estacién 3:

MFP(M3)< /R/gc) = 0.6336

M3 = 1.145
0.6336
MFP(M3) = = 0.0373872
/ J
287.2 /KgoK
. Kg 5
1y Tes 90"/ V1260°K

A, = =
37 PsMFP(Ms)cosas  1048.49KPa(0.0373872) cos 0°
A;  0.081496798m?

hy = = = 0.043235394
3 2Ty, 2m(0.3m) m

13 = 0.321617697m

rhy; = 0.278382302m

= 0.100783

= 0.081496798

Con esto obtenemos las dimensiones principales de la seccién transversal de la turbina.
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6.1.2. DIMENSIONES DE PERFIL AERODINAMICO.
El siguiente paso es conocer las caracteristicas geométricas del perfil aerodindmico que se debe
adoptar de acuerdo a la deflexion de los dngulos en el radio medio especificado anteriormente.
Esta estd determinada por el nimero de Zweifel que se describe a en la ecuacion:

pViC,  puiCy

F = =
emax 2g. 2g.cosa, (4- 40)
t
7 =
Femax
Para rotores:
2s 5 Usg Us\?
Z, = C_x (cos* B3) (tan[)’z + u—ztanﬂ3) (u_2>
debido a que u; = uz (4-41)
2s )
Z, = . (cos* B3)(tanp, + tanfs)
X

Considerando una variacion radial de free vortex (descrito en el sub capitulo 2.7.1), recordando
gue esta variacion radial es utilizando el exponente de la variacion radial igual a cero como se

indica en la ecuacion 2.-21, deducimos las siguientes expresiones matematicas:

_1 V2R
=tan~ 1= N
B2 ” (4- 42)
rm
Vart = V2Rm E (4- 43)
Tm
Uzpt = uZRmrh_z (4- 44)
U3Rr
Bs = ” (4- 45)
Tm

Uspt = USRmr_ (4- 46)

67



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

rm
U3Rph = U3Rm E (4-47)

Los dangulos de deflexion para la segunda estacién son determinados con las ecuaciones 4-42 a 4-
47, teniendo:

u
a, = cos™1 =

2
Vym = 737.356
Vyy = 773.225
Vyr = 704.668

Uy = U = Up

u = cte = 501.895 M/,

Esto es un proceso iterativo proponiendo una solididad, que es la relacién de anchura o cuerda del

alabe entre la altura del mismo.

Proponiendo una solididad de C/h =1

YZ = 0.900
C3 —1
hy
c; = 0.027833679m

El uso de tantos decimales es importante debido a que el disefio como se podrd ver debe ser en

términos de milimetros, por lo que es importante capturar el detalle de los calculos anteriores

Presentaremos lo anterior en la Tabla 4 para su mejor visualizacion:
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property/station 2rMT 2ri 2zn
vag (/5) 229.531 240.179 251.862
B, (DEG) 24.576 25.573 26.648
o, (DEG) 44,582 47.104 49.526

property/station 3rr 3ry 3R
vag (7/5) 286.698 299.997 314.590
Bs (DEG) 29.736 30.868 32.079

Tabla 4. Balance radial de velocidades.

Cx
Zs (?)m
(“/s), = 17621
Cx
7, (?)T = 1.5510
(“/s), =1.7233

7, (Cs—x)h ~ 1.6205

(“/s), = 1.8005

1.5859

El proceso iterativo antes mencionado se realiza con el fin de poder saber el espacio entre alabes

y/o estatores, asi como el nimero necesario de los mismos. Con ayuda de las ecuaciones 4-48 a 4-

53 abajo podemos calcularlas.

Y3m + 8Q3mA/ O
8o, —1

Bz = V2 Az =0° (4- 49)

Yam — YV

(*/s)

S m

_ 4-51
Im = "os O ( )
Sm = o (4-52)

Com = (CX/S)mSm (4-53)



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

Como se muestra en los cdlculos anteriores, estos marcan el procedimiento con el cual podemos
determinar el niumero de alabes de acuerdo a la seccién radial definida. La Tabla 5 que se

presenta a continuacioén es para tener una mejor visualizacidn de los resultados.

Posicionradial | Radio Solididad Espaciado Mum OFF Cuerda Axial
Punta 0.31351 1.7528 0.015878 124,219 0.0273647
Medio 0.300 1.794 0.015507 121.555 0.027326
Bajo 0.286083 1.8392 0.0151523 115.796 0.0272825

Tabla 5. Numero de alabes.

Como se observa, se obtienen nimeros diferentes del espaciado para la misma estacién, sin
embargo en el caso de los estatores esta determinados por su valor en la punta, mientras que

para el rotor estan determinados por su valor en el radio mas bajo.

El espacio que debe existir entre estaciones es determinado:

_h1+h2<C

A > E)S cos B4 (4- 54)

h, +h; (C 0.040442958 4+ 0.027833679
=—< ) cos 0, = (1)g c0s(1.8266°)

T 2 \h/p 2
= 0.03412097m

Wr
- 0.0085302425

70



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

6.2. DESCRIPCION, MODELADO Y DISCRETIZACION DE LA SIMULACION

CFD.

Utilizando los valores obtenidos y reflejados en la Tabla 3 en la segunda estacidon se simulara en
este sub capitulo un caso base para analizar el comportamiento del flujo en términos de
gradientes de presion, velocidad y flujo masico transportado alrededor del perfil aerodindmico y

correlacionar ambos modelos y/o estudiar sus diferencias.

Una parte/aportacidon importante de este trabajo es comparar los datos obtenidos mediante los
calculos presentados en las secciones anteriores de este capitulo por un modelo de simulacion de

dinamica de fluidos descrito a continuacion.

La configuracién a simular del caso base consta de un arreglo de 6 alabes, este analisis es
conocido como andlisis de cascada, donde nos enfocamos al 4to dlabe debido a que es el que
presenta un flujo mas representativo y que tiene un efecto nulo de las paredes que engloban al
volumen de control. Para este caso los parametros de entrada son tomados de los cdlculos

obtenidos numéricamente.

La condicion de repetitividad en el 4to dlabe permite una disminucién del dominio a ser analizado
e interpretado sin embargo para poder determinar esto se realizd el sistema completo. Las
condiciones geométricas son establecidas por los calculos numéricos presentados anteriormente y
mostradas en la Figura 22. Asi también las velocidades de entrada al dominio. Esto es con el fin de
estudiar el efecto del flujo sobre el perfil aerodinamico. Para el caso base el perfil aerodinamico es
el NACA 2415, esta nomenclatura significa que el espesor maximo del perfil es 15% el valor de la
cuerda axial. Las medidas del volumen de control son de 431.20 mm de alturay 1080.290 mm de
longitud, mientras que los dlabes estan espaciados cada 15.507 mm, la cuerda axial del dlabe tiene
un valor de 27.630 mm.

El flujo entra al volumen de control con una velocidad de 737.356 m/s con un angulo de 45.159

grados (sus respectivas componentes de velocidad son 501 m/s en la direccidn “x” y 540 m/s en la

o, .n

direccién “y”). Cabe mencionar que los alabes tienen un movimiento de 300 m/s en la direccion

ou. . n

y” para simular la rotacidn del sistema.

Las caracteristicas con las que entra el flujo son con una presion estatica de 795,770 Pascales con

una temperatura de 1165 grados Celsius.
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Figura 22. Detalles geométricos del modelo CFD.

Para la simulacién de flujo estacionario se empled el cédigo de Dindmica de Fluidos
Computacionales, PHOENICS. El programa resuelve las ecuaciones que gobiernan el movimiento

del flujo mediante el método de volumenes finitos.

El modelo consta de una malla cartesiana de 240 mil celdas (300 celdas en la direccion x y 800
celdas en la direccién y) como se muestra en la Figura 23. Este nimero de celdas fue determinado

en base a un analisis de independencia de malla como se describira posteriormente.

Como se menciond anteriormente, los datos de entrada son extraidos de los calculos numéricos
presentados anteriormente para evaluar el paso del flujo a través del perfil aerodindmico. Es
importante mencionar que debido al rango de velocidades a manejar se presenta un efecto de
compresibilidad en el flujo (velocidades arriba de Mach 0.3).

En el modelo de simulacidn se establecié una presidon de referencia, la cual indica la presidn en
todo el sistema o volumen de control. De esta forma la simulacidn calculara en cada nodo de la

malla un incremento o decremento de la presién de referencia.

Es también importante mencionar que en esta simulacién, los dlabes o perfiles aerodindmicos
. n

tienen inducida una velocidad de 300 m/s en el vector “y” positivo. Esta velocidad es constante

durante toda la simulacién, por lo que el término temporal del transporte de Reynolds o ecuacion
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3-13 no es tomado en cuenta. Es decir, debido a la rotacion constante de los alabes el sistema se

encuentra en un estado permanente y no es necesario discretizar el tiempo en dicho sistema.

300 CELDAS

Parametros
analizados en este
perfil debido a que
tienen la menor
influencia de las

paredes
800 CELDAS. (repetitividad del
Vx=501 m/s fluido)
Wy =540 mj'sl

Testatica=1165
Pestatica=795

Figura 23. Malla cartesiana usada para discretizar el sistema.

6.2.1. INDEPENDENCIA DE MALLA.

Un andlisis de sensibilidad de malla fue realizado para determinar el nimero de celdas en el
dominio, también conocido como independencia de malla, el objetivo de este analisis es obtener
la menor variacion de las variables a analizar con una precision de alrededor del 5% para tener
mejor uso de los recursos computacionales. Se realizaron tres configuraciones diferentes de la

malla como se muestra en la Tabla 6.
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NUM DE CELDAS NUM DE NUMERO DE CELDAS TIEMPO DE
EN X CELDASENY EN DOMINIO ANALISIS
200 600 120 000 45 min
300 800 240 000 3.5 hrs.
500 1000 500 000 7.0 hrs.

Tabla 6. Independencia de malla.

Para determinar la variacion de la propiedad o variable y su cambio con respecto y dependiente
del numero de celdas, se evalla algunos puntos para ver se variacion. En este caso se extraen
valores en la cara de presién donde se espera mayor cambio de la propiedad. Con los resultados
mostrados en la Tabla 7.

Las propiedades evaluadas son presidn y velocidad. Una vez que se han extraido los valores en el
mismo punto se realiza una comparacién de la variacidon en el mismo punto con el diferente
numero de celdas, es decir, se compara la variacién en porcentaje de la presién y velocidad en una
malla de 120 mil celdas contra los valores en una malla de 500 mil celdas. El mismo ejercicio se

realizé con la malla de 240 mil celdas.

MALA 500,000 CELDAS WALLA 120,000 CELDAS WALLA 240,000
COORDENADAS Tiempo =7 hrs Tiempo =45 min COMPARACION 500 vs 120 Tiempo=35hrs COMPARACION 500 vs 120
X Y PRESION (Pa] VELOCIDAD (m/s) PRESION [Pa) VELOCIDAD [m/s] %VARIACION P % VARIACION V' PRESION (Pa) VELOCIDAD (m/s) %VARIACION P % VARIACION V

0.14000 0.62000 11136.20000 602.87180 9833.56700 64188210 -11.69728% 6.47073% 1151337000 644 8275 3.38688% 6.95929%

0.16000 0.63000 13102.62000 555.72530 11570.00000 58533120 -8.64423% 7.12688%  13576.92000 600.2034 3.6198%% B.00361%
g 0.18000° 0.63500 13831.29000 544 93560 12418.63000 610.81890 -10.21351% 12.09011%  14397.58000 5845114 4.08427% 7.26247%
] 0.20000 0.64000 1420434000 528.74310 13302.56000 566.21510 -0.34581% 7.08700%  14820.65000 568.3645 4.3388%% 7.49351%
£ 0.22000 0.64200 1425437000 523.66880 13395.31000 557.87800 -6.02664% 6.53260%  14896.28000 561.9485 4.50325% 7.31010%
a 0.24000 0.64200 1228253000 558.97500 11341.11000 557.67400 -7.66471% 6.92321%  12727.43000 600.0468 3.62222% 7.34770%
: 0.26000 0.64000 10800.38000 58277820 5849.69300 632.49870 -8.80235% 8.53163%  11213.00000 627.0655 3.82042% 7.559534%
3 0.28000° 0.63000 9110.96500 672.36520 7931.79600 703.60070 -12.94231% 4.64562% 936177800 707.0631 2.75287% 5.16057%

0.30000 0.63000 B106.35300 665.44140 6976.31100 700.45240 -13.54027% 5.26733%  B376.16700 702.0271 3.32835% 5.49796%

0.32000 0.62000 7017.77100 715.56180 6051.39200 741.22480 -13.77046% 3.58641%  7409.33100 7445171 5.57955% 4.10241%

0.34000 0.62000 711451300 676.79880 6387.57000 709.21530 -10.21775% 4.78968%  7802.56700 707.373 9.67113% 4.51747%

0.36000 0.61500 5539.00500 688.14150 6080.17300 657.20730 2.37696% -4.49524%  7666.98100 697.998 29.09538% 143254%

Tabla 7. Comparacién de valores de la propiedad con variacion del nimero de celdas.

Del ejercicio se pueden obtener las siguientes conclusiones:
e 500,000 VS 120,000 celdas = Presion varia de 7@12% y velocidad varia de 3@8%
e 500,000 VS 240,000 celdas = Presion varia de 2@5% y velocidad varia de 1@7%

Como resultado de lo anterior y cumpliendo el objetivo de mantener una variacién de alrededor

del 5% de la variable la simulacidon consta de numero total de celdas de 240 mil y un tiempo
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maquina de 3.5 hrs para hacer eficientes los recursos computacionales. Esta simulacion fue

corrida en una computadora con un procesador de 3.20 GHZ y 12.0 GB de memoria RAM.

El nimero de iteraciones que realiza la simulacion depende de la convergencia que tenga la

simulacidn. Para esto el cddigo proporciona una grafica mostrada en la Figura 24 que muestra la

variacion de la propiedad con respecto al nimero de iteraciones que el mismo realiza.

Valores de P1,
U1, v1 y TEM1
estabilizados

Spot Values at (133,31%

1)

& Error - Cut of 7 1.000E-01 &

|

TR S S S

Value
1.28B+03
9. 16E+02

1.478+02

Change Low
T 26801 -1.00E+05
-8.61E-03 0.00E+00

-1.97B-03 -1.00E+02

High
7. O0E+05
2.00E+03

3.00B+02

Variable Max
<16E+08
S1E+07

JS1E+07

® Error  Change
§.01E+08 -5.068+00
1.97E04 1.75E-01

7.24B+04  1.53E+01

- T ™
#"1,128+03 %2 3. 00E-01 "+ 0.00E+00
.2 578406 26, 23B+02_,+D.00E+00

2.00E+03
3. D0E+06

OB+ %

8.72B+0% -2.76B+02
4.06B+06 -7.77B+02

x
Ij.oi[.UB 7.T4E-02 0.00E+D0D

Variacion de KE
y EP

2.00E+D3

3
2
2
5. 01E+07
2
1

SBE+07

7.04E+01 -8.85E-01

—

Valores de KE y EP
con una variacion
aceptable

Figura 24. Variacion de las propiedades en punto de probeta.

Al analizar la Figura 24 anterior podemos concluir que la variacién de las propiedades de

velocidad, presidn y temperatura esta estabilizada después de alrededor de 3000 iteraciones, sin

embargo las variables de la turbulencia tienen una pequefia pendiente lo que significa que los

valores de KE (energia cinética turbulenta) no estan estables. Por lo que es necesario aumentar el

numero de iteraciones a 5000 para que esta disminuya a un valor aceptable.

Una vez que se realizo lo anterior, podemos notar de la Figura 24 que al comparar los érdenes de

magnitud de las cantidades sefialadas como “Variacién de KE y EP”

significativa en las mismas.

no hay una variacion

Lo anterior da paso a que sea establecida la simulacién como caso base con las caracteristicas

geomeétricas, las caracteristicas del fluido y de la simulacién presentadas en esta seccion.
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6.2.2. RESULTADOS E INTEPRETACION DEL CASO BASE.

En esta seccidn se presentaran los resultados del caso base y se interpretaran los resultados, el
objetivo es presentar la simulacién y comprender los diferentes fendmenos en términos de
dindmica de fluidos para comprender lo que pasa en el volumen de control.

El fluido entra al volumen de control y se divide principalmente en dos lineas de corriente a partir
del punto de estancamiento (x= 9.530 mm, y= 61.050 mm) en cada uno de los alabes, sin embargo

se enfoco en el 4to dlabe como se menciond anteriormente.

Como se puede apreciar en la Figura 25, el fluido se divide principalmente en dos corrientes una
vez que el fluido ha encontrado el borde de ataque en el perfil aerodinamico, ocurriendo en el
punto de estancamiento en el borde de entrada. Una es distribuida a la cara de succion y otra
linea de corriente a la cara de presién para que aguas abajo de la cara de succién se presente una

re circulacidon importante que se explicara a detalle en este capitulo.

CARADE /=
SUCCION

PUNTODE
ESTANCAMINETO
EN BORDE DE _
ENTRAD.

T A

Figura 25. Lineas de corriente.
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Es importante sefialar que los datos numéricos interesantes de la(s) simulaciones y entre ellas el

caso base se presentan en tres diferentes areas de interés:

e Laseccién transversal mas restrictiva = Debido a que en la disminucién de area presenta
un efecto donde el flujo es comprimido. Es interesante para este trabajo el efecto de

reduccidn de area en el flujo.

e En la cara de succidon y presién = El flujo y su interaccidén con el cuerpo aerodindmico

presentan datos que describen el comportamiento del flujo.

e Ala entrada y salida del volumen de control = Esta zona arroja datos muy interesantes
para poder evaluar los efectos finales del flujo después de su paso por el canal que forman

los cuerpos aerodindmicos.

Las zonas o areas descritas anteriormente se muestran en la Figura 26.

Lineade corrient

Seccion tran
mas rest|

Lineade corrient

Figura 26. Puntos evaluados en simulacion CFD.
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6.2.3. CONTORNO DE PRESIONE ESTATICA

La Figura 27 muestra el perfil de presiones del caso base en el cual el fluido entra con direccion
de 45.159 grados al volumen de control. En la parte superior izquierda de la Figura 27 se
presentan los valores de la escala, cabe recordar, como se menciond anteriormente, que los
valores reales son la suma de la presion de referencia (600, 000 Pascales) mas los valores de la
escala, asi teniendo una presion de entrada de 787 085 Pascales.

Pressure, Pa

1200000. 250000.0 -700000.0

-------------

Figura 27. Perfil de presiones estaticas del caso base.

Como se observa en la Figura 27 la presidon de entrada es mayor a la presion de referencia
haciendo que su suma sea en un promedio de 787 KPa (Contra una presién de entrada del modelo
zero-dimensional de 795 KPa), es de hacerse notar que se tuvo que realizar un ajuste para poder
obtener las condiciones deseadas en la entrada. Este aumento de presion es debido al efecto del
choque del fluido con el alabe, es decir, se transmite la informacién del fluido aguas arriba debido
a la naturaleza hiperbdlica de las ecuaciones que gobiernan el comportamiento del fluido. Esto
puede ser mostrado en el detalle de la Figura 27 que muestra de forma magnificada a detalle el
borde de ataque del perfil y como la relativa alta presién afecta al fluido aguas arriba del mismo.
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El punto donde el fluido entra en contacto con el dlabe es llamado punto de estancamiento
(x=9.53 mm, y=60.83 mm). En este punto la energia de velocidad (energia cinética) es
transformada en energia de presién generando el punto mas alto de presién estatica sobre el
cuerpo aerodindmico como se muestra en la Figura 28 y que representa una presion estdtica de
1627 KPa (presidn relativa + presion de referencia). A partir de este punto y aguas abajo del
cuerpo aerodinamico el término difusivo de las ecuaciones de transporte transforman la energia
de presién en velocidad como se puede apreciar en la parte izquierda de la misma Figura 28
(apartado a de la Figura) que es una proyeccion perpendicular a la direccion del fluido, asi mismo

el fluido es dividido en dos flujos como se mencioné anteriormente.

vIsTA BA

" R
_— 8
—

visTABA
(proyeccion del borde de ataque)

Figura 28. Perfil de presiones en borde de ataque.

El Flujo asociado a la linea de corriente que pasa por la cara de presion del alabe es la que produce
el empuje en el cuerpo aerodinamico, dando lugar a la rotaciéon del mismo. La Figura 29 muestra

esta seccion.

Como se aprecia en la Figura 29 el flujo que pasa por el cuerpo en la cara de presién es dividido en
3 zonas o secciones dentro de esta misma linea de corriente. El incremento de presién en la zona
1 es de 602 KPa con respecto a la presion estatica de referencia, mientras que en la zona 3 del
orden de 160 KPa con respecto a la presion estatica de referencia y es la fuerza de levantamiento
gue obtiene el dlabe. Mientras que en la zona 2 existe una caida de presidon con respecto a la
presion estatica de referencia (de 60 KPa) esto es debido a la forma cdncava del perfil

aerodindmico.
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El flujo en la zona 1 es disipado hacia la cara de presion siguiendo la forma del cuerpo, sin
embargo debido a la presion, direccion y velocidad del fluido este no genera tanta presidn en el
cuerpo en la zona 2, mientras que una vez que el flujo vuelve a encontrar el cuerpo aerodindmico
y por la forma cdncava, en la zona 3 vuelve a generar una presion significativa para continuar la

fuerza de levantamiento o empuije.

Cabe mencionar que en esta seccion no se genera ningun desprendimiento de flujo debido a que
el fluido entra con un angulo que favorece a que el fluido siga la forma cdncava del perfil

aerodindmico.

4 P -700000.0

PROYECCION DE CARA DE PRESION DE PERFIL
AERODINAMICO

Figura 29. Linea de corriente en cara de presion.

Por otro lado el flujo en la cara de succién presenta un desprendimiento notable en la parte final
de la misma, en esta parte el flujo es gobernado por varios fenémenos mostrados en la Figura 30
y explicados a continuacién.
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Cabe recordar que por la Figura 26 el alabe encuentra su drea mas restrictiva en la cara de
succidn, asi también que las velocidad de entrada tiene un numero de Mach de 1.60 (entrada al
rotor, salida del estator) por lo tanto el fluido presenta un efecto de compresibilidad donde
debido a el drea formada entre la cara de succidn y la cara de presién del dlabe adyacente, de
forma convergente — divergente. Este efecto hace que el fluido presente un cambio de presidn
subita en esta zona teniendo como efecto ondas de choque generadas por la forma geométrica

del perfil.

Asi también debido a la forma del dlabe, que es de tipo convexo y la manera como entra el fluido
se presenta un gradiente de presion negativo (diferencia de presidon negativo) y aumenta la
velocidad. Esto conlleva a que el fluido después del punto de estancamiento y sobre la cara de
succidn transforme la energia de presidn a una energia de velocidad.

Idealmente el movimiento del rotor juega un papel importante en el posible desprendimiento del
flujo en la cara de succién, donde favorece a que el fluido pueda seguir la forma del dlabe (cada
paso que el flujo trate de desprenderse, el rotor amortigua este desprendimiento por su
movimiento). El resultado de ambos efectos es el desprendimiento del flujo en la parte final del

mismo sumado al efecto de la forma del perfil aerodindmico.

Pressure, Pa

1200000. -700000.0

CARA DE PRESION DE PERFIL AERODINAMICO

Figura 30. Linea de corriente en cara de succion.
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Ademas de los fendmenos antes mencionados, una diferencia notable y que afecta en la
diferencia de presiones alrededor del dlabe es el hecho que existe una mayor longitud que
recorrer en la cara de succidn que en la cara de presidn, es decir la cara de succion tiene una
longitud de 123% de la cuerda axial, mientras que la cara de presidn tiene una longitud de al 93%

de la cuerda axial.

Los fendmenos descritos anteriormente derivan a las lineas de corriente mostradas en la Figura
31. En esta figura se observa como en la cara de presién el fluido no presenta un desprendimiento
de la linea de corriente al cuerpo. Mientras que en la cara de succién el fluido no presenta
desprendimiento hasta la parte final del mismo, teniendo como consecuencia una re circulacién
importante.

NO EXISTE DESPRENDIMIENTO EN CARA DE SUCCION

NO EXISTE DESPRENDIMIENTO EN CARA DE PRESION

Figura 31. Lineas de corriente en perfil aerodinamico.

Esta re circulacion es el efecto de tres fendmenos, el fluido no puede seguir la forma céncava del
perfil, el area restrictiva se presenta en la parte frontal del dlabe teniendo como consecuencia un
aumento en las velocidades y la baja presion genera que el fluido re circule. Asi también este
efecto nos indica el efecto de la estela en la salida del dlabe.
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La estela aguas abajo del cuerpo aerodindmico es una distorsion de la linea de corriente
presentada pero detectada con ayuda de la variacién de presidon en esta zona. Este efecto no
puede ser visualizado por este modelo. Se han presentado estudios donde para poder visualizar
este fendmeno es necesario otra aproximacion de la simulacién, donde se necesitan un numero
de celdas muy grande (Numero de Reynolds a la tercera potencia). Este fendmeno es corroborado

con los numeros altos de la energia cinética turbulenta como se observara posteriormente.

b) LINEAS DE CORRIENTE
EM L& SALIDA [ESTELA)

Figura 32. Lineas de corriente en borde de salida (estela).

Aguas abajo del cuerpo aerodindmico y en la salida, la presién promedio es de 453 KPa. En la
salida existe una variacion significativa en un mismo plano “x” por el efecto del cuerpo en el flujo.

Los fendmenos descritos anteriormente nos dan un entendimiento del movimiento del fluido, el
efecto que produce el movimiento del dlabe en término de presiones. Asi también analizando
cada uno de los efectos podemos entender las transformaciones de energia que se llevan a cabo
en el sistema y podemos confirmar que las leyes que gobiernan el fluido estan siendo respetadas

(ley de conservacidon de masa, cantidad de movimiento y transformacion de energia).
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Una vez que podemos entender las diferentes transformaciones de energia y afirmar que las leyes
gue gobiernan el fluido son respetadas podemos graficar las fuerzas que produce el dlabe. En este
caso se grafican las presiones sobre el cuerpo de forma adimensional para mostrar la relacién de

presiones entre la cara de presion y succidn en el cuerpo aerodinamico.

La Figura 33 muestra esta relacién de presiones. Este grafico es obtenido tomando valores a lo

largo del perfil, sumando la presién de referencia y dividendo el resultado entre la misma.

Un punto a destacar es que casi todos los gradientes de presion son positivos, excepto en la cara
de succion que encuentra dos gradientes ligeramente negativos (milimetros después del borde de
ataque). Esta grafica es una gréfica tipica de la distribucion de presiones en el adlabe de cualquier
literatura. Esta presién empuja el alabe, las pérdidas de energia se dan por la friccion entre el
alabe vy el fluido y entre las particulas del mismo fluido y el drea entre ambas curvas son el
resultado del trabajo extraido o levantamiento del perfil.

0.080 0.130 0.180 0.230 0.280 0.330

Longuitud de cuerda (mts)

2.500 } }
2.000 Ppgr  — ——
(7]
(7]
c
.0
o
£ 1500 \
()]
h= e Cara presion
o
& 1000 \ /\ = Cara de succion
0.500 \
0.000

Figura 33. Relacion de presiones en perfil aerodinamico.
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6.2.4. CONTORNO DE VELOCIDADES.

En la Figura 34 se presenta el campo de velocidades en el sistema. El fluido presenta una velocidad
entrada promedio de fluido con una velocidad promedio de 732 m/s con una diferencia de 5 m/s
contra la estimada en el modelo zero — dimensional. En el perfil de presiones mencionamos que la
variacion en el valor de entrada es debido al efecto que sucede en el choque del fluido con el
alabe, sin embargo podemos notar que el efecto es menor que en la presion.

Velocity, m/s
1500.000 750.0000 0.000000

PUNTODE
ESTANCAMIENTO
V=80m/s

Figura 34. Campo de velocidades.

Una vez que el fluido ha entrado al sistema y que ha contactado con el cuerpo aerodindamico, la
velocidad es subitamente desacelerada a un valor de 80 m/s transformado la energia de velocidad
en presion, recordando que en este mismo punto se tiene la mayor presion en el cuerpo, como se

muestra en la Figura 36 y 29.

Como se menciond anteriormente el fluido es separado en dos corrientes aguas abajo del punto

de estancamiento.
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Después del punto de estancamiento, en la cara de succidn, la energia de presidon es transformada
en velocidad, donde subitamente la velocidad tiene un aumento de 1270 m/s a valores arriba de

los 900 m/s, el cambio ocurre en una distancia de aproximadamente de 1 mm.

Sin embargo es de hacerse notar que existe un fendmeno donde la velocidad debe disminuir por
el efecto del paso del flujo sobre un canal convergente — divergente con valores de Mach debajo
de la unidad. Es decir para el mismo pasaje (convergente — divergente) con valores de Mach
debajo de la unidad la velocidad debe disminuir pasando el pasaje, mientras que para valores de
Mach arriba de la unidad (flujo compresible y nuestro caso de estudio) los valores de la velocidad
deben aumentar. Tomando las lecturas de velocidad en la seccion critica y en secciones
adyacentes aguas arriba de la seccion critica (descrita en Figura 26) y promediando dichas
velocidades (descartando la zona donde el flujo es desacelerado por el choque del flujo y el
cuerpo) es observado que la velocidad promedio de esta zona es de 1000 m/s, mientras que aguas
arriba la velocidad es de 1100 m/s por lo que podemos comprobar que esta teoria es también
considerada en la simulacidn de forma efectiva, siendo el aumento de la velocidad significativa.

El resultado de ambos efectos es el mostrado en la Figura 34. El resultado de este aumento de
velocidad es que el flujo no pueda seguir la forma del perfil y se presente un desprendimiento del
mismo en la salida, ademas que una vez que se ha desprendido el fluido, la velocidad en esa zona

y cerca del cuerpo presente una velocidad muy baja (contribuyendo a la re circulacion).

El efecto de la rotacidn del alabe favorece a que el flujo no sea desprendido, sin embargo también

genera mayores valores de energia cinética turbulenta como se discutira en secciones posteriores.

En la cara de presién el angulo de entrada del flujo hace que las lineas de corriente del fluido
permanezcan asi unidas al cuerpo aerodindmico como se puede observar en la Figura 34, sin
embargo el efecto descrito en el parrafo anterior afecta también a que las velocidades aumente
en esta cara, disminuyendo un poco a la salida del perfil.

En la Figura 36 se hace un acercamiento del borde de salida del perfil de velocidades, donde se
presenta notable variacion en la propiedad en un mismo plano “x”. Esto debido al efecto del radio
del borde de salida que esta determinado por cuestiones de manufactura. El caso ideal es que el
radio pueda ser minimo o inexistente para evitar este efecto, sin embargo la realidad es debe de

considerarse por lo anterior. En el caso base, el radio de salida es 0.20 mm.
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Velocity, m/s
BT T T 1 T T e
1500.000 750.0000 0.000000

Figura 35. Perfil de velocidades en borde de salida.

En un mismo plano “x” aguas debajo del perfil aerodindmico y antes de la salida se presentan
velocidades de 826 m/s, mientras que en el modelo zero — dimensional lo estimado son
velocidades de 501 m/s. Lo deseable es que el triangulo de velocidades se corroborara en este
punto, sin embargo el efecto de la compresibilidad del fluido y su aumento de velocidad debido al
mismo y a la drea restrictiva hacen que esto no sea posible, concluyendo que aunque se ha
extraido energia por la Figura 36 sobre el cuerpo esta extraccidn sea muy pobre con respecto a lo
estimado y debido a que las velocidades deberian haber bajado como en el modelo zero

dimensional.

6.2.5. CONTORNO DE TEMPERATURAS.

La Figura 36 muestra la distribucion de temperaturas del caso base analizada. Debido a que no
existe intercambio de calor entre los cuerpos, el sistema y el medio ambiente, el proceso es

considerado un proceso adiabético (pvK = cte).

Esto significa que un aumento de presidén sera transformado en un aumento de temperatura
debido a la interaccion misma de las particulas del fluido. El término difusivo de las ecuaciones de
transporte se manifiesta con la difusién del calor a las celdas vecinas debido al gradiente de

temperatura.

La temperatura de entrada se mantiene dentro de lo estimado en el modelo zero — dimensional
con un valor de 1438 grados kelvin mientras que lo estimado es 1440 grados centigrados

(variacion considerada nula).
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Temperature, K
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Figura 36. Perfil de Temperaturas del caso base.

Como se observa en la Figura 36 en el punto de estancamiento la temperatura alcanza su mayor
valor con 1781 grados kelvin debido al aumento de presion. Aguas abajo del cuerpo aerodindamico
la temperatura disminuye en la cara de succién y presidon. Donde debido a la caida de presién en la
cara de succién la temperatura tiene su valor mas bajo con 700 grados kelvin (en linea con los

valores mas bajos de presion).

En la cara de presidn los altos valores de la temperatura son producto de que la presién estd
ejerciendo cierto empuje en las zonas 1 y 3 de la Figura 29, ejerciendo un trabajo en el dlabe
manifestandose con temperaturas de alrededor de 1300 grados Celsius.

Con lo descrito anteriormente podemos decir que las leyes del proceso adiabatico estan
cumpliéndose satisfactoriamente ya que una caida de presidn o aumento de la misma obedece a
un aumento o disminucién de la temperatura en el mismo punto.

La temperatura aguas abajo del perfil aerodinamico y la salida del volumen tiene un valor
promedio de 1343 grados kelvin, comparado con lo estimado en el modelo zero — dimensional de
1151 grados Celsius. Es de hacerse notar que el valor reportado es un promedio de la salida y que
existen valores altos de temperatura (mayores que a la entrada y por los valores altos de presién
en la salida y donde el flujo es desprendido) y valores muy bajos (alrededor de 700 kelvin).
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6.2.6. CONTORNO DE ENERGIA CINETICA TURBULENTA.

La simulacién numérica resuelve el modelo de turbulencia KE. Este modelo simula la turbulencia
gue representan los esfuerzos de Reynolds en las ecuaciones promediadas de Navier Stokes. Este
modelo resuelve 2 ecuaciones de transporte, una para la energia cinética turbulenta (K) y otra la
tasa de disipacidon de la energia cinética turbulenta (E). K representa las fluctuaciones de las
propiedades, como la velocidad mediante la expresién:

(4-55)

Con esta expresiéon matematica es posible conocer la fluctuacion de la velocidad. En la Figura 38 se
muestra el valor maximo de la energia cinética turbulenta con un valor de 126149 m?/s® lo cual
representa una fluctuacién de la velocidad en 289 m/s. En este punto la velocidad es de 454 m/s
por lo que la energia cinética turbulenta representa una variacién del 63%. Es de notarse que el
valor maximo es presentado en donde el flujo se desprende y a la salida del cuerpo aerodindmico

(fendmeno de estela).

KE, m*"2/s*2
T 7 7 T T T T e

50000.00 25000.00 0.000000

VISTASUPERIOR DEL CUERPD AERODINAMICD
[CARA DESUCCION)

VISTA INFERIOR DEL CUERPO AERODINAMICO
[CARA DE PRESION)

Figura 37. Contorno de energia cinética turbulenta KE.
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En la Figura 37 se puede apreciar el perfil de energia cinética turbulenta KE sobre el cuerpo. El cual
muestra lo descrito anteriormente. En ambas caras se aprecia que existen bajos valores de
energia cinética turbulenta debido a los valores bajos de presién, es de hacerse notar que en la
salida sobre la cara de succidon estdn los valores mas bajos de esta energia debido al

desprendimiento del flujo y a la re circulacidn con bajas velocidades.

KE, m"2/5°2
ET T T T [ T T 1 T .
140000.0 70000.00 0.000000

KE= 126145 m?/s,

Figura 38. Valores maximos y minimos de KE.

Aunque no es parte de este trabajo es importante mencionar los efectos que pueden producir
estas fluctuaciones de las propiedades en los componentes desde un punto de vista fuera de la
dindmica de fluidos. La variacién de las propiedades en un mismo tiempo producen que el fluido
interactue de forma mas severa con el cuerpo aerodinamico, esta interaccidon puede generar dos

fendmenos en el cuerpo del dlabe:

Fatiga en el dlabe. Debido a que las fluctuaciones son repetitivas y aleatorias estas pueden reducir
la vida del componente en caso de las cargas aerodinamicas sean significativas.

Dindmica del alabe. Por las mismas razones el comportamiento del alabe al girar y por estas
fluctuaciones puede provocar un fendmeno de vibraciones en el dlabe. Pudiendo coincidir con los

modos de vibracion de otros componentes generando resonancia en los mismos.

Lo mencionado anteriormente es con la finalidad de hacer notar la importancia de entender el

fendmeno de la turbulencia y sus posibles s efectos.
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6.2.7. ESTIMACION DE ENERGIA DENTRO DEL SISTEMA.

Una vez que podemos decir que el modelo de simulacién tiene sentido en términos de presién,
velocidades, temperatura y turbulencia, se estiman la energia que se queda en el sistema que son
debidas a la interaccion entre el fluido y el cuerpo y a interaccién entre los elementos del mismo
fluido.

El objetivo de esta estimacidon es cuantificar la energia que produce el sistema en términos de
pérdida de presion tomando en cuenta todos los efectos antes mencionados. Para esto es

necesario realizar una comparacion de la presion total de entrada y salida.

Se selecciona esta variable debido a que toma en cuenta la variacidn de la velocidad. Por lo tanto

la expresion matematica a utilizar es la 4-56:

V2 ,
Pp =P, +P (4- 56)
2
También es importante recordar que el valor tomado de la simulacion es el

incremento/decremento de la presidn de referencia.

Una vez que se ha establecido la propiedad a evaluar, se tomaran valores locales en la entrada y la
salida del sistema para obtener un promedio de éstas y normalizar el resultado. Cabe mencionar
gue a la salida se toman valores aguas abajo del cuerpo aerodinamico pero antes de la salida

como se muestra en la Figura 39.
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Figura 39. Valores discretizados de presidn total.

Asi también se realiza un calculo de la densidad estatica mediante la férmula matematica 4-57:

p=L (8- 57)
RT
Como se observa y debido a las ecuaciones de este capitulo, la finalidad es tomar en cuenta los

efectos de los cambios de energia en todas sus formas (velocidad, presion y temperatura).

Un promedio de las lecturas se realizd, obteniendo la presidon de entrada sea de 787, 085

Pascales, mientras que la presidon promedio de salida es de 453,606 Pascales.

De la misma forma tomamos valores de la velocidad del fluido con una velocidad promedio en la
entrada de 732 m/s, mientras que en la salida tenemos una velocidad promedio de 826 m/s. Asi
también se utiliza una constante universal de los gases (R) de 287.2 J/Kg°K.

Utilizando la ecuacion anterior y los valores de los dos parrafos anteriores obtenemos que en la
entrada tenemos una presion total promedio de 1298 KPa. De la misma manera obtenemos una
presion en la salida de 923 KPa. Comparando ambos valores podemos decir que las pérdidas de
presion y la energia extraida representan un valor de del 40.57% de la energia.
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6.2.8. VERIFICACION DEL MODELO NUMERICO.

El objetivo de esta seccidon es comparar los valores del método simplificado y los valores de Ia
simulacion de dindmica de fluidos computacionales. Por lo tanto los valores que serdn
comparados son los que se pueden extraer directamente de la simulacién. La Tabla 8 muestra los
valores de esta comparacion. Donde la estacidon 2 y 3 estdn mostradas en la Figura 20 y 21 vy
representan la entrada al rotor (estacion 2) y salida del rotor (estacién 3).

ESTACION MODELO SIMPLIFICADO | SIMULACION CFD

PROPIEDAD 2 3 2 3
T (°K) 1438 1434 1438 1343

P; (°KPa) 1317 1028 1298 923
v (M/o) 761 537 732 826
u (M/g) 537 501 495 769

Tabla 8. Comparacién entre modelo numérico y simplificado en la estacién 2 y 3.

Las propiedades del fluido en la entrada presentan una ligera diferencia que es debido a la
interaccion del fluido con el cuerpo aerodindmico, sin embargo su diferencia es minima. Por otro
lado las propiedades del fluido a la salida son las similares en términos de presiones, sin embargo
la temperatura varia significativamente, esto debido a que el fluido toma en cuenta un aumento
de temperatura local en las caidas de presién debido a la re circulacidn y debido a la interaccién
del fluido con el cuerpo, el resultado en la temperatura es una disminucién de la misma, es
importante mencionar que el modelo CFD toma en cuenta los esfuerzos cortantes generados por
el cuerpo, lo cual produce un aumento de temperatura. Cabe recordar que este efecto es

producto de que el fluido viaja a velocidades altas con nimeros de Mach altos (flujo supersénico).

Observando a detalle la Tabla 8 y analizando la velocidad absoluta se tiene que se presenta un
aumento en la velocidad debido al efecto de compresibilidad (Mach arriba de 1) y que este se
acelera aguas debajo de la seccién de area mas restrictiva en la geometria del sistema. Esto no
quiere decir que no se haya extraido trabajo del paso del fluido por el pasaje sino que por el
efecto anterior las velocidades aumentan afectando el resultado de los estimado en el modelo

zero dimensional.

Ya mencionado previamente, los perfiles aerodindmicos que tienen mayor eficiencia son secreto
industrial (sin conocer un valor exacto de eficiencia). Sin embargo este trabajo pretende analizar
por el método de simulacién CFD perfiles aerodindmicos que se encuentran en la literatura abierta
al publico con dos obijetivos, el primero saber el efecto que tienen el cambio de algunos

parametros geométricos en las propiedades del fluido asi como en su eficiencia y como segundo
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objetivo evaluar con los valores de velocidad del CFD y del método simplificado para formar

conocimiento que forme la base para desarrollar perfiles con mayores eficiencia (disefio base para

seguir iterando con la forma y poder obtener perfiles mas eficientes).

Asi también podemos decir que estamos generando conocimiento diciendo que al seleccionar un

perfil NACA se encuentra con la desventaja de que la geometria del mismo (area mas restrictiva)

se encuentra al principio del dlabe lo cual no es favorable en termino de velocidades, es por eso

que la conclusion que podemos tener es que es necesario seleccionar o generar un perfil

aerodindmico donde la seccion geométrica mas restrictiva se encuentre al 80% de la cuerda axial

para poder cumplir con el triangulo de velocidades antes estimado.

Por lo anterior, primero se propone evaluar el efecto que tiene en las propiedades del fluido el
cambio en espesor del dlabe como se muestra en la Figura 40, donde los espesores a evaluar seran
de 27.1%, 23.3%, 19.5% y 15.6%, este ultimo corresponde al caso base. Estos cambios son
seleccionados debido a que Schobeiri (ref. 15) establece que lo recomendable es utilizar perfiles

QL R = 15.6% CUERDA

CASO BASE

con espesor del 15 al 18% de la cuerda.

S

R=19.5% CUERDA

Q | l-‘-\\
R=23.3% CUERDA
Q “~

R=27.1% CUERDA

Figura 40. Variacion del espesor del perfil.
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Ademas de la variacién antes descrita, también se propone evaluar el cambio de la forma céncava
del perfil. Realizando modificaciones para que el perfil sea mas cdncavo en cada iteracién como se
muestra en la Figura 41 y como describe la misma, la altura del alabe con respecto a su cuerda
axial se incrementa en porcentaje de la misma. Esta modificacion también se puede describir
como el efecto de que el perfil este superpuesto en una linea media mds arqueada. Los diferentes

valores a simular son con una altura del 27% (caso base), 33%, 38%, 48% y 58%.

Figura 41. Perfiles con variacidn en la forma céncava.

La variacion de estas caracteristicas geométricas sera cuantificada de forma que podamos saber el
efecto de su variaciéon en las propiedades del fluido y las velocidades del mismo asi como la

direccion del fluido y la fuerza que se extrae del perfil. Asi también se discutiran sus resultados en

el siguiente sub capitulo.
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7. ANALISIS DE RESULTADOS.

En este capitulo se mostraran los resultados de las variaciones geométricas establecidas en el
capitulo anterior. Dichos resultados seran obtenidos de la simulacién descrita en el sub-capitulo
6.4 anterior con el fin de cuantificar los cambios geométricos en términos de energia que se
queda dentro del sistema, asi también ver el efecto de la variacion geométrica en los efectos en
términos de propiedades del fluido, velocidades, turbulencia y fuerzas que se extraen del perfil
en los diferentes casos de estudio.

7.1. VARIACION DEL ESPESOR DEL PERFIL.

Antes de mostrar los resultados de la variacién es importante describir los mismos. Al cambiar el
espesor maximo en el perfil, el tipo o nimero de perfil se ve afectado en los ultimos dos digitos
del mismo, para este trabajo se pretenden evaluar el cambio de espesor de los siguientes perfiles
aerodindmicos:

e NACA 2415 - El espesor de este perfil representa el 15% de espesor en relacion a la

cuerda del mismo (caso base)

e NACA 2419 -> El espesor es el 19% de la cuerda del mismo

e NACA 2423 - El espesor es el 23% de la cuerda del mismo

o NACA 2427 -> El espesor es del 27% de la cuerda del mismo

Una representacién grafica de estos perfiles la podemos encontrar en la Figura 42.

. e
MNACA 2415 NACA 2419
15% ESPESOR 19% ESPESOR
gy
MNACA 2423 NACA 2427
23% ESPESOR 27% ESPESOR

Figura 42. Perfiles NACA 24XX.
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7.1.1. LINEAS DE CORRIENTE.

Una vez que se han descrito las variaciones, mostramos en la Figura 43 las lineas de corriente con
las diferentes variaciones.

Re circulacion

NACA 2419
19% DEESPESOR =

Re circulacion

N NACA 2423 NACA 24127
~ 23% DEESPESOR 3 27% DEESPESOR

Figura 43. Lineas de corriente con diferentes espesores.

Como se puede observar en la Figura 43 el espesor no afecta la distribucién de las lineas de
corriente, el flujo sigue separdndose en dos lineas de corriente, una sobre la cara de succién y la
otra sobre la cara de presion. El punto de estancamiento aparece en la misma zona debido a la
entrada del flujo al sistema.

En la cara de presion no aparece gran cambio entre los diferentes espesores del perfil
aerodindmico ya que el dngulo de entrada del fluido es el mismo, el cual favorece notablemente a
gue no ocurra un desprendimiento del flujo.

En la cara de succion la recirculacion sigue presentdndose, donde en el perfil con espesor del 19%
se hace mas grande esta zona y aun mayor con los perfiles con mayor espesor, incluso en el perfil

con mayor espesor se presentan dos zonas de re circulacién en la salida.
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Sin embargo, es de hacerse notar que la salida del fluido es afectada significativamente por el
cambio de espesor del perfil. Como se observa en la Figura 43 el perfil que presenta un espesor
menor (15% y 19%) el flujo aun se une a la salida con el flujo proveniente de la cara de presion, lo
cual no ocurre con los demas perfiles donde la recirculacién se extiende a un segundo vértice
(Eddy) en la salida.

El efecto antes descrito obedece al hecho de que el fluido recorre un mayor camino en la cara de
succion del perfil con mayor espesor, dando lugar a una mayor curvatura (sumado a las grandes

velocidades) y que el flujo no pueda acoplarse al mismo provocando las zonas de re circulacién.

7.1.2. CONTORNO DE PRESIONES ESTATICA.

El aumento de espesor de los perfiles tiene un efecto en las presiones del sistema como se

muestra en la Figura 44.

El cambio de espesor en los perfiles aerodindmicos implica varios efectos en el campo de

presiones en el sistema como se explica a continuacion.

Como se menciond en el capitulo 6 una vez que el fluido ha colisionado con el perfil, este tiene un
efecto aguas arriba del borde de ataque, es decir en la entrada, debido a la naturaleza hiperbdlica
de las ecuaciones de transporte.

Una vez que el fluido ha entrado en contacto con el cuerpo aerodinamico en el punto de
estancamiento la presion estatica aumenta de una forma lineal, es decir del caso donde el espesor
es de 15% hasta el 27% la presidn estatica aumenta desde 1627 KPa hasta 2104 KPa, esto obedece
a que el area de contacto del borde de entrada es mayor (el cambio de energia es aumentado

gradualmente).
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Figura 44. Perfil de presiones con diferentes espesores.

Asi también este efecto tiene un comportamiento lineal en la presidn estatica en la entrada.
Haciéndose notar mas con un perfil cuyo espesor sea mayor, es decir el choque entre el fluido y el
cuerpo aerodinamico generan un efecto aguas arriba debido a la forma hiperbdlica de las
ecuaciones provocando un aumento en la presién de entrada desde 787 KPa (espesor de 15%)
hasta 1117 KPa (espesor del 27%)

Para poder describir la implicacion de aumentar el espesor no describiremos por separado la cara
de succion y presidon ya que estan intensamente ligadas. Como se observa en la parte superior
izquierda de la Figura 44 (espesor del 15% de la cuerda) el fluido contacta al cuerpo aerodinamico
aumentando su presion severamente, una vez aguas abajo del borde de entrada existe una caida
de presidén con respecto al borde de entrada (valor de presidn estatica de 765 KPa) debido a la
forma convexa del perfil, teniendo un efecto en el borde de salida del mismo alabe y la cara de

presion del dlabe adyacente.
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El punto donde la caida de presién aumenta se mueve aguas abajo del mismo con un incremento
de espesor, es decir el punto de baja presidn con un espesor mayor del 27% esta aguas abajo del
punto de baja presion con un espesor del 15%. Asi mismo un incremento de espesor magnifica
esta zona y afecta a la cara de presién del dlabe adyacente. Asi también la caida de presion se
debe a que el area de paso del flujo es reducida con un espesor mayor, incluso haciendo dos zonas

de baja presion y una intermedia de relativamente mayor presién.

Cabe mencionar que una baja presidn en la cara de succién con respecto a la presién en la cara de
presién no beneficia a que el fluido pueda seguir la forma céncava del perfil y que tiene efectos
aguas debajo de la distribucién de la misma presién y de las lineas de corriente del fluido.

La presion de salida promedio aguas abajo del borde de salida es afectada por este cambio de
espesor de una forma lineal. Donde con un espesor del 15% (caso base) se tiene una presién de
salida de 453 KPa mientras que con el espesor mayor de 27% se tiene una presion de salida de 612

KPa es importante mencionar que estos valores son un promedio de la salida entre alabe.

7.1.3. CONTORNO DE VELOCIDADES.

El aumento de espesor también tiene un efecto en la transformacidon de energia de energia de
presion a energia de velocidad como menciono en el capitulo 6 y se muestra en la Figura 45.

En el borde de ataque la energia de velocidad es transformada en energia de presién como se
menciond en el sub-capitulo 6.1.2. La velocidad es llevada desde su valor inicial de 701 m/s hasta
un valor de entre 80 y 48 m/s con espesor del 15% al 23% respectivamente, teniendo en cuenta lo
que pasa en el contorno de presiones, para el caso del espesor del 27% la velocidad disminuye en

menor medida, con respecto al espesor del 23%, a un valor del 72 m/s.
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Velocity, m/s

1500.000 750.0000 0.000000

A
NACA 2415

15% DEESPESOR
CASO BASE

NACA 2419
~ 19% DEESPESOR

NACA 2423
23% DEESPESOR

NACA 24127
27% DEESPESOR

e

Figura 45. Perfil de velocidades con diferentes espesores.

Asi mismo las ondas de choque debido a la interaccién entre el fluido y el cuerpo afecta
significativamente la velocidad de entrada entre perfiles aerodinamicos en los diferentes
espesores con una variacidn del 0.6% entre todos los casos. Sin embargo la zona donde ocurren
aceleraciones debido a las ondas de choque es mayor con el aumento de espesor, sin significar

esto la medida en que lo hacen.

De la Figura 45 también se puede corroborar lo descrito en el campo de presiones, sin embargo
los perfiles de velocidades con espesor del 15 y 19% son muy parecidos, asi no lo es con los
perfiles de espesores de 23 y 27% donde el campo es dividido en dos sobre la cara de succion
donde asi también el drea mas restrictiva es movida aguas abajo, se presentan dos aceleracién en

el campo, una en el choque del fluido y otra aguas debajo de la seccion mas restrictiva.

En la salida y debido al efecto de la re circulacion las bajas velocidades se encuentran en dicha
zona y con mayor magnitud en el perfil con mayor espesor (27%) relativamente al de menor
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espesor (15%). Asi también en esta zona es donde se puede esperar los mayores valores de

energia cinética turbulenta como se presentara en posteriores capitulos.

Velocity, m/s

BT [T [T e
1500.000 750.0000 0.000000

NACA 2415 NACA 2419
15% DE ESPESOR e 19% DE ESPESOR a8
CASOBASE

¢

Figura 46. Perfil de velocidades en borde de salida.

La velocidad aguas abajo del cuerpo y aguas arriba de la salida se ve afecta debido a la caida de
presion en el lado de succion generando una aceleracion del fluido y repercutiendo en la salida del
mismo. Esto tiene un efecto negativo en el promedio de la velocidad de salida (aguas abajo del
cuerpo y aguas arriba de la salida) debido a que se encuentran puntos de muy baja velocidad
alterando el promedio de la velocidad de salida. Mientras que para el caso donde el espesor es del
15% la velocidad es de 826m/s, para el caso donde el espesor es del 27% la velocidad promedio es
de 603 m/s que representan una variacion del 40% entre ellas con respecto a la mayor.



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica 103

7.1.4. CONTORNO DE TEMPERATURAS.

El perfil de temperaturas es presentado en la Figura 47 en los diferentes casos de estudio de este
capitulo.

Temperature, K

|
1900.000 1300.000 700.0000

NACA 2415
15% DEESPESOR
CASO BASE

NACA 2419
19% DEESPESOR

NACA 2423

- - 23% DEESPESOR

Figura 47. Perfil de Temperaturas con cambio de espesor.

NACA 24127
27% DEESPESOR

G N

Con esta Figura se corroboran los fendmenos antes descritos en términos de temperaturas en el

volumen de control. Los cuales son resumidos a continuacion:

e Presidon maxima en borde de ataque produce un aumento de temperatura de alrededor
de 1750°K.

e laentrada se ve afectada ligeramente por el choque de este con el borde de entrada en la
temperatura (asi no en la presion), asi también producen un efecto en las zonas verticales
del sistema y al dlabe adyacente debido a las forma hiperbdlica de las ecuaciones de
transporte.

e La caida de presidn en el borde de succién debido a lo convexo del perfil que afecta al
alabe adyacente tiene como consecuencia una disminucién de temperatura en la misma

zona descrita en el perfil de presiones.
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e Los efectos antes descritos producen una disminucidon de temperatura entre el espesor
del 15 y 19% desde 1343 K hasta 1091 K, sin embargo y debido a la re circulacién (que
afecta el promedio en la salida) se tiene un incremento en los perfiles con mayor espesor
de hasta 1486 K

Estos ultimos dos fendmenos tienen un gran impacto en la temperatura de salida y representan

una pérdida significativa en el sistema.

7.1.5. CONTORNO DE ENERGIA CINETICA TURBULENTA.

En la Figura 48 se presenta el perfil de energia cinética turbulenta de los casos de estudio de este

apartado con sus respectivos colores de escalas.

KE, m~2/s°2 KE, m~2/s"2
e o o e e e ] BT T T T T T T e
50000, 00 25000.00 0.000000 160000.0 80000.00 0.000000

NACA 2415 MACA 2419
15% DE ESPESOR 19% DE ESPESOR
KE, m*~2/s5"2 KE, m~2/s"2
[ N S ) s | " N O O O O |
100000.00 45000.00 0.000000 90000.00 45000.00 0.000000

MNACA 2423 NACA 24127
23% DE ESPESOR 27% DF FSPESOR

Figura 48. Perfil de Energia cinética turbulenta con cambio de espesor.

En esta figura se muestra cuales son los puntos maximos (rojo) y minimos (azul) de la energia
cinética turbulenta. En todos los casos el punto minimo es presentado en el borde de entra de del

perfil que como se menciond el capitulo 6, la energia de presién aumenta a su valor maximo
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contra el cuerpo, amortiguando la turbulencia. Cabe mencionar que los cambios de velocidad son

los que producen valores elevados de KE.

Al igual en todos los casos la energia cinética turbulenta maxima estd en la salida del fluido y su
localizacién obedece al punto donde la re circulacidon provoca mayor variacion en las propiedades

del fluido y mayormente en la velocidad del mismo.

Realizando el mismo ejercicio que en la seccién 6.4.6, la variacién de velocidad debido a la energia

cinética turbulenta es mostrada en la Tabla 9.

% Espesor KE (m?*/s’) Variacién de velocidad
Mdximo Maximo
15 128149 63%
19 162962 195
23 131934 88

27 127331 193

Tabla 9. Variacién de Velocidad por KE.

La Tabla 9 muestra que la variacién de la energia cinética turbulenta se incrementa con él % de
espesor del perfil aerodindmico, como consecuencia la variacién de la velocidad es desde un 63%
en espesores de 15% hasta variacion de la velocidad de 193% en espesores del 27%, siendo el

ultimo el que presenta mayores fluctuaciones.

Esto es debido a que un aumento de espesor del perfil funciona como una barrera entre el fluido y
su salida provocando la re circulacién y la turbulencia en el sistema, asi también un aumento de

espesor provoca que las velocidades en la salida no sean tan confiables.
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7.2. VARIACION DE LA ALTURA DE LA LINEA MEDIA.

Como en el caso anterior antes de mostrar los resultados se explicara el significado de la variacién
de la linea media. El perfil propuesto es el mismo que el caso base (NACA 2415), sin embargo este
mismo perfil sera superpuesto en la linea media que cambiara de arco, haciendo su arco mas
severo con forme se avanzé en las iteraciones, con la finalidad de estudiar las fuerzas que se

generan con diferentes cambios de curvaturas que estan intensamente ligadas a la direccion del

flujo en la salida (angulo de salida). Los cambios son:

e NACA 2415 en una linea media con 27% de altura de la cuerda (caso base)

e NACA 2415 en una linea media con 33% de altura de la cuerda

e NACA 2415 en una linea media con 38% de altura de la cuerda

e NACA 2415 en una linea media con 48% de altura de la cuerda

e NACA 2415 en una linea media con 58% de altura de la cuerda

Estas variaciones se pueden apreciar en la Figura 49.

MACA 2415
27% DE ALTURA

MACA 2415
33% DEALTURA

NACA 2415
8% DEALTURA

MNACA 2415
48% DE ALTURA

MNACA 2415
58% DE ALTURA

Figura 49. Variacion de la cuerda media del perfil NACA 2415.
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7.2.1. LINEAS DE CORRIENTE.

Como en los casos anteriores es importante conocer como son distribuidas las lineas de corriente

alrededor del perfil aerodindmico, estas lineas de corriente son mostradas en la Figura 50.

7

~

NACA 2415
27% DEESPESOR NACA 2415
CASO DEESTUDIO 33% DEESPESOR

NACA 2415 NACA 2415
38% DEESPESOR 43% DEESPESOR

‘0 NACA 2415
58% DE ESPESOR

Figura 50. Lineas de corriente con diferente linea media.

Como se observa en la Figura 50 el fluido se distribuye en dos lineas de corriente, sin embargo el
primer punto de contacto o punto de estancamiento cambia segun la curvatura del alabe o perfil
aerodinamico. El perfil aerodinamico con la menor curvatura (27% - caso base) contacta por

debajo del borde de entrada, el perfil aerodindmico con una curvatura del 33% contacta
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exactamente con el punto de estancamiento, mientras que para el perfil con la curvatura mas
severa (58%) el fluido contacta por arriba del borde de entrada del perfil aerodinamico. La
implicacion de este fendmeno es puramente debido a la interaccidn del perfil con el angulo de

entrada del fluido.

Esto se ve reflejado en las propiedades del fluido debido al cambio de drea sobre el cual impacta

el fluido y en cémo se ven afectadas las celdas vecinas del sistema.

Aguas abajo del punto de estancamiento las lineas de corriente que siguen la forma convexa y
céncava del perfil aerodindmico se distribuyen en la cara de succion y presién, en la cara de
presién las lineas de corriente se apegan a la forma del perfil, mientras que en la cara de succion

se presentan re circulaciones importantes.

En los tres primeros casos (altura del 27, 33 y 38%) se presentan re circulaciones importantes,
haciéndose mayores las zonas de la misma, sin embargo en el cuarto caso (altura del 48%) las
recirculacién se disminuye notablemente volviéndose a presentar en el Ultimo caso (altura del
58%) haciendo un punto de inflexién notable, es decir que el perfil que cuenta con menor
recirculacién es aquel que tiene una altura del 48% donde el fluido se apega mejor a la curvatura

del perfil.
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7.2.2. CONTORNO DE PRESIONES ESTATICA.

En la Figura 51 se muestran los diferentes campos de presiones con la variacién de la linea media
del perfil aerodinamico.

Pressure, M Pressure, ™
T AT aasma—— T T EETaas—
1200009, 250200.9 «700000.0 1200000, 250200.9 =702000.0

274 02 ALTUNA

Pressure, Mo Preswure, Mo
T T
1200200, 250900.0  =700030.¢ 1350000 325000,  -7000%0.0

23% D msION

Pressure, P2
D —
190000¢, €00000.C ~702000.0

Figura 51. Perfil de presiones con diferentes lineas medias.

Como se presenté en el capitulo 4, las ondas de choque entre el fluido y el borde de entrada del
perfil aerodindmico tiene un efecto aguas arriba del mismo, asi mismo el hecho de que el punto
de contacto sea diferente al punto donde las tangentes puedan acoplarse a la cara de succién y
presion respectivamente tiene un impacto en este fendémeno.
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Adicional a lo anterior la entrada del sistema es afectada debido a la curvatura del mismo, es
decir, debido a la forma convexa tan agresiva del caso con el arqueamiento del 58% este genera
un mismo efecto afectando las entradas al sistema e incluso a él dlabe adyacente en este, el caso

mas extremo en términos de curvatura.

Para el caso con el arqueamiento del 27% la presidn estdtica es de 787 KPa mientras que para el
caso con el arqueamiento del 58% la presién estatica alcance un valor de hasta 1257 KPa lo cual

significa que la entrada se ve afectada severamente.

La forma de la linea media tiene otro efecto en la distribucidn de presiones alrededor del perfil,
siendo este la caida de presidon aguas abajo del borde de entrada afectando al dlabe adyacente. 3
de las 5 iteraciones (27%, 33% y 38%) no presenta este efecto, sin embargo el punto donde este
efecto ocurre con mayor notoriedad es cuando el dlabe tiene una curvatura mayor al 48%. En los
primeros casos la caida de presién afecta al dlabe adyacente en el borde de salida.

Asi mismo mientras la curvatura es mas severa la localizacidon de las presiones sobre la cara de
presidon que generan el empuje se incrementan en longitud aguas arriba del borde de salida. Es
decir si zonificamos todos los casos de estudio como en la Figura 29 el caso con el 27% de
arqueamiento presenta una zona menor (en longitud) de presiones que generan el empuje,
mientras que el caso opuesto donde el arqueamiento es del 58% presenta una zona mayor (en

longitud) de presiones que generan el empuje.

Es también de hacerse notar que el empuje que genera el perfil aerodindmico es aumentado
cuando la curvatura media del mismo es mayor, es decir en el caso de estudio donde la curvatura
es del 58% este tiene un gradiente de presidn positivo con respecto a la presion de referencia de
600 KPa en su punto mas alto, mientras que para el caso de estudio donde la curvatura es del 27%
el gradiente de presion es positivo equivale a 250 KPa.

Como se menciond en el andlisis del caso base, la caida de presion en la cara de succion beneficia
el torque extraido del sistema. Por lo anterior es importante hacer hincapié en que la zona la caida
de presidn con respecto a la presién de referencia es magnificada con un incremento en altura del

alabe o con una curvatura mas pronunciada.

Es de hacerse notar que las ondas de choque en el area mas restrictiva es aumentada debido a
una curvatura mayo. El efecto final serd explicado mas adelante en este trabajo en base a la fuerza

gue extrae el dlabe en cada uno de sus casos.
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7.2.3. CONTORNO DE VELOCIDADES.

Los perfiles de velocidades son presentados en la Figura 52 que son afectados por las diferentes
lineas de curvatura en las cuales esta superpuesto el perfil NACA 2415.

Velocityl, m/s

1500.000 750.0000 0.000000
2 ’

- P

27% DEALTURA b‘

.
33% DE ESPESOR ‘

N

38% DEESPESOR

58% DEESPESOR

Figura 52. Perfil de velocidades con diferentes lineas medias.

Con la Figura 52 podemos observar como se transforma la energia de presién en energia de
velocidad y viceversa.
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De nuevo en el borde de entrada la energia de velocidad es transformada en energia de presidn
en el borde de ataque, la velocidad disminuye en el punto de estancamiento desde los 80 m/s
para el caso con el 27% de arqueamiento hasta los 49 m/s para el caso con el arqueamiento con el
58%. La velocidad mas baja es también el efecto que el fluido contacta con un punto no suave en
el borde de ataque haciendo mds agresivo el primer impacto, es decir una pared totalmente plana

a su contrario en un radio suave que pueda distribuir mejor el fluido.

Cabe recordar que, como se mencioné en el sub-capitulo 5.2.2, se genera una caida de presion en
la cara de succidn afectando al alabe adyacente para el en el caso con la curvatura del 48% y 58%.
Esta caida de presion es transformada en energia de velocidad. Las velocidades son muy similares
en 3 casos de estudio, estas son del orden de 1200 m/s en su punto mas alto en un promedio
sobre la cara de succidn, pero incrementandose la zona donde ocurre la velocidad mas alta
gradualmente con el aumento de la linea media. En el caso nimero 4 y 5 de los casos de estudio
donde el arqueamiento es del 48% y 58% las velocidades no son incrementadas severamente sino

hasta que alcanza su mayor drea restrictiva pero con mayor severidad en el sistema.

En la cara de presion ocurre una caida de velocidad que obedece al incremento de presién para
generar el empuje como se explicd en el sub-capitulo 5.2.2. Para todos los casos de estudio, de
esta sub seccidn, la caida de estas velocidades son bastante mas severas en caso 4 y 5 donde

alcanzan valores muy bajos y donde su longitud de zona es mayor.

Es importante mencionar que en la zona de recirculacion de cada uno de los casos se presentan
muy bajas velocidades e inclusivamente hasta valores negativos contribuyendo

desfavorablemente a la re circulacién.
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7.2.4. CONTORNO DE TEMPERATURAS.

La Figura 53 muestra el perfil de temperaturas y el efecto en los casos de estudio de este capitulo.

Temperature, K

e B e e
I
1900.000 1300.000 700.0000

-
- 27% DEALTURA J 33% DEESPESOR

ﬂ
38% DEESPESOR
- |

58% DE ESPESOR
.

Figura 53. Perfil de temperaturas con diferentes lineas medias.

En la Figura 53 se puede corroborar que las leyes que gobiernan la dinamica de fluido estan siendo
respetadas en su totalidad, donde un incremento de temperatura obedece a un incremento de
presion y una disminucion de velocidad.
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Los fendmenos antes descritos en estos casos de estudio dan lugar a que la distribucion de
temperaturas sea afectada como se muestra y que obedecen a los fendmenos antes descritos en
los casos de estudio presentados en este capitulo y el caso base discutido anteriormente. Los
valores de las temperaturas son muy similares, sin embargo las zonas donde se presenta estos son

aumentados o reducidos debido a los mismos fendmenos.

e Borde de entrada, la temperatura aumenta en su punto mas alto de 1750°K.

e Enla cara de succidn debido a la caida de presion con respecto a la presidn de referencia,
la temperatura disminuye en un valor promedio de 650°C, mientras que solo para el caso
donde el arqueamiento es del 58% la temperatura disminuye hasta los 900°K en
promedio.

e En la cara de presidn y debido al gradiente positivo de presidn con respecto a la presidon
de referencia genera un aumento de temperatura de 1100°K en su punto mas alto, la zona
donde este aumento de temperatura ocurre es magnificado con el incremento del

arqueamiento del perfil.

7.2.5. PERFIL DE ENERGIA CINETICA TURBULENTA.

En la Figura 54 es presentado los perfiles de energia cinética turbulenta (KE) sobre el cuerpo

aerodindmico en los 5 casos de estudio de este capitulo.

Se presentan los puntos maximos (rojos) y minimos (azul) de KE en todos los casos con la finalidad

de observar la variacion de las propiedades del fluido
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Figura 54. Perfil de energia cinetica turbulenta con cambio de linea media.

Un argumento que esta intensamente ligado con la localizacidn de los valores minimos y maximos

de la energia cinética turbulenta es la localizacién de la re circulacion.

Para el primer y segundo caso los valores maximos y minimos se encuentran en una zona similar
obedeciendo a:
e Minimo = El contacto con el borde de entrada y la generacién de presién amortigua la
energia cinética turbulenta.
e Maximo = La caida de presidn genera que exista mayor libertad de movimiento del fluido

y como consecuencia del fluido, dando lugar a la re circulacion.

Para el tercer caso el valor maximo se encuentra en una zona similar a los anteriores, sin embargo

el valor minimo se ha movido aguas abajo del borde de entrada (sobre la cara de presidn)
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indicando que la amortiguacién de la energia cinética turbulenta es mayor con esta curvatura del

alabe.

Para el cuarto y quinto caso el valor maximo se encuentra en el borde de ataque, cabe recordar
que es donde el fluido no contacta punto donde el fluido tenga oportunidad a ser dirigido
suavemente hacia las dos regiones correspondientes (cara de succidn y presion), por lo anterior el
fluido contacta con una pared casi vertical produciendo la mayor cantidad de energia cinética en

el sistema.

Utilizando la misma metodologia que en el apartado 5.1.1 para cuantificar este efecto, se presenta
la Tabla 10 que indica que la variacion de la velocidad aumenta con forme aumenta el
arqueamiento del perfil aerodindmico hasta un punto de inflexion donde es notablemente menor

en el caso con mayor arqueamiento.

KE (m?/s°) Variacién de

velocidad

% Forma Maximo Maximo
27 126149 63
33 87376 61
38 99581 119
48 46429 96
58 184256 57

Tabla 10. Variacion de Velocidad por KE.

Es importante hacer notar que debido a que las velocidades en la salida estimadas son del orden

de los 800 a los 1000 m/s el triangulo de velocidades no fue corroborado, esto es debido como en

los casos de estudio anterior (aumento de espesor) la geometria del perfil NACA tiene su seccidn

mas restrictiva en la entrada del perfil acelerando el fluido en la salida.
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Ya que podemos decir que en los casos de estudio se presentan diferentes fenédmenos debido a

sus caracteristicas geométricas, realizamos un resumen de los valores estimados en el modelo

zero dimensional con cada uno de los mismos. En la Tabla 11 se presenta este resumen en la cual

son presentados los valores de presion total, temperatura total, velocidad absoluta y velocidad

axial a la entrada y salida del sistema (estacién 2 = entrada del sistema; estacion 3 = salida del

sistema).
pT ENTRADA stALl - T TCTAL T TCTAL W ENTRADA W saLDA u AX|AL u AX|AL
(pa} (pa} ENTRADA Sallba Im,fs} Im,fs} ENTRADA ZALIDA
MODELO °K) °K) {m/s) {m/s)
Zero-dimensional 1317000 1028000 1677 1260 761 537 537 501
Caso Base MACA 2415, H27% 1298141 923425 1669 1684 732 826 4595 769
Variacion de MNACA 2419, H27% 1382801 918954 1651 1675 J02 1161 450 1099
espesor NACA 2423, H27% 1493930 1053575 1634 1729 674 689 404 617
A MNACA 2427, H27% 1674532 1058184 1616 1628 642 603 349 566
& NACA 2415 H=33% 1320061 914941 1664 1699 724 838 482 787
Variacion de MNACA 2415 H=38% 1354994 956877 1562 1685 711 1016 464 914
altura NACA 2415 H=48% 1488267 1068653 1635 1673 675 1000 406 817
MNACA 2415 H=538% 1845440 1192374 1605 1642 622 984 310 984

Al evaluar los

Tabla 11. Resumen de datos modelos CDF y zero dimensional.

resultados de la velocidades de salida y comparandolos con el triangulo de

velocidades estimado en el modelo zero dimensional, podemos decir que ninguno de los perfiles

corrobora el triangulo de velocidades debido a que su darea mas restrictiva se encuentra al frente

del mismo perfil. Una aportacidn de este trabajo es gue poder decir que con el trabajo realizado

sabemos gque al seleccionar un perfil aerodindmico la seccion mds restrictiva se tiene gque

encontrar al 80% de la cuerda axial y no en la entrada (razén por la cual los perfiles NACA de este

trabajo no son utilizados en para turbinas aeronduticas)

Sin embargo el trabajo realizado también aporta pautas para poder seleccionar o construir un

perfil aerondutico en términos de la forma del mismo.

En cuanto a las velocidades y lineas de corriente se puede decir:

e Un aumento de espesor genera re circulaciones importantes en la salida, haciéndose

mayores con un espesor mayor, por lo anterior es importante seleccionar un perfil

aerodindmico con un espesor del 15% de la cuerda axial
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e Una mayor altura acelerara el flujo en mayor medida, sin embargo el posible

desprendimiento de la linea de corriente sera menor con un arqueamiento mayor.

El recopilado de los datos muestra que la entrada en todos los sistemas es afectado de forma
importante, mayormente con los casos de estudio donde se aumenta el espesor del perfil, la

salida de las presiones las podemos evaluar en dos grupos:

e Cambio de espesor = La presion total de salida es menor a lo estimado en el modelo zero
dimensional ya que un aumento de espesor funciona como una barrera para el fluido, sin
embargo el balance entre la presidn estatica y el fendmeno dindmico hace que se eleve la

presion total en los dos Ultimos casos de estudio.

e Cambio de altura = La presion total de salida es menor en el caso con una altura menor,
esto es a razén de que una altura mayor acomoda mejor las lineas de corriente del flujo y
como se mostro anteriormente el caso con el 48% de arqueamiento evita las re

circulaciones en gran medida.

Asi mismo estas conclusiones se extrapolan a las temperaturas totales, debido al aceleramiento en
la parte frontal del perfil por las caracteristicas geométricas particulares de esta serie de perfiles
NACA, el fluido se acelera de forma importante contribuyendo a un aumento de temperatura total

por el efecto dindmico de la misma aceleracidn.

Adicional a lo anterior la variacidon de cada uno de los casos es posible visualizar el aumento de la
oo .n

velocidad en la Figura 55. Donde en el eje “y” se muestran las velocidades y en el eje “x” los
cambio de espesor y altura en términos de porcentaje con respecto a la cuerda axial del alabe.
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Figura 55. Grafica de velocidades en la salida.

Esta Figura muestra muy claramente cémo reaccionan las velocidades tanto puramente axiales y
absolutas con un aumento de espesor y/o altura del la forma del perfil. En los casos de estudio
donde el espesor es aumentado la transformacidon es mayormente en velocidad axial y en un

aumento de la velocidad con respecto a la velocidad de entrada.

Asi mismo en los casos de estudio con un aumento de altura del perfil, la transformacién de
energia se realiza mayormente en el caso donde la altura es del 48%, esto es debido a que la
descomposicidn de velocidades muestran que el flujo toma una parte como su componente y otra
como velocidad puramente axial, es decir la aceleracién se descompone en sus dos componentes
pudiendo extraer energia satisfactoriamente, sin embargo y como se menciono anteriormente el
area restrictiva hace que este se acelere cuando no es el objetivo del perfil en una turbina

aeronautica.
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7.4. ESTIMACION DE ENERGIA EN EL SISTEMA DE LOS CASOS.

Siguiendo el procedimiento del sub capitulo 6.2.7 somos capaces de estimar las pérdidas de
energia por la diferencia de las presiones totales en cada uno de los casos. Los resultados de todos

los casos estan listados en la Tabla 12.

MODELO
Zero-dimensional 1.23%
Caso Base MACA 2415, H27% 40.58%

MACA 2419, H27% 50.48%
MACA 2423, H27% 41.80%
MACA 2427, H27% 58.25%
MACA 2415 H=33% 44.28%
Variacion de MACA 2415 H=38% 41.61%

altura MACA 2415 H=48% 39.27%
MACA 2415 H=58% 54.77%

Variacion de
espesor

Tabla 12. Estimacién de pérdidas.

Las energias dentro del sistema en funcidn de sus diferentes variaciones estan mostradas en la
Figura 56. Donde en el eje “y” se grafican los valores de las pérdidas estimadas en porcentaje y en

el eje “x” se presentan los valores de los cambios de espesor y altura del alabe.

60%

ESTIMACION DE
ENERGIA

s A DENTRO DEL
/\ / SISTEMA

45%/

o NN

\./ %
= CAMBIO DE ESPESOR

55%

Estimacion dentro del sistema

35% === CAMBIO DE ALTURA
15 25 35 45 55

Porcentaje de espesor y altura (%)

Figura 56. Estimacion de perdidas de los casos de estudio.
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Con la Figura 56 podemos decir que la energia que se queda dentro del sistema se incrementa en

los casos donde el espesor aumenta, se supone que son pérdidas debido a la gran masa del perfil

asi como por las re circulaciones.

En los casos de estudio donde la altura cambia, un aumento de altura hace mayor la energia que

se queda dentro del sistema, sin embargo es una suposicién que esta no es enteramente perdidas

ya que una parte son energia que se extrae para el par motor del rotor.

7.5. FUERZAS DE LOS CASOS DE ESTUDIO.

En la Tabla 13 se presentan las fuerzas en el eje “x” y “y” de los diferentes casos de estudio. Las
Fuerzas en el eje “x” son positivas y representan el empuje que se genera. De la misma manera las

fuerzas en “y” representan la fuerza extraida del sistema para que se genere el torque necesario

para mover al compresor.

Caso Base MACA 2415, H27%
MACA 2419, H27%
MACA 2423, H27%
MACA 2427, H27%
MNACA 2415 H=33%
Variacion de MACA 2415 H=38%
altura MACA 2415 H=48%
MACA 2415 H=58%

Variacion de
espesor

FX [N)

278
678
B28
962
421
747
1331
2594

FY (N)

2081
2345
1890
1477
2324
2703
3087
3150

FX/FY
0.134
0.289
0.332
0.651
0.131
0.276
0.431
0.823

Tabla 13. Fuerzas de los casos de estudio.

La Figura 57 presenta una grafica con los valores de las fuerzas en ambas direcciones en Newton

en el eje “y” y los porcentajes de los cambios de espesor y altura en el eje “x”.

121



Simulacién CFD de perfiles aerodinamicos para una turbina aeronautica

3200
—_
Newtgn S FUERZAS EN CASO DE
/" ESTUDIO
= 2200 //\ //
S ———FX CAMBIO DE ESPESOR
§ 1700
= \ ———FY CAMBIO DE ESPESOR
N
g
2 1200 FX CAMBIO DE ALTURA
700 /\1 e FY CAMBIO DE ALTURA
200
15 25 35 45 55

Porcentaje altura y espesor (%)

Figura 57. Fuerzas en los casos de estudio. %
0

En la Figura 57 podemos decir y concluir en dos grupos:

Un aumento de espesor hace que la fuerza de empuje (FX) disminuya debido a que como hemos
mencionado anteriormente, el perfil funciona como una barrera que detiene el fluido en su
direccion axial. En cuanto a la fuerza que se extrae dentro del perfil se puede concluir que un
aumento de espesor aumenta la fuerza de extraccidon con la desventaja de las recirculaciones

mayores.

Un aumento en la altura del dlabe aumenta tanto la fuerza de empuje como la fuerza de par
motor, esto debido a que la altura mejora la distribucién de las lineas de corriente y evita las re

circulaciones.
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CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES.

Este trabajo realizo un modelo integral (zero dimensional) en base a la literatura abierta que hace
un disefio preliminar de una etapa de una turbina teniendo como resultado las propiedades del
flujo supersénico que pasan atreves de la misma y las caracteristicas geométricas principales. Asi
mismo se generan modelos CFD del rotor con dos finalidades, la primera es correlacionar ambos
métodos y como segunda finalidad es el estudio del fluido supersénico con la variacién de

diferentes parametros geométricos del perfil aerodindmico.

Dichas variaciones pudiéndose agrupar en dos: Variaciéon del espesor del perfil aerodinamico
(diferentes perfiles aerodindmicos) y variacion de la altura de la cuerda media sobre la cual esta
superpuesta en un perfil aerodindmico comun.

Una vez descrito brevemente este trabajo, podemos concluir:

Se generd conocimiento del comportamiento del flujo supersénico y de las leyes y/o fenédmenos
que gobiernan este flujo sobre un perfil aerodindmico mediante una simulacidon de fluidos

computacionales en movimiento (simulando la etapa rotativa).

Se descarta el uso de los perfiles aerodinamicos que se utilizaron en este trabajo (NACA 2415

principalmente) para utilizarlos en una turbina aerondutica debido a la forma geométrica del

mismo. Esta seria de perfiles presentan una area de restriccion en el flujo en la parte frontal del

mismo haciendo que el flujo se acelere a lo contrario de la intencion de diseiio cuando se ha

aprendido que el area de restriccion se tiene que presentar en la parte de la salida del perfil

(estimado a un 80% de la cuerda axial).

En todas las simulaciones es importante hacer notar que el punto de mayor presidn se encuentra
en el punto de estancamiento que es el primer punto donde el flujo contacta con el dlabe debido a

la velocidad del mismo (flujo supersénico).

Con respecto al cambio de espesor en las simulaciones podemos concluir:

e Un aumento de espesor significa que la presién de entrada se ve afectada aguas arriba de

manera significativa.
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e Con un aumento de espesor la energia dentro del sistema es menor se incrementa pero es
una suposicion que la mayor parte de esta energia son parte de las pérdidas debido a que
las recirculaciones aumentan en uno o dos vértices segun el espesor.

e Un aumento de espesor presentara una mayor turbulencia en su sistema.

e El incremento de espesor conlleva a un aumento en la estela en la salida y una mayor

transformacidn de energia de presion en energia de velocidad en la cara de succion.

Con respecto al cambio de la altura del cuerpo aerodindmico podemos concluir:

e Al incrementar la altura de la linea media sobre la cual esta superpuesto el perfil
aerodinamico se extrae mayor fuerza, asi mismo la fuerza de empuje aumentan. Cabe
mencionar que esto depende del dngulo de entrada del fluido. Aquel perfil que tiene una
mejor relacién entre los pardmetros anteriores es el perfil NACA 2415 con una altura del
48%.

e Conunincremento en la altura del perfil también aumenta la energia que se queda dentro
del sistema, donde se supone que aunque existen perdidas en el sistema también se
incrementa la energia que se extrae del mismo.

e Un aumento en la altura del perfil presenta una mayor turbulencia en su sistema hasta un
punto de inflexidén en el caso donde el perfil tiene una altura del 48%.

e El incremento de altura en el perfil tiene una zona de re circulacién mayor donde de
nuevo en el caso donde la altura el perfil es del 48% estas se ven disminuidas

notablemente.

Es importante mencionar que es trabajo del ingeniero evaluar las ventajas y desventajas de los

diferentes perfiles para encontrar el perfil mas adecuado para los requerimientos iniciales.

Ademas de lo anterior también podemos concluir que el CFD nos proporciona ventajas sobre el
modelo integral, tales ventajas son que proporciona una distribucion temperaturas sobre el
cuerpo aerodindmico: También nos proporciona las zonas donde se presentaran problemas para

el fluido asi como para otras disciplinas.

Este trabajo ha estudiado los efectos del flujo en diferentes configuraciones de perfiles
aerodinamicos disponibles en la literatura. Asi también debe ser considerado para futuros
estudios y/o trabajos como escaldn para el desarrollo del tema. Asi mismo este trabajo debe ser
tomado en cuenta por otras disciplinas ya que describe el comportamiento del flujo en el cuerpo

aerodinamico el cual tiene efectos en las mismas, por citar algunos ejemplos la turbulencia tiene
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efectos en la fatiga del componente en la disciplina de mecanica de materiales, otro ejemplo es
que la distribucidn del flujo y la temperatura del mismo tiene un efecto en la distribucidon de

temperaturas del componente.

Dicho lo anterior una vision global después de este trabajo del drea de las turbinas es generar un
CFD tridimensional para tomar en cuenta los efectos tridimensionales del fluido, asi también
generar un modelo térmico para ver la distribucidn de las temperaturas del metal en el
componente y generar un modelo de esfuerzos del mismo (modelo de integridad y vida) en sus

diferentes fases, incluyendo la termo fluencia.
Para dar continuidad y mejorar algunos aspectos de este trabajo se recomienda:
e Generar un modelo CFD tridimensional para corroborar que los efectos en tres
dimensiones no tienen un impacto substancial en un alabe con una altura pequefia como

el del caso seleccionado.

e Generar una nueva linea de investigacion, donde se exploren los efectos de la variaciéon

del angulo de la cuerda del perfil y su impacto en las perdidas de energia.

e Una vez que se tenga el perfil seleccionado, realizar un modelo transitorio para evaluar los

efectos de los puntos fuera del punto de disefio aerodindmico.

e Realizar la simulacién con otros modelos de turbulencia para poder comparar los

resultados y la variacion de estos.

e Tratar de conseguir el equipo necesario para validar experimentalmente los resultados del

modelo de dindmica de fluidos computacionales.
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