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Resumen

El estudio de la aerodinamica del 4labe permite la mejora del rendimiento de las turbomaquinas. Con los datos
obtenidos de los tineles de viento, investigadores como Lieblein desarrollaron correlaciones muy importantes
hoy en dia en el disefio de turbocompresores. Actualmente, la dindmica de fluidos computacional
(Computational Fluid Dynamics) permite simular las condiciones de un tinel de viento desde un ordenador.
En este trabajo se comprueban numéricamente los resultados experimentales obtenidos por Lieblein. Para ello,
se han realizado una serie de simulaciones mediante CFD (FLUENT) de cuatro casos con diferentes
coeficientes de sustentacion (curvatura), angulos de calado y solideces para perfiles de la serie NACA-65. Se
han representado las mismas curvas de comportamiento y posteriormente se ha realizado un proceso de
comparacion de los resultados obtenidos. Se concluye que los resultados del CFD son similares a los del
estudio realizado por Lieblein, demostrando asi los fundamentos en los que se basa la correlacion. Ademas,
este trabajo incluye una parte tedrica de documentacion que revisa los conceptos necesarios para el
entendimiento de la correlacion y del uso de la herramienta del CFD en el estudio de las turbomaquinas.
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1.INTRODUCCION

El estudio de la aerodindmica del alabe ha supuesto la mejora del rendimiento de las turbomaquinas
debido principalmente a la reduccion de las pérdidas y ha permitido igualmente extender el rango de
funcionamiento estable (sin desprendimiento de flujo o fendémenos fluidodinamicos similares). En el
caso de los compresores, la acrodinamica del alabe centra su estudio en los fenémenos de difusion
que acontecen en los canales de la maquina. Asi, el incremento de la relacion de difusion estd ligado
al aumento de la deflexion y, consecuentemente, del coeficiente de sustentacion. La difusion estd por
otro lado limitada por el desprendimiento (o engrosamiento) de la capa limite y por el aumento de las
pérdidas debido a la perturbacion que el alabe ejerce sobre el entorno (aumento del area afectada la
estela del alabe).

La relacion entre la deflexion de la corriente (a través de la curvatura y la incidencia) y la pérdida de
presion de remanso a través de una cascada de alabes fue estudiada detalladamente por Lieblein de
manera experimental. En un tinel de viento, este investigador estudio la correlacion entre dichos
parametros de entrada, la geometria del alabe, el espesor de la estela y la pérdida de presion de
remanso, llegando a la conclusion de que estas ultimas caracteristicas estaban relacionadas entre ellas
y con la difusion de velocidad en la cascada. Este trabajo fue compendiado en una correlacion para
evaluar la pérdida de presion de remanso en una cascada de alabes de una cierta geometria sometida
a un flujo de aire con condiciones de entrada conocidas. La correlacion de Lieblein ha sido muy
utilizada durante afios en el disefio y estudio de comportamiento de compresores axiales y aun hoy
resulta muy 1til en el ambito docente.

Este trabajo tiene por objetivo comprobar numéricamente los resultados experimentales obtenidos
por Lieblein para los cual se emplearan simulaciones mediante dindmica de fluidos computacional
(Computational Fluid Dynamics, CFD). Las simulaciones se dividiran en cuatro casos con diferentes
coeficientes de sustentacion (curvatura), dngulos de calado y solideces para perfiles de la serie
NACA-65. Se obtendran las mismas curvas de comportamiento y se calcularan los mismos
resultados con el fin de realizar un proceso de comparacion entre los resultados obtenidos por el CFD
y por Lieblein. También se estudiara en qué medida afecta a los resultados obtenidos por Lieblein la
variacion de los parametros que definen la forma del alabe (por ello se estudian cuatro casos
diferentes).

Este proyecto se divide en dos partes. La primera es una parte tedrica de documentacion que revisa
los conceptos necesarios para el entendimiento de la correlacion y del uso de la herramienta del CFD
en el estudio de las turbomaquinas. La segunda comprende la correlacion, su aplicacion y
comparacion con los resultados del CFD. La herramienta utilizada Ansys Fluent ha realizado
aproximadamente 50 simulaciones en mallas proporcionadas por el Grupo de Maquinas y Motores
Térmicos para conseguir los objetivos de este trabajo.






2.REVISION BIBLIOGRAFICA

2.1. Interés del estudio de cascadas de alabes

2.1.1.Interés de las cascadas de alabes en el estudio y desarrollo de turbomaquinas axiales:
caracterizacion del comportamiento de perfiles aerodinamicos en diferentes
condiciones de operacion.

Las turbinas de flujo axial fueron desarrolladas en el ultimo siglo XIX sin recurrir a modelos de
cascada y muchas veces sin siquiera entender la mecanica de fluidos involucrada. Se usaban
procesos de prueba y error para aumentar el rendimiento, la conversion de energia y, en ultima
instancia, la propulsion de aeronaves o giro de una maquina conectada a la turbomdaquina. A
comienzos del siglo 20 se desarrollaron los primeros tineles de viento para cascada de alabes o
probadores de toberas (nozzle tester) con el fin de consolidar los avances de disefio y proporcionar
datos para las maquinas de alta potencia y eficiencia.

En el flujo de entrada de una turbina se genera un gradiente de presion favorable en la direccion del
fluyjo mientras los compresores o bombas operan bajo gradientes de presion desfavorables,
incrementando notablemente el riesgo de desprendimiento. De hecho, muchos compresores fueron
mal disefiados por la falta de conocimientos aerodindmicos, ciencia aun no muy desarrollada por
entonces. Por ejemplo, Parson patento el uso de una turbina invertida para su uso como compresor
axial en 1884 y después se construy6 un numero de ellas para su uso en altos hornos. A pesar de que
las relaciones de compresion eran bajas, las eficiencias no superaban el 55%

En 1903 los hermanos Wright probaron perfiles de alabes en un tinel construido de manera casera,
antes del primer vuelo tripulado y propulsado. La tecnologia aerodindmica estaba vagamente
desarrollada para alabes aislados entonces, sin haberse aplicado a las complicadas hileras de alabes
necesarias en un COmpresor.

Otros inventos fueron sucediéndose hasta llegar a los motores de reaccion. Los desarrolladores de los
tineles de viento extendieron el éxito de los hermanos Wright a las avionetas y a las representaciones
basicas de cascadas de hélices mientras, en paralelo, se desarrolla el modelo matematico de perfil
aislado que requiere de fuertes trabajos computacionales. Se puede afirmar que durante las dos
primeras décadas del siglo, la necesidad por un enfoque aerodindmico para el disefio de turbinas y
compresores fue gradualmente apareciendo.

Se empez06 a trabajar el disefio de las alas y perfiles aerodindmicos aislados con el objetivo de aplicar
este enfoque a las turbomaquinas. Wood, Bradfield and Barker en 1919 se dieron cuenta de que la
interferencia entre alabes proximos debia aplicarse a la teoria existente sobre hélices y obtuvieron
modificaciones de los coeficientes de sustentacion en los conocidos como los primeros tests de
cascadas. Vieron que la teoria conocida hasta entonces variaba bastante de los experimentos sobre las
hélices, los cuales eran realizados en tineles de viento de baja velocidad variando el angulo de
incidencia.

En 1928, investigaciones extensas de la cascada de alabes fueron aportadas por Christiani en
Alemania y por Harris y Fairthorne en Inglaterra. Estos autores reconocieron la importancia de las
condiciones de contorno del flujo en el paso por la seccidn de ensayo, entendiendo que para
cualquier cambio de 4ngulo de entrada debia existir una distancia variable entre las paredes superior
e inferior. Asi se incorporaron las dummy walls o paredes ficticias en forma de paralelogramo, de
modo que para cualquier variacion del angulo de incidencia las paredes permanecieran paralelas.
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2-1Planteamiento del tunel de Harris y Fairthorne

A pesar de que los resultados obtenidos estaban asociados a nimeros de Reynolds bajos, dando lugar
a deflexiones del flujo mas bajas de las que se podian alcanzar para nimeros de Reynolds mayores,
estos proporcionaron una base util para el disefio de compresores britanicos en 1930. Harris y
Fairthorne contribuyeron al desarrollo de la nueva aerodinamica centrando la atencion en los efectos
especificamente bidimensionales. Posteriormente Keller realiz6 una base de datos que seria la que
daria lugar al exitoso compresor axial desarrollado en Suiza. Se realizaron paralelamente una serie de
pruebas en alabes con 90 grados de curvatura realizados por Collar, las cuales sirvieron para hacer
perfiles bien adaptados a la hora de emplear alabes giratorios en tineles de viento. Las tultimas
pruebas conocidas antes de la guerra fueron realizadas por Shimoyama en 1937. Se registraron un
amplio rango de curvas para los coeficientes de sustentacion y de arrastre, ademas de registrarse un
amplio rango de distribuciones de presion.

El rapido desarrollo de la turbina de gas, tanto en ciclo cerrado como abierto para propulsion o
generacion de potencia, supuso también un gran apoyo para el desarrollo de las turbomaquinas.
Destacan los trabajos de compaiiias como Brown Boveri e individuos como Griffith, Von Ohain y
Whittle. Gracias a sus calculos sobre los ciclos termodinamicos, la eficiencia del compresor aumentd
hasta el 70% para unas condiciones de entrada y eficiencia de la turbina dadas si bien, pese a este
incremento, el compresor axial segui presentando muchos problemas en aviones de propulsion y en
los campos de la marina y de la industria. La solucion llego de manos de Whittle con la invencion del
compresor centrifugo, que permitia alcanzar alta eficiencia y estabilidad en los motores de
propulsion. La llegada de la guerra acelerd el desarrollo de estas méaquinas tanto en su configuracion
axial como radial. A partir de este punto, se puede distinguir dos lineas de avance en el disefio del
compresor:

Produccion de la base de datos del compresor britanico

El estudio del perfil del alabe aislado fue investigado por primera vez por la RAE( Royal Aircraft
Establishment) en el Reino Unido, donde Howell publico su teoria de cascadas en 1945. Para el
estudio aerodindmico del alabe es necesario conocer la deflexion Optima, la cual puede ser obtenida
mediante la cascada de alabes. Como una base para relacionar los datos experimentales existentes,
Howell postula que la deflexion nominal es el 80% de la maxima deflexion que se puede obtener.
Esta deflexion nominal es funcién del angulo de salida, relacion paso cuerda y el niimero de
Reynolds. Esta correlacion es independiente de la curvatura del alabe para el rango normal de
eleccion de este parametro (comprendido entre 20° y 40°).



ANALISIS DE UNA CASCADA DE ALABES DE COMPRESOR AXIAL DE LA SERIE NACA-65 MEDIANTE CFD Y
COMPARACION CON LA CORRELACION DE LIEBLEIN 5

40
8'

30
20
10

0 : 1 1 3

-10 10 30 50 70

(o b

2-2 Variacion de la deflexion nominal en funcion del angulo de salida del flujo segun Howell.

Una formula aproximada que se corresponde con los resultados de la grafica anterior es la regla de
las tangentes:

1.55 2.1)

1+15§

tana; —tana, =

La incidencia puede ser elegida por el disefiador, cosa que no ocurre con la desviacion que es funcion

de la curvatura del 4labe 6, relacion paso cuerda % y el angulo de calado. Howell utiliz6 la regla

empirica deducida por Constant:

s=meos(3) )

Howell di6 diferentes valores de n para varios tipos de 4labe y Carter establecié una relacion para
encontrar la pendiente m en funcion del angulo de salida:

2a\* a; (2.3)
m = 023*(7) +%

Se hizo evidente que los resultados de las pruebas de cascadas de 4labes en condiciones estacionarias
no eran directamente aplicables a los dlabes de los compresores multi-etapas. Se instaura un proceso
de desarrollo que consta de las siguientes etapas: primero se disefia la cascada de alabes, luego, si es
necesario, se desarrolla la maquina rotativa de una sola etapa y finalmente el compresor o turbina de
multi-etapa. En base a esto en 1946 se desarrolld en el Reino Unido un tinel de baja velocidad
denominado N.G.T.E No.2 low-speed cascade tunnel. El aire atmosférico era obligado a entrar por
un ventilador de flujo axial movido por un motor de 18.6 kW. Velocidades de 61 m/s se alcanzaron.
El aire entraba en la camara de sedimentacion a través de un difusor y posteriormente, pasaba a
través de un rectificador de flujo y dos pantallas finas seguido de una contraccion gradual. Se usaban

5



Revision bibliografica

normalmente 13 4labes de 102 mm de cuerda con un radio de aspecto de 4.

Circular 1o square Vanabtle sta
transition

fan

Interchangeable

end piece Honeycomb,

9:1 Contraction

Setting chamber

[e] 1 2 3metres

2-3. N.G.T.E No.2 low-speed cascade tunnel.

El sangrado de la capa limite generada en las paredes del tinel se realizaba a través de ranuras de
succion pero dichas ranuras no se incluyeron en las paredes laterales (una de las diferencias que se
remarcard en el apartado 2.1.1.2 con el americano). La técnica para regular el sangrado era variar la
cantidad de sangrado de las paredes finales hasta que las presiones estaticas una cuerda aguas arriba
de la cascada fueran constantes.

Este tunel de viento tenia engranajes automatizados lo que permitia el cambio de los dngulos de flujo
y las presiones totales aguas abajo. El objetivo era asegurar condiciones operativas factibles en un
amplio rango de geometrias de cascadas, tanto de compresores como de turbinas, asi como la medida
de los rendimientos de estas cascadas. A continuacion se detallan las caracteristicas de los tineles de
viento empleados en Estados Unidos y se comentaran las diferencias que surgen de la comparacion
de ambos estudios.

Produccion de la base de datos del compresor americano

Aunque diversos trabajos sobre la serie de perfiles aerodindmicos NACA 65 sugeria que el flujo a lo
largo de un compresor estaba sujeto a un modelo tridimensional, Erwin y Emery demostraron que
esta relacion era solo aparente y que el flujo a lo largo de una fila de alabes estaba cerca de tener un
comportamiento bidimensional. Entonces se procedi6 a desarrollar el tinel de viento que permitiria
la realizacion de un flujo bidimensional y, para alcanzar ese objetivo, se decidid hacer las paredes
laterales porosas. La idea principal era evitar la aparicion de la capa limite en la zona de pruebas de la
cascada, donde el flujo debia ser bidimensional lo que implicaba (segin Erwin y Emery) iguales
presiones, velocidades y direcciones del flujo y la no existencia de regiones con bajo flujo de energia.

El tinel Langley 5 que fue disefiado en base a las ideas de Erwin y Emery, se utilizd para obtener
resultados sobre la serie NACA 65, encontrandose actualmente en el Instituto Von Karman en
Bélgica. Este tinel constaba de una velocidad del flujo méaxima de 46 metros/segundo y tres
pantallas a lo largo de las cdmaras de sedimentacion. El flujo descargaba libremente a la atmosfera
unas pulgadas aguas abajo del borde del alabe.
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2-4Tunel Langley 5

Comparacion de los tuneles de viento y bases de datos britanicos y americanos

Los aspectos distintivos respecto del tinel de Reino Unido fueron los disefios de las paredes finales y
laterales del tunel. Las paredes del final permitian el sangrado de la capa limite sobre toda la
superficie que tocaba el fluido. También existian unas paredes flexibles que habian sido incluidas
con el fin de asegurar la buena periodicidad de un paso a otro. Como novedad, la capa limite de las
paredes laterales era succionada con ranuras sobresalientes 5 aguas arriba de los alabes. Con este
control sobre la capa limite de las paredes, el flujo tridimensional no era un problema,
independientemente de la relacion de aspecto de los alabes.

A pesar de todo el trabajo realizado sobre la serie de perfiles NACA 65 y del trabajo orientadoa la
formulacion del factor de difusion por Lieblein, las investigaciones fueron bastantes discontinuas en
el tiempo aunque sirvieron para renovar el interés de los ingleses sobre las investigaciones
americanas. En esa linea, Felix y Emery probaron una seccion idéntica a la que habia sido probada
en Reino Unido previamente, obteniendo resultados diferentes como el aumento de 1 a 3 grados del
angulo de salida del flujo. Esta variacién no fue explicada con claridad hasta pasado cierto tiempo
cuando nuevas investigaciones probaron que las variaciones de disefio entre los tineles britanico y
americano hacian que la variacion de velocidad axial fuera diferente (AVR, Axial Velocity Ratio o
Ratio de Velocidad Axial). Mientras el AVR britdnico basado en las correlaciones de Howell y
Carter rondaba el 1.1, alcanzando ocasionalmente la unidad, el AVR del modelo americano era la
unidad exactamente, indicando la bidimensionalidad del flujo. La relacion entre la desviacion y el
parametro AVR se define asi:

8 = 6,, — 10 * (AVR — 1) (2.4)

Concluyendo, a pesar de las diferencias entre el nivel de turbulencia o el nimero de Reynolds, parece
que el modelo de cascada britanico fue obtenido con un incremento de un 10% en la velocidad axial
que el americano no tenia; es decir, las condiciones americanas eran puramente bidimensionales.
Como resultado las pruebas inglesas tenian angulos de desviacion al menos un grado menor que las
americanas.
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2.1.2.Fundamentos de la teoria de semejanza aplicada a turbomaquinas: extrapolacion de
resultados de la cascada a turbomaquinas reales.

Introduccion

El comportamiento de una turbomaquina podria especificarse mediante curvas que representen la
variacion presion y de la temperatura de salida con el gasto fijo para diferentes valores de velocidad
de giro. Sin embargo estas representaciones dependen de mas variables como las condiciones de
presion y temperatura de entrada o de las propiedades fisicas del fluido de trabajo. Considerar todas
las variables llevaria a la necesidad de un gran nimero de experimentos con sus costes y
complicaciones. El andlisis dimensional permite reducir del nimero de variables que representan una
situacion fisica. Aplicado al funcionamiento de turbomaquinas permite:

Predecir el comportamiento de un prototipo a partir de los resultados en un modelo a escala o
trabajando con fluidos diferentes. En nuestro caso, el modelo es la cascada de alabes en el tunel de
viento.

Seleccionar el tipo de méaquina que trabajaria con mayor rendimiento para unos parametros de
operacion dados (saltos de energia, velocidades, gastos)

A continuacion se demuestra como se aplican los pardmetros adimensionales a las turbomaquinas y
extrapolaremos el método para ver que en una cascada de alabes ocurre lo mismo, solo que con
distintos parametros.

Analisis dimensional

Primero se muestra las variables que intervienen, junto al andlisis de las dimensiones de cada
variable en funcion de las magnitudes fundamentales:

e Variables dependientes: en general, prestaciones de la maquina (rendimiento, trabajo...)
o Incremento de entalpia de remanso isentropica: Ahgs [ M’ T2L? ]
o Rendimiento isentropico: n [ MPT'L"
o Potencia absorbida o suministrada por la maquina: W [ M°T?L? ]
e Variables independientes:
o Variables de control:
=  Gastomésico:m [M'T'L°]
= Régimen de giro: N[M°T'L"]
o Variables geométricas:
» Diametro caracteristico: D [ M’ T°L' ]
o Las propiedades del fluido.
= Densidad de remanso: po; [ M!ToL? ]
= Velocidad de sonido de remanso: ag; [ MOT! L ]
»  Viscosidad dinamica: p [ M’ T' L' ]
= Relacion de calores especificos: y [ M T°L ]

Resumiendo, la descripcion del funcionamiento de una turboméquina vendria dado por:

Ahos,n,W = f (u,N,D,m,py1,a01,Y) (25)

8
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Aplicando el teorema m de Buckingham: el numero minimo de grupos adimensionales
independientes que pueden emplearse para describir un fenomeno desconocido en el que intervienen
Nj variables es igual a N; -N,, siendo N, el numero de dimensiones bdsicas necesarias para
representar las variables adimensionales”. Si N; es el nimero de variables independientes y N; el
numero de dimensiones necesarias (M, L, T):

N; — N, =7 —3 =4 == Numero de grupos adimensionales (2.6)

Ahora se muestra en la siguiente ilustracion el uso de tres variables independientes para
adimensionalizar los cuatro grupos adimensionales (variables independientes) que caractericen el
comportamiento de la turbomaquina (variables dependientes)

Ah
Ahyg [kI/kg = m?/s7] m)")—sz (L2T2)
W [k)/s = kg-m?/s?] _ W e

po1(ND)D?(ND)?2
Nk _L MT?
mlkg/s] —om M
1 s
u [kg/ms] P (ND)D (ML)

mCAT, GATy _ r( ) o
do1 4 puNDX(ND?2 ~ WRT, \Tp mRTy, ] m\‘/RT01
L ND (T PoiNDD?  D?pgyy¥

2-5Muestra de la adimensionalizacion del modelo

Se concluye que:

Poz AT, m +/RTy, ND
— 07— = (53 /Re, ¥) 2.7)
Por  To1 D2po1 VY JRTo1Y

Para una turboméquina con un tamafo determinado D, que trabaja con un gas concreto y y con un
Re lo suficientemente alto (Re>Recririco ):

Poz _ ATy m /Toq N
_ln) = f ( ,Re,
Po1  Tox Po1 v To1

Esta familia de curvas de relacion de compresion, rendimiento e incremento de temperatura de
remanso en funcion de las variables independientes indicadas deben ser obtenidas de manera
experimental y definen el funcionamiento de la turbomaquina.

) (2.8)
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Aplicacion a cascadas de alabes

La expresion 2.5 para turbomaquinas aplicada a una cascada de alabes se convierte en:

CL@ = f(§,6,0,a1, P01, Go1, 1, Y) (2.9)
done la solidez ¢ = %

Al igual que antes podemos decir que los parametros ¢&,60,0 dada una geometria van a ser
constantes; y que y dado un gas es constante. Ademas, sabiendo que Re;depende de py; Y i, y que
M; depende de a4, la ecuacion anterior se reduce a:

CL’ZD- = f(al, Rel,Ml) (210)

Conociendo que Reynolds esta generalmente por encima del valor critico y Mach es menor que 0.3,
al igual que en su aplicacion en turbomdaquinas, se puede concluir que

CLw = f(a1) (2.11)

En el capitulo 2, actuacion de cascadas, se vera es la siguiente grafica que recalca esta expresion. En
¢sta, las pérdidas de presion de remanso @ y la deflexion € (o C;, ) son representadas frente a la
incidencia (que depende de a4 )

T oe(Cy)

w(Cp)

2-6 Representacion pérdida de presion de remanso y deflexion con respecto a la incidencia

2.2. Utilizacion de la herramienta CFD para el analisis de fluidos en cascadas de alabes y
turbomaquinas

Las herramientas numéricas de tipo CFD o Computational fluid dynamics han tenido una gran
importancia en el desarrollo de turboméquinas durante las tltimas décadas. Los métodos numéricos

10
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no se empezaron a emplear en el campo de las turbomaquinas hasta 1940 pues previamente el
desarrollo era fundamentalmente experimental. Los primeros planteamientos de andlisis simplificado
del flujo propuestos por Wu fueron determinantes hasta 1980, cuando los métodos matematicos se
aplicaron al flujo tridimensional, y aunque el modelo era totalmente valido para flujos 3D, no se
llegd a aplicar en este caso debido a su complejidad. La teoria del modelo de Wu se basa en la
definicion de las superficies de flujo de alabe-a-alabe (S1) blade-to-blade y de raiz-a-cabeza (S2)
hub-to-tip. En la practica, se solia asumir que las superficies de flujo S1 eran superficies de
revolucion mientras que las superficies S2 se reducian a una superficie de flujo principal que se podia
considerar como un flujo asimétrico. El modelo de Wu se reconocia como un modelo real de flujo en
3D, el cual solo se podia resolverse con exactitud usando la experiencia y la comparacion con datos
obtenidos en ensayos. El calculo del flujo asimétrico S2 es el eje central del disefio de las
turbomaquinas mientras que los calculos en S1 siguen siendo la base para el disefio detallado del
alabe.

CASING

STREAM TUBE

THICKNESS
BLADE-TO-BLADE (S1)

STREAM SURFACES

HUB-TO-TW (52)
STREAM SURFACE

2-7.Superficies de flujo blade-to-blade y hub-to-tip.

La principal herramienta para los disefiadores de turbomaquinas es el anélisis unidimensional. Al
comienzo del proceso de disefio, después de la determinacion de la forma anular y los angulos
medios del alabe con el modelo unidimensional, este célculo unidimensional permite obtener la
variacion del angulo de flujo a la entrada y salida de los alabes. Un estudio acerca de estos métodos
de célculo, cubriendo tanto la parte tedrica como sus aplicaciones, fue llevado a cabo por Hirsch y
Denton en 1981 y puede consultarse pues, a pesar de su antigiiedad, ha cambiado poco. El método de
la curvatura de la linea de corriente se establece como el esquema numérico dominante por su
simplicidad y habilidad para tratar la mezcla de los flujos supersonico y subsonico. La tnica
alternativa vigente usada en ese tiempo fue el método de la funcion de flujo. Este resuelve las
mismas ecuaciones que el otro método pero usa una funcion de flujo asimétrica en vez de resolver el
problema directamente con las variables primarias. En principio esto simplifica la parte numérica
porque la ecuacion de continuidad se satisface a través de las condiciones de contorno especificadas
en la raiz y en la carcasa en lugar de usar un método iterativo. Sin embargo este método no fue muy
extendido debido a que presentaba problemas cuando el flujo era transonico. El flujo transonico
presenta dos posibles distribuciones de velocidad para cada distribucion de la funcién de flujo y no es
facil decidir si coger la solucion subsénica o supersonica.

La incapacidad de predecir la recirculacion de la corriente en condiciones fuera de disefio es una
debilidad de la mayoria de los métodos de calculo. Este problema no afecta al método de la curvatura

11
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de la linea de corriente, cuyos célculos se desarrollan entre la entrada y la salida de la maquina
asumiendo que la conveccion de entropia y la entalpia se realiza a lo largo de las lineas de corriente
en la direccion del movimiento. Sin embargo el método de la funcion de flujo asume que la direccion
de la conveccion de la entalpia y la entropia no es importante, aunque puede ser usado para predecir
flujos inversos. Un ejemplo de este método es el presentado por Petrovic y Riess. Pese a lo dicho,
ningun método puede predecir los flujos inversos en la capa limite del flujo aguas abajo a no ser que
se apliquen mas condiciones de contorno.

La formulacion natural del problema se basa en obtener una solucion con un caudal masico
especificado. Estos métodos deben ser usados en el modo disefio o modo inverso; donde la variacion
a lo largo del trabajo del alabe es conocida y tanto la distribucion de velocidades como los dngulos de
entrada y salida son predichos. Por otro lado el modo analitico o el directo, donde los angulos de
salida del alabe son conocidos y solo la distribucion de velocidades y el angulo de entrada del flujo
son predichos. Este ultimo solo se usa para la prediccion de modelos fuera del proceso de disefio ya
que todos los angulos del dlabe deben ser conocidos.

Tras esta breve aclaracion, se observa obviamente que no es posible emplear el modo analitico si la
maquina estd bloqueada (choking) porque el caudal masico es constante y no es conocido en
principio. De hecho, aunque no estuviese bloqueada, la rapida variacion en la presion de salida con el
caudal masico puede crear inestabilidades en maquinas con un alto ratio de presion. Este problema es
solucionable en el modo inverso o de disefio; porque es posible variar los angulos de flujo y algunas
areas durante los calculos, variacion que no es posible cuando la maquina ya esta disenada.

Denton se encargd de hacer una extension de su método que es necesaria para muchas aplicaciones
de turbina. En esta extension, se permite usar el modo analitico especificando la relacion de
presiones en vez del caudal masico, ademas de calcular el bloqueo para una hilera de alabes.

Surgen paralelamente las soluciones dependientes del tiempo de las ecuaciones de Euler en la
superficie de flujo S2 llevadas a cabo por Spurr, aunque su uso no fue muy generalizado. Como
ventaja su teoria ofrece la posibilidad de trabajar con un ratio de presion especificado (en vez de usar
el caudal masico) prediciendo el bloqueo y las ondas de choque. Pero tenia limitaciones a la hora de
considerar una onda de choque como una onda normal, lo que conlleva a suponer las perdidas
asociadas con éstas.

En otra linea, vemos que los célculos son necesarios para la determinacion de la exactitud de las
correlaciones de desviacion, bloqueo y pérdidas. Esto es realmente fundamental para la desviacion y
el bloqueo en compresores y para la caracterizacion del flujo secundario en las turbinas. Comparando
los resultados de las correlaciones con los datos experimentales, se observa la no coincidencia en
algunos casos, llegando a la conclusion de que las correlaciones de desviacion y pérdidas solo son
aplicables en un nimero limitado de maquinas.

El uso de factores de bloqueo en los célculos de compresor es debido a la limitacion de la mayoria de
los métodos de calculo. El limite tiene su origen en su imposibilidad para predecir el desarrollo de la
capa limite anular, debido a la friccion de las paredes anulares y el incremento de las pérdidas cerca
del limite del alabe. Si se intentan modelar en el calculo, se incrementara el trabajo realizado sobre el
fluido de baja velocidad en las capas limite, provocando que la temperatura aumente de forma poco
realista. La solucion esta en considerar la mezcla de la difusion turbulenta con los flujos secundarios.
Fue modelada por Adkins y Smith usando el flujo secundario y posteriormente por Gallimore y

12
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Cumpsty usando la difusion turbulenta. Leylek y Wisler han mostrado su importancia en
compresores mas recientemente y Lewis desarrolld un modelo parecido para las turbinas.

Low aspect ratio compressor
exit temperatures

W o T T 1
Test —=O - z
0.2 =~ -
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0.4 I no mixing n
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06— \\ -
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Stagnation temperature (R)

2-8.Soluciones para un compresor axial con y sin mezcla fluidos realizadas por Adkins y Smith

Uno de los trabajos a destacar por su sofisticacion hasta la fecha es el célculo de flujo viscoso
desarollado por Gallimore. Se modela conjuntamente la generacion de la entropia de las paredes con
las pérdidas, las desviaciones secundarias y las fugas del flujo intersticial. El modelo se basa
totalmente en el empirismo y es solo aplicable a compresores similares para los cuales se diseio el
modelo. Sin embargo, es capaz de predecir los efectos de la pared final y el rendimiento global de
estas maquinas bastante bien.

2.3. Uso de CFDs para el estudio de cascada de alabes

El andlisis del flujo en turboméquinas es llevado a cabo actualmente mediante el uso de software
comerciales tales como FLUENT o ANSYS-CFX. Gallimore junto a otros investigadores han
ilustrado la incorporacion del disefio del flujo tridimensional a los 4labes en los compresores un
turbofan Rolls-Royce Trent, mejorando el barrido del compresor . Siguiendo un proyecto de
investigacion universitario en el que se realizaban una serie de pruebas de un compresor multi-etapa
de baja velocidad para su implementacion en motores de alta relacion de compresion, los autores
combinaron métodos de disefio de flujo tridimensional en CFD y ensayos de pruebas de alta
velocidad. El trabajo finalizo con la incorporacion de este disefio con estator y rotor tridimensionales
en el motor Trent 500.

Este método sirvi6 también a investigadores como Shahrokh, Leigh, Biesinger, Danton, Dawes para
el analisis de los compresores axiales y sus alabes. Tambien R.Aghaei y otros investigadores
analizaron esta metodologia para su aplicacion en compresores centrifugos.

Nikolaos Charalambous y otros estudiaron los efectos de la distorsion del flujo en compresores
axiales con el objetivo de reducir los recursos y tiempo de computacion de los ordenadores. Su
objetivo era la simulaciéon de un fan transénico de un escalonamiento con y sin condiciones
distorsionadas, con una memoria RAM de tan solo 1GB y pretendiendo que la simulacion del flujo
distorsionado durara menos de 10 horas. Tres estudios diferentes fueron completados: el primero
contrasta el efecto del nivel de distorsion en el comportamiento del compresor, el segundo se centra

13
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en el efecto del tipo de distorsion y su intensidad; y el tercero analiza el contraste que surge por las
diferentes frecuencias de la distorsion.

Wang y otros decidieron presentar un marco para la optimizacion multi-objetivo del rotor 37 basado
en simulaciones con CFD, empleando un modelo aproximado y en un algoritmo genético para esta
optimizacion. Posteriormente Dirk se esmer6 en crear una procedimiento de optimizacion,
multidisciplinar y automatizado, para alabes de compresores de turbinas de gas subsonicas.

Pierret presenta el software de optimizacion MAX desarrollado en CENAERO, utilizado para
ejecucion de la optimizacion. Su objetivo es obtener la geometria 6ptima para la misma velocidad
rotacional en tres condiciones operacionales diferentes. El método implementado combina el uso de
un algoritmo genético (back propagation neural network BPNN) lo cual conlleva una gran carga
computacional.

Rodrick V.Chima reflejo el flujo tridimensional en el modelo estable de un compresor, empleando
una nueva técnica para extraer informacion sobre el rendimiento del compresor directamente de los
calculos de estabilidad del CFD, ejecutados por separado. Us6 CSTALL, un codigo CFD cuyo
objetivo es estudiar la estabilidad del compresor, en modo de flujo bidimensional para la estimacion
de puntos de remanso y para el calculo de mapas operativos. Chima, Liou y Franke usaron el mismo
método para analizar el compresor y también lo hicieron Christian Simmendinger y Edmund
Kugeler.

Castillon junto a otros investigadores analizaron los efectos técnicos de las simulaciones numéricas
que son ejecutadas en aplicaciones de turbomdquinas usando una técnica donde la ecuacion RANS
(Reynolds-averaged Navier-Stokes equations) es resuelta para cada cuadricula. Los resultados de
eficiencia isentropica y de eficiencia de presion total a total obtenidos son fiables.

Haixinet intent6 simular el flujo en un compresor transénico implementando siete ranuras con forma
de circunferencia en el dlabe. Para investigar el margen de operatividad del compresor centrifugo,
que esta integrado con su carcasa mediante el uso del CFD desarrollado por Barton, emple6 un plano
que combina la simulacion del compresor con la carcasa y las palas con la formacién automadtica de
la cuadricula. Ademas de reducirse el tiempo de trabajo gracias a la formacion automatica de la
malla, los resultados estan de acuerdo con la técnica numérica utilizada.
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3.CASCADAS DE REFERENCIA

3.1. Actuaciones de cascadas de alabes

Una cascada de alabes viene definida por los siguientes parametros:

e Tipo de perfil: NACA, C4...

e Relacion paso/cuerda de los alabes: 2

1
e Angulo de calado de los alabes: €

En efecto, estos parametros permiten la definicion de una cascada y cualquier variacion de uno de
ellos, aunque los otros dos se mantuvieran constantes, daria lugar a una cascada distinta con un
comportamiento diferente. El comportamiento de una determinada cascada, definida por las
caracteristicas anteriores, ante un cierto flujo de entrada viene determinada por los siguientes
parametros:

e Deflexion de la corriente: € = a; — a5,

T .y Ap
e Pérdida de presion de remanso: @ = —

=pc
2PC1

El estudio de la actuacion de una cascada de alabes puede abordarse dese dos perspectivas diferentes:

e Problema directo: dada una geometria de la cascada definida por los parametros anteriores, se
varian la velocidad de entrada c; y la incidencia i (o 4ngulo del flujo a la entrada) para
determinar su actuacion (€ ,w). La deflexion de una cascada también estd ligada al
coeficiente de sustentacion c¢;, en la medida en que a una mayor deflexion obtendremos una
mayor sustentacion del alabe mientras que la pérdida de presion de remanso va ligada al
coeficiente de arrastre cp. Una mayor pérdida de remanso hace que disminuya la sustentacion
L y aumente el arrastre D, aumentando las pérdidas de energia.

e Problema inverso: conocida la deflexion de la cascada € determinada a partir de los tridngulos
de velocidades, se obtiene la geometria de la cascada. La condicion impuesta es la de minimas
pérdidas que, tal como se razono en el apartado anterior, corresponde con la pérdida minima de
presion de remanso @i, La cascada seleccionada serd la optima desde el punto de vista
aerodinamico.

El problema directo depende de la velocidad de entrada. Si esta velocidad es pequena (M < 0.5) se
considera que los efectos de la compresibilidad son despreciables. El fluido es tratado como
incompresible y el problema se puede abordar como un problema hidraulico. Sin embargo, si la
velocidad de entrada es alta (0.5 < M < 0.7 <+ 0.8) los efectos de compresibilidad son apreciables,
no pudiendo abordarse el problema bajo la hipotesis de flujo incompresible. La forma usual de
resolver el problema directo es abordarlo como si la velocidad fuera baja y posteriormente corregir
los resultados para tener en cuenta numeros de Mach elevados.
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16 Cascadas de referencia

Ta y como se coment6 en el capitulo 2, los CFDs que emplean la metodologia de ecuaciones de
Navier Stokes promediadas (RANS) permiten representar flujos no desprendidos en cascadas
bidimensionales y en turbomaquinas. Sin embargo, cuando existe desprendimiento la distribucion del
flujo no puede ser predicha debido a que el desprendimiento de la capa limite provoca turbulencias
que afectan a otros alabes y las condiciones estacionarias impuestas ya no son validas. En lineas
generales, los CFDs permiten resolver el problema directo; es decir, a partir de una geometria
definida pueden hallar pardmetros de la cascada tales como la desviacion, deflexion o pérdidas.

La actuacion de una cascada no puede determinarse con exactitud empleando los medios teoricos y
numéricos existentes en la actualidad (la simulacién numérica directa permite resolver las ecuaciones
de Navier Stokes pero con un coste computacional inasumible). Por ello se sigue recurriendo a los
métodos experimentales, fundamentalmente tineles de viento, como técnica segura y precisa. Los
tuneles disponen de enderezadores de flujo y elementos para asegurar que las condiciones de entrada
son las deseadas asi como de un conjunto de dlabes en una bandeja giratoria. La bandeja permite
cambiar la incidencia y medir la diferencia de presiones mediante sondas de presion. Las sondas
estan conectadas a unas columnas de agua o, mas recientemente, a sistemas de adquisicion de datos
que permiten medir variaciones de presion pequenas. Para cumplir la hipdtesis de bidimensionalidad,
los datos se toman a la altura del radio medio donde las perturbaciones por las paredes y por la
componente radial son menos acusadas. Con el objetivo de que las condiciones sean lo mas
parecidas posibles a las condiciones presentes a la altura del radio medio, los tuneles disponen de
suction slots o poros en las paredes que absorben la capa limite haciendo sus efectos menores.

Paredes de entrada
(convergentes)

Flujo de salida
{cow)

Succién |

Enderezadores de
Ventilador corriente

Ranura de
succion

,

Sonda y direccién
de movimiento

Contraccién l =

Difusor y acoplamiento de
transicién de circular a
cuadrado

Camara de Cascada de dlabes

atenuacion de
turbulencia

3-1Esquema del tunel de viento.
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ANALISIS DE UNA CASCADA DE ALABES DE COMPRESOR AXIAL DE LA SERIE NACA-65 MEDIANTE CFD Y
COMPARACION CON LA CORRELACION DE LIEBLEIN

Las relaciones que permiten deducir el comportamiento de una cascada de alabes (L, D, X,Y,n,i,6)
dependen fundamentalmente de los angulos de entrada y salida del flujo y del coeficiente de pérdida
de presion de remanso (a4, a, @). En una cascada solo se puede fijar de forma arbitraria uno de estos

parametros, quedando el resto definidos por la geometria de la cascada y en menor grado por los
numeros de Mach y Reynolds del flujo.

w,a; = f (a3, My, Req) (3.1)

Donde Reynolds se define en funcién de la cuerda del alabe

cql 32
R61=P1 1 (3.2)

En la siguiente figura se representan los resultados tipicos obtenidos del ensayo de una cascada de
turbina con una geometria determinada ?, a;’,a," (¢ indica el angulo de los alabes) y un angulo de

flujo dado ;.

A

i Seobservaquelapérdidade presion de remanso es mds acusada en
|
1
i
1
1
1
1
d

las proximidades de la cara de succiénde los dlabes. Esta pérdida se
asociaa lamovilidad del flujo del dlabe debido a que no todas las
- capas del fluido van a la misma velocidad provocando el rozamiento y

/ sus consecutivas pérdidas.
3
o 39 /\/\‘/& Porotrapartela deflexion del fluido es mdximaen el borde de estela
£ |
1 1

en la cara de presion de los dlabes.

1
1
1
1
1
1
1
|
1
1
1
|
|

Bordes de estela

L 2 "

3-2.Resultados de la medida de presion de remanso y angulo salida de una cascada

Debido a que los valores de los valores representativos de la actuacion de cascada fluctian aguas
debajo de esta, se suele trabajar con valores medios de la pérdida de remanso @ y el angulo de salida
(deflexion €). Asi, tomando un valor de «;, dados M, Re; constantes, podemos obtener la actuacion
completa de la cascada. Dado que los ensayos de cascada se hacen para Re mayor que el critico (del
orden de 2 - 10%), en estas condiciones @ y € dependen muy levemente de Re;. Ademas los efectos
del nimero de Mach son despreciables si M;<0.3. Por ello se puede decir finalmente que:

w,a; = f (1) (3.3)

La conclusion de esta afirmacion es que es posible obtener la actuacion de una cascada de alabes
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18 Cascadas de referencia

variando su incidencia, es decir; variando su angulo de entrada a;. Esto es debido a que los dos
parametros que definen la cascada (tal y como se menciono al principio del capitulo y se explica
mas profundamente en el apartado 2.1.2) dependen solamente del angulo de entrada.

En la siguiente figura se representan los valores medios del coeficiente de pérdidas, la deflexion, el
coeficiente de sustentacion y el coeficiente de arrastre al variar la incidencia de una cascada de
compresor y otra de turbina con geometrias fijas. El coeficiente de pérdida de presion de remanso

@ esté referido a la velocidad de entrada c; en compresores y a la velocidad de salida c, en el caso
de turbinas.

0
0
£ 1
‘ Cy
60 420
a0} dio
€5
20 4o
0 -10.06
Cp — Compresor #y 4 ‘a..‘“’"
- === Turbina * ; -39 Co
@ o004} <0.04
APy
ipq
002} 1 -10.02
<30 -20 -20 0. 10 20

3-3Presentacion de los datos relativos al comportamiento de la cascada

Tal y como se menciona en el capitulo 2.1.1, en el caso de cascada de compresor tiene lugar un
proceso de difusion (aumento de presion) que causa que el intervalo de actuacion con bajas pérdidas
sea mas reducido que en el caso de una turbina. También se puede observar en la grafica el fendémeno
de desprendimiento de capa limite que se manifiesta como un incremento acusado de las pérdidas
(®) cuando el valor absoluto de la incidencia aumenta por encima de un cierto valor. El punto
correspondiente a la aparicion del desprendimiento corresponde a la deflexion méxima, pero la
incidencia para la cual ocurre este fendémeno es dificil de determinar. Por ello se escoge
arbitrariamente el punto de desprendimiento como la incidencia a la que la pérdida de presion total es

el doble de la minima. En adelante la deflexion de desprendimiento se denominard como &g,

apareciendo dos valores correspondientes al desprendimiento por incidencia positiva o por incidencia
negativa.
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&(Cy)

®(Cp) 1

iy o L4

3-4Representacion del método para la obtencion del intervalo de trabajo

El rango de trabajo se define como el rango de incidencias entre estos dos limites. Una vez
determinado dicho rango de trabajo, suele definirse una incidencia de referencia que corresponde con
el punto medio de este intervalo de trabajo, 0 menos exactamente por la escala logaritmica, con la
condicion de pérdidas minimas.

Se han desarrollado diversos métodos para la correlacion de datos de incidencia y pérdida de presion
de remanso en cascadas de alabes. Entre ellos, para el caso de compresores, cabe destacar la
correlacion de Howell, que se comenta en el capitulo 2.1.1, y la correlacion de Lieblein, objeto de
estudio en este trabajo.

3.2. Presentacion y justificacion de los casos de referencia
El estudio presentado en este trabajo sera realizado sobre perfiles de la serie NACA 65 A-10,
siguiendo los estudios de Lieblein. En concreto, los casos a estudiar se presentan a continuacion:

€, =08,0=157¢=193216

C,=080=1¢&=20.2122

C,=14,0=157¢=117338

C,=14,0=1¢ = 13.5364

Los tres parametros indicados —coeficiente de sustentacion, solidez y dngulo de calado- definen la
geometria del alabe. El coeficiente de sustentacion C;, de un alabe se relaciona directamente con su
curvatura 6 mediante la siguiente grafica. A mayor curvatura del 4labe, mayor variacion entre las
velocidades de entrada y de salida, provocando una difusion mayor del flujo a través de la cascada.
Esto implica mayor incremento de presion esttica en ausencia de pérdidas de presion de remanso.
De hecho, uno de los objetivos del presente trabajo es el estudio de la relacion existente entre la
difusion del flujo en la cascada y las pérdidas de presion de remanso en la misma.
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20 Cascadas de referencia
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3-5Angulos de curvatura equivalentes a los coeficientes de sustentacién de la serie NACA65 A-10

La grafica anterior proporciona los siguientes resultados:
C,=08-10
C,=14-10

20°
35°
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+\£/’/
i /},
/
Y :
Angulo de calado del alabe £
Angulo de entrada del dlabe a’y
Angulo de salida del dlabe a’y
Angulo de curvatura del dlabe 8
Angulo de entrada del flujo a;
Angulo de salida del flujo a:

Angulo de incidencia i
Angulo de desviacién &

Angulo de deflexidn de la corriente £

3-6.Esquema de los parametros de una cascada de dlabes de un compresor.

La solidez del 4labe establece la distancia adimensional entre dlabes de manera similar a su inversa la
relacion paso-cuerda. A mayor solidez, menos separacion entre los alabes, el flujo ira més guiado y
la difusion del flujo a través de la cascada podra ser mayor. A la vez, las pérdidas por friccion con la
superficie de los 4labes también serdn mayores. Finalmente, el dngulo de calado establece la
orientacion de la cuerda del alabe con respecto al eje normal al frente de la cascada. Junto a la solidez
y la curvatura, dado un espesor definido, es un parametro intrinseco de la geometria de una cascada.
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4.APLICACION DE LA CORRELACION DE
LIEBLEIN

4.1. Introduccién

Debido a la dificultad que present6 originalmente el estudio del flujo tridimensional en compresores de flujo
axial de multiples escalonamientos, los primeros estudios experimentales se centraron en estudiar el flujo a lo
largo de secciones de turbomaquinas con un flujo esencialmente bidimensional. Més aun, en vista de las
limitaciones del calculo tedérico del flujo bidimensional, los experimentos en los tineles de viento se
consideraron como principal fuente de informacion. Sin embargo, las diferencias de disefio y operacion de
estos tineles hicieron que correlacionar estas bases de datos fuera bastante complicado. Como se menciona en
el capitulo 2.1.1.1, los investigadores britanicos se basaron en los estudios de Howell y Carter y, mas adelante,
los americanos desarrollaron el tinel con paredes porosas para la serie NACA. Gracias a esta base de datos se
hizo posible la investigacion de correlaciones con los distintos parametros de la cascada. Estos parametros
descritos en el capitulo 3 son la desviacion del angulo de salida (diferencia entre el d&ngulo marcado por el
alabe y el seguido por la corriente a la salida) y las pérdidas de remanso de la cascada. Las correlaciones
presentadas a continuacion estudian la variacion de esos pardmetros con la geometria de la cascada (solidez,
angulo de calado y forma del filo del 4labe) y con las condiciones del flujo de entrada.

4.2. Caracteristicas de las bases de datos consideradas

En las bases de datos obtenidas en algunos tineles de viento, el efecto de la capa limite en la seccion de los
alabes constituye un problema fundamental. En consecuencia, se descartaron algunas bases de datos del
angulo de desviacion cuando la bidimensionalidad del modelo parecia cuestionable (normalmente solo
afectaba a las bases de datos realizadas en los tineles mas antiguos y pequefios). Los datos debian estar
restringidos para valores del Re entre 2 - 10% y 2.5 - 10°. En contados casos, se consideraron tineles de baja
turbulencia con el proposito de observar los efectos de la separacion laminar local en el rango del numero de
Reynolds estudiado para esta correlacion. Sin embargo, el nivel de turbulencia de la corriente libre no fue
determinado para la mayoria de los experimentos en los tuneles. Por otro lado, la experiencia habia
demostrado que la variacion de las pérdidas con el angulo de incidencia para una seccion de alabe dada
cambiaba desmesuradamente a medida que el nimero de Mach aumentaba. Como resultado, las correlaciones
que se veran a continuacion no son aplicables (en principio) para numeros de Mach elevados.

4.3. Fundamentos de la correlacion de Lieblein

Para correlacionar los datos bidimensionales de una cascada con las prestaciones de la misma en el proceso de
disefio de los alabes de un compresor, las variaciones de los parametros caracteristicas de la cascada
(actuacion) deben ser establecidas para un rango de angulos de incidencia.

En un primer intento, se situd el punto de referencia como el punto de minima pérdida. Sin embargo, se
observo que para secciones de alabes a baja velocidad la region de operacion con baja pérdida de presion de
remanso es bastante plana, y por ello, resultaba dificil establecer el punto de incidencia correspondiente a la
minima pérdida. A efectos practicos, y dado que las curvas que representan el coeficiente de pérdidas frente al
angulo de incidencia son aproximadamente simétricas, la ubicacion de la incidencia de referencia fue
establecida en el punto medio del rango de operacion.
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24 Aplicacion de la correlacion de lieblein
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4-1Definicion del angulo de referencia de pérdida minima

Teniendo en cuenta esta definicion es importante recordar que la incidencia de referencia o de pérdida minima
no debe ser considerada como punto de disefio del compresor pues la incidencia de disefio depende de otros
factores tales como la geometria del borde de ataque del alabe, el niimero de Mach y el tipo de aplicacion para
el cudl es disefiado.

La base de datos disponible para la serie NACA 65 A-10 fue realizada bajo condiciones de angulo de entrada
del flujo constante y angulo de calado variable. Esta base de datos fue empleada como base de la correlacion
de Lieblein y, por tanto, fue necesario establecer las condiciones para un angulo de entrada fijo. Los valores
minimos de la incidencia de referencia de pérdida minima para un angulo de flujo determinado rondaban los 1°
0 2°y eran mejores que los resultados obtenidos para angulo de calado fijo, tal y como se observa en la grafica
inferior. Finalmente, el procedimiento adoptado fue determinar como el valor de la incidencia de referencia de
minimas pérdidas variaba con la geometria y las condiciones de flujo de los perfiles disponibles hasta el
momento.
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4-2.Comparacion cualitativa de la curva de incidencia con un angulo de calado constante respecto a un angulo de
entrada de flujo constante.

4.3.1.Analisis del angulo de incidencia

Carter demostr6é de manera semiteorica que el angulo de incidencia dptimo para una cascada de alabes de arco
circular convencionales con un 10% de espesor decrecia con el aumento de la curvatura pues, aparentemente,
la circulacion del flujo del dlabe mejoraba para valores de angulo de referencia de pérdida minima menores.
Un analisis preliminar de los datos experimentales sobre la cascada demostrd que estos angulos de referencia
para alabes de un espesor convencional no eran cero para curvatura nula, tal y como indicaba la teoria de
Weinig para alabes infinitamente delgados. Por el contrario, este valor era siempre positivo.

A la vista de estos resultados, se espera que la incidencia de referencia de minima pérdida sea positiva para
curvatura nula y que disminuya al aumentar la curvatura, dependiendo de la solidez y del angulo de calado. La
teoria disponible indica que la variacion del angulo de referencia con la curvatura, para solidez y angulo de
calado fijos, debe ser esencialmente lineal.
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Resultados

Los datos observados originalmente mostraron efectivamente una variacion lineal del angulo de incidencia con
el angulo de curvatura, para angulo de entrada del flujo y solidez fijados. Dicha variacion de la incidencia de
referencia se pudo describir asi:

i=ig+n=*6 4.1)

Donde ijes el angulo de incidencia para curvatura nula, y n es la pendiente de la variacion lineal de la
incidencia con respecto a la curvatura (i — i)/ 8. Para hacer esta correlacion valida para otros perfiles de
alabe (distintos a la serie NACA 65 A-10), se propuso la siguiente correccion para el calculo de iy:

lo = (k)sn(ki)z(i0)10 4.2)

En la cual (iy);g representa el angulo de incidencia para curvatura nula para series NACA-65 con un ratio de
espesor maximo del 10%; (k;)s, representa la correccion para un espesor maximo que no sea el 10% de la
cuerda y (k;), es la correccion para una distribucion de espesores diferente a la serie NACA-65. Como es
obvio, estos dos ultimos factores correctores son la unidad para los 4labes de la serie 65.

El problema asi propuesto para una cascada determinada se reduce a encontrar los valores de iy y n para una
solidez dada. Estos valores se representan en las graficas 4-3 y 4-4.

3t 1t 1 :7:‘ -~ s §= ﬂ 1
i HRHREE Y
T + S :g FH
L 1 i
i m, fisizizissass H Solidity, BHEH
i =ss§,ss§,—z e B
10 53 : i :xz:;m: SEisniziai EisiziTiaias z
; EERS R
L e
g f AR |6 [
- 8 a HE S
2 i m it % ;ﬂ,. H1- g *
- + R T 1€ HHHHE
p e B e e
= 1t s Fae a8 i)
: ] i i g "'":'E
£ i o
5 z i 3 11T 3
& 1.0
3 : 700 15ttt
5 a 3 - = It 1T
& : 3 R 8
i . e = e —
g5l iz 6
2 P : e
g 2ttt sy t 4 fi
nEt :
i : ii :
Rengs : R H
0 0 20 30 a0 50 60 70

Inlet-air engle, B, , deg

4-3A4ngulos de incidencia de referencia deducidos para la serie NACA-65.
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4-4Valores de la pendiente n deducidos para la serie NACA-635.

Efecto del numero de Mach

La correlacion presentada anteriormente esta basada en ensayos para numeros de Mach bajos. Respecto de
estos casos, el efecto de los tuneles de viento de alta velocidad es un aumento de la incidencia de referencia de
minima pérdida. En las siguientes dos graficas se presenta el efecto del incremento del nimero de Mach sobre

la incidencia para diferentes perfiles.
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4-5.Variacion de la incidencia de referencia con el numero de Mach para distintas formas de alabes

Los tres alabes a la izquierda de ilustracion 4-4 muestran una variacion casi nula del angulo de incidencia de
pérdida minima, al menos hasta un Mach de 0.8. Sin embargo, los alabes de la derecha muestran un notable
aumento del angulo de incidencia con el aumento del Mach. Los alabes de la derecha y de la izquierda se
diferencian en la construccion del borde de ataque. Mientras que para alabes con perfil de entrada grueso (lado
izquierdo) no se manifiestan variaciones sensibles del angulo de incidencia de pérdida minima al variar el
Mach, los alabes de perfil de entrada mas aguda o fina (lado derecha) si presentan un efecto del namero de
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Mach mas acusado. Es importante tener en cuenta la extension limitada de la base de datos experimental de la
época que se afnade a la propia variabilidad del nimero de Mach en diferentes disefos.

4.3.2.Analisis de las pérdidas

Las pérdidas de alabes con flujo bidimensional surgen principalmente como consecuencia del crecimiento de
la capa limite en las caras de presion y de succion del alabe. Estas capas limites se acumulan en la salida de la
cascada y se combinan para formando una tinica onda o estela como refleja la ilustracion 4-5.

Velocity variation ¥
across blode 5pacing ~

Suction
surface

Velocily

/
“Pressure -
surfoce GEElPeEs

Pressure
surface

-z |
0 56 100

Percen! chord

4-64 la izquierda, la presentacion esquemdatica de la formacion de la capa limite y de la estela en secciones de dlabe. A la
derecha la variacion de las velocidades en su recorrido en ambas caras del dlabe.

Como resultado se crea un defecto local en la presion de remanso. Esta pérdida se caracteriza en la zona de la
estela y es medida en términos del coeficiente de pérdidas de presion w. Tomando la hipdtesis de flujo
incompresible, se pueden caracterizar estas pérdidas en funcion de la siguiente ecuacion:

( )
Fy
0, 1 cosa,\? 3%F,—1
w=2xp *<cosa) * 0 3( (4.3)
T % CoSay, 2 6,
l - T* F,

2« cosa
l 2/ )

Desde un punto de vista numérico, los principales factores que determinan la pérdida de presion de remanso
son los factores geométricos de solidez de la cascada % , el espesor por la cantidad de movimiento de la estela

del alabe/cuerda alabe %, los angulos de entrada a4 y salida del flujo a, y el factor de forma de la estela F,.

Fisicamente, el crecimiento de la capa limite en las caras del alabe depende esencialmente de los siguientes
factores: los gradientes de velocidad de la cara de los alabes (tanto en flujo subsonico y supersonico), el
namero de Reynolds y el nivel de turbulencia de la corriente libre (no perturbada por la presencia del alabe). El
efecto de un aumento del nimero de Mach en estos casos es un aumento de la difusion del flujo que se dirige
desde el punto de maxima velocidad de la superficie del alabe hasta el punto de velocidad de salida. En
funcion a lo anterior, los principales factores a estudiar son presentados a continuacion,
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28 Aplicacion de la correlacion de lieblein

Difusion de la velocidad basado en velocidades puntuales

La cara de succion contribuye mayoritariamente a la formacion de la estela. Esto se debe a que el flujo de la
cara de succion tiene mas velocidad porque tiene que recorrer una longitud mayor que a lo largo de la cara de
presion. Cuanto mayor sea la velocidad, segiin Bernoulli, mayor es la caida de presion estatica presion y mayor
la pérdida de presion de remanso. En la parte derecha de la ilustracion 4-6 se observa la evolucion de las
velocidades en ambas caras del alabe, apreciandose que los valores maximos de esta velocidad se localizan en
la cara de succion.

La difusion en la velocidad se puede expresar con un parametro que involucre la diferencia entre la medida de
la velocidad maxima en la cara de succion V;,,, v la velocidad de salida C,.

Vmax — G2 (4-4)

Dioe =
Vinax

La La
La siguiente grafica muestra la variacion del espesor por la cantidad de movimiento de la estela/cuerda en
funcion de la difusion local para las series NACA-65 A;,. Se aprecia que valores altos de la difusion
provocan una inminente separacion de la capa limite debido al rapido incremento del espesor de la estela
por la cantidad de movimiento/cuerda.

06
[#]
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#'-'I)
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‘Local diffusion fu-::mr'_ ‘Dfac

4-7Variacion de la difusion local con respecto al espesor por la cantidad de movimiento de la estela del dlabe/cuerda
dlabe

Difusion de la velocidad basado en todas las velocidades

El célculo de la difusion local con la instrumentacion disponible en la época era no obstante una tarea costosa
y ardua debido a la cantidad de calculos que implicaba. Por ello se definio el factor de difusion siguiente
basado en las velocidades de entrada y salida:

DF=1-2,.91"%2 4.5)
cq 20¢y,
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Para flujo incompresible y condiciones bidimensionales, con velocidad axial constante, la ecuacion
se reduce a:

cosa tana, — tana,) * cosa
DF = 1— 1+( 1 2) 1 (4.6)
cos a; 2x0

En la ilustracion se muestra la variacion del espesor de la cantidad de movimiento de la estela con el factor de
difusion teniendo como referencia el 4ngulo de incidencia de pérdida minima. Al igual que sucedia en la
difusion local, el espesor de la capa limite aumenta notablemente cuando el factor de difusion alcanza valores
superiores a 0.6, ocasionando la aparicion del desprendimiento de la capa limite.

. OB — —

E _ Reference Blades
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4-8Variacion del factor de difusion con espesor por la cantidad de movimiento de la estela del alabe/cuerda dlabe

Maximo espesor del alabe

Debido a la disponibilidad limitada de datos con perfiles de espesor maximo diferentes al 10% de la cuerda, la
informacion sobre los efectos de este espesor en el espesor por cantidad de movimiento de estela no es muy
abundante para alabes convencionales. Dado que un aumento del espesor conlleva mayores incrementos de la
velocidad y, con ello, un aumento de la difusion puede concluirse no obstante que mayores valores del espesor
por la cantidad de movimiento son esperados en alabes gruesos. Este analisis indica que para valores altos de
la difusion y de la solidez es mejor mantener el espesor del alabe lo mas pequetio posible para obtener menores
perdidas en la condicion de referencia.

Efectos de los numeros de Reynolds y Mach

Los experimentos demuestran una tendencia creciente del coeficiente de pérdidas con la disminucion del
namero del Reynolds y con la turbulencia. La grafica 4-8 muestra que para niimero de Reynolds menores de
2.5+ 10°; empiezan a aparecer problemas en la region de minimas pérdidas. Carter, basado en la velocidad de
salida, limito el Reynolds entre 1.5 a 2+ 10°.
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4-9Evolucion del Re con el coeficiente de presion total

Por otro lado, como refleja la grafica 4-10 hay un incremento de las pérdidas cuando el mimero de Mach
aumenta. Esto se debe a que el flujo se deteriora como resultado de la separacion de la capa limite en la

superficie de succién como consecuencia de la posible aparicion de ondas de choque y sus interacciones de la
capa limite.
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4-10 Variacion del coeficiente total de pérdidas con el Mach

Debido a la compleja naturaleza de la onda de choque, es casi imposible determinar la variacion de la pérdida
minima con el nimero de Mach. La experiencia demuestra que espesores maximos alrededor del 50% de la

cuerda del alabe y bordes delantero y trasero delgados del alabe, favorecen la aparicion de un alto numero de
Mach.

4.3.3.Analisis del angulo de desviacion

De la teoria del flujo potencial en la cascada se obtiene que el angulo de desviacion se incrementa con la
curvatura del alabe y el angulo de calado, mientras que disminuye con la solidez del alabe. Los resultados de
esta teoria llevan a la conclusion de que para un 4labe de espesor nulo, el angulo de desviacion de minima
pérdida es nulo para un alabe de curvatura nula. Sin embargo, andlisis posteriores indican que este no es el
caso para alabes de espesor convencional, donde angulos de desviacion positivos son obtenidos para curvatura
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nula. Ademas, dado que el angulo de desviacion se incrementa ligeramente con el aumento del angulo de
incidencia (d5°/8i es positiva en cascadas de flujo potencial), valores positivos del angulo de desviacion se
obtendran asimismo en la condicion de dngulo de incidencia de minima pérdida.

La variacion del angulo de desviacion de referencia puede ser expresada mediante la siguiente ecuacion:

5°=6%+m=6 4.7)

Donde 6%, es el angulo de desviacion de referencia para una curvatura nula, m es la pendiente de la variacion
del 4ngulo de desviacion con la curvatura (6% — §%,)/ 8 y 6 es el angulo de curvatura. Los valores de 6%, y
m son funcion del angulo de entrada del aire y de la solidez.

La dependencia de la pendiente m con respecto a la solidez se define a continuacion:

(6°—6%) _ M= (4.8)
0 ~ P

Donde m,_4 representa el valor de la pendiente m con una solidez igual a la unidad y b es el exponente de la
solidez.

Como se ha realizado en los anteriores apartados; se va a proceder a relacionar la desviacion de referencia con
el espesor del 4labe:

8% = (ks)sn(ks)7(80)10 (4.9)
Al igual que en la féormula de la incidencia 4.2, (8y)1 representa la desviacion de referencia para alabes sin
tmax tmax

curvatura de la serie NACA 65 con una = 0.1; (ks), la correccion para una relacion diferente a

0.1y (kg)sp es la correccion para una distribucion de espesores diferente a la serie NACA-65.
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4-11Variacion de la desviacion de referencia para curvatura nula con respecto al angulo de entrada del flujo
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Exponent &
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4-14 Relacion del exponente b con el angulo de entrada de flujo

Maximo espesor del alabe

Los resultados de la variacion del angulo de desviacion con el espesor del alabe se muestran en la siguiente
figura. El incremento de la pendiente del angulo de desviacion con el incremento del espesor es debido al
aumento de las pérdidas en la estela como consecuencia de la mayor difusion de velocidad en la cara de
succion.
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4-15 Angulo de desviacion respecto al méaximo espesor del dlabe para diferentes valores de By y &

Numero de Reynolds

En la ilustracion 4-16, se aprecia el efecto del mimero de Reynolds sobre la desviacion en alabes de la serie
NACA 65 A10 para una solidez y 4ngulo de entrada del aire fijados. La misma informacion para perfiles de la
serie C4 se muestra en la ilustracion 4-17.

Se comprueba que el efecto del nimero de Reynolds sobre la desviacion se atentia cuando Reynolds crece,
desapareciendo la sensibilidad ante diferentes incidencias. Por lo tanto, no hay ningun factor corrector debido
al nimero de Reynolds, considerando que las ecuaciones deducidas hasta ahora son aplicables solo para
nimeros de Reynolds alrededor del 2.5+ 10° y en adelante.
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4-16 Variacion de la desviacion de referencia con el Re para la serie NACA-65 A,o(0=1.5; ay =45°)
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4-17 Variacion del angulo de desviacion de referencia con el Re para distintos valores de la incidencia para un dlabe de
la serie C4 (0=1.33)

Numero de Mach

Los experimentos realizados sobre la variacion del angulo de desviacion para incidencia de pérdida minima
con el numero de Mach a la entrada se representan en la grafica 4-18 para dos alabes de arco circular. Esta
imagen muestra que la desviacion varia muy poco con el nimero de Mach, al menos hasta el nimero Mach
limite. A partir de este limite, la pérdida aumenta rapidamente debido a los efectos adversos producidos por la
onda de choque tal y como se mostr6 anteriormente. En ese punto, el aumento del angulo de desviacion se
debe al incremento repentino de las pérdidas.

8 ~Blade
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> 0 Double circular arc
s | . 105 2A725C50
- " 'I
. [ [T

3 4 5 6 N B 9
Iniet Mach number, M,

4-18 Efecto del numero de Mach sobre el angulo de desviacion de referencia para dlabes de arco circular. (6=1.33;
a,=42.59)

Variacion de la desviacion con la incidencia de referencia

Dado que no hay mucha informacion sobre las pérdidas de la estela, la atencion de esta seccion se centra en
conocer las variaciones del angulo de desviacion en la zona de bajas pérdidas, donde la tendencia de la
variacion se aproxima a la tendencia del flujo potencial. La teoria del flujo potencial muestra que existe una
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pendiente positiva del angulo de desviacion frente al angulo de incidencia. Los célculos basados en la teoria de
Weinig revelan que la magnitud de la pendiente varia con la solidez y con el angulo de calado (la pendiente es
casi nula para solidez infinita y aumenta a medida que la solidez se reduce). Fijando la solidez, esta pendiente
se incrementa a medida que el angulo de calado aumenta La conclusion es que con una solidez alta y un
angulo de calado bajo, el angulo de desviacion sera menos sensible a los cambios en el angulo de incidencia.

Dado que la region de minimas perdidas es generalmente pequefia, la variacion del angulo de desviacion con
el angulo de incidencia (para una geometria de cascada dada) en esta region de minima pérdida se representa
como:

ds° 4.10
60 =6Oref+(i_iref)* W ( )

ref

ds° . , . . . .
Donde (T) representa la pendiente del dngulo de desviacion frente a la incidencia de referencia. La
ref

siguiente grafica representa la variacion de la pendiente de referencia frente a la solidez y el angulo de entrada
del 4labe. Se observa la fuerte coincidencia con la teoria del flujo potencial; descrita en el segundo parrafo de
este mismo apartado. Dado que el fendomeno es esencialmente debido al efecto del canal, se anticipa que esta
curva es valida para la mayoria de formas convencionales del alabe. Concluyendo, es posible conocer la
desviacion del angulo en otras zonas fuera del punto de pérdida minima (incidencia de referencia) usando la
ecuacion 4.10 y la grafica 4-19.

10

Siope of raterence incidence (dB8%d/), o

Solidity, ¢

4-19Variacion de la pendiente del angulo de desviacion frente a la incidencia de referencia para distintos valores del
angulo de entrada y solidez.

4.4. Aplicacion de la correlacion de Lieblein para hallar incidencia de referencia y resultados

Mediante el uso del software EES y las ecuaciones presentes en la teoria de Lieblein mostradas
anterioremente, se ha calculado para cada uno de los casos analizados en este proyecto la incidencia de
referencia. Las siguientes formulas han sido obtenidas de la geometria de la cascada y de lineas de ajuste que
han permitido expresar mediante ecuaciones las graficas vistas en el apartado anterior.

i=0(1—a1' (4.11)
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1)" (4.12)

02 0.004 (4.13)

cmaxs;  cos(asy) 1.43

= 124 0.0177 * (i = iyey)

cy cos(aq)

+ 0.61 * i * (tan(ay) — tan(ay)) - cos?(a;)) (4.14)

Las pérdidas se calculan como:

0, cos?(ay) 4.15)
0 * ————

Las ecuaciones que permiten calcular la incidencia de referencia se exponen a continuacion:

i_0=(8x(a; /100) — 1.1 x (a;/100)?) * & (4.16)

g =— (0.0201 +0.3477 + (10:)10) —~0.5875 (%)2 +1.0625 (%)3) (4.17)
a=1.875*<1—(%)>*05ig>1 (4.18)

a= 1.875*(1—(%)>*o'si0'< 1 (4.19)

(4.20)

.. No
Lref—10+(ﬁ)*9

Con las siguientes ecuaciones, se han obtenido las siguientes incidencias de referencia:

Calado 19.3216
Solidez 1.5
Cy 0.8

Tabla 4-1. Datos y resultado obtenido usando la correlacion para el caso 1

Calado 20.2122
Solidez 1
0.8

Ci .
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Tabla 4-2. Datos y resultado obtenido usando la correlacion para el caso 2

Calado 11.7338
Solidez 1.5
1

Ci A4

Tabla 4-3. Datos y resultado obtenido usando la correlacion para el caso 3

Calado 13.5364
Solidez 1
1.4

Ci .

Tabla 4-4. Datos y resultado obtenido usando la correlacion para el caso 4
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5.ESTUDIO MEDIANTE CFD

5.1. Introduccion

La Dinamica de Fluidos Computacional o CFD es la técnica numérica empleada para la prediccion de los
flujos de la mecanica de fluidos, de la transferencia de calor y los fendmenos relacionados con €stos mediante
la resolucion numérica de ecuaciones como la conservacion de masa, el momento y energia. Estas ecuaciones
matematicas estan expresadas en forma de integrales o son ecuaciones diferenciales parciales. Las técnicas
CFD remplazan estas integrales o derivadas parciales por una forma algebraica discretizada y las resuelven
para obtener los valores del campo de flujo en puntos discretos en el tiempo o en el espacio.

Hay una gran cantidad de codigos CFD en el mercado, siendo FLUENT unos de los mas comunes. Este
codigo esta basado en el método de volimenes finitos y en €l el dominio es dividido en volumenes de control
finitos o celdas. En cada una de ellas las ecuaciones de flujo son discretizadas y resueltas iterativamente. El
resultado es una aproximacion del valor promedio de las variables en cada volumen. Se puede decir que el
conjunto de celdas deriva en una imagen total del comportamiento del fluido.

5-1Subdivision en volumenes de control para la discretizacion del problema

5.2. Ventajas del uso de CFD
Las ventajas de aplicar codigos CFD en el campo de las turboméquinas son:

e El andlisis mediante CFD tiene la habilidad de predecir correctamente el cambio del flujo en cualquier
direccion y es fiable para un buen nimero de problemas.

e Puede trabajar con la naturaleza tridimensional del flujo para restringir efectos indeseables tales como la
presencia de fuertes flujos secundarios en turbinas o separaciones del flujo en compresores.

e FEl modelo transitorio puede ser usado en general sin que ello condicione previamente su geometria o
topologia de mallado. Este modelo es flexible para las aplicaciones de ingenieria.

e Esun método usado ampliamente para el disefio y el analisis de turbinas de gas. La exactitud del CFD esta
elevandose gracias a la accesibilidad a ordenadores que permiten simular flujos a alta velocidad
empleando metodologias muy fiables y mallas muy refinadas. Ademads, estos codigos permiten la
obtencion de datos en lugares poco accesibles donde la instrumentacion de medida no puede llegar, e
incluso evitan los errores de medida de esta instrumentacion debido a su precision o debido al hecho de
que la instalacion de instrumentacion perturba el fluido circundante.

e Permiten la implementacion de multiples efectos fisicos (aerodindmica, hidrodinamica, reacciones
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quimicas, transferencia de calor, etc.) los llamados fendmenos multi-fisicos.

e Laaplicacion de herramientas CFD al disefio de turbomaquinas permite reducir sustancialmente los costes
de desarrollo.

5.3. Nociones basicas sobre herramientas CFD
5.3.1.Pre-procesado

Se refiere a las primeras etapas de estudio del problema; donde se modela geometria, se genera el mallado y se
definen las propiedades del fluido y la fisica del flujo junto a las especificaciones de las condiciones de
contorno. Estos procesos se describen a continuacion:

e Geometria: es posible también leer ficheros de datos que contienen la geometria del estudio usando el
software CAD o bien construir la geometria mediante el uso de ANSYS u otro programa de disefio solido
similar.

e Generacion del mallado: discretizacion de la geometria en celdas/volumenes.

e Seleccion del modelo fisico en concordancia con el fendomeno del estudio: turbulencia, laminar, fluido
multifase, etc.

e Selecciones de materiales o composicion del fluido: especificacion del fluido de trabajo y sus propiedades.
FLUENT dispone de bibliotecas de datos de fluidos donde se pueden obtener datos termodinamicos
especificando el rango de presion y temperaturas de trabajo.

e Definicion de las condiciones de contorno de las superficies o volimenes que conforman el problema.

e Establecimiento del método numérico a ser utilizado por el solver de manera que este no tenga efecto en la
solucion final sino que, por el contrario, solo ayude a mejorar el proceso de célculo. Este paso puede ser
crucial para la convergencia de problemas complejos.

5.3.2.Solver

Una vez definida la geometria y condiciones de contorno de nuestro problema, se procede a su resolucion.
Como es un proceso iterativo, a modo prueba y error de las distintas soluciones posibles, se debe inicializar el
problema. Una vez inicializado, se integran las ecuaciones de conservacion en las celdas, se discretizan y se
resuelven como ecuaciones algebraicas de manera iterativa.

5.3.3.Post-procesado

FLUENT deja de iterar una vez ha convergido el problema. Una vez obtenida la solucion podemos visualizarla
en distintos formatos: en forma de graficos de flujo, de vectores o en su forma mas sencilla con representacion
de animaciones o incluso obtener resultados numéricos integrando los resultados obtenidos en las superficies.

Una parte muy importante del post-procesado es la interpretacion de resultados. Una desventaja del CFD es
que si no el pre-procesado no se ha realizado de manera adecuada, los resultados obtenidos son bastante
diferentes de la situacion real. Es aqui donde recae la importancia de los conocimientos del usuario acerca del
problema que esta investigando.
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1. Build geometry 2. Mesh 3. Define boundary conditions

4. Compute 5. Visualize

5-2Esquema de los pasos de resolucion utilizados por el CFD

Step Action Result
1 Chose solver type 2D
2 Import mesh file (. msh) N/A
3 Grid Check Not negative volumes
4 Grid Scale Centimeters
5 Define Models Pressure-Based, Steady, k-Epsilon,
6 Define Material Air. Enable ideal gas law
7 Define Boundary Conditions Set pressure ratios and flow direction
8 Solution Method Set Simplec scheme, and 2™ order discretization
9 Initialize Solution From the inlet
10 | Enable the ploting of residuals Check convergence
11 Specify Reference Values Average from the inlet
12 Iterate Number of Iterations

Tabla 5-1Pasos a realizar en una simulacion con los resultados
5.4. Contextualizacion del uso de herramientas CFD

En los siglos XVIII y XIX se realizaron trabajos significativos para tratar de describir matematicamente el
comportamiento de los fluidos. Daniel Bernouilli derivo la famosa ecuacion de Bernouilli y Leonhard Euler
propuso las ecuaciones de Euler, las cuales describen la conservacion del momento cinético para fluidos no
viscosos asi como la conservacion de la masa. El mismo autor propuso también la teoria del flujo potencial
potencial. Claude Louis Marie Henry Navier y George Gabriel Stokes dieron lugar a las famosas ecuaciones
de Navier-Stokes en las cuales se introduce el transporte viscoso en las ecuaciones de Euler. Estas formas de
ecuaciones matematicas diferenciales que propusieron hace 200 afios son las bases de la industria de la
dinamica de fluidos computacional actual. Los CFDs incluyen expresiones para la conservacion de masa, de
cantidad de movimiento y energia dificiles de resolver. Por ello, hasta la llegada de los ordenadores modernos
digitales en 1960 y 1970 que permitieron resolver estas ecuaciones, no fue posible resolver la propuesta de
analisis tedrico de las ecuaciones de Navier-Stokes.

En 1904, el ingeniero aleméan Ludwig Prandtl (1875-1953) publicé posiblemente el articulo mas importante en
la historia de fluidomecanica. Prandlt sefial6 que los flujos con pequefia viscosidad, tales como el agua o como
el aire, en recintos confinados en algin contorno pueden ser divididos en dos zonas: la primera es una fina
lamina cerca de la superficie denominada capa limite y la segunda es otra zona no afectada por esta superficie
donde se pueden aplicar las ecuaciones de Bernouilli y Euler. Los fundamentos de la mecanica de fluidos del
siglo XX se basan en los experimentos de Prandlt y sus competidores Theodore Von Karman (1881-1963) y
Sir Geoffrey 1. Taylor (1886-1975).

Consecuentemente, muchos trabajos fueron realizados en definir las teorias de la capa limite y de la
turbulencia en los flujos. Es debatible el hecho de quién realizo los primeros célculos con la herramienta CFD,
aunque Lewis Fry Richardson en Inglaterrra (1881-1953) desarroll6 la primera prediccion numérica de la
época, dividiendo el espacio fisico en celdas cuadriculadas y usando las aproximaciones diferenciales finitas
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de Bjerknes's. A pesar de que su intento de implementar un proceso que durase menos de 8 horas le costara
mas de seis semanas, termind en fracaso. Los enormes requisitos de célculo del programa de Richardson le
llevaron a proponer una solucion denominada forecast-factory. De manera simplificada, los recursos
necesarios para la implementacion de este método son equivalentes a disponer de un gran estadio con 64000
personas, cada una de las cuales posee una calculadora y realiza una parte del calculo. Para coordinar a estas
personas hay un guia en el centro del campo que usa luces de colores y telegramas para comunicar las
instrucciones. Lo que €l proponia era un célculo rudimentario de CFD. Las primeras soluciones para flujos a lo
largo de un cilindro fueron llevadas a cabo por Thom en 1933 en Inglaterra.

Fue alrededor de 1980 cuando los primeros codigos de CFD irrumpieron en el mercado. El uso de un software
comercial de CFD comenzd6 a ser aceptado por la mayoria de las compaifiias alrededor del mundo en vez de
seguir desarrollandose como codigos caseros de CFD. Estos codigos comerciales de CFD estan basados en
ecuaciones que se resuelven iterativamente usando complejos algoritmos de ordenador ya incorporados en el
software. El objeto del software es permitir al usuario modelar cualquier campo de flujo siempre y cuando se
le proporcione una geometria conocida del objeto asi como la fisica y la quimica del problema y se prescriban
algunas condiciones iniciales del flujo. Los resultados proporcionados por este software pueden ser
visualizados en graficos de colores para los distintos vectores de velocidades, para los contornos de presion,
para las lineas de propiedades del flujo constantes o simplemente como una representacion numérica en los
ejes cartesianos.

La herramienta CFD es ahora reconocida como una parte de la herramientas del CAE (computer-aided
engineering) que son utilizadas ampliamente por una cantidad de industrias y su acercamiento a modelado de
fluidos permite a los disefiadores de equipos y analistas técnicos tener el poder de un tinel de viento en el
escritorio de su ordenador. En la actualidad, el CFD se ha convertido indispensable para el disefio
aerodinamico e hidrodindmico de aviones, trenes, automdviles, cohetes, barcos, submarinos y todo lo que
involucre el movimiento de maquinas o procesos de fabricacion.

5.5. Presentacion del modelo

A continuacion se describe la configuracion de las simulaciones. Para su realizacion, este proyecto parte de
unas mallas previamente generadas por el Grupo de Maquinas y Motores Térmicos del Departamento de
Ingenieria Energética. A partir de estas, el objetivo de este proyecto serd simular las condiciones de los
experimentos realizados por Lieblein en tineles de viento y comparar los resultados arrojados por ambos
métodos.

5.5.1.Definicion de malla

Para simular el comportamiento de la cascada de alabes de un compresor se parte de unas mallas en las que el
volumen de control queda discretizado mediante la subdivision en pequefias zonas denominadas rejillas o
celdas. Este volumen de control contiene un alabe representativo de la cascada cuya geometria se repite a
ambos lados a través de contornos denominados periddicos. Se trabaja con alabes de la serie NACA 65 con un
10% de espesor maximo, tal y como hizo Lieblein en sus experimentos. Las seccciones de entrada y salida del
aire a las mallas proporcionadas se sitiian a una distancia de tres cuerdas aguas arriba y aguas abajo del alabe
con el fin de poder simular las condiciones de entrada y de formacion de la estela.

Como dato a destacar de las mallas proporcionadas se remarcara que el mallado no es uniforme. Generalmente
existen dos tipos de mallados: el estructurado, donde cada celda se conecta al mismo numero de celdas
vecinas, y el no estructurado donde la conectividad entre las celdas es irregular. Cerca de la superficie del
alabe, donde se establece la capa limite, se utilizdé una mallado estructurado. La finalidad de este mallado es
simular con mayor precision los efectos de la capa limite. Como este tipo de mallado exige mayor coste
computacional, en el mallado de la zona de flujo libre (no afectado por la capa limite) se usé un mallado no
estructurado con sus respectivas celdas triangulares. También es destacable el refinamiento de la malla a
medida que nos acercamos a la superficie del alabe, con el fin de que las celdas acojan la subcapa laminar en
su interior.
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5-3 A la izquierda se muestra un mallado estructurado y a la derecha un mallado no estructurado.

5.5.2.Tratamiento previo de las mallas

Para la realizacion de las simulaciones se proporcionan cuatro mallas con distintos coeficientes de
sustentacion, angulos de calado y distintos valores de la solidez del 4labe (apartado 4.4). FLUENT dispone el
comando mesh>modify zones que permite modificar algunas caracteristicas de mallas realizadas con ICEM, el
software de mallado habitualmente empleado con FLUENT. Para simular la presencia de alabes vecinos, con
el fin de que el modelo sea lo mas parecido a una cascada de alabes real, se emplearan superficies periodicas
en los contornos superior e inferior, consiguiendo de este modo reducir la carga computacional y mantener el
efecto de la presencia del alabe vecino.

Este no ser4 la inica modificacion que se realizara en la malla. En las cercanias de la superficie del labe, la
presencia de la capa limite hace indispensable una malla suficientemente fina. En la mayoria de los casos, un
mallado estructurado no es suficiente. Se volvera sobre ello en el apartado de discusion de la calidad de la
malla, donde se trabajaran con herramientas que permiten cambiar el tamaio de la celda de este mallado. Por
ejemplo mediante la evaluacion del parametro y* que mide la precision con la que se mide el gradiente de
velocidad en la pared (asociado a los esfuerzos cortantes en la capa limite).

Respecto del tamaio de la malla y las condiciones de entrada, se ha realizado un sencillo cédigo en EES para
calcular el tamafio de la cuerda del alabe. El procedimiento seguido es el siguiente:

Mach = i .1
c

=p*l*v (5.2)
I

Re

Siendo c la velocidad del sonido del aire, v la velocidad del aire definida a partir del Mach considerado, p la
densidad del aire, [ la longitud de la cuerda y u la viscosidad dinamica. Las propiedades, siendo fieles a las
condiciones experimentales de Lieblein, se han elegido iguales a las condiciones ambiente (T = 298 k y
P =101.325 Pa ) con Mach =02 y Re =3 10°. Como se comenta en el apartado 4.3, se eligi6 un
namero Re por encima del critico con la finalidad de que los efectos de la viscosidad no fueran dominantes y
un nimero de Mach bajo para evitar alcanzar el Mach critico que puede llevar a situaciones de bloqueo del
flujo.

Con estos datos se obtiene una cuerda del alabe de [ = 0.06763, un valor bastante aproximado al usado por
Lieblein. Las mallas proporcionadas fueron generadas con una longitud de cuerda de 1000 metros en su
proceso de disefio y la geometria asi obtenida se escald posteriormente para ajustarla a este tamafio. El factor
de escala resultante es 6.763 - 107>,

Una vez definido el tamafio de la malla, se modifican las condiciones de contorno para realizar las
simulaciones. Aunque como se comentd anteriormente no se trabaja con todos los alabes de la cascada, se
debe modificar las superficies de malla con el fin de que sean apreciables los efectos de los alabes proximos.
Las superficies superior e inferior de la malla, denominadas periodic-up y periodic-down, se definieron como
periddicas mediante el comando modify-zone ->make periodic. Otras condiciones de contorno que se deben
fijar son las condiciones de las superficies restantes, superficies de entrada y de salida. En la entrada se define
la presion y temperatura de entrada (condiciones ambiente), se fija el gasto masico entrante y las componentes
x ¢ y de la velocidad que dependeran del angulo a; del flujo a la entrada. La componente x sera el coseno de
este angulo y la componente y el seno del mismo. Para calcular el gasto masico a la entrada, se aplica
continuidad:
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M = Paire * v * cos(a,) * A (5.3)

Siendo A el area de la seccion de paso, que en el caso de una cascada se trata del paso que es el espacio entre
dos alabes consecutivos. Se obtiene directamente de la solidez conocida la cuerda del alabe (o = [/s). A la
salida se ha fijado la presion y la temperatura a condiciones ambiente, como aproximacion para facilitar el
proceso iterativo del programa.

Para calcular las componentes x e y de la velocidad hay que tener en cuenta que FLUENT trabaja con el 4labe
situado horizontalmente, de tal forma que los ejes se han girado un cierto angulo.

‘f |
oy

5-4Relacion entre el angulo de calado y los angulos del dlabe a la entrada.

El angulo de giro es el angulo de calado del alabe, de tal forma que las componentes x e y dependeran de un
nuevo angulo de entrada a;. Este angulo no se debe confundir con el 4ngulo del alabe, se trata del nuevo
angulo de flujo una vez que el dlabe se ha girado un cierto angulo de calado para colocarlo horizontalmente.

a; =a; —¢& (54)
compx = cos(ay) (5.5)
compy = sen(ay) (5.6)

Por ultimo se ha fijado la presion de referencia en 0 bar (presion relativa). En este punto se finaliza la
modificacion de las condiciones de contorno de la malla.

5.5.3.Configuracion de la simulacion

Una vez especificadas las condiciones de contorno se elige los modelos de resolucion del programa. Se
escogera el modelo viscoso-laminar y dentro de esta accion se activa el modelo de turbulencia SST k-omega
(2 eqn). Dentro de este modelo, se activan las condiciones de calentamiento viscoso y los efectos de
compresibilidad.

En lo referente a materiales o fluido de trabajo, Lieblein utilizo aire que se considerara con comportamiento
ideal y viscosidad constante. Para fijar esta condicion, se impone en el ment de materiales la densidad del aire
como gas ideal y el resto de propiedades quedan fijadas automaticamente seglin esta condicion.

A continuacion es necesario ajustar el esquema numérico de resolucion de las ecuaciones que se aplicara en
cada volumen de la malla. Estos métodos numéricos de resolucion, denominados solvers, estan basados en la
densidad y en la presion. Se utilizara el método basado en la presion, que se basa en la resolucion de
ecuaciones de cantidad de movimiento para tener soluciones del campo de velocidades. Posteriormente se
corrige con la presion para cumplir con la continuidad. Dentro de este solver existen distintos tipos de
algoritmos que nos resuelven el problema, entre ellos destacan los métodos Simple y Coupled, usados ambos
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en este proyecto. El primero es menos rapido que el segundo, en el sentido de que el niimero de iteraciones a
realizar para la convergencia serd mayor. Se justifica porque el algoritmo Simple resuelve las ecuaciones para
cada iteracion y se queda con los valores de la presion y gasto masico de la iteracion anterior para usarla en la
siguiente. Por otro lado, el algoritmo Coupled actiia resolviendo sistemas de ecuaciones de las ecuaciones de
cantidad de movimiento y continuidad en cada iteracion, reduciendo asi la cantidad de iteraciones. En este
proyecto se han hecho en un principio 400 iteraciones con el método Simple, porque a pesar de ser lento nos da
un rango de resultados cercanos a la solucion de convergencia tras haber inicializado el problema debido a que
es mas eficiente y estable que Coupled. Una vez se ha tanteado el problema con Simple, se puede usar Coupled
para la obtencion de la convergencia més rapidamente. Durante el desarrollo del proyecto, no se han
necesitado usualmente mas de 1200 iteraciones para alcanzar la convergencia, entre otras cosas debido a que el
aire es un fluido que no dificulta mucho la resolucion cuando se trabaja bajo la hipotesis de gas ideal. Como
nota, se destaca que para Simple solo se ha activado la ecuacion del flujo y de la turbulencia, dejando la
ecuacion de energia sin activar hasta que se ha usado el método Coupled. Esto es debido a que la
consideracion de la ecuacion de la energia desde un principio puede dificultar el proceso resolutivo cuando
con Simple se busca una primera aproximacion que sera luego afinada con Coupled.

Se ha mencionado anteriormente el proceso de inicializacion. FLUENT requiere la inicializacién del
problema, es decir, la asignacion de valores a cada variable a partir de los cuales comienza el proceso iterativo.
Esta asignacion de valores iniciales depende en gran medida de la habilidad del usuario del programa ya que,
sin unos valores adecuados, el programa aumenta considerablemente el niimero de iteraciones llegando incluso
a no alcanzar la convergencia. En este caso, se ha inicializado con las condiciones ambientales y con la
velocidad del aire obtenida a partir del Mach.

Para la comprobacion de que el proceso iterativo esta funcionando correctamente, se dispone de unas variables
de monitorizacion. Estas muestran el error en los balances realizados en cada volumen de control del mallado,
debiendo tender este a cero a medida que avanza el proceso iterativo. Por ello uno de los monitores reflejara la
variable suma del caudal en la superficie de entrada y de salida que tiende a cero a medida que aumenta el
numero de iteraciones. Ademas, se establece un residuo como tolerancia del error o para fijar precision de los
resultados obtenidos. Seglin ANSY'S, esta tolerancia debe ser como minimo inferior a 10~* a fin de garantizar
la validez de los resultados. En este proyecto se ha escogido una tolerancia de 10~>con el objetivo de asegurar
que la solucidn obtenida de la convergencia sea totalmente fiable. Este serd el otro monitor establecido en el
proyecto, el monitor de residuos.

2: Convergence history of Mi v
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5-5EI monitor de convergencia (para caso 1 y para dngulo de entrada 30)
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5-6 El monitor de residuos (para caso 1y para dngulo de entrada 30)

Una vez ha convergido el solver, queda por hacer la comprobacion sobre la variable y* mencionada
anteriormente. Esta variable representa la distancia adimensional desde el alabe hasta la altura de la primera
celda. Un valor pequefio de la variable conlleva una menor distancia y, por lo tanto, un mayor refinamiento de
la malla que se traduce en una mayor exactitud de los resultados pues quedan recogidos los efectos de la capa
limite. Un valor de y* menor que 1 se considera garantia de la fiabilidad de los resultados. Esta comprobacion
puede hacersE en el menu Reports, submenu Surface Integrals. En la siguiente imagen se muestran las
configuraciones necesarias para la comprobacion de la variable. Si da mayor que uno, adaptamos la malla de
nuevo y se realizan unas 200 simulaciones hasta que nos dé un resultado menor a la unidad.

R, 2: Convergence history ot M~
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5-7 Comprobacion del pardmetro y*

Es fundamental que antes de refinar la malla con Yplus haya convergido la solucion del programa junto a unos
valores de las variables de monitorizacion dentro de los limites descritos. Incluso tras refinar, la malla el
programa nos debe asegurar que converge. En caso de no convergencia, se recomienda comprobar las
inicializaciones del programa o bien las condiciones de contorno impuestas.
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5-8 Malla antes y después del refinamiento usando y+

Una vez ha convergido el programa correctamente, impondremos unas superficies de medida denominadas
Rake que se encuentran dentro del ment Surface. Estas superficies suponen la medida de los resultados de la
simulacion en un conjunto de puntos elegidos por el usuario. Los datos recogidos por Lieblein fueron
recogidos con instrumentacion situada a una distancia de media cuerda aguas arriba y aguas debajo de los
bordes de ataque y estela del alabe respectivamente. Estas superficies se han tomado inclinadas un cierto
angulo de calado (a cada caso le corresponde el suyo). Para la implementacion de la recta o nube de puntos
Rake es necesario imponer dos puntos cuyo calculo se ha realizado con una seric de operaciones
trigonométricas a partir del angulo de calado del dlabe y conociendo los valores de Ymax e Ymin. Estos dos
ultimos valores mencionados son el borde superior e inferior de nuestro volumen de control. El valor de éstos
se puede visualizar en General-> Scale. El nimero de puntos elegidos fueron 20 para obtener una precision
mayor. Mediante el comando Surface Integrals se obtuvo el valor medio de las variables de todos los puntos
de la superficie Rake.

Yonax

5-9 Metodologia seguida para hallar los puntos para la recta Rake

Siendo por lo tanto la distancia x igual a:

_ 05 (5.7)
¥ Cos(®)
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5-10 Superficies Rake impuestas en el caso de la ilustracion 5.5

5.6. Valores obtenidos del CFD. Conclusiones de la correlacion de Lieblein.

En este apartado se comprobaran las hipotesis formuladas por Lieblein. Se ha hallado para cada caso la
desviacion, el espesor de estela y el factor de difusion. Como nota importante para todos los casos, f; = 30°
correspondera al caso con incidencia de referencia. Se han obtenido para los cuatro casos distintos resultados
variando el angulo de entrada al alabe.

5.6.1.Introduccion

Se presentan los cuatro casos a estudiar:

CASO 1
Calado 19.3216
Solidez 15
0 20°

Tabla 5-2 Datos del caso 1

Como se explico en apartado anterior, Fluent hace un giro de coordenadas del alabe con valor el angulo de
calado. Se muestran en la siguiente tabla los distintos a;" utilizados para realizar las simulaciones, el angulo
real de entrada del alabe a4 y la incidencia. Los angulos estan todos en grados.

10 -9.3 -19.32
15 -4.3 -14.32
20 0.7 -9.32
25 5.7 -4.32
30 10.7 0.68
35 15.7 5.68
40 20.7 10.68
45 25.7 15.68
48 28.7 18.68
51 31.7 21.68

Tabla 5-3 .Incidencia y angulo de entrada para caso 1
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CASO2

Calado 20.2122
Solidez 1
6 20°

Se muestra la tabla como se hizo anteriormente.

CASO3

Tabla 5-4 Datos del caso 2

10 -10.21 -20.21
15 -5.21 -15.21
20 -0.21 -10.21
25 4.79 -5.21
30 9.79 -0.21
35 14.79 4.79
40 19.79 9.79
45 24.79 14.79

Tabla 5-5 Incidencia y angulo de entrada para caso 2.

Calado 11.7338
Solidez 1.5
6 35°

Tabla 5-6 Datos del caso 3

10 -1.74 -19.24
15 3.26 -14.24
17 5.26 -12.24
20 8.26 -9.24
30 18.26 0.76

40 28.26 10.76
45 33.26 15.76
48 36.26 18.76

49
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CASO 4
Calado 13.5364
Solidez 1
0 35°

Tabla 5-8 Datos del caso 4

12 -1.5364 -19.04
16 24636 -15.04
20 6.4636 -11.04
30 16.4636 -1.04

38 24.4636 6.96

42 28.4636 10.96
44 30.4636 12.96
12 -1.5364 -19.04

Tabla 5-9 - Incidencia y angulo de entrada para caso 4.
5.6.2.Resultados de las pérdidas de presion de remanso en la estela

Para el estudio de las pérdidas de presion de remanso de la estela se han obtenido los siguientes datos de las
simulaciones para 20 puntos de la linea Rake.

e Presion de entrada pgq
e Presion de salida pg,
e Densidad en la entrada p

e Velocidad en la entrada v,

A continuacion se muestra la formula obtenida de la correlacion de Lieblein:

_ Po1 7 Poz (5.8)
1 2
7*P*V;

A titulo ilustrativo, se muestran en la Figura 5-9 los resultados obtenidos por Lieblein:

Pérdida de presion de remanso

5-11-Pérdidas de presion de remanso obtenidas en la estela por Lieblein
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CASO 1

Se muestran a continuacion los resultados obtenidos en las simulaciones del Caso 1 para incidencias mayores
y menores que la incidencia de referencia. Se observa en primer lugar que la desviacion de la incidencia
respecto del valor de referencia ocasiona un incremento del espesor de a estela, siendo dicho incremento mas
notable para incidencias negativas.

0.595 -+
2
c 0.495 -
©
€
g
o 0.395 - _ _
'g Incidencia
2 0295 - | ——0.68
g
o —-14.32
S 0.195 -
© -9.32
B
]
5 0.095 -
[-%

-0005 ——————— .“I-ll T T T — T T T T T T T 1

1234567 8 91011121314151617181920
Mediciones

Grafica 5-1. Pérdida de presion de remanso en la estela para caso 1 e i<iref.

0.395 -
0.345 -
0.295 -

0.245 - Incidencia

0.195 - (.68

0.145 - e 10.68

0.095 - 18.68

Pérdida de presion de remanso

0.045 -

-0.005 Fe———————— e y—— =
1234567 8 91011121314151617181920

Mediciones

Grafica 5-2 Peérdida de presion de remanso en la estela para caso 1 e i > i.ref.
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e(Cr)

@(Cp)

2 Wy

Wmin |

5-12. Se observa que un aumento de las pérdidas a medida que se aleja de la incidencia de referencia o incidencia de

CASO 2

perdidas minimas.

Al igual que ocurre en el Caso 1 se produce un aumento del espesor de la estela para valores de la incidencia
tanto mayores como menores a la incidencia de referencia. No obstante, en este caso ademads se aprecia que
hay un desplazamiento de la estela, es decir, las estelas no estan alineadas respecto del mismo eje para las
distintas incidencias. En el caso 1 anterior, este desplazamiento no se apreciaba. La explicacion de este
fendmeno se asocia al incremento de la desviacion para incidencias crecientes, teniendo en cuenta el sentido de
la desviacion y la incidencia.

Como fendomeno inexplicable, destaca que la pérdida de presion de remanso en el eje de la estela para
incidencia -10.21° es del mismo orden de magnitud que para la incidencia de referencia.

0.595

0.495

0.395

0.295

0.195

0.095

Pérdida de presion de remanso

-0.005

Incidencia
—-0.21

—-15.21

-10.21

B e = — —

1234567 8 91011121314151617181920
Mediciones

Grdfica 5-3 Pérdida de presion de remanso en la estela para caso 2 y para i < i.ref.
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0.295 - Incidencia
0.245 - —-(0.21
0.195 - — .79
0.145 - 14.79
0.095 -
0.045 -
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1234567 8 91011121314151617181920
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Pérdida de presion de remanso

Grdfica 5-4 Pérdida de presion de remanso en la estela para caso? e i>i.ref-

CASO 3

El caso 3 se caracteriza por un aumento de la curvatura. Los comportamientos son similares a los observados
en el caso 1 si bien en este caso si se observa de manera continua el incremento de la pérdida de presion de
remanso con la incidencia (en valor absoluto). La mayor curvatura respecto de los casos anteriores explica el
mayor espesor de la estela.
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Grdfica 5-5- Pérdida de presion de remanso en la estela para caso 3 e i < iref.
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Grdfica 5-6- Pérdida de presion de remanso en la estela para caso 3 ei > i.ref

CASO 4

Para el caso 4 se aprecian las mismas tendencias que en los casos anteriores.
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Grdfica 5-7- Pérdida de presion de remanso en la estela para un para caso 4y para i < i.ref.
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Grdfica 5-8 Pérdida de presion de remanso en la estela para caso 4 e i > iref

Conclusion

Para casos con diferente angulo de calado, diferente valor de la solidez y diferente valor del coeficiente de
sustentacion (que esta directamente relacionado con la curvatura del alabe) se ha obtenido la misma conlusion:
una variacion del angulo de entrada alejado de la incidencia de referencia (tanto para valores mayores como
para valores menores de esta incidencia) conlleva a un variacion mayor de la pérdida de presion de remanso
con respecto de la incidencia de referencia asi como un aumento del espesor de la estela.

Conclusiones de la comparacion de los distintos casos

Se han comparado los casos con iguales coeficientes de sustentacion. Es decir, con la misma curvatura.

Se puede observar que un aumento de la solidez conlleva a que los alabes estén mas separados entre ellos y
que el flujo esté menos guiado en su paso por el alabe, dando lugar a estelas de mayor espesor.

Entonces se deduce de los resultados que un aumento de la solidez conlleva a un aumento de las pérdidas en la
estela, es decir, el ancho de la estela es mayor en los alabes con mayor solidez. Se puede observar el aumento
del area debajo de la curva de las pérdidas de la presién de remanso en las siguientes graficas. Se ha
representado para el mismo angulo de entrada elegido arbitrariamente (8, = 20 ° o incidencia~ — 10).
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Grdfica 5-9 Pérdida de presion de remanso en la estela para dos casos: el caso 3 angulo de calado 11.74, solidez 1.5; el
4 con angulo calado 13.54 y solidez 1. Ambos poseen un coeficiente de sustentacion de 1.4.

0.395

0.345

0.295

0.245

0.195

Caso 1l

0.145

0.095

Pérdidas de presion de remanso

0.045

-0.005 -
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20

Caso 2

Grafica 5-10 Pérdida de presion de remanso en la estela para dos casos: el caso 1 angulo de calado 19.32, solidez 1.5, el
caso 2 angulo calado 20.21 y solidez 1. Ambos poseen un coeficiente de sustentacion de 0.8.

A continuacion se muestran todos los casos en una misma grafica:
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Grafica 5-11- Unificacion de las grdficas 5.5y 5.6
5.6.3.Resultados del angulo de desviacién
Segun la teoria de cascada de alabes la desviacion se corresponde a:
S=a;—a, (5.9)

El valor de a} es dato porque se conoce la curvatura y el angulo del dlabe de entrada para cada caso. Para
obtener a, se ha obtenido por trigonometria porque se conocen de las componentes x e y de la velocidad de
salida (datos obtenidos de las simulaciones).

A titulo ilustrativo, se muestran a continuacion los resultados obtenidos por Lieblein para su posterior
comparacion.
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Diztancia tamgencialipase

5-13-Desviacion en la estela obtenida por Lieblein

CASO 1

Valores del 4ngulo de incidencia alejados de la incidencia de referencia, producen mayor diferencia entre el
pico maximo y minimo de la curva. Las curvas siguen desviaciones con valores cercanos a las que presenta la
incidencia de referencia, excepto en el caso de incidencia 18.68. Esta tltima ademas presenta una diferencia
muy acusada entre los picos maximo y minimo siendo el valor de la desviacion mayor. Se puede explicar
desde el punto de vista del desprendimiento del flujo.

8 -
7 .
/
6 .
Incidencia
5 .
5 —(0.68
o
24 - ~N\ —-14.32
a R -9.32
3 .
e 10.68
5 e 18.68
1 -
0 T T T T T T T T T T T T T T T T T T T 1
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
Mediciones
Grdfica 5-12 Desviaciones en la estela para caso 1y diferentes valores de la incidencia.
CASO 2

Para el siguiente caso se han dividido los resultados en dos graficas a fin de obtener mejor visualizacion de
ellos. Los resultados obtenidos son parecidos a los del caso 1, aunque el maximo de la curva con mayor
incidencia 14.79 es ligeramente mayor que en el caso 1.

58



ANALISIS DE UNA CASCADA DE ALABES DE COMPRESOR AXIAL DE LA SERIE NACA-65 MEDIANTE CFD Y
COMPARACION CON LA CORRELACION DE LIEBLEIN 5

6
5
u il =
c 4 = Incidencia
©
S -0.21
a 3 .
a -15.21
2
-10.21
1
0
123456 7 8 91011121314151617181920
Mediciones
Grdfica 5-13 Desviaciones en la estela para caso 2 y para i < i.ref
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Grdfica 5-14- Desviaciones en la estela para caso 2 y para i > iref

En los siguientes casos se presentan las mismas tendencias que en los casos anteriores
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Grdfica 5-15 Desviaciones en la estela para caso 3 y diferentes valores de la incidencia
CASO 4
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Grdfica 5-16 Desviaciones en la estela para caso 4 y diferentes valores de la incidencia.
Conclusion

Se puede observar que se obtienen dos situaciones:

-Parai < i.ref , se obtiene mas diferencia entre el maximo y el minimo de la curva a medida que hacemos el
[, mas pequefio. Esto es debido a que un alejamiento de la incidencia de referencia produce mayores pérdidas
y mas fluctuaciones del angulo de salida del alabe. Lo mismo pasaria con i > i.ref viendo en los resultados
que a mayor incidencia mas incremento de este salto o diferencia entre el maximo y el minimo de la curva.

-Por otro lado se puede observar que para incidencias positivas se obtienen mayores saltos entre el maximo y
minimo de la curva. Esto es justificable desde el punto de vista de que la curva de pérdidas no es simétrica
(ilustracion 5.10). En la mayoria de los casos, la incidencia de referencia adquiere valores negativos, siendo
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mas fécil el desprendimiento en compresores con incidencias positivas. Asi las incidencias positivas tienen
mayores pérdidas y desprenden antes que las negativas. Esto se traduce en un aumento de la variacion del
angulo de salida de la estela y en un aumento de este salto.

5.6.4.Comparacion de resultados del CFD y Lieblein

Uno de los resultados mas importantes de los obtenidos en la correlacion de Lieblein es la curva pérdidas de
presion de remanso respecto al angulo de entrada o a la incidencia. Dicha curva ha sido generada en este
proyecto mediante la propia correlacion y a partir de los resultados del codigo CFD. A continuacion se
presenta una comparacion entre ambos métodos.

CASO 1
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Grdfica 5-17. Pérdidas de presion de remanso frente a la incidencia para caso 1

Incidencia | -19.32 | -14.24 | -12.24 | -4.32 | 0.68 5.68 10.68 | 15.68 | 18.68 | 21.68

%Desviacion | 32 40 23 31 30 134 21.5 116 | 380.1 | 1865

Tabla 5-10 - Porcentaje de desviacion de los dos métodos de la grdfica 5.21

Se puede observar en la ilustracion anterior que las diferencias entre ambos métodos son apreciables desde el
punto de vista cuantitativo y cualitativo. Ademas, la desviacion entre ambos métodos crece cuando la
incidencia se aleja del valor de referencia. Una explicacion posible es que cuanto mayores son las pérdidas hay

61



62

mayor probabilidad de desprendimiento y menor exactitud de los resultados.
desviacion cualitativa es menor.

Estudio mediante CFD
A continuacion se muestran los otros tres casos. Estos también muestran las mismas tendencias aunque la

CASO 2
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Incidencia
Grdfica 5-18 Pérdidas de presion de remanso frente a la incidencia para caso 2.

-15.21 | -10.21

-5.21 | -0.21 4.79 9.79 14.79
56 18 21 25 11 7
Tabla 5-11- Porcentaje de desviacion de los dos métodos de la grdfica 5.22.

10.12
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CASO 3
w
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f
AN /
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0.04 \C
\ N\
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0.03 \C // e LIEBLEIN
NN\
e.0.02758 /.
0.02
0.01636
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0
-19.24 -14.24 -1224 -9.24 076 1076 15.76 18.76 |ncidencia

Grdfica 5-19 Pérdidas de presion de remanso frente a la incidencia caso 3

-14.24 | -1224 | 924 | 0.76 | 10.76 | 15.76 | 18.76

41 35 38 27.54 14 80 | 307.72

Tabla 5-12 Porcentaje de desviacion de los dos métodos de la grafica 5.23
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CASO 4
w
0.035 -
0.03 -
0.025 -
0.02 A e CED
e | |EBLEIN
0.015 - 0.04506
0.01 - 0.01046
0.005 -
0 T T T T T T T T T T 1
26 -23 21 -19 -15 -1 -1 7 11 13 17 Incidencia
Grdfica 5-20 Pérdidas de presion de remanso frente a la incidencia para caso 4
Incidencia -15 -11 -1 7 11 13
%Desviacion | 50.83 | 28.09 | 30.54 | 23.62 | 28.59 | 36.75
Tabla 5-13 Porcentaje de desviacion de los dos métodos de la grafica 5.24.
Conclusion

En los resultados anteriores es visible que las curvas obtenidas son realmente similares a las obtenidas por
Lieblein. En cada caso se ha mostrado el valor numérico correspondiente al minimo de la curva, es decir, la
pérdida minima apreciandose que la correlacion de Lieblein proporciona valores menores que el CFD. Esto
puede deberse a que como se relata en el capitulo 2, los experimentos realizados por Lieblein se realizaron en
tineles de viento. El hecho de medir los resultados usando una instrumentacion de medida supone errores
sujetos a la precision de éstos aparatos. Por otro lado el propio hecho de medir con ellos lleva implicado una
perturbacion del entorno de medida que en el CFD no ocurre. Esto nos puede llevar a la conclusion de que el
CFD es mas realista, aunque ambos dan unas curvas parecidas que a la hora de elegir una incidencia de disefio
nos puede resultar validas dado que el error presentado en las incidencias de referencia es menor.
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Hay que tener en cuenta que las simulaciones también estan sujetas a errores. En este proyecto no se ha
realizado un estudio exhaustivo de la calidad de la malla, por ejemplo mediante el método del Indice de
Convergencia de la Malla o Grid Convergence Index (GCI). El método GCI compara los resultados obtenidos
en simulaciones sobre mallas de distintos tamafios, extrapolando los resultados que tedricamente se obtendrian
al usar un tamafio de celda infinitamente pequefio, obteniendo el error relativo que se comete al usar un
tamafio de malla especifico. Para saber el error que comete el CFD habria que realizarlo y ver si es lo
suficientemente importante como para afectar gravemente a los resultados. En principio se puede observar que
no por la similaridad de las curvas representadas.

En todos los casos se diferencian bien la zona plana de estabilidad y la zona del desprendimiento que ocurre a
medida que nos alejamos de la incidencia de referencia. Se puede observar que en algunos casos las curvas no
son “limpias”, en el sentido de que aparecen protuberancias en la linea de la curva que puede deberse también
a los errores de precision comentados.

5.6.5.Factor de difusion

Para la obtencion del factor de difusion se aplica la formula de la correlacion de Lieblein:

e - (1-2)e 59
121 2004

Tras aplicarla a cada punto, se ha realizado un promedio de los valores obtenidos en el Rake para cada angulo
de entrada de cada caso con el fin de obtener un resultado final. Los datos de la ecuacién se han obtenido de
las simulaciones realizadas.

Del mismo modo cogiendo los resultados de las pérdidas de las simulaciones, se obtiene el espesor de estela
por cantidad de movimiento despejandolo de la siguiente ecuacion:

02

w=2x (T) * (g) * (cos? ap)/ (cos® ay)

(5.10)

Lieblein obtuvo los siguientes resultados:
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5-14 Resultados obtenidos por Lieblein del factor de difusion con respecto al espesor por cantidad de movimiento de la
estela

Se han representado todos los casos con los diferentes casos. La distribucion mostrada es la siguiente:
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Grdfica 5-21 Factor de difusion firente al espesor de la estela por la cantidad de movimiento para los distintos casos.

A continuacion se muestra la misma grafica representando las incidencias de los diferentes puntos. En ella se
comprueba que cuanto mas se aleja la incidencia del valor de referencia, mayor es el factor de difusion y
también el espesor por la cantidad de movimiento de la estela:
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Grdfica 5-22 Factor de difusion firente al espesor de la estela por la cantidad de movimiento con las distintas incidencias
de cada caso.

Conclusion

Se han obtenido resultados similares a los obtenidos por Lieblein. Se puede observar que a medida que
aumenta el espesor de la estela por la cantidad de movimiento aumenta el factor de difusion, hasta el punto que
su valor es tan alto que se produce el desprendimiento del flujo.

Finalmente con esto se demuestra la teoria de Lieblein:

“En la region de pérdida minima, el espesor de la estela (y por tanto Ap) es proporcional a la difusion de
velocidades en la cara de succion.”
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Si la difusion de las velocidades nos da mayores espesores de estela a medida que aumenta, y unos mayores
espesores de estela estan relacionados con un aumento de las pérdidas, esto conlleva a que la difusion de la
velocidad esta directamente relacionada con las pérdidas.

Se ha demostrado también que para valores cercanos de la incidencia a la incidencia de referencia ( i.ref) la
difusion de las velocidades es menor (menor posibilidad de desprendimiento del flujo), ademds se encuentra
dentro del funcionamiento estable del compresor con Optimo rendimiento (pérdidas minimas) y que las
desviaciones del angulo de salida son menores.

"‘E

5-15 A la derecha flujo no desprendido, a la izquierda se observa el desprendimiento del flujo. Se observa también el
aumento de la difusion de velocidades en el desprendimiento.
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6.DESARROLLOS FUTUROS Y CONCLUSIONES

En este apartado se presentaran las lineas de investigacion futuras que deja abiertas este proyecto y las
conclusiones personales y generales que se obtienen de la realizacion de éste.

Con respecto a los desarrollos futuros, una linea de trabajo posible es aplicar los mismos pasos seguidos en el
proyecto para otros modelos de alabes. El objetivo es comprobar que los resultados que obtuvo Lieblein para
otros modelos estandarizados son los adecuados. Estos modelos son la linea britanica C4 o la linea de doble
arco circular. Como se menciona en el apartado 4 del trabajo, Lieblein establecio una serie de correcciones
sobre la formula de la incidencia y la desviacion (formula 4.2 y 4.9 ) para extrapolar su estudio a este tipo de
alabes. A modo ampliatorio, también se puede realizar una serie de simulaciones usando el CFD como
herramienta de trabajo para obtener las curvas y resultados presentes en este proyecto en otro tipo de alabes no
estandarizados. Este tipo de dlabes recibe el nombre de ‘prescribed velocity compressor blade’. Estos perfiles
cambian su geometria a lo largo de la cuerda del alabe para conseguir una velocidad en la cara de succion y de
presion que proporcionen la distribucion de presiones que desea el disefiador. Estos perfiles no estandarizados
permiten controlar la difusion del alabe. Ademas de obtener los resultados, se podria incluso intentar deducir
alguna correccion para este tipo de alabes y con ello, poder aplicar en estos dlabes la correlacion de Lieblein.
Si no es posible introducir ninguna correccion porque no se encuentre ninguna pauta fija al variar las
incidencias, estudiar los errores que se cometen en cada caso con respecto a los resultados de Lieblein y
razonar las causas.

En cuanto a la hora de definir la simulacion, en el capitulo 5 se ha observado como Fluent permite trabajar con
distintas condiciones operativas y diferentes fluidos de trabajo. Cambiar las condiciones de trabajo con Mach
cercanos al valor critico o con Reynolds mas cercanos al Reynolds critico abren otra linea de investigacion: ver
qué errores se comete con Lieblein al aplicar estas condiciones criticas, intentar obtener nuevas correcciones
para condiciones criticas, etc. Cambiar el fluido de trabajo y ver como se adapta la correlacion a otros fluidos
que no sean aire: dioxido de carbono (supercritico), helio, nitrégeno, gas natural, etc.

Por ultimo, en el capitulo 2 se recoge informacion de otros tuneles de viento que se desarrollaron al mismo
tiempo y que permitieron definir la linea de trabajo britanica C4 y americana NACA. Sin embargo no todos
los resultados de los tuneles se encajan en esas dos lineas. En el capitulo 4.2 se recalca el hecho de que
Lieblein seleccion6 un tipo de datos para su estudio, descartando los datos de algunos tuneles por su baja
fiabilidad. En ese sentido, se puede comprobar que los datos que decidi6é no seleccionar Lieblein eran poco
fiables viendo el error que se comete entre unos resultados y otros.

Como conclusion particular, Lieblein hizo un magnifico trabajo para su época donde apenas habia potencia
computacional. La labor realizada por Lieblein allan6 el camino para la realizacion de simulaciones con CFD
y abrié un nuevo campo para la mejora del disefio de alabes que hoy en dia se sigue aplicando, mejorando
notablemente el rendimiento de las turbomaquinas. Un ejemplo de ello, en este cuatrimestre en un proyecto de
la asignatura turbomaquinas se pedia disefiar un UAV. Para el disefio de los alabes del turbofan hemos
aplicado la correlacion de Lieblein, obteniendo resultados realmente fiables. Por otro lado, los resultados que
Lieblein nos proporciono tienen un margen de error con respecto a los resultados del CFD mas apreciable en
condiciones de desprendimiento del flujo. Estos errores como se ha comentado anteriormente son justificables
debido a la perturbacion que introduce la instrumentacion de medida. Sin embargo como lo que realmente se
quiere obtener de la aplicacion de esta correlacion es una incidencia de pérdidas minimas, y gracias a las
simulaciones realizadas con el CFD donde se observa que el error en esta zona es mucho menor que en la zona
de desprendimiento, se puede concluir en que esta correlacion proporciona resultados fiables.

El CFD es una herramienta que nos permite obtener muchisima informacion, mas de la que nos puede
proporcionar la correlacion (mapas de velocidad, de presion ,de temperatura, etc.), pero no hay que olvidar que
el CFD necesita de una buena inicializacion para alcanzar la convergencia y esta es la parte donde toma parte
la correlacion de Lieblein.

Como conclusion general este proyecto permite un acercamiento a la herramienta del CFD y en si nos muestra
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la compatibilidad que tiene con los resultados obtenidos en el tinel de viento. Es un modo de comprobar la
exactitud de los resultados obtenidos por Lieblein y la utilidad de la correlacion en el disefio de turbomaquinas.
También remarca la importancia de los tiineles de viento, ya que sin sus datos no habria sido posible obtener
correlaciones tan importantes hoy en dia en el disefio de turbocompresores. Y por tltimo demuestra la base de
la correlacion de Lieblein: relacionar la difusion de la velocidad de la cara de succion con las pérdidas en la
estela.
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