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RESUMEN

En este trabajo se presenta la teoria basica para el calculo de la eficiencia de
un ventilador de flujo axial. Para esto se aplica el modelo combinado, el cual es la
aplicacion de dos métodos para el calculo de hélices de aeronaves; el modelo de
Rankine-Froude y el modelo del elemento de alabe.

Una vez que se tiene el modelo, se realiza un estudio de CFD (Computational
Fluid Dynamics, por sus siglas en inglés) mediante un cédigo comercial, en este caso,
ANSYS FLUENT. Con este andlisis, se pretende obtener la eficiencia de una hélice
mediante la variacion del &ngulo de paso.

Se comparan los resultados obtenidos de la simulacion contra pruebas
experimentales.

Las variables para definir la geometria del alabe de una hélice dependen de las
caracteristicas aerodinamicas que se deseen obtener. Para el disefio en particular de esta
hélice y prediccion de su de su eficiencia, la variable a definir es: el angulo de paso ().

Adicionalmente, se genera un modelo numérico en CFD de un alabe y para
validar el resultado, se realizaron  pruebas experimentales en un tdnel de viento
subsonico sobre uno de los alabes de la hélice, para determinar los perfiles de
velocidad, perfiles de turbulencia, capa limite y separacion de flujo.
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SUMMARY

In this work the basic theory is developed and used to calculate the optimum
efficiency of an axial flow fan. The combination of the two approaches, called strip
theory or blade element momentum (BEM) theory, is then used to outline a procedure
for the aerodynamic design and performance analysis of a rotor.

Once you have the model, a CFD study is performed by a commercial code, in this
case, ANSYS Fluent. With this analysis, it is intended to achieve the efficiency of a
propeller by varying the pitch angle.

The results of the simulations are compared with experimental tests.

The variables to define the geometry of the propeller blade, depend on the
aerodynamic characteristics that are desired. For the particular design of the propeller
and its performance, the key variable is the pitch angle (B).

Additionally, a CFD study of a blade is performed and to validate the results,
experimental tests were performed in a subsonic wind tunnel on one of the blades of the
propeller, to determine velocity profiles, turbulence profiles, boundary layer and flow
separation.



CAPITULO 1

INTRODUCCION

Un ventilador de flujo axial es un tipo de compresor que incrementa la presion
del aire que fluye sobre él. Los alabes de los ventiladores de flujo axial forzan al aire a
moverse en direccion paralela a el eje sobre el cual los alabes rotan. Dicho de otro
modo, el flujo que entra y sale lo hace de una manera axial, de ahi su nombre.

Las prioridades de disefio en un ventilador axial giran en torno al disefio de la
hélice que crea la diferencia de presion y por lo tanto la fuerza de succion que mantiene
el flujo a través del ventilador.

Los componentes principales que necesitan ser estudiadas en el disefio de la
hélice incluyen el nimero de alabes y el disefio de cada uno de ellos, asi como el
angulo de paso, ya que, este ultimo tendrd gran importancia en la eficiencia de la
misma.

Sus aplicaciones incluyen hélices de aviones, helicopteros, barcos,
aerodeslizadores entre otros. También se utilizan en tdneles de viento y torres de
enfriamiento.

Si la hélice fue creada para proporcionar propulsion, entonces, la eficiencia
sera el parametro mas importante o quiza el Unico parametro de interés y otros
pardmetros como la energia necesaria para su funcionamiento y el caudal se consideran
de menor interés o interés nulo.

En caso de que la hélice sea utilizada como un ventilador, los parametros de
interés incluyen potencia, caudal, aumento de presion y la eficiencia de la misma.

Un ventilador axial se compone de un nidmero mucho menor de alabes, es
decir, de dos a seis, en comparacion con los ventiladores de conductos. Los ventiladores
axiales funcionan a alta velocidad especifica, es decir, de alto caudal y, por lo tanto, la
adicion de mas alabes restringiran el alto caudal necesario para su funcionamiento.

Debido a su menor nimero de alabes, los ventiladores axiales o de flujo axial,
son incapaces de imponer su geometria en el flujo, por lo que la geometria del rotor no



requiere para estos casos de un estudio detallado de los triangulos de velocidad.
También, los alabes son disefiados y hechos muy largos con diferentes secciones
transversales y/o variando la cuerda a lo largo del radio.



1.1 Planteamiento del problema.

El funcionamiento de una hélice por lo general, no es el 6ptimo, debido a la
falta de atencion al angulo de paso ya, que debido al descuido en la seleccidn de éste,
las hélices estan sometidas a sobre trabajo que no retribuye en una alta eficiencia, lo
que conlleva a costos excedentes en el consumo de energia para hacer funcionar el
mismo y dafios en la estructura cuando se ven sometidos a velocidades altas (por
encima de 2000 rpm), sin dejar de lado que el flujo comienza a tener variaciones
espaciales y temporales.

Una hélice empleada en un tdnel de viento para uso aeronautico requiere que el
flujo de aire sea constante (Barlow et al., 1999), de esta manera se garantiza que la
geometria de las lineas de corriente, las regiones laminares y turbulentas, y las zonas de
separacion del flujo estén correctamente representadas.

Por este motivo este trabajo se enfoca en el analisis del angulo de paso de los
alabes de un ventilador de flujo axial que permita mejorar las condiciones del flujo
dentro de la seccion de prueba de un tunel de viento subsénico y de la mejor eficiencia
de la hélice.

Adicionalmente, se realiza un estudio sobre los alabes de la hélice en un tanel
de viento usando la técnica de hilo caliente para determinar los perfiles de velocidad y
turbulencia, capa limite y separacion de flujo.



1.2 Objetivo.

Obtener el &ngulo de paso 6ptimo de un ventilador de flujo axial para un tdnel
de viento subsonico.



1.3 Alcance.

Obtener mediante un estudio de dinamica de fluidos computacional el angulo
de paso optimo para un ventilador de flujo axial que serd empleado en un tunel de
viento A-X/8M de tipo subsonico, seccion de pruebas cerrada y circuito abierto,
ubicado en la ESIME unidad Ticoman del IPN.

e Realizar el modelo numérico de la hélice y simularlo en ANSYS Fluent, que
permita determinar el angulo de paso optimo y compararlo con resultados
experimentales.

e  Realizar un modelo numérico de uno de los alabes para determinar contornos
de velocidad, contornos presién y lineas de corriente para ver los efectos del
angulo de ataque.

e Realizar mediciones de uno de los alabes de la hélice en un tunel de viento
mediante la técnica de hilo caliente, para conocer los perfiles de velocidad y
turbulencia, capa limite y separacion de flujo, con el fin de validar el modelo
numerico.



1.4 Teoria del Momentum Unidimensional y el Limite de Betz.

Usar perfiles aerodinamicos para disefiar una optima forma de un alabe de una
hélice y analizar sus caracteristicas aerodindmicas es algo que un gran numero de
autores ha realizado. Muchos son también los autores que han disefiado métodos para
predecir el rendimiento de los rotores de diversas hélices.

Por ejemplo, los anélisis clasicos de rotores o hélices de turbinas de viento
fueron originalmente desarrollados por Betz y Glauert (Glauert, 1935) en los afios
treinta. Posteriormente, la teoria fue desarrollada y adaptada para soluciones digitales
mediante computadoras (vea Wilson and Lissaman, 1974; Wilson et al., 1976; de Vries,
1979).

En todos estos métodos, la teoria del momento y la teoria del elemento pala o
elemento alabe han sido combinados en lo que se conoce como modelo combinado o
Strip Theory o blade element momentum como se lo conoce en ingles (Mandas et al.,
2005) que permite calcular las caracteristicas del funcionamiento de la seccién anular
del rotor. Las caracteristicas de todo el rotor son obtenidas integrando, o sumando, los
valores obtenidos por cada seccion anular. Este es el enfoque utilizado para este
trabajo.

Un modelo simple, generalmente atribuido a Betz (1926), se puede utilizar
para determinar la potencia de un rotor de turbina ideales, el empuje del viento en el
rotor ideal, y el efecto del rotor operacion en el campo de viento local. Este sencillo
modelo se basa en una teoria de movimiento lineal desarrollado hace mas de 100 afios
para predecir el rendimiento de hélices de los barcos.

El analisis supone un volumen de control, en el que los limites del volumen de
control son las superficies de un tubo de corriente y dos secciones transversales del tubo
de corriente, como se muestra en la figura 1.1.
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Figura 1.1. Modelo del disco actuador de una turbina edlica; U, significa la velocidad del aire; 1, 2, 3,y 4
indican ubicaciones.

El dnico flujo es a traves de los extremos del tubo de corriente. La turbina esta
representada por un "disco actuador" uniforme que crea una discontinuidad de presion
en el tubo de corriente de aire que fluye a traves de él.

Este analisis no se limita a ningun tipo particular de turbina de viento.

Este analisis utiliza los siguientes supuestos:

sin arrastre por friccion;

un ndimero infinito de alabes;

estela no giratoria;

la presion estatica corriente arriba

El flujo de fluido esta en estado estacionario, incompresible, homogéneo;

empuje uniforme sobre el area del disco o rotor;

y corriente abajo del rotor es igual a la

presion estatica del ambiente sin perturbaciones.

aplicando la conservacion del momento

lineal al volumen de control que encierra

todo el sistema, se puede encontrar la fuerza neta sobre el contenido del volumen de

control. (Mandas et al., 2005).



1.5 Perfiles aerodinamicos.

Los perfiles aerodindmicos son formas geométricas especificas que se utilizan
para generar fuerzas mecanicas debido al movimiento relativo del perfil dentro de un
fluido. Las secciones transversales de los alabes de las hélices tienen la forma perfiles
aerodinamicos.

El ancho y largo de un alabe estan en funcién del rendimiento aerodindmico
deseado, la potencia maxima deseada del rotor, las propiedades de la superficie de
sustentacion asumidos, y las consideraciones de fuerza.

La linea de curvatura media es el lugar geométrico que divide a la mitad el
perfil aerodindmico. Los puntos que se encuentran mas hacia delante y hacia atras de la
linea media de curvatura media son Ilamados bordes de ataque y salida,
respectivamente.

La linea recta que une los bordes de ataque y salida es la linea de la cuerda del
perfil aerodindmico, y la distancia desde el borde de ataque al borde salida medida a lo
largo de la linea de la cuerda se designa como cuerda, c, del perfil aerodinamico.

La curvatura es la distancia entre la linea de curvatura media y la linea de la
cuerda, medida perpendicularmente a la linea de la cuerda. El espesor o grosor del perfil
es la distancia entre las superficies superior e inferior, también medida
perpendicularmente a la linea de la cuerda.

El &ngulo de ataque, «, se define como el angulo entre el viento relativo (Urel)
y la linea de la cuerda.



Radio de borde de Linea de curvatura media (divide por la mitad
ataque la parte superior e inferior del perfil)

Angulo de ataque Borde de salida

Cuerda, ¢
Borde de ataque

Linea de cuerda Angulo de borde
de salida

Figura 1.2. Partes de un perfil aerodinamico.

Los pardmetros geométricos que tienen un efecto sobre la rendimiento
aerodindmico de un perfil alar incluyen: el radio del borde de ataque, la linea de
curvatura media, el espesor maximo y la distribucion del espesor del perfil, y el &ngulo
de borde de salida.

Hay muchos tipos de perfiles aerodindmicos (vea Abbott y von Doenhoff, 1959;
Althaus y Wortmann, 1981; Althaus, 1996; Miley, 1982; Tangler, 1987).

Un flujo de aire sobre un perfil aerodindmico produce una distribucion de
fuerzas sobre la superficie del perfil.

La velocidad de flujo a través de los perfiles aerodinamicos aumenta sobre la
superficie convexa resultando en una presién media mas baja en el lado de "succion” de
la superficie aerodinamica en comparacion con el lado concavo o de "presion” del perfil
aerodinamico. Mientras que, la friccidn viscosa entre el aire y la superficie del perfil
aerodinamico retarda el flujo de aire en cierta medida al lado de la superficie.
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Fuerza de levantamiento

\ Momento de cabeceo

/

Cuerda

Flujo de aire

Figura 1.3. Fuerzas y momentos sobre un perfil aerodinamico, a angulo de ataque; ¢, cuerda. La
direccion de las fuerzas positivas y momentos se indica por el sentido de la flecha.

Como se muestra en la figura 1.3, la resultante de todas estas fuerzas de
presion y friccidn es generalmente resuelta en dos fuerzas y un momento que actuan a lo
largo de la cuerda a una distancia de c/4 desde el borde de ataque (a un cuarto de la
cuerda):

e  Fuerza de levantamiento o sustentacion - es perpendicular a la direccion del
flujo de aire entrante. La fuerza de sustentacion es una consecuencia de la
presion desigual en las superficies superior e inferior del perfil aerodinamico.

e  Fuerza de arrastre - es paralela a la direccion del flujo de aire en sentido
contrario. La fuerza de arrastre es debida tanto a las fuerzas de rozamiento
viscoso en la superficie del perfil aerodindmico y a una presion desigual sobre
las superficies del perfil orientada hacia y lejos de la corriente de aire entrante.

e Momento de cabeceo - es alrededor de un eje perpendicular a la seccion
transversal de perfil aerodinamico.

La teoria e investigacion han demostrado que muchos problemas de flujo
pueden ser caracterizados por parametros adimensionales. EI parametro adimensional
mas importante para definir las caracteristicas de las condiciones de flujo de fluidos es
el nimero de Reynolds. El nimero de Reynolds, Re, es definido por:

_UL _ pUL _ Fuerzasinerciales

Re = . ,
1% Y7, FuerzasVis cos as

(1.1)

donde p es la densidad del fluido, p es la viscosidad del fluido, v= u/ p es la
viscosidad cinematica, Uy L son velocidad y duracion que caracterizan a la escala del
flujo. Estos pueden ser la velocidad de la corriente de entrada, Uviento, Y la longitud de la
cuerda en un perfil aerodinamico.
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Coeficientes de fuerza y momento adimensionales, que son funciones del
numero de Reynolds, pueden ser definidos para los objetos de dos o tres dimensiones,
en base a pruebas en el tanel de viento.

Los perfiles aerodinamicos tridimensionales tienen envergadura finita y los
coeficientes de fuerza y de momento se ven afectados por el flujo alrededor del extremo
del perfil.

Datos de perfiles aerodinamicos de dos dimensiones, por otra parte, se supone
que tienen envergadura infinita (sin efectos en los extremos de los perfiles). Datos de
perfiles de dos dimensiones se miden de tal manera que de hecho no hay flujo de aire
alrededor del extremo del perfil aerodinamico en la seccion de prueba.

Los coeficientes de fuerza y de momento para el flujo alrededor de objetos
bidimensionales se designan por lo general con un subindice en letra minascula, como
en Cq, por sus siglas en ingles, para el coeficiente de arrastre de dos dimensiones. En ese
caso, las fuerzas medidas son fuerzas por unidad de area o envergadura.

Coeficientes de sustentacion y arrastre que se miden para el flujo alrededor de
los objetos tridimensionales se designan generalmente con un subindice de letras
mayusculas, como en Cp.

El disefio de un Rotor utiliza generalmente coeficientes bidimensionales,
determinados para una gama de angulos de ataque y numeros de Reynolds, en las
pruebas en tunel de viento. El coeficiente de sustentacion de dos dimensiones se define
como:

C - L/l Fuerzadelevantamiento/unidaddelLongitud (1.2)
1 SU%C FuerzaDinamica/unidaddeLongitud "
2
El coeficiente de arrastre de dos dimensiones se define como:
c, - D/l FuerzadeArrastre/unidaddel ongitud (1.3)

; pUZC FuerzaDindmica/unidaddeLongitud
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y el coeficiente de momento de cabeceo es:

M MomentodeCabeceo

C = = ——
EpUZAC MomentoDinamico

m

, (1.4)

donde p es la densidad del aire, U es la velocidad del flujo de aire no perturbado, A
es el &rea del perfil aerodindmico proyectada (sobre la cuerda en la posicion x a lo largo
de la envergadura), c es la longitud de cuerda del perfil aerodindmico, y I es la
envergadura del perfil aerodinamico.

Los coeficientes de sustentacion, arrastre y momento de cabeceo de un perfil
aerodinamico se generan por la variacion de la presion sobre la superficie del perfil
aerodinamico Yy la friccion entre el aire y el perfil.

Las variaciones de presion son causadas por los cambios en la velocidad del
aire que puede ser entendido utilizando el principio de Bernoulli, que establece que la
suma de la presion estatica y la presion dindmica (suponiendo flujo sin friccion) son
constantes.

A medida que el flujo de aire se acelera alrededor del borde de ataque
redondeado, la presion cae, dando lugar a un gradiente de presion negativa. A medida
que el flujo de aire se acerca al borde de salida, se desacelera y la aumenta la presion de
la superficie, resultando en un gradiente de presion positivo.

Si, dado el disefio de perfil aerodinamico y el angulo de ataque, el aire se
acelera mas sobre la superficie superior que sobre la superficie inferior del perfil
aerodindmico, entonces hay una fuerza de elevacion neta.

Del mismo modo, el momento de cabeceo es una funcion de la integral de los
momentos de las fuerzas de presion aproximadamente a un cuarto de la cuerda del perfil
aerodinamico.

Las fuerzas de arrastre son el resultado tanto de la distribucion de presion sobre
el perfil aerodinamico y la friccion entre el flujo de aire y el perfil aerodindmico. La
componente neta de la distribucion de presiones en la direccion del flujo de aire resulta
en arrastre debido a la presion. El arrastre debido a la friccion esta en funcion de la
viscosidad del fluido y disipa la energia en el campo de flujo.

El arrastre también ocasiona el desarrollo de dos regiones diferentes de flujo:
uno mas lejos de la superficie del perfil aerodindmico, donde los efectos de friccion son
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despreciables y la capa limite, inmediatamente al lado de la superficie del perfil
aerodindmico, donde dominan los efectos de friccion. En la capa limite, la velocidad
aumenta desde cero en la superficie del perfil aerodinamico a la del flujo sin friccidn

fuera de la capa limite. La capa limite en un alabe de un rotor puede variar en espesor
de un milimetro a decenas de centimetros.

El flujo en la capa limite puede ser laminar (suave y constante) o turbulento
(irregular con vértices tridimensionales). En el borde de ataque del perfil aerodindmico,
el flujo es laminar. Por lo general, en algin punto corriente abajo, el flujo en la capa
limite se vuelve turbulento debido a la interaccion entre la viscosidad y fuerzas de
inercia no lineales causa una “transicion™ al flujo caodtico, flujo turbulento. Las capas
limite laminares dan lugar a fuerzas de friccion mucho mas bajas de lo que lo hacen las
capas limite turbulentas. El gradiente de presion del flujo tiene un efecto significativo en
la capa limite, como se ilustra en la Figura 1.4.

Pressure decreasing
Velocity increasing

Pressure increasing

Velocity decreasing
—_— — —»
—

> >

vy

— — —_—
=AW =5

Figura 1.4. Efectos de los gradientes de presién favorables (decrecientes) y adversos (aumento) en la capa
limite (Miley, 1982).

Un rotor o hélice consta de un o mas alabes, cada uno con una serie de formas
de perfil aerodindmico a lo largo del alabe. La eleccion del perfil aerodinamico,
longitud de la cuerda, y la torsién a lo largo del perfil determinan el rendimiento del
rotor bajo una variedad de condiciones de flujo.

El enfoque de la eleccion del perfil, longitud de la cuerda, y torcimiento a lo
largo del alabe ha cambiado con los afios (Snell, 2002). En la década de 1980 los rotores
fueron tipicamente disefiados para maximizar el coeficiente de potencia del rotor, dado
algunas elecciones de perfiles aerodindmicos.
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Este enfoque proporciond un rotor de manera déptima aerodindmicamente
eficiente bajo ciertas condiciones, pero resultdé en menos eficiencia en condiciones
fuera de disefio, de los cuales hay muchos.

Actualmente, el complejo entorno operativo de los &labes de un rotor o hélice y
de la experiencia adquirida con los afios en las interaccion entre las capas limite
alrededor de los perfiles aerodinamicos, la produccién de energia y el campo de flujo
alrededor del rotor requieren el uso de codigos numéricos para el disefio de alabes.

Estos codigos numéricos computacionales pueden calcular algunos o todos de
los siguientes aspectos: rendimiento general del rotor en estado estacionario, la
fluctuacion de las cargas aerodindmicas a lo largo del alabe, el campo de flujo alrededor
del rotor, y las emisiones de ruido generados por efectos aerodinamicos.

Los caodigos que calculan las cargas fluctuantes a lo largo de los alabes son
referidos como cddigos aeroelésticos, ya que deben modelar no sélo la aerodinamica
del rotor, sino también los movimientos de los alabes y su deformacién eléstica y las
interacciones entre estos movimientos del alabe y el flujo. Los fabricantes utilizan estos
resultados para mejorar el rendimiento de sus rotores y para obtener la certificacion en
el disefio de sus rotores.

Muchas condiciones de carga deben ser analizadas para obtener la
certificacion. Estos requisitos exigen codigos numéricos de modelado que proporcionen
respuestas precisas en unos términos y forma oportunas, codigos cuyos resultados se
han validado con datos de ensayos experimentales en condiciones reales de
funcionamiento.

Hay una gran variedad de codigos de aeroelasticos utilizados en la industria y
en la investigacion para analizar el comportamiento de un rotor. Los cddigos utilizados
cotidianamente en la industria para el disefio de rotores se conocen como modelos de
ingenieria (Snell, 2002).

Estos modelos se basan en la teoria del Modelo Combinado o Strip Theory/
Blade Element Momentum (BEM), como se le conoce en inglés, que describe el
comportamiento en estado estacionario de un rotor de turbina edlica, con extensiones
para hacer frente a la operacién en estado no estacionario.
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1.6 Teoria del momento y teoria del elemento pala o alabe.

Un rotor se compone de perfiles aerodindmicos que generan sustentacion en
virtud de la diferencia de presion a través del mismo perfil, produciendo el mismo
cambio de paso de la presion que se ve en el analisis de disco actuador.

La teoria del momento se refiere a un andlisis del volumen de control de las
fuerzas en el alabe basado en la conservacion del momento lineal y angular. La teoria
del elemento pala se refiere a un analisis de las fuerzas en una seccién del alabe, como
funcién de la geometria del alabe. Los resultados de estos enfoques se pueden combinar
en lo que se conoce como el Modelo Combinado y en inglés como Strip Theory o
Blade Element Momentum (BEM).

En la teoria del momento, las fuerzas sobre los alabes de un rotor y las
condiciones de flujo en los alabes pueden ser derivadas considerando la conservacion
del momento ya que la fuerza es la velocidad de cambio de momento. Para ver el
desarrollo de las ecuaciones necesarias para este analisis vea Almazo, 2012.

En la teoria del elemento pala, las fuerzas sobre los alabes de un rotor, se
pueden expresar como funcion del angulo de ataque y los coeficientes de sustentacion
y arrastre. Como se muestra en la figura 1.5, para este analisis, se supone que el alabe
se divide en N secciones (0 elementos). Se hacen las siguientes suposiciones:

¢ No hay interaccion aerodinamica entre los elementos (por lo tanto, no hay flujo
radial).

e Las fuerzas sobre los alabes estan determinados exclusivamente por las
caracteristicas de sustentacion y arrastre de la forma del perfil aerodindmico de
los alabes.

En el anélisis de las fuerzas en la seccion del alabe, se debe sefialar que las
fuerzas de sustentacidn y arrastre son perpendiculares y paralelas, respectivamente, para
un efectivo, o relativo, viento.
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Figura 1.5. Esquema de elementos de pala o alabe; c, longitud de la cuerda del perfil aerodinamico; dr,
longitud radial del elemento; r, radio; R, radio del rotor; Q, velocidad angular del rotor (Modificado de
Manwell et al., 2009).

Para ver el desarrollo de las ecuaciones de las teorias del Elemento Alabe,
Teoria del Momento y Teoria del Modelo Combinado vea Almazo, 2012,
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1.7 Método simple para el célculo del rendimiento de un rotor.

Manwell (1990) propuso un método simplificado para calcular el rendimiento
de un rotor de turbina de viento de eje horizontal que es particularmente aplicable a un
rotor sin pérdida de sustentacion, pero también puede ser util en determinadas
condiciones de pérdida.

El método utiliza la teoria elemento de alabe descrito anteriormente e
incorpora un método analitico para encontrar el angulo de ataque del alabe. En funcion
de si las pérdidas de punta se incluyen, se requieren pocas 0 ninguna iteraciones. El
método supone que se aplican dos condiciones:

e Larelacion coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque debe ser lineal
en la region de interés en el perfil aerodindmico.

e El angulo de atague debe ser lo suficientemente pequefio para que las
aproximaciones de angulo pequefio se pueden usar.

Estos dos requisitos normalmente se aplican si la seccion es sin perdida.
También pueden ocurrir bajo ciertas condiciones parciales de perdida para angulos de
ataque moderados si la curva de sustentacion puede ser linealizada.
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1.8 Otros enfoques computacionales para el disefio aerodinamico.

Algunas de las desventajas de la teoria BEM incluyen errores en condiciones
con grandes velocidades inducidas (Glauert, 1948) o el flujo oscilatorio y la incapacidad
de predecir desprendimiento de flujo debido a los efectos de rotacion.

Métodos de estela turbulenta se han utilizado en la industria de los
helicopteros, ademas de del método de BEM. Los métodos de estela turbulenta calculan
el campo de velocidad inducida por la determinacién de la distribucion de la verticidad
en la estela.

Estos métodos son computacionalmente intensivos, pero tiene ventajas para
flujo oscilatorio y funcionamiento sujeto a efectos tridimensionales de capa limite
(Hansen y Butterfield, 1993).

También hay otros posibles enfoques tedricos. Investigadores de la
Universidad de Tecnoldgica de Delft han informado de trabajos en un modelo que
emplea métodos potenciales de aceleracion asintética (Hansen y Butterfield, 1993).
Teoria de Cascada, a menudo utilizada en el disefio de turbomaquinas, también se ha
utilizado para analizar el rendimiento rotores. La teoria de la cascada tiene en cuenta las
interacciones aerodindmicas entre los alabes. Aunque es mas computacionalmente
intensiva, la teoria de la cascada ha demostrado que proporciona mejores resultados que
la teoria de BEM para alta solidez, rotores de velocidad baja en la punta (Islam e Islam,
1994).

La dindmica de fluidos computacional (CFD), computacionalmente intensiva,
se ha aplicado a turbinas de viento en algunas situaciones. (Sorensen et al., 2002 y
Duque et al., 1999).
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CAPITULO 2
MARCO TEORICO
2.1 Antecedentes.

Mandas et al., 2006, realizaron estudios sobre un rotor para aerogenerador
usando codigo comercial de CFD. Las ecuaciones de Navier-Stokes de numero de
Reynolds promedio o RANS por sus siglas en ingles se resolvieron para flujo en tres
dimensiones turbulento no estacionario incompresible usando como modelos de
turbulencia Spalart-Allmaras  and the k-« SST para cerrar las ecuaciones.

A partir de las especificaciones de una turbina de tamafio medio existente, el
modelo combinado o (BEM por sus siglas en ingles) se adopto6 para el disefio del rotor.
La parte activa del alabe se extiende hasta el cubo, siguiendo las tendencias de disefio de
turbinas de viento modernas.

El dominio computacional fue discretizado con una malla estructurada de cerca
de 1.5 millones de volumenes, que fue refinada a nivel local con el fin de resolver la
capa limite de la pared en la superficie del alabe y engrosada en otras partes del
dominio, por ejemplo, la region de estela, teniendo cuidado de la diferente escala
geométrica involucradas por el problema.

Todos los célculos se llevaron a cabo para un rotor clasico y uno que
presentara un alto rendimiento debido a su geometria del alabe innovadora.

Los valores predichos de la energia generada concuerdan con los calculados
con el método BEM vy los resultados también muestran el considerable incremento de
potencia obtenida por el disefio innovador.

Ademas, el estudio aporta informacion detallada sobre aerodinamica basica,
como distribucion de factores de interferencia axial. Por ultimo, la estela cercana vy
lejana se evaluaron y se muestran algunas de las caracteristicas de los vortices de raiz y
de punta.

Carlo Enrico Carcangiu, 2008, realizé estudios aerodindmicos en rotores para
turbinas edlicas mediante dinamica de fluidos computacional aplicando enfoque
RANS.

El objetivo principal de su investigacion, fue obtener un mejor entendimiento
del comportamiento fisico del campo de flujo a través del rotor de una turbina edlica,
incluyendo el flujo de capa limite, asi como la region de estela.



20

Si bien reporté que, aunque CFD no es una herramienta de disefio practico,
sugerencias Utiles para métodos de disefio clasicos pueden ser derivados del analisis. Se
utilizé un enfoque tridimensional completo de CFD-RANS, el modelado del conjunto
del rotor de una turbina edlica mediante condiciones de frontera peridédicas y en un
marco de referencia en movimiento del sistema.

Todas las simulaciones fueron realizadas mediante el método de volimenes
finitos del paquete de fluidos Fluent. Se reporta una seleccion detallada de los
resultados, que trata de las diversas cuestiones investigadas. Una primera validacion de
los métodos computacionales fue hecha mediante comparacion de la produccion total
de poder de un rotor disefiado mediante BEM.

Las caracteristicas mas importantes de las maquinas investigadas, fueron
capturadas con CFD, por lo que se le dio una amplia revision de la aerodindmica de la
turbina edlica, a través del post- procesamiento de las soluciones calculadas.

Un estudio sobre la raiz de del alabe y la punta se llevo a cabo, lo que permiti6
demostrar las ventajas de algunas recientes mejoras en el disefio del alabe del rotor, y
que muestra las capacidades de CFD como una método de optimizacion. También se
analizaron la estela cercana y lejana.

Finalmente, se estudio el efecto de rotacion sobre la capa limite de alabes en
movimiento, con la generacion de una base de datos de soluciones completas mediante
la herramienta de post-procesamiento.

Eleftherios Andreadis, 2011 realiz6 un trabajo para disefiar un ventilador axial
con aletas de guiado de baja velocidad cumpliendo con las normas especificadas por
ASHRAE para disefio y produccién de ventiladores.

Emplea el enfoque de vortice libre que proporciona una eficiencia aceptable y
disefio relativamente sencillo. Utiliz6 un codigo de Matlab para el disefio de las palas y
desarrollo otros cddigos para establecer el disefio final del ventilador.

La eficacia del procedimiento de disefio se verificd con simulaciones en CFD
llevadas a cabo como parte de ese proyecto. El objetivo de la mejora de la eficiencia
(superior a 79%) se consigue en uno de los disefios de ventiladores y se calculd 82%,
segun se reporta en el trabajo.
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M. NagaKiran y S. Srinivasulu, 20013 realizaron el disefio de un ventilador
de flujo axial usando Pro/Engineer, los resultados. Se obtuvieron calculos de forma
analitica para obtener las dimensiones de los alabes, eficiencia del ventilador, cambios
en el flujo volumétrico, velocidad del viento y velocidad del fan con diferente numero
de aalabes, a saber, 8,10y 12.

Arun Patel et al., 2014, disefiaron un ventilador de flujo axial para ver las
caracteristicas de flujo usadas en maquinas de aire acondicionado, comparando los
resultados obtenidos contra resultados experimentales.

Fatih Cevik, 2010, realizé estudios de caida libre para disefio de paracaidas
utilizando un tunel de viento vertical, debido a su comodidad, facil uso y manejo y
ahorro econdmico al realizarlos. Se corrieron modelos de dindmica de fluidos
computacional mediante el software ANSYS Fluent para el disefio del rotor que es una
configuracién de ventilador axial.
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2.2 Dinamica de Fluidos Computacional.

Aplicando las leyes fundamentales de la mecénica a un fluido, tenemos las
ecuaciones que gobiernan un fluido. La ley de conservacion de masa o ecuacion de
continuidad, es:

%0+V-(p\7):0,(2.1)

y la ecuacion de conservacion de momento es:

ij?

p%+p(-V)\7 =-Vp+p3+V- 7, (2.2)

Estas ecuaciones junto con la ecuacion de conservacion de la energia o primera
ley de la termodindmica forman un conjunto de ecuaciones diferenciales parciales no
lineales. No es posible resolver estas ecuaciones de manera analitica para la mayoria de
los problemas de ingenieria.

No obstante, es posible obtener mediante computadoras soluciones
aproximadas para las ecuaciones gobernantes de la mecénica de fluidos para una gran
variedad de problemas de ingenieria. Este es el objetivo principal de la Mecénica de
fluidos computacional (CFD por sus siglas en inglés).

La dindmica de fluidos computacional es muy Gtil en una gran variedad de
aplicaciones y en este trabajo se mencionan unos cuantos ejemplos para dar
entendimiento de la aplicacion que esta poderosa herramienta tiene en la industria e
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investigacion cientifica.

Aunque es posible programar en algun lenguaje como FORTARN, C++, C, etc.,
los codigos que resolveran el problema en cuestion, sé opta por usar un codigo
comercial, en este caso, Fluent.

La dindmica de fluidos computacionales o0 CFD como se le conoce en inglés,
puede ser usada para simular flujo sobre un vehiculo terrestre, acuatico, espacial, etc.
Por ejemplo, puede ser usada para estudiar la interaccion de la hélice o rotores de una
aeronave con el fuselaje de la misma.

La siguiente figura muestra la prediccion del campo de presién inducido por la
interaccion de un rotor con el fuselaje de un helicoptero cuando este avanza hacia
adelante. Los rotores y hélices pueden ser representados por modelos tan diferentes
como complejos.

Figura 2.1. Prediccion del campo de presion inducido. (Figura extraida de http://cfd2012.com/aircraft-
design.html, acceso 29 de septiembre de 2016).

El CFD es muy atractivo para la industria por el costo-beneficio que da sobre
pruebas fisicas. De cualquier modo, hay que notar la complejidad de la simulacion de



24

flujos, ya que es retadora y propensa a errores Yy requiere de practica y conocimientos
solidos en ingenieria para obtener soluciones validas.

En general, la estrategia de CDF es reemplazar el dominio continuo del
problema por un dominio discretizado mediante una malla. En el dominio continuo,
cada variable del flujo es definida en cada punto del dominio. Por ejemplo, la presién
P en el dominio continuo de 1 dimension que se muestra en la figura 2.2 estara dado
como:

p=p(x),0<x<1,(2.3)

En el dominio discretizado, cada variable del flujo es definida solo en los puntos
0 nodos de la malla. Por lo tanto, en el dominio discretizado mostrado en la figura 2.2,
la presion sera definida solo en los N puntos de la malla.

pi = p(xi),i=12,...,N

Dominio Continuo Dominio discreto
<x< =
0<x<1 X=Xy, Xy, o Xy
: 4| L 1 L 1 | L |
' 1 1 I ! .
x=0 x=1 X, X~ Xy

Nodos de la malla

sistema *condiciones Sistema de ecu. algebraicas
de frontera en variables continuas. gp variables discretas

Figura 2.2. Dominio continuo y discreto (Modificado de Rajesh Bhaskaran & Lance Collins).

En una solucion mediante CFD, se resolvera directamente solo para las variables
del flujo en los nodos de la malla.
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Las ecuaciones parciales diferenciales gobernantes y las condiciones de frontera
son definidas en términos de variables continuas p,V etc. Se puede aproximar estas

variables en el domino discretizado, en términos de variables discretas pi,\7i , etc.

El sistema discreto es un gran grupo de ecuaciones algebraicas en variables
discretas. Establecer el sistema discreto y resolverlo (el cual es un problema de invertir
una matriz) involucra un gran nimero de calculo iterativo, tarea para la cual se
requiere una gran cantidad de recursos computacionales tales como gran cantidad de
memoria RAM, procesadores veloces, etc.

Esta idea puede ser ampliada para cualquier problema general de Dominio. La
figura 2.3, muestra la malla usada para resolver el flujo sobre un perfil aerodindmico.

Mirando de cerca la malla del perfil, da pauta para entrar al estudio del Método
del Volumen finito, sobre el cual esta basado el software Fluent y el cual sera usado para
resolver el problema que amerita esta tesis.

Figura 2.3. Perfil aerodindmico.
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Para ejemplificar de una manera sencilla este método, se tiene el siguiente
ejemplo en una dimension:

3—u+u"‘ =0;,0<x<%u(0)=1, (2.4)
X

Considere el caso donde m=1 cuando la ecuacién es lineal.

Se deriva una representacion discreta de la ecuacidén previamente expuesta
donde m=1 sobre la siguiente malla:

|
la— Ax=1/3

| .
| ' r_ L
X‘I_O X2—1f3 X3—2f3 X4—1

Figura 2.4. Representacion discreta.

Esta malla tiene cuatro puntos, divididos por espacios iguales de longitud AX.

Debido a que la ecuacion es valida en cualquier punto de la malla, tenemos:

du
(&j‘f‘ Ui = 0 y (25)



27

donde el subindice i representa el valor en la malla en el punto x;. Para obtener una
expresion para(du/dx), en términos de u en los puntos de la malla, se expande

(u, —1) mediante una serie de Taylor:
du

u_,=Uu — Vx(—j +0(Ax?), (2.6)
dx

reordenando términos se tiene,

du u, —u, —1
(&)I = T+O(AX) , (27)

El error en (du/dx)i, debido a que despreciamos términos en la serie de Taylor se
nombra error de truncamiento. Debido al error de truncamiento O(AXx), esta
representacion discreta es nombrada de primer orden de exactitud.

Sustituyendo (2.7) en (2.5) y exceptuando el término de orden superior en la
serie de Taylor, se tiene la siguiente ecuacion discreta:

u —u
STy =0, (2.8
=0, 28

De este modo se ha ido de una ecuacion diferencial a una ecuacion algebraica.

Este método de derivar la ecuacion discreta usando expansiones por series de
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Taylor, se llama método de las diferencias finitas. Sin embargo, la mayoria de los
cddigos comerciales usan el método del volumen finito o el método del elemento finito,
los cuales se adaptan mejor para modelar flujos en geometrias complejas.

Por ejemplo, el codigo usado en Fluent utiliza el método del volumen finito
mientras que ANSYS estructural o ABAQUS utilizan el método del elemento Finito.
Sin embargo, el método de diferencias finitas y el método del volumen finito son muy
parecidos en cuanto a las aproximaciones que realizan.
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2.2.1 Método del Volumen Finito.

Se puede ver si se observa de cerca la figura 3.3, del perfil aerodindmico
mostrado con anterioridad que, la malla esta formada por cuadrilateros.

En el método del volumen finito, un cuadrilatero se conoce como una “celda” y
un punto de la malla como nodo. En 2 dimensiones, es posible tener también celdas
triangulares.

En tres dimensiones, las celdas son por lo general hexaedros, tetraedros o
prismas. En el enfoque del volumen finito, la forma integral de las ecuaciones de
conservacion son aplicadas al volumen de control definido por una celda para obtener
las ecuaciones discretizadas para la celda.

La forma integral de la ecuaciéon de continuidad para estado estacionario y
flujo incompresible es:

j\7-ﬁd3=0,(2.9)

La integracion actla sobre una superficie S del volumen de control y A actla
normal hacia fuera en la superficie.

Fisicamente, esta ecuacién significa que el flujo neto del volumen en el
volumen de control es cero.

Considere la celda mostrada en la siguiente figura:
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— A
e
I Cara4 I
W Cara 1 Cara 3
Ay
l (u,v,) \(US,V3)
______ - Centro de la
vy Cara 2 celda

L

Figura 2.5. Celda o elemento de una malla cualquiera.

La velocidad en la cara i se toma como V, =u.i +V, ] . Aplicando la ecuacion de
conservacion de masa (3.5), para el volumen de control definido por la celda, tenemos:

—U,AY —V,AX + U,Ay +V,AX =0, (2.10)

Esta es la forma discretizada de la ecuacion de continuidad para la celda. Es

equivalente a sumar el flujo de masa neta en el volumen de control y establecerlo en
cero.

De esta forma se asegura que el flujo neto de masa en la celda es cero, es decir,
la masa esté siendo conservada en la celda.

Usualmente, aunque no siempre, los valores de las celdas centrales son
resueltos de forma directa invirtiendo el sistema discretizado. Los valores de la cara uj,

Vo, etc., son obtenidos mediante interpolacion con los valores de las celdas del centro y
las adyacentes.

De forma similar, se pueden obtener ecuaciones discretizadas para la ecuacion
de conservacion de momento y energia para la celda. Es facil aplicar este concepto para
cualquier forma de celda en 2D y 3D y cualquier ecuacion de conservacion.
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Cuando se estd usando Fluent, es dtil tener en cuenta que el codigo esta
buscando una solucion tal que la masa, cantidad de movimiento y energia y otros
valores importantes estan siendo conservados en cada celda.

Tambien, el codigo resuelve de manera directa las variables del flujo en las
celdas del centro, valores en otros puntos se pueden obtener mediante interpolacion.
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2.2.2 Condiciones de frontera.

La ecuacion discreta (2.8) obtenida anteriormente es:

Reordenando términos se tiene:

—U_, +(@+Ax)u, =0

Aplicando esta ecuacién a la malla en una 1D mostrada anteriormente en los
puntos de la malla i= 2, 3,4 se tiene:

—u+@+ANU, =0 (i=2), (2.11.)

—U,+(L+AX)U, =0 (i =3), (2.12)

—U,+ L+ AX)U, =0 (i =4), (2.13)

La ecuacion discreta no puede ser aplicada en la frontera izquierda (i=1) porque
Ui-1 no esté definida. Por lo que, se usa la condicidn de frontera para

Ui=1, (2.14)

Las ecuaciones (2.11) a (2.14) forman un sistema de cuatro ecuaciones
algebraicas simultaneas con cuatro incognitas uz, Uz, U3, Us. Se escribe por conveniencia
el siguiente sistema en forma de matriz:
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1 0 0 0 Uy 1
-1 1+Ax O 0 u 0
21=] "1, (2.15)
0 -1 1+AX 0 U, 0
0 0 -1 1+Ax||u, 0

En general, se aplican las ecuaciones discretas a los puntos de la malla (o celdas
en el método del volumen finito)  en el interior del dominio. Para los puntos de la
malla en o cerca de la frontera, se aplicard una combinacion de ecuaciones discretas y
condiciones de frontera.

Al final, se obtiene un sistema simultaneo de ecuaciones algebraicas con igual
namero de incognitas que de ecuaciones. El proceso es en esencia el mismo que el
modelo de ecuaciones previamente mostradas pero, con detalles mucho mas complejos.

Fluent, como cualquier otro codigo comercial de CFD, ofrece una variedad de
opciones de condiciones de frontera tales como velocidad de entrada, presion de
entrada, presion de salida, etc.

Es muy importante especificar de manera apropiada las condiciones de frontera
para tener un problema correctamente definido. Un solo error de frontera puede dar
como resultado un resultado totalmente erréneo.
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2.2.3 Solucion de un sistema discreto.

El sistema discreto (2.15) para el ejemplo de 1D puede ser facilmente invertido
para obtener las incognitas en los puntos de la malla.

Resolviendo para uz, Uz, Us, Y us sucesivamente y usando Ax=1/3, se tiene:

u=1u,=3/4 u,=9/16 u,=27/64

La solucion exacta para el ejemplo de 1D se calcula de la siguiente forma:

uexacta = exp (_X)

La siguiente figura muestra la comparacion entre la solucion discreta obtenida
sobre los cuatro puntos de la malla y la solucion exacta.

El error es mayor en la frontera derecha donde este es igual a 14.7%.

o Solucion numerica
Solucién exacta

0.9

0.8

0.7

0.6

0.5

0.4

0 0.2 04 0.6 0.8 1
X

Figura 2.6. Grafico del problema 1D. Solucién numérica vs solucion exacta. (Modificado de Bhaskaran y
Collins, 2009).
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En una aplicacion préactica de CFD, se pueden tener de miles a millones de
incognitas en un sistema discreto, y si se pretende resolver este sistema como por
ejemplo con eliminacion Gaussiana, una computadora normal tardaria varios afios en
realizar la corrida. Por tal motivo, es de suma importancia optimizar la matriz inversa
para de este modo, minimizar el tiempo de computadora y la memoria requerida.

La matriz a ser invertida es “dispersa”, es decir, la mayoria de los valores en esta
son ceros porque la ecuacion discretizada en un punto de la malla o celda contiene solo
valores en los puntos vecinos de o celdas, se puede ver que en la matriz (2.15) ocurre
esto.

Un cddigo de CFD guarda solo valores diferentes de cero para minimizar el
uso de memoria. Este cddigo usard por lo general, un procedimiento iterativo para
invertir la matriz, entre mayor sea el niumero de iteraciones mas se acercara al resultado
real para la inversion de la matriz.
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2.2.4 Convergencia de la malla.

Mientras se desarrollan las aproximaciones por diferencias finitas para el ejemplo
de 1D, se ve que el error de truncamiento en el sistema discretizado es O(AXx). Por lo
tanto, se espera que conforme el nimero de puntos de la malla se incrementa y Ax se
reduce, el error en la solucion numérica ira decreciendo Y el resultado entre la solucion
numérica y la exacta se iran pareciendo mas.

Considerar el efecto de incrementar el nimero de puntos de la malla N en la
solucion numérica del problema de 1D. Considerar, N=8 y N=16 sumado al caso de
N=4 resuelto previamente.

Si se repiten los pasos anteriormente sefialados para el ensamble y pasos para
la solucién de cada uno de estos puntos de la malla. El resultado del sistema
discretizado utilizando Matlab se muestra en la figura 2.7. La figura compara los
resultados obtenidos sobre tres mallas contra la solucion exacta. Como se esperaba, el
error de la solucion numérica decrece conforme el numero de puntos en la malla
aumenta.

o N=4

0.9 -=-=-N=8

e N=16

— 0ILICION BxaCta
0.8 I

0
07 Q
"3
3 ~_>
0.6 AN
Q.0

05 o
0.4 &

0 02 04 06 08 1
X

Figura 2.7. Gréafico del problema en 1D. Solucion numérica con n=4, n=8,n=16 vs solucién exacta.
(Modificado de Bhaskaran y Collins, 2009).

Cuando las soluciones numéricas obtenidas de diferentes mallas estan dentro de
cierto nivel de tolerancia especificada por el usuario, se dice que la “malla ha
convergido” a la solucion.
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El concepto de convergencia de malla se aplica al método de volumen finito
donde la solucion numérica también, si es correcta, se vuelve independiente de la malla
ya que el tamafio de la celda se redujo. Es muy importante investigar los efectos de la
resolucion de lamalla en los resultados en cada problema de CFD que se resuelva.

Nunca se debe de confiar en soluciones de CFD a menos de que se esté
suficientemente convencido que la solucion ha llegado a convergencia de malla en un
adecuado nivel de tolerancia.
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2.2.5 No linealidad.

La ecuacion de conservacion de momento para un fluido es no lineal debido a
los términos convectivos(V -V)V . Fenémenos como la turbulencia y reacciones

quimicas introducen adicionalmente no linealidades. La naturaleza altamente no lineal
de las ecuaciones gobernantes para un fluido hace retador el obtener soluciones
numéricas precisas para flujos complejos de interés practico.

La estrategia que se adopta para abordar la no linealidad es linealizar las
ecuaciones sobre un valor propuesto de la solucion e iterar hasta que el valor propuesto
converja con la solucion en un especificado nivel de tolerancia.

El error debido a la linealizacion es O(Au?), este tiende a cero.

Este es en general el proceso usado en codigos de CFD para linealizar los
términos no lineales en las ecuaciones de conservacion, con detalles variando
dependiendo de cada codigo.

Los puntos importantes a recordar son que la linealizacion funciona a través de
un valor propuesto y que es necesario iterar sucesivamente hasta que las iteraciones
converjan.
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2.2.6 Solucion directa e iterativa.

En un problema practico, se tendrian de miles a millones de puntos en la malla
o celdas de tal forma que la dimensién de una matriz seria del orden de un millén
(con la mayoria de los elementos siendo ceros). Invirtiendo tal matriz directamente
tomaria una incontable cantidad de memoria. Por lo tanto, la matriz es invertida usando
un esquema iterativo.

Mientras las iteraciones convergen, la solucién aproximada para la inversion de
la matriz tiende hacia la solucién exacta para la inversion debido al error introducido.

Asi, las iteraciones tienen dos propdsitos:

1. Permiten hacer eficiente la inversion de la matriz reduciendo los
requerimientos de memoria.

2. Resolver ecuaciones no lineales.

En problemas estacionarios, una comun y efectiva estrategia usada en cddigos de
CFD es resolver la forma no estacionaria de las ecuaciones gobernantes y correr la
solucion al tiempo que la solucion converge a un valor estacionario. En este caso, cada
paso de tiempo es efectivamente una iteracion, con los valores propuestos en cualquier
tiempo y nivel dado por la solucién en el nivel de tiempo previo.

Los errores de la linealizacion y la inversién de la matriz tienden a cero. Se continta
con el proceso de iteracion hasta que algunas mediciones seleccionadas sean
suficientemente pequenias.

Entre mas complejo el problema, se requiere de muchisimas mas iteraciones
para llegar a la convergencia.

Si la solucién convergida no se parece con la solucion exacta puede deberse a
que se estd usando una malla burda o gruesa debido a la cual el error de truncamiento
es relativamente grande.

La concordancia entre la solucion numérica y exacta por lo general es mucho
mejor refinando la malla.
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El criterio de convergencia que se elija para cada ecuacion de conservacion es
un problema que depende de cada cédigo.
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2.2.7 Estabilidad numérica.

En problemas muy complejos, las iteraciones convergen mas lentamente y en
algunos casos, podrian incluso divergir. Saber a priori las condiciones bajo las cuales
un esquema numerico converge, seria lo ideal, pero no es asi.

Un método numérico es referido como estable cuando el proceso de
iteraciones converge e inestable cuando diverge. No es posible llevar a cabo un analisis
de estabilidad exacta para las ecuaciones de Euler o Navier-Stokes. Para un anélisis de
estabilidad simple, las ecuaciones modelo proporcionan una vision Gtil y aproximadas
condiciones para la estabilidad.

Una estrategia comdn en cddigos de CFD para problemas estacionarios es
resolver las ecuaciones no estacionarias Yy correr la solucién al tiempo hasta que estas
converjan al estado estacionario. Un analisis estacionario es usualmente llevado a cabo
en el contexto de tiempo de la corrida computacional.

Cuando se esta llevando a cabo la corrida para el estado estacionario, solo
interesa obtener de manera adecuada el comportamiento asintético en tiempos
prolongados.

Se debe de tomar tan grande como sea posible el tiempo de paso 4t para llegar
al estado estacionario en el menor nimero posible de pasos de tiempo.

Existe usualmente un méaximo admisible tiempo de paso 4¢ max mas alla  del
cual el esquema numérico es no estacionario. Si At > At max, €l error numérico crecera
de manera exponencial inmediatamente causando que la solucién diverja a partir del
resultado del estado estacionario.

El valor de A4¢ max depende del esquema de discretizacion numérica usado. Hay
dos clases de esquemas numericos, explicito e implicito, con muy diferentes
caracteristicas de estabilidad.
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2.2.8 Esquemas Implicitos y explicitos.

La diferencia entre esquemas explicitos e implicitos se demuestra facilmente
aplicando a la ecuacion de onda.

ou ou
+C
ot 15)4

donde c es la velocidad de propagacion. Una manera de discretizar esta ecuacion
en el punto i de la malla y nivel de tiempo n es

n n-1 n-1 n-1
Ui—Ui | et mUa _ oeat Ax), (2.16)
AX X

Es importante notar que la derivada espacial es evaluada en nivel de tiempo n-1.
Resolviendo para u"; se tiene:

u" = 1—(‘:—“) ui“-l+(°—At}ui”_;l, 2.17)
AX AX

Esta es una expresion explicita, es decir, el valor de u" en cualquier punto
puede ser calculado directamente a partir de esta expresion sin necesidad de ninguna
inversion de matriz.

El esquema en (2.16) es conocido como un esquema explicito. Debido a que
u"i en cada nodo de la malla puede ser actualizado independientemente, estos esquemas
son faciles de implementar en una computadora.

En el lado de abajo, resulta que este esquema es estacionario solo cuando
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donde C es el numero de Courant. Esta condicion es conocida como la condicion de
Courant-Friedrich-Lewy o condicién CFL. Se puede ver que el coeficiente de ui"* en
(2.17) cambia de signo dependiendo si C>1 o C<1 siendo un comportamiento muy
diferente en los dos casos. Las condiciones CFL ponen severas limitaciones en Atmax.

En un esquema implicito, el término de la derivada espacial, es evaluado en el
nivel de tiempo n:

n n-1 n n
e M Sl £ O(At, AX)
At AX

En este caso, no se puede obtener el valor de ui” en cada nodo de la malla
independientemente. Se necesita resolver un sistema algebraico de ecuaciones para
calcular los valores en todos los nodos de la malla simultdneamente.

Se puede ver que este esquema es incondicionalmente estable para la ecuacion
de onda por lo tanto los errores numéricos serén despreciados sin importar cuan grande
es el tiempo de paso.

Los limites de estabilidad recién discutidos, solo aplican para la ecuacion de
onda. En general, los esquemas explicitos aplicados a las ecuaciones de Euler o de
Navier-Stokes tienen las mismas restricciones de que el nimero de Courant necesita ser
menor o igual a uno.

Los esquemas implicitos no son incondicionalmente estables para las ecuaciones de
Euler o Navier-Stokes debido a la no linealidad de estas y con frecuencia limitan la
estabilidad. Sin embargo, estas permiten un mayor numero de Courant que los
esquemas explicitos.

El valor especifico del maximo valor admisible para el nimero de Courant
depende del problema.
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Dos aspectos a notar son:

1. Algunos cddigos de CDF, permiten colocar el numero de Courant cuando se esta
colocando el tiempo de paso.

2. Un numero bajo de Courant, se requiere al inicio cuando los cambios en la
solucion son altamente no lineales pero este puede ser incrementado conforme avance
la solucién del problema.
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2.2.9 Modelos de turbulencia.

Existen dos estados radicalmente diferentes de flujo que son facilmente
identificables: flujo laminar y flujo turbulento. El flujo laminar se caracteriza por la
ligera variacién de los campos de velocidad en el espacio y tiempo en los cuales
“laminas” (hojas) individuales se mueven una sobre otra sin generar corrientes cruzadas.

Estos flujos aparecen cuando la viscosidad del fluido es suficientemente
grande para amortiguar cualquier perturbacion que al flujo pueda ocurrir debido a las
imperfecciones de frontera u otras irregularidades. Estos flujos ocurren de bajos a
moderados valores de nimero de Reynolds.

En contraste, los flujos turbulentos son caracterizados por grandes
fluctuaciones casi al azar en velocidad y presién en el espacio y tiempo. Estas
fluctuaciones vienen de inestabilidades que crecen hasta interacciones no lineales que
causan descomposiciones en finos y finos remolinos que eventualmente son disipados
(en calor) por la accion de la viscosidad. Flujos turbulentos ocurren a grandes nimeros
de Reynolds.

Una linea de tiempo de la variable de flujo u en un punto fijo en el espacio es
mostrado en la siguiente figura 2.8(a). La linea de puntos a través de la curva indica la
velocidad “promedio”. Se pueden definir tres tipos de promedio:

1. Tiempo promedio
2. Volumen promedio

3. Conjunto promedio
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Figura 2.8. Linea de tiempo de una componente de una velocidad fluctuante en un punto en un flujo
turbulento. (a) Muestra la velocidad, (b) Muestra la componente fluctuante de velocidad testaday (c)
Muestra el cuadrado de la velocidad fluctuante. La linea de puntos en (a) y (c) indica el tiempo promedio.
(Modificado de Bhaskaran y Collins, 2009).

El promedio matematicamente mas general es la media de conjunto , el cual
repite un experimento un gran numero de veces Yy promedia los valores buscados
(velocidad por ejemplo) en el mismo tiempo y espacio en cada experimento.

Por razones préacticas, se lleva a cabo rara vez. En su lugar, un tiempo o
volumen promedio o una combinacion de ambos es realizada con la asuncion de que
ellos son equivalentes al conjunto promedio. Se define el tiempo promedio para un
flujo estacionario (un flujo estacionario se define como aquel que no varia
estadisticamente con el tiempo.

Un ejemplo de flujo estacionario es el flujo estable en un canal o una tuberia)
como:

a(y) = lim zi ]u(y,t)dt, (2.18)

o &T

La desviacion de la velocidad del valor medio se Ilama fluctuacion y se define
como:
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u=u-u, (2.19)

Por definicionu’ =0 (el promedio de la fluctuacion es cero).
Consecuentemente, una mejor medida de la intensidad de la fluctuacion es el promedio
del cuadrado de una variable fluctuante.

Las figuras 2.8 (b) y 2.8 (c) muestran el tiempo de evolucion de la velocidad
de fluctuacion, u’, y el cuadrado de esa cantidad, u2. Se puede ver que la Gltima
cantidad es siempre mayor que cero como es su promedio.

Las ecuaciones gobernante de un flujo turbulento son precisamente las mismas
que para el flujo laminar; sin embargo, la solucion es claramente mucho méas compleja
en este régimen.

El enfoque para resolver las ecuaciones de flujo para un campo de flujo
turbulento puede ser dividido aproximadamente en dos clases. Simulaciones Numéricas
Directas (DNS por sus siglas en inglés) utiliza la velocidad de las modernas
computadoras para numeéricamente integrar las ecuaciones de Navier-Stokes,
resolviendo todas las fluctuaciones espaciales y temporales, sin recurrir al modelado.

En esencia, el procedimiento de solucion es el mismo para flujo laminar,
excepto que los valores numéricos deben de resolver todas las fluctuaciones en la
velocidad y la presion. DNS sigue siendo limitado para simples geometrias (por
ejemplo: flujos en canales, chorros y capa limite) y es extremadamente costoso
computacionalmente para correr.

La alternativa encontrada a DNS en la mayoria de los codigos comerciales
(incluyendo FLUENT) es resolver mediante ecuaciones de Reynolds Averaged Navier
Stokes (RANS).

Las ecuaciones RANS gobiernan la velocidad y presion media. Debido a que
estas cantidades varian ligeramente en el espacio y tiempo, son mucho mas faciles de
resolver; sin embargo como se muestra enseguida, requieren modelado para “cerrar”
las ecuaciones y estos modelados introducen significativos errores en el calculo.

Para demostrar el problema de cierre, se puede considerar completamente
desarrollado el flujo turbulento en un canal de altura 2H.
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Recordar que con RANS se busca Unicamente resolver para la velocidad media
u(y). Siformalmente se promedian las ecuaciones de Navier-Stokes y se simplifica

para esta geometria se obtiene lo siguiente:

avid = 2~
du'v +£d_p:\,d u(y)
dy p dx dy?

, (2.20)

sujetas a las condiciones de frontera

y=03U_o, 221)
dy

y=H =0, (2.22)

La viscosidad cinematica v=u/p. El valor U'V', se les conoce como el esfuerzo
de Reynolds, y es un momento orden superior que debe de ser modelado en términos
de lo conocido, es decir u(y)y sus derivadas.

A esto se le conoce como la aproximacion de “cierre”. La calidad del
modelado de este término determinara la confiabilidad de los célculos. Si se desprecia
el esfuerzo de Reynolds la ecuacion se reduce a la ecuacion para flujo laminar; por lo
tanto, el esfuerzo de Reynolds solamente es responsable para la diferencia en el perfil
medio para flujos laminares y turbulentos).

Los modelos de turbulencia son una muy amplia disciplina. El esfuerzo de
Reynolds es modelado en términos de dos parametros de turbulencia, la energia
turbulenta cinética k y la razén de energia turbulenta de disipacién ¢, definida como:

kz%aﬁ+V*+W6,02$
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-

(2.24)

donde (u", v', w’) es el vector de velocidad fluctuante . La energia cinética para flujo
laminar puede ser tan grande como 5% de la energia cinética de la media del flujo en
un caso de turbulencia elevado.

La familia de modelos es generalmente conocida como «-¢ y ellos forman las
bases de la mayoria de los modelos en los paquetes de CFD.
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2.2.10 Residuales.

Un residuo puede considerarse como una medida de la desviacion de una
solucion numérica para determinada ecuacion de conservacion o transporte respecto a
la solucion exacta, y se tiene que monitorear el residuo promedio relacionado con cada
ecuacion de conservacion o transporte para ayudar a determinar cuando converge la
solucion.

En el cddigo Fluent, los residuales son reportados para cada ecuacion de
conservacion. Una ecuacién de conservacion discreta en cualquier celda se puede
escribir en la forma LHS = 0 (Left Hand Side. Los términos en el lado izquierdo de las
ecuaciones de momento son Ilamados los términos convectivos de las ecuaciones).

Para cualquier iteracion, si se utiliza la solucidn actual para calcular LHS, no
va a ser exactamente igual a cero, con la desviacion desde cero, comienza una
medicion, de qué tan lejos se estd de alcanzar la convergencia. Asi, Fluent calcula el
residual, como la media (escalada) del valor absoluto de LHS sobre todas las celdas.

El criterio de convergencia que elija para cada ecuacion de conservacion es un
problema cddigo- dependiente. Es una buena idea comenzar por los valores pre-
establecidos en el codigo. Es posible tener que modificar estos valores. Diferentes
cédigos utilizan definiciones ligeramente diferentes para el residual.
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CAPITULO 3
METODOLOGIA Y DESARROLLO

3.1 Metodologia y Desarrollo.

1.

El desarrollo consta de tres etapas principales:

La elaboracion del modelo que se corre en ANSYS Fluent® para determinar el
angulo de paso 6ptimo que de la maxima eficiencia de la hélice. Esta
simulacion se validara con resultados experimentales de trabajos previos.

La elaboracion del modelo numérico del alabe con perfil aerodindmico NACA
6512 en ANSYS Fluent®; y con el cual se espera obtener: los contornos de
presion, los contornos de velocidad y las lineas de corriente de flujo en cuatro
diferentes angulos de ataque a= 0°,15°,30°y 42°.

El desarrollo y la experimentacion del alabe del rotor en un tunel de
viento, usando la técnica de hilo caliente, con la finalidad de validar los
resultados obtenidos del modelo numérico del alabe.
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3.1.1 Datos del problema para el modelo numérico de la hélice.

Se debe elegir un angulo de paso, que esta medido desde el plano de rotacion
hasta la cuerda aerodinamica del elemento del alabe.

Es muy importante saber que angulo de paso no es lo mismo que angulo de
ataque. EIl angulo de paso de un ventilador de flujo axial es mucho mas grande que el
angulo de ataque.

No obstante, el &ngulo de ataque adecuado, permite tener menor turbulencia y
menor separacion de flujo en el alabe, por lo que también se analiza en este trabajo. la
figura 3.1, muestra los parametros del perfil aerodindmico NACA 6512.

Perfil NACA (National Advisory
Committee for Aeronautics) 6512:

, ¢ Maxima curvatura al 6 %.

L 2 AN * Maxima curvatura localizada
v Plano de rotacién al 50 % (0.5 cuerdas) del
borde de ataque.

*  Maximo espesor del 12 % de
la cuerda.

N ’
ST B: Angulo de paso.
./ .

< _ = P \/
/'/ e p
[~ R PR A
_ Z o a: Angulo de ataque.
\ /./ c ”
\ i _ c: Cuerda del perfil.
K .
\ o ) .
e - L: Fuerza de levantamiento.

/ .
i
\ e
v \ D: Fuerza de arrastre
0 -

V,: Velocidad de aire.

Figura 3.1. Nomenclatura del perfil aerodinamica NACA 6512.

El siguiente analisis numérico, de flujo turbulento y transitorio, tiene relacion
con el disefio de un ventilador de flujo axial, que se emplea para accionar el tunel de
viento A-X/8M, que se encuentra en las instalaciones de la ESIME unidad Ticoman
del IPN. El diametro total del ventilador es D=1.6 m., y el punto nominal (punto de



53

disefio o punto de mejor eficiencia) del ventilador corresponde a una velocidad de flujo
axial de V = 43 m/s. Los &labes del rotor van del radio r = rngcieo =10 cm en la superficie
exterior del nicleo a r = rpunta = 80 cm en la punta del alabe.

Los alabes del rotor, que son cinco, con perfil aerodindamico NACA 6512,
tienen torcimiento desde la raiz  hasta la punta, variacion de cuerda de 10 a 30
centimetros en todo el alabe y flechado en cada uno de ellos.
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3.2 Modelado de la geometria para el modelo numérico de la hélice.

Se construye un modelo de la hélice en NX y se exporta a ANSYS Workbench
con la finalidad de mallarlo y finalmente a ANSYS Fluent para poder realizar los
calculos para este trabajo de tesis, a saber, el angulo de paso.

Para este andlisis numerico se introducen algunas hipdtesis que ayuden a
aproximar en lo posible la solucién numérica con la experimental. Las hipotesis se
dirigen a la geometria de la hélice y las ecuaciones por resolver, que en este caso, son
las de balance de momento y masa.

Estas simulaciones se validan mediante pruebas experimentales en el
laboratorio. Se puede trabajar principalmente con dos métodos para disefiar y analizar
sistemas de ingenieria relacionados con el flujo de fluidos: la experimentacion y los
calculos.

La experimentacion, lleva a la construccién de modelos que son probados en
taneles de viento o alguna otra instalacion. Los calculos, implican resolver ecuaciones
diferenciales, ya sea de manera analitica 0 computacional. Ello, conlleva a tener un
modelo matematico bien definido. Las ecuaciones a resolver para este modelo son, la
de balance de masa y momento.

En la figura 3.2 se observa la geometria de la hélice en ANSYS Workbench. Esta
parte de este trabajo pretende mostrar las bondades de usar una malla dinamica y un
sistema de coordenadas rotatorio para poder simular un rotor de una hélice para
maltiples aplicaciones.
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Figura 3.2. Geometria de la hélice en ANSYS Workbench.
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3.2.1 La malla del modelo numérico de la hélice.

En la figura 3.2, pueden verse las tres partes del modelo computacional que son:
los alabes del rotor o el fan-blade, la parte giratoria o rotating body y todo el dominio
computacional que abarca un exaedro o0 una caja.

Lo siguiente por hacer, una vez definidas las partes que integran el modelo
computacional es generar la malla del modelo, como se muestra en la figura 3.3.

Figura 3.3 Generacion de la malla.

Para las mallas de dominios de dos dimensiones, las celdas son areas y para
dominios tridimensionales las celdas son volimenes. Cada celda es como un pequefio
volumen de control en el que se resuelven las versiones separadas de las ecuaciones de
conservacion y transporte.

En las celdas de una malla, se calculan las variables de flujo, como velocidad,
presion, entre otras.

En Fluent, es posible hacer analisis con mallas estructuras y no estructuradas.

Una malla estructurada consta de celdas planas con cuatro lados en dos
dimensiones y celdas volumétricas con seis caras en tres dimensiones. Cada celda se
numera de acuerdo con los indices (i, j, k).

En una malla estructurada de dos dimensiones, cada celda se especifica, de
manera unica mediante un par de indices (i, j).
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Una malla no estructurada consta de celdas de varias formas, pero por lo comdn
se emplean tridangulos o cuadrilateros en dos dimensiones y tetraedros o hexaedros en
tres dimensiones. Es importante mencionar que se generan menos celdas con una malla
estructurada que con una no estructurada.

Las mallas estructuradas permiten una resolucién mucho mas fina que las no
estructuradas para el mismo numero de celdas. Aunque una malla estructurada no
siempre es la mejor eleccion, lo cual depende de la forma del dominio computacional.

También, es posible usar mallas hibridas. La malla hibrida es la que combina
regiones o blogues de mallas estructuradas y no estructuradas.

Para una buena calidad de malla, debe tenerse cuidado que cada una de las
celdas no esté muy sesgada porque esto puede crear dificultades e inexactitudes en la
convergencia en la solucién numérica.

El sesgo, es definido como la desviacion respecto de la simetria. Existen varias
clases de sesgo, para celdas de dos y de tres dimensiones. El tipo de sesgo mas
apropiado para celdas de dos dimensiones es el sesgo equiangulo.

Algo més que se puede hacer para tener una mejor calidad de malla es no tener
cambios abruptos en el tamafio de celda ya que dificultan las corridas numéricas o de
convergencia. También, las celdas con una razén de sus dimensiones muy grande a
veces pueden causar problemas.

Algo importante a tener en cuenta, es realizar el andlisis de independencia de
malla. Lo primero en hacer es incrementar la resolucion (en un factor de 2 en todas las
direcciones) y repetir la simulacién. Si los resultados no cambian de manera
considerable, es probable que la malla original sea adecuada.

Si, por otro lado, surgen diferencias importantes entre las dos soluciones, la
malla original es quizé de resolucién inadecuada. Si no es posible duplicar el niUmero de
intervalos debido a las limitaciones de la computadora, una buena regla empirica es
incrementar el nimero de intervalos en por lo menos 20 por ciento en todas direcciones
para probar la independencia de la malla.
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3.2.2 Condiciones de frontera para el modelo numérico de la hélice.

Se requiere de condiciones de frontera apropiadas para obtener una solucion lo
mas exacta posible en dindmica de fluidos computacional. El tipo de flujo que se
modela se determina mediante las condiciones de frontera impuestas. Las condiciones
de frontera se especifican en cada lado del dominio computacional o en cada cara del
dominio.

Las condiciones de frontera para este trabajo son como sigue: Un Outlet del tipo
salida de presion o pressure-outlet en la parte posterior de flujo y un Intlet en la parte
anterior de flujo, como se muestra en la figura 3.4

Figura 3.4. Condiciones de frontera.

Automaéticamente, el resto de las cuatro paredes seran seleccionas como
fronteras de pared o Wall por ANSYS.

Ahora, es posible pasar el modelo de ANSYS Workbench a ANSYS Fluent para
realizar las simulaciones. Una vez que el modelo esta en ANSYS Fluent, eéste,
automaticamente, mediante la herramienta de mallado, detecta las regiones de contacto
que hay entre la caja o enclosure que abarca el dominio computacional completo vy la
parte giratoria o rotating body .

Las condiciones de frontera periddicas ocurren siempre en pares y son Utiles
para flujos con configuraciones geomeétricas repetitivas, como el flujo en los alabes de
un rotor o un intercambiador de calor.

Las condiciones de frontera periodicas permiten trabajar con un dominio
computacional que es mucho mas pequefio que el campo de flujo completo y, por lo
tanto, se ahorran recursos de computadora. Las condiciones de frontera periddicas
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deben especificarse como traslacionales (periodicidad aplicada a dos caras paralelas) o
rotacionales (periodicidad aplicada a dos caras con orientacion radial).

La region de flujo entre dos alabes vecinos de un ventilador (un pasaje de flujo)
es un ejemplo de un dominio periodico rotacional.
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3.2.3 Pre-proceso del modelo numeérico de la hélice.

De la base de datos de Fluent, se especifican las condiciones generales del
problema; como tipo de fluido (agua, aire, gasolina, entre otros), y propiedades del
fluido (temperatura, densidad, viscosidad, etc.).

Se seleccionan los pardmetros numéricos y los algoritmos de solucion. Se
seleccionan condiciones iniciales del problema que podrian ser correctas 0 no, pero son
necesarias como un punto de partida, para que el proceso de iteracion pueda proceder.
Los valores de primera aproximacion para las variables de campo de flujo se especifican
para cada celda.

Se selecciona del mend que se encuentra en el arbol del lado izquierdo de la
pantalla la opcion General y se eligen lo siguiente:
e  Type: Pressure-Based
e  Time: transient
e  Velocity Formulation: Absolute

En la figura 3.5, se observa la seleccion de pardmetros del menu General.
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Mesh
Scale... Check Report Quality
Display...
Solver
Type Velocity Formulation
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O pensity-Based R

Time
Osteady
@ Transient

CGravity s Units...

Help
+ @b Parameters & Customization

Figura 3.5. Seleccion de condiciones generales del problema en Fluent.
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3.2.3.1 Modelo de turbulencia para el modelo de la hélice.

La consideracién en detalle del campo de flujo turbulento es no estacionario y
tridimensional; las estructuras vorticiales aleatorias, de movimiento giratorio, llamadas
remolinos de turbulencia, surgen de todas las orientaciones en un flujo turbulento. Las
diferencias en tamafio y en escala de tiempo entre los remolinos mayor y menor pueden
ser de varios 6rdenes de magnitud.

Estas diferencias se incrementan con el ndmero de Reynolds (Tennekes y
Lumley, 1972), lo cual hace los calculos de flujo turbulento ain mas dificiles a medida
que aumenta el nimero de Reynolds.

En la figura 3.6, se observa la seleccion del modelo de turbulencia en Fluent.

Debido a que se esta modelando el flujo con un modelo de turbulencia (k- con
funciones de pared), deben especificarse las propiedades de turbulencia en la entrada
donde ya se especifico la velocidad. Para estas simulaciones se especifica una
intensidad de turbulencia de 5 por ciento y una longitud caracteristica de remolinos de
0.01 m (1.0 cm).
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Figura 3.6. Seleccion del modelo de turbulencia.
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3.2.3.2 Seleccién del fluido.

Se selecciona el fluido del menu que se encuentra en el arbol del lado izquierdo
de la pantalla la opcion Materials y se elige lo siguiente:
e Fluid: air

En la figura 3.7, se observa la eleccion del fluido a utilizar en la simulacion,
este caso, aire.
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Figura 3.7. Seleccion del fluido.



63

3.2.3.3 Malla dinamica.

Para activar la malla dinamica, se selecciona del menl que se encuentra en el
arbol del lado izquierdo de la pantalla, la opcion Cell zone conditions y se observa las
dos zonas que son: enclosure y rotating body. Debido a que se requiere trabajar con
una malla dinamica, se elige la opcion rotating body, ya que, se rotaran los alabes de
la helice. Se da clic en la opcion editar y se elige lo siguiente:

e Mesh Motion
e Rotation-Axis Origen: X(m)=0, Y(m)=0, Z(m)=0
e Rotation-Axis Direction: X=1, Y=0, Z=0 lo que se muestra en la

e Rotational Velocity: Speed (rev/min)=2000 (nota, cambiar las unidades
de rad/s a rpm con la siguiente ruta; Define-Units-angular velocity ).
e Translational Velocity: X(m/s)=0, Y (m/s)=0, Z(m/s)=0

En la figura 3.8, se muestran los parametros eligidos para la malla dinamica.
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Figura 3.8. Parametros de la malla dinamica.

Para terminar con el Pre-proceso, las opciones de los menus Boundary Conditions y
Mesh Interfaces que se encuentran en el lado izquierdo de la pantalla en el arbol de
menus se dejan sin modificar.
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3.2.4 Proceso o fase de solucion.

Al comenzar con los valores de primera aproximacion, las formas discretizadas
de las ecuaciones de Continuidad y Navier-Stokes se resuelven por iteracion, por lo
general en el centro de cada celda.

Mientras corre la solucion, se tiene que monitorear el residuo promedio
relacionado con cada ecuacion de conservacion o transporte para ayudar a determinar
cuéndo converge la solucion. Un residuo puede considerarse como una medida de la
desviacion de una solucion numérica para determinada ecuacion de conservacion o
transporte respecto a la solucién exacta.

Debido a que las propiedades globales del campo de fluido, como la caida de
presion, y las propiedades integrales, como las fuerzas de sustentacion y de arrastre y
los torques que actuan sobre un cuerpo, se calculan a partir de la solucion que se obtiene
por convergencia, es necesario monitorear este proceso mientras se itera junto con los
residuos. ANSYS Fluent permite realizar esta tarea.

Para iniciar con la solucion o fase de Proceso en ANSYS Fluent, dar clic en el
menu Solution Initialization y seleccionar Hybrid Initializaton y después dar clic en el
botén Initialize. En la figura 3.9, se muestra la secuencia de inicializacion de la
solucién.
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Figura 3.9. Inicializacion de la solucién.

Después, en el mend Calculations Activities dar clic en edit, como se muestra en
la figura 3.10.
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Figura 3.10. Actividades de célculo.

En la ventana que se abre, Automatic Export, en la columna Quantities, se
selecciona lo que se desea analizar.

La figura 3.11, muestra la seleccion de variables a analizar con CFD en la ventana
Automatic Export.
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Ahora, se puede comenzar a correr el calculo en Fluent. Dar clic en el menu
Run Calculation e indicar el Time Step Size, Number of Time Steps, Max Iterations/Time
Step, segun se requiera, y dar clic en Calculate para iniciar la simulacion.

La figura 3.12 muestra la seleccion de parametros en el mend Run
Calculations.
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Figura 3.12. Correr calculos.
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3.2.5 Post-Proceso.

En el Post -Proceso, es posible ver los resultados de las variables de campo de
flujo como velocidad y presion y demas resultados obtenidos mediante la simulacién
numérica, los cuales se pueden ver de manera grafica una vez que converge la
solucion.

Para ver los resultados obtenidos mediante la simulacion numérica, se carga el
archivo .cdat, con los resultados que genera ANSYS Fluent.

En la figura 3.13, se puede ver Timestep Selector
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Figura 3.13. Timestep Selector.

Ahora, es posible ver de manera grafica los resultados de las variables que nos
interesa analizar, solo se deben seleccionar segun se requiera.

En la figura 3.14, se observa la seleccion de los contornos de velocidad.
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Figura 3.14. Selecciéon de la variable de velocidad para ser analizada.

En la figura 3.15, se observa el flujo de aire desde el ventilador.

Figura 3.15. Flujo de aire desde el ventilador.

En la figura 3.16, se observan las lineas de corriente.



69

File ~Edit - Session Insert- Tools - Help

BEBD@ 90| Puee - ARG CHHIHO rEEE NG OMD# S A&

Outline

4 (@] FFFatos
Y —

© QuickAnimation  (©) Keyframe Animation

Select one or more objects to animate:
Streamine 2 o
Streamiine 3

line
line

Repeat 1 B
e
Format Windows Media Video

Steanine [

Figura 3.16. Lineas de corriente.

En las figuras 3.17 y 3. 18 se muestra el disefio hecho en computadora la
hélice real que fue probada.



Figura 3.17. Modelado de la hélice en ANSYS.

Figura 3.18. Hélice de diametro de 1.6m., con alabes hechos de fibra de vidrio.
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3.3 Estudio del alabe con perfil aerodinamico NACA 6512.
3.3.1 Simulacion numérica.
Se realiza una simulacion en ANSYS Fluent en tres dimensiones de un perfil

aerodinamico NACA 6512 usando cuatro diferentes angulos de ataque « =0°, 15°, 30°
y 42°. La velocidad que se usa en la simulacion y en el tanel de viento va de 0 a 40 m/s.

Se utiliza el modelo de turbulencia de dos ecuaciones £-&, y se generan las
lineas de corriente, contornos de velocidad y contornos de presion.

La figura 3.19, muestra el contorno de velocidad del perfil a un angulo de
ataque a = 0°

Velocity Alpha = 0 [ radian s*-1]

197

COOOOOO = =t =t —t s
Sa853I2JR2R/2

[m sA-

>
-

Figura 3.19. Contornos de velocidad del perfil con un angulo de ataque a = 0°.
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La figura 3.20, muestra el contorno de velocidad del perfil a un &ngulo de

ataque o = 15°,

Alpha = 0.32 [ radian s*-1 ]

il

E)
Z§383e52sRtRaRE RS

Figura 3.20. Contornos de velocidad del perfil con un angulo de ataque o = 15°.

La figura 3.21, muestra el contorno de velocidad del perfil a un angulo de

ataque o = 30°.

Figura 3.21. Contornos de velocidad del perfil con un dngulo de ataque a = 30°.



73

La figura 3.22, muestra el contorno de velocidad del perfil a un &ngulo de

ataque o = 42°,

Figura 3.22. Contornos de velocidad del perfil con un angulo de ataque o =42°.

La figura 3.23, muestra los contornos de presion del perfil a un angulo de

ataque o= 0°

Figura 3.23. Contornos de presion del perfil con un angulo de ataque a =0°.
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La figura 3.24, muestra los contornos de presion del perfil a un angulo de

ataque o = 15°

Figura 3.24. Contornos de presion del perfil con un angulo de ataque a = 15°.

La figura 3.25, muestra los contornos de presion del perfil a un angulo de

ataque o = 30°.

Figura 3.25. Contornos de presion del perfil con un dngulo de ataque a = 30°.
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La figura 3.26 muestra los contornos de presion del perfil a un &ngulo de

ataque o = 42°.

Figura 3.26. Contornos de presion del perfil con un angulo de ataque a =42°.
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3.3.2 Pruebas en un tunel de viento subsénico de un alabe con perfil
aerodinamico NACA 6512 mediante la técnica de hilo caliente.

Esta parte de la tesis, describe la metodologia de la experimentacion con un
alabe de la hélice para el tunel de viento A-X/8M con perfil aerodinamico NACA 6512,
con torcimiento, flechado y variacion de cuerda de 10 a 30 centimetros a lo largo de la
envergadura del alabe, en un tunel de viento subsonico a un numero de Reynolds
promedio de 200000.

El tdnel de viento, utilizado para la experimentacion, se encuentra en las
instalaciones del LABINTHAP de la ESIME unidad Zacatenco del IPN.

Las pruebas en el alabe se realizan en la parte media de la envergadura de éste,
esto es, a 35 centimetros de distancia desde la raiz, donde la cuerda tiene un valor
promedio de 24 centimetros.

Se eligen cuatro puntos del perfil aerodinamico para las mediciones:
e enel borde de entrada,
e a7 centimetros de distancia del borde de entrada,
e a 12 centimetros de distancia del borde de entrada

e yenelborde de salida.
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3.3.2.1 Caracteristicas del tinel de viento.

El tunel de viento utilizado para la experimentacidn consta de dos secciones de
prueba, una de succién y otra de presion, con velocidades que van de cero a 70 m/s.

El flujo de aire se genera mediante un ventilador centrifugo de media presion,
accionado por un motor trifdsico marca SIEMENS de 74.6 KW o 100 HP y gira a una
velocidad de 1775 rpm. EI motor se controla con variador de velocidad marca Emerson
con frecuencia de 60 Hz y variaciones de 1 Hz.

La experimentacion fue llevada a cabo Unicamente en la seccion de pruebas de
succion del tunel. Tiene dimensiones en la seccion transversal de 60  por 80
centimetros y 1 metro de longitud; es de circuito abierto e instrumentado con equipo de
anemometria de hilo caliente.

Como equipo adicional al tunel, se cuenta con una estacion meteorolégica, un
brazo robotico que posiciona la sonda de hilo caliente, compresor y calibrador de sondas
de hilo caliente, asi como equipo de computo con software especializado para registrar
las mediciones de la sonda.

En la figura 3.27 se muestra una fotografia del tanel de viento del LABINTHAP.



Figura 3.27. Tunel de viento del LABINTHAP.
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3.3.2.2 Anemémetro de hilo caliente.

El anemometro de hilo caliente es un anemdmetro térmico que incluye un
sensor que se calienta eléctricamente, como se muestra en la figura 3.28, y utiliza un
efecto térmico para medir velocidad de flujo.

Los anemdmetros térmicos tienen sensores extremadamente pequefios y se
pueden usar para medir la velocidad instantdnea en cualquier punto en el flujo sin
perturbar considerablemente el flujo.

Pueden tomar miles de mediciones de velocidad por segundo con excelente
resolucion espacial y temporal, y por lo mismo se pueden usar para estudiar los detalles
de las fluctuaciones en el flujo turbulento.

Pueden medir con precision velocidades en liquidos y gases sobre un amplio
rango: desde unos cuantos centimetros hasta cientos de metros por segundo.

Corriente
eléetrica l/
-

Velocidad

de fljo V_7

1

|

\

|
Soporte

del alambre
Sensor (un alambre delgado

de aproximadamente 1 mm de

largo con un didgmetro de 5 pm)

Figura 3.28. Sonda de hilo caliente de una dimension (Modificado de Cengel and Cimbala ,2006).

Un anemémetro térmico se Ilama anemometro de hilo caliente si el elemento
sensible es un alambre. El anemometro de hilo caliente se caracteriza por su alambre
sensor muy pequefio, de pocas micras de didmetro y de milimetros de longitud.

El sensor esta fabricado de platino, tungsteno o aleacion de platino-iridio, y se
une a la sonda con sujetadores.

En la figura 3.29 se muestra el esquema del anemometro de temperatura
constante utilizado para este trabajo.
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El principio operativo de un anemometro de temperatura constante (CTA, por
sus siglas en inglés), es el siguiente: el sensor se calienta eléctricamente a una
temperatura especifica, por lo general, alrededor de 200°C.

Anemémetro de Computadora
Temperatura ) e
Cable de  Constante Acondicionador Médulo de
Sonda la sonda . de senal conexiones “jwnﬂvﬂ
5 5\
A A .Y
\\ \ — [ Tarjeta de
o (T o= R < =] ——— |- adquisicién
i . Iii de datos
Soporte de

la sonda .
Anemometro

Software de
aplicacion

Figura 3.29. Diagrama de un sistema de anemémetro térmico.

El sensor tiende a enfriarse conforme pierde calor hacia el fluido que fluye en
los alrededores, pero los controles electronicos mantienen al sensor a una temperatura
constante cuando varia la corriente eléctrica (o que se hace cuando varia el voltaje)
segun se necesite.

Mientras mayor sea la velocidad de flujo, mayor sera la razén de transferencia
de calor desde el sensor, y mas grande el voltaje que se necesite aplicar a través del
sensor para mantenerlo a temperatura constante.

Existe una correlacién cercana entre la velocidad del flujo y el voltaje, y la
velocidad de flujo se puede determinar cuando se mide el voltaje aplicado por un
amplificador o la corriente eléctrica que pasa a través del sensor.

El sensor se mantiene a una temperatura constante durante la operacién, y su
contenido de energia térmica permanece constante.

La conservacion del principio de energia exige que el calentamiento eléctrico
de Joule Weiset =1°Rw = E?/Rw del sensor deba ser igual a la razon total de pérdida de
calor del sensor Qwotal, que consiste de transferencia de calor por conveccion, porque la
conduccion hacia los soportes del alambre y la radiacion hacia las superficies
circunvecinas son pequefias y pueden despreciarse.
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Cuando se usan las relaciones adecuadas para conveccion forzada, el equilibrio
de energia se puede expresar por medio de la Ley de King como:

E*=a+bV"

donde E es el voltaje y los valores de las constantes a, b y n estan calibradas para
una sonda dada. Una vez que se mide el voltaje, esta relacion produce directamente la
velocidad del flujo V. La mayoria de los sensores de hilo caliente tienen un didmetro de
5 um y una longitud de aproximadamente 1 mm y estan hechos de tungsteno.

El alambre estd microsoldado a unos pernos con forma de aguja incrustados en
un cuerpo de sonda, que esta conectado a la electronica del anemdmetro. Los
anemdmetros térmicos se pueden usar para medir simultineamente componentes de
velocidad en dos y tres dimensiones cuando se usan sondas con dos o tres sensores,
respectivamente. En la figura 3.30, se muestran sondas de una, dos y tres dimensiones.

P F

a) b) c)

Figura 3.30. Sondas de anemdémetro de hilo caliente
de una, dos y tres dimensiones (Modificado de Cengel and Cimbala ,2006).
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3.3.2.3 Pruebas en tunel de viento de un alabe con perfil NACA 6512 mediante
la técnica de hilo caliente.

Se utiliza la sonda 55P15 de una dimensién para hacer un barrido a partir de 2
milimetros de distancia de la superficie de succion hasta 15 centimetros sobre ésta, en
cada uno de los puntos seleccionados, que para este perfil seran cuatro. Lo anterior con
el fin de poder medir el perfil de velocidades y turbulencia y ver la capa limite.

La sonda 55P15, esta disefiada para medir capa limite, el sensor esta
desplazado de su eje de simetria, esto permite un mejor acercamiento a la pared y
disminucion de la perturbacién del flujo, comprende un intervalo de velocidades de 0.2
m/s a 500 m/s. Su posicion es normal a la superficie del cuerpo sujeto a la prueba.

La figura 3.31, muestra una imagen de la sonda 55P15.

‘ / r
—— s5P15

Figura 3.31. Sonda de hilo caliente de una dimensién 55P15

Previo a comenzar las mediciones sobre el perfil, debe calibrarse la sonda a
utilizarse. Se calibra la sonda 55P15 en 20 puntos con un suministro de aire proveniente
de un compresor a 7.5 bar de presion.

La figura 3.32, muestra una imagen del dispositivo para calibrar sondas de hilo
caliente.
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Figura 3.32. Calibracidon de la Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15

El software con el que se funciona el sistema de hilo caliente y la unidad de
calibracién, obtiene una linea de tendencia que se ajusta a un polinomio de cuarto orden,
el cual relaciona la velocidad U, con la caida de tension corregida Ecorr €n la sonda para
los diferentes valores de velocidad.

La diferencia entre la velocidad U y la velocidad corregida Ucorr, €s el error de
la calibracion.
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En la figura 3.33, se ve la curva de calibracion y distribucion de error para la
sonda 55P15.

T 2/29/20... Handwa. €L

R
ié:
35225
s%ém

A bardware reference temperature of 23,05 °C was T — —
used for temperatuee correction. e
== Agphy tenmpersiwe kadng

Figura 3.33. Curva de calibracion y distribucion de error de la Sonda de hilo caliente de una dimensién
55P15.

Después de calibrar la sonda 55P15, se la coloca en el brazo robético para
posicionarla donde se quiere y llevar a cabo la medicién de velocidad.

Se toma lectura a cada centimetro desde el inicio del punto de barrido hasta el
final del mismo.

Se inician las pruebas y se utiliza la sonda 55P15 para hacer un barrido
iniciando a partir de dos milimetros de distancia sobre la superficie de succién del
perfil hasta 15 centimetros sobre ella.

Las pruebas en el alabe se realizan en la parte media de la envergadura de éste,
esto es, a 35 centimetros de distancia desde la raiz, donde la cuerda tiene un valor
promedio de 24 centimetros.

Se eligen cuatro puntos del perfil aerodindmico NACA 6512 con cuerda
promedio de 24 centimetros para las mediciones:



. en el borde de entrada,

. a 7 centimetros de distancia del borde de entrada,

. a 12 centimetros de distancia del borde de entrada

e v, enel borde de salida.
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El objetivo de las pruebas, es tener datos de las velocidades en diferentes
puntos del perfil para poder generar el perfil de velocidades de la capa limite.

La siguiente tabla muestra la matriz experimental.

Tabla 3.1. Matriz experimental del perfil NACA 6512.

Distancia a partir del Angulo de Velocidad del Nivel de
borde de ataque [cm] ataque o [grad] fluido [m/s] turbulencia [%]
0 0 15 0.5
7 0 15 0.5
12 0 15 0.5
24 0 15 0.5
0 15 15 0.5
7 15 15 0.5
12 15 15 0.5
24 15 15 0.5
0 0 25 0.5
7 0 25 0.5
12 0 25 0.5
24 0 25 0.5
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En las figuras 3.34 y 3.35 se muestra el alabe de la hélice con perfil
aerodindmico NACA6512, con torcimiento, flechado y variacion de cuerda a lo largo de
la envergadura de 70 centimetros y hecho de fibra de vidrio.

Figura 3.34. Superficie de presion del alabe.
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Figura 3.35. Superficie de succion del alabe.

La figura 3.36, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido en el borde de ataque, a una velocidad de 15 m/s, nivel de
turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque =0 °.

Figura 3.36. Sonda de hilo caliente de una dimensién 55P15, realizando el barrido en el borde de ataque, a
una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque a=0°.
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La figura 3.37, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido a 7 centimetros de distancia del borde de ataque, a una velocidad
de 15 m/s, nivel de turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque =0 °.

Figura 3.37. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando el barrido a 7 centimetros de
distancia del borde de ataque, a una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque
a=0°.
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La figura 3.38, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido a 12 centimetros de distancia del borde de ataque, a una velocidad
de 15 m/s, nivel de turbulencia de 0.5% y un dngulo de ataque o=0 °.

Figura 3.38. Sonda de hilo caliente de una dimensién 55P15, realizando el barrido a 12 centimetros de
distancia del borde de ataque, a una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque
a=0°.

La figura 3.39, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido en el borde de salida, a una velocidad de 15 m/s, nivel de
turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque o=0 °.
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Figura 3.39. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando el barrido en el borde de salida, a
una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque a=0°.

La figura 3.40, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido en el borde de ataque, a una velocidad de 15 m/s, nivel de
turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque a=15°.
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Figura 3.40. Sonda de hilo caliente de una dimensién 55P15, realizando el barrido en el borde de ataque, a
una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque a=15°.

La figura 3.41, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido a 7 centimetros de distancia del borde de ataque, a una velocidad
de 15 m/s, nivel de turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque a=15 °.
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Figura 3.41. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando el barrido a 7 centimetros de
distancia del borde de ataque, a una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque
a=15°.

La figura 3.42, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido a 12 centimetros de distancia del borde de ataque, a una velocidad
de 15 m/s, nivel de turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque a=15°.
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Figura 3.42. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando el barrido a 12 centimetros de
distancia del borde de ataque, a una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque
a=15°.

La figura 3.43, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido en el borde de salida, a una velocidad de 15 m/s, nivel de
turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque o=15 °.
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Figura 3.43. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando el barrido en el borde de salida, a
una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque a=15°.

La figura 3.44, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido en el borde de ataque, a una velocidad de 25 m/s, nivel de
turbulencia de 0.5% y un 4ngulo de ataque o=0 °.
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Figura 3.44. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando en el borde de ataque, a una
velocidad de 25m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un dngulo de ataque a=0°.

La figura 3.45, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido a 7 centimetros de distancia del borde de ataque, a una velocidad
de 25 m/s, nivel de turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque a=0 °.
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Figura 3.45. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando el barrido a 7 centimetros de
distancia del borde de ataque, a una velocidad de 25m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque
a=0°.

La figura 3.46, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido a 12 centimetros de distancia del borde de ataque, a una velocidad
de 25 m/s, nivel de turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque o=0 °.
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Figura 3.46. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando el barrido a 12 centimetros de
distancia del borde de ataque, a una velocidad de 25m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un angulo de ataque
a=0°.

La figura 3.47, muestra la imagen de la sonda de hilo caliente 55P15
realizando el barrido en el borde de salida, a una velocidad de 25 m/s, nivel de
turbulencia de 0.5% y un angulo de ataque o=0 °.



Figura 3.47. Sonda de hilo caliente de una dimension 55P15, realizando el en el borde de salida, a una
velocidad de 25m/s, nivel de turbulencia de 0.5 % y un dngulo de ataque a=0°.

98
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3.4 Separacion de flujo.

En la siguiente etapa de la experimentacion, se realiza la visualizacion de
separacion  de flujo. Existen varios métodos para la visualizacion de flujo, desde
utilizar camaras de humo o inyectar tinta a fluidos en forma liquida, colocar hilos sobre
los alabes (Yang, 2011), hasta ideas nuevas como usar pequefios fragmentos de papel
adheridos al alabe y ver cuando ocurre la separacién del flujo.

A un angulo de ataque a=0°, se observa que no ocurre separacion de flujo. Las
tiras de papel siguen adheridas a la superficie del alabe.

La figura 3.48, muestra la separacion de flujo sobre la superficie de succién del
alabe a un angulo de ataque a=0°.

P

Figura 3.48. Visualizacion de separacion de flujo a un angulo de ataque a=0°.
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A un angulo de ataque a=15°, se observa separacion de flujo en la raiz del
alabe. Las tiras de papel comienzan a desprenderse del alabe.

La figura 3.49, muestra la separacion de flujo sobre la superficie de succién del
alabe a un angulo de ataque o=15¢.

Figura 3.49. Visualizacién de separacion de flujo a un angulo de ataque a=15°.

A un angulo de ataque demasiado elevado, como lo es a=30°, en el que el
punto de separacion se mueve cerca del frente del perfil aerodindmico; la burbuja de
separacion cubre casi toda la superficie de succién del perfil: una situacién conocida
como entrada en pérdida. Esta entrada en pérdida se acompafia con una pérdida de
sustentacion y un notable aumento en el arrastre aerodindmico.

Se observa separacion de flujo en toda la envergadura del alabe. Las tiras de
papel se desprenderse del alabe con facilidad y hay flujo inverso.

La figura 3.50, muestra la separacién de flujo sobre la superficie de succion del
alabe a un angulo de ataque a=30c.
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Figura 3.50. Visualizacion de separacion de flujo a un angulo de atéq‘ue a=30°.

A un angulo de ataque a=42°, en el que el punto de separacion se mueve cerca
del frente del perfil aerodinamico; la burbuja de separacion cubre casi toda la superficie
de succion del perfil: una situacion conocida como entrada en pérdida. Esta entrada en
pérdida se acompafia con una pérdida de sustentacion y un notable aumento en el
arrastre aerodinamico.

Se observa separacion de flujo en toda la envergadura del alabe. Las tiras de
papel se desprenderse del alabe con facilidad y hay flujo inverso.

La figura 3.51, muestra el desprendimiento de flujo sobre la superficie de
succion del alabe a un &ngulo de ataque a=42°.
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Figura 3.51. Visualizacion de separacion de flujo a un dngulo de ataque a=42°.
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CAPITULO 4

ANALISIS DE RESULTADOS

4.1 Analisis de casos para la simulacion de la hélice.

Se realizaron siete casos, cada uno con un valor diferente de angulo de paso, y
se generd una malla para cada uno de estos.

Se refina la malla cerca de las superficies de presion y succion de modo que la
capa limite en estas superficies pueda resolverse mejor. Se especifica V =43 m/s en la
salida y condicion de frontera de pared lisa sin deslizamiento en las superficies de
presion y de succion.

Se utiliza un modelo de turbulencia de dos ecuaciones K-€, debido a que es el
primer modelo de turbulencia completo, ya que ademas de tener una ecuacion para
modelar K, tiene un parametro que corresponde a la razon de disipacion de energia por
unidad de volumen y tiempo.

Tabla 4.1 Casos a analizar en la simulacidén del ventilador.

15° 2000
20° 2000
25° 2000
30° 2000
35° 2000
40° 2000

45° 2000



Tabla 4.2. Niumero de elementos de las mallas.

Angulos de Numero de
paso celdas
150 1480000
200 1570000
250 1820000
300 2540000
350 3000000
400 3000000
450 3000000
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La convergencia de la solucion se monitorea mediante los residuos. Por otra
parte, con el fin de validar la convergencia, el comportamiento de otras variables, tales
como la presién total en las fronteras de entrada y salida, y el coeficiente de par o torque

generado por el rotor, se monitorean también.

En este trabajo, el criterio de convergencia predeterminado de cada residual se
reduce con el fin de permitir a las variables monitoreadas estabilizarse hasta llegar a

valores coherentes.
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4.1.1 Analizando los residuos de la simulacion de la hélice.

En la figura 4.1, se puede ver en la imagen de los residuos, que la solucién
converge. Se observa que hay flujo inverso. Si bien, no se puede citar alguna fuente
profesional que diga cuanto flujo inverso es aceptable, si se puede decir que en muchos
de los Journal papers citados en las referencias y no citados, hay flujo inverso, tanto en
simulaciones estacionarias como transitorias realizadas en Fluent.

Lo anterior, es debido a que Fluent muestra Warnings de flujo inverso, aun
cuando la solucidn sea correcta. Entre otras razones, se debe a que se esta trabajando
con discretizaciones de orden superior en el solver, lo cual, como ya se menciono,
arroja warnings de flujo inverso. Una opcion para que Fluent no muestre los warnings
de flujo inverso, es suprimir estos warnings escribiendo en el Text user Interfase (TUI):
'solve set flow-warnings? no'.

Es importante destacar que los residuos de masa, momento, energia, etcétera,
son mucho més importantes para que la solucién converja de manera adecuada que los
warnings de flujo inverso, por lo que para este caso se les puede restar importancia.

fe-05.
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Iterations

Scaled Residuals N
ANSYS Fluent15.0 (3d, dy

4002 2.3665e-05 1.3238e-085 3.5111e-85 5.7215e-06 5.6655e-05 1.5280e-04 1.4850e+00 2.1014e+02 -7

reversed flow in 60828 faces on pressure-outlet 3.
4003 2.3677e-85 1.3234e-05 3.5101e-85 5.7217e-86 5.6564e-05 1.5264e-084 1.4851e+00 2.1018e+02 -6

reversed flow in 6028 faces on pressure-outlet 3.
iter continuity x-velocity y-velocity =z-velocity k epsilon Cm-1 inlet-and-ou m
4004 2.3608e-85 1.3232e-05 3.5091e-085 5.7234e-06 5.6510e-05 1.5252e-84 1.4852e+00 2.1023e+02 -6

Figura 4.1. Residuos de la primera malla.
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En la figura 4.2, se puede ver en la imagen el torque en la primera malla. Se
observa que el torque no se estabiliza. Se mejora la resolucion de malla para el resto de
los andlisis.

1.4m

*0 Fm £ =m £ xm £ «m o
Iterations

momment Convergence History About (01 0) N
ANSYS Fluent 15.0 (3d, dp

40802 2.3665e-85 1.3238e-85 3.5111e-085 5.7215e-86 5.6655e-05 1.5280e-04 1.4850e+00 2.1014e+02 -7

reversed flow in 6628 faces on pressure-outlet 3.

LARD 9 0XF7Fa_AC 4 299LA_AC 9 CAR4a_AC [ 7947a_AK [ ACALa_AC 4 COZha_Ak 4 LOC4niAA 9 4A40n2Q0 _&

Figure 4.2. Coeficiente de torsion.

En la figura 4.3, se puede ver la imagen de la presién total en las fronteras de
salida y entrada de la primera malla. Se observa que la presion no se estabiliza. Se
mejora la resolucion de malla para el resto de los analisis.

Fm 10 =o =0 xm £ am o
Iteration

Convergence histary of Total Pressure on inlet etc. N
ANSYS Fluent 15.0 (3d, dp

4802 2.3665e-85 1.3238e-05 3.5111e-085 5.7215e-86 5.6655e-05 1.5280e-04 1.4850e+00 2.1014e+02 -7

reversed flow in 60828 faces on pressure-outlet 3.
4003 2.3677e-05 1.3234e-05 3.5101e-085 5.7217e-06 5.6564e-05 1.5264e-04 1.4851e+80 2.1018e+02 -6

reversed flow in 6628 faces on pressure-outlet 3.
iter continuity x-velocity y-velocity z-velocity K epsilon cm-1 inlet-and-ou m
4004 2.3608e-085 1.3232e-05 3.5091e-085 5.7234e-06 5.6510e-05 1.5252e-04 1.4852e+00 2.1023e+02 -6

Figura 4.3. Presion total en la frontera de entrada de la primera malla.
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En la figura 4.4, se puede ver la imagen del gasto o flujo mésico de la primera
malla. La simulacion converge alrededor de cero.

@0 Fm £ = - xm 20 m o
lteration

Convergence history of Mass Flow Rate on inlet etc. N
ANSYS Fluent 15.0 (3d, df

40802 2.3665e-85 1.3238e-85 3.5111e-085 5.7215e-86 5.6655e-05 1.5280e-04 1.4850e+00 2.1014e+02 -7

reversed flow in 6028 faces on pressure-outlet 3.
4803 2.3677e-085 1.3234e-085 3.5101e-85 5.7217e-86 5.6564e-05 1.5264e-04 1.4851e+08 2.1018e+02 -6

Figura 4.4. Monitoreo del Flujo Masico de la primera malla.

En la figura 4.5, se puede ver la imagen de los residuos de la segunda malla.
La simulacién converge.

lterations

Scaled Residuals M
ANSYS Fluent 15.0 (3d, d)

reversed flow in 5651 faces on pressure-outlet 3.
10466 1.2268e-85 8.08767e-086 1.9515e-05 4.0330e-06 3.0642e-05 3.1962e-85 1.9783e+00 3.1386e+02 4

reversed flow in 5651 faces on pressure-outlet 3.
10467 1.2228e-05 8.0764e-086 1.9513e-05 4.0315e-06 3.0642e-085 3.1962e-05 1.9784e+060 3.1388e+02 -5

reversed flow in 5651 faces on pressure-outlet 3.
18468 1.2231e-05 8.08765e-86 1.9513e-085 4.08301e-06 3.0642e-85 3.1966e-05 1.9784e+08 3.1381e+02 4

reversed flow in 5649 faces on pressure-outlet 3.
18469 1.2267e-05 8.0768e-86 1.9515e-05 4.0298e-06 3.0646e-05 3.1967e-05 1.9785e+088 3.1381e+02 3

Figure Figura 4.5. Monitoreo de los Residuos de la segunda malla.



108

En la figura 4.6, se puede ver la imagen del torque de la segunda malla. Se
observa que el torque no se estabiliza.

Iterations

momment Convergence History About (01 0) N
ANSYS Fluent 15.0 (3d, di

reversed flow in 5648 faces on pressure-outlet 3.
18471 1.2216e-05 8.0770e-06 1.9510e-05 4.0277e-06 3.0642e-05 3.1961e-085 1.9786e+060 3.1380e+02 3

reversed flow in 5648 faces on pressure-outlet 3.
10472 1.2218e-085 8.076%e-086 1.9507e-05 4.0271e-06 3.8642e-05 3.195%9e-05 1.9786e+068 3.1381e+02 5

reversed flow in 5649 faces on pressure-outlet 3.
iter continuity x-velocity y-velocity z-velocity k epsilon cm-1 inlet-and-ou m
18473 1.2250e-05 8.0772e-086 1.9511e-05 4.0272e-06 3.0650e-05 3.1974e-05 1.9787e+080 3.137%9e+02 5

Figura 4.6. Monitoreo del Coeficiente de momento de la segunda malla.

En la figura 4.7, se puede ver la imagen de la presion total en la frontera de
entrada y salida de la segunda malla. Se observa que la presion no se estabiliza.

Iteration

Convergence history of Total Pressure on inlet etc. M
ANSYS Fluent 15.0 (3d, d)

reversed flow in 5648 faces on pressure-outlet 3.
108475 1.2299e-085 8.0767e-06 1.9506e-085 4.026%9e-06 3.0642e-05 3.1958e-05 1.9788e+808 3.1378e+02 5

reversed flow in 5647 faces on pressure-outlet 3.
10476 1.2233e-085 8.0764e-06 1.9504e-05 4.0265e-06 3.0643e-05 3.1958e-05 1.9788e+00 3.1380e+02 3

reversed flow in 5646 faces on pressure-outlet 3.
10477 1 21M08e-05 8 A7AAR-AA 1 0G10e-05 4 A271e-AA 2 BAL7e-O5 2 1057a-A5 1 07R0e+A0 2 13870+02 4

Figura 4.7. Monitoreo de la presién total en la frontera de entrada de la segunda malla.
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En la figura 4.8, se puede ver la imagen del flujo masico de la segunda malla.

El flujo mésico converge alrededor de cero.

Convergence history of Mass Flow Rate on inlet etc.

Iteration

ANSYS Fluent 15.0 (3d, dp, pbns, rke)

Nov 10,2015

reversed flow in 5645 faces on pressure-outlet 3.

reversed flow in 5645 faces on pressure-outlet 3.

10478 1.2474e-05 8.08778e-06 1.9515e-05 4.0285e-086 3.8643e-05

18479 1.2434e-05 8.078%e-06 1.9511e-05 4.0301e-86 3.8643e-05

10480 1.2426e-05 8.0796e-06 1.9508e-05 4.0315e-06 3.0643e-05

3.1956e-05 1.9790e+08 3.1391e+082 3.2537e-I ~

3.1956e-085 1.9790e+08 3.1397e+82 4.2421e-|

3.1956e-05 1.9791e+88 3.1405e+02 -5.2211e-|

Figura 4.8. Monitoreo del flujo masico de la segunda malla.

En la figura 4.9, se puede ver la imagen del coeficiente de momento de la
tercera malla. El torque 0 momento se estabiliza en la iteracion 5640.

reversed flow in 5966 faces on pressure-outlet 3.

1290
o ‘@ am S1m san sm Sim sm sam Sim
Iterations

momment Convergence History About (01 0) N
ANSYS Fluent 15.0 (3d, dp

reversed flow in 5965 faces on pressure-outlet 3.
5637 1.9700e-65 1.1359e-085 2.7564e-05 4.9657e-06 4.0008e-05 7.4802e-05 2.1435e+00 2.4365e+02 3.

reversed flow in 5965 faces on pressure-outlet 3.
5638 1.9591e-85 1.1359e-85 2.7568e-05 4.9052e-06 4.0001e-05 7.4770e-05 2.1436e+00 2.43108e+02 -6.

reversed flow in 5965 faces on pressure-outlet 3.
5639 1.9669e-85 1.1359e-85 2.7557e-05 4.9045e-06 3.99%94e-05 7.4738e-05 2.1437e+00 2.430%9e+02 -6.

reversed flow in 5965 faces on pressure-outlet 3.
5648 1.9663e-85 1.1359e-085 2.7554e-05 4.9040e-06 3.9991e-05 7.47066e-05 2.1438e+00 2.4304e+02 3.

Figura 4.9. Monitoreo del coeficiente de momento de la tercera malla.



110

En la figura 4.10, se puede ver la imagen la presion total en la frontera de

Convergence history of Total Pressure on inlet etc.

N
ANSYS Fluent15.0 (3d, dy

reversed flow in 5968 faces on pressure-outlet 3.
iter continuity x-velocity y-velocity z-velocity k
5612 1.9766e-85 1.1356e-085 2.7652e-05 4.9190e-086 4.0183e-05

reversed flow in 5968 faces on pressure-outlet 3.
5613 1.975%e-85 1.1356e-05 2.7648e-085 4.9185e-86 4.8175e-05
reversed flow in 5968 faces on pressure-outlet 3.
5614 1.9777e-85 1.1356e-05 2.764%4e-05 4.9181e-86 U4.08168e-05
reversed flow in 5968 faces on pressure-outlet 3.

5615 1.9732e-05 1.1356e-05 2.7648e-05 4.9176e-06 4.0161e-05

epsilon
7.5613e-05

7.5580e-05

7.5548e-05

7.5515e-05

Ccm-1 inlet-and-ou m
2.1402e+08 2.4331e+02 5

2.1403e+08 2.4334e+02 -3

2.1404e+00 2.4327e+02 3

2.1406e+80 2.4325e+02 4

Figura 4.10. Monitoreo de la presion total en la frontera de entrada de la tercera malla.

entrada de la tercera malla. Se observa que la presion se estabiliza en la iteracion 5640.

En la figura 4.11, se puede ver la imagen del monitoreo del coeficiente de

&m @ sam S1m. sam sm
Iterations:

momment Convergence Histary About (01 0)

momento de la cuarta malla. El torque se estabiliza en la iteracion 5640.

h
ANSYS Fluent15.0 (3d, d|

/solve/set> flow
enable flow warning messages? [yes] no

/solve/set>
iter continuity
5704 1.9638e-05
5705 1.9586e-05
5706 1.9596e-05
5707 1.9538e-05
5708 1.9536e-05
5709 1.9564e-05
57180 1.9648e-05
5711  1.9620e-065

x-velocity
1.1463e-05
1.1458e-05
1.1452e-05
1.1445e-05
1.1439%e-05
1.1433e-05
1.1427e-05
1.1421e-05

y-velocity
2.7455e-05
2.7465e-05
2.7456e-05
2.7448e-05
2.7440e-05
2.7433e-05
2.7425e-05
2.7421e-05

z-velocity k
4.8852e-06 3.9571e-05
4.8860e-06 3.9588e-05
4.8844e-06 3.9568e-05
4.8828e-06 3.9556e-05
4.8814e-06 3.9548e-05
4.8802e-06 3.9541e-05
4.8789e-06 3.9535e-05
4.8787e-06 3.9528e-05

epsilon
7.2687e-05
7.2682e-05
7.2635e-05
7.2607e-05
7.2574e-05
7.2543e-05
7.2512e-05
7.2480e-05

Cm-1 inlet-and-ou m
2.1514e+088 2.4275e+02 5
2.1515e+88 2.4273e+02 -7
2.1516e+080 2.4264e+02 4
2.1517e+088 2.4266e+02 -6
2.1518e+00 2.4258e+02 -7
2.1519e+088 2.4250e+02 5
2.1528e+08 2.4254e+02 -6
2.1521e+088 2._4245e+02 5

Figura 4.11. Monitoreo del coeficiente de momento de la cuarta malla.
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A partir de los resultados obtenidos de las simulaciones numéricas en Fluent,
es posible medir la eficiencia del ventilador y comparar los resultados obtenidos
numéricamente con resultados experimentales (Almazo, 2012; Rodriguez Romén,
2005).

La grafica final de la eficiencia de la hélice del ventilador del tunel de viento
A-X/8M de la ESIME unidad Ticoman del IPN se observa en la figura 4.12.

Método Mumérico

Figura 4.12. Eficiencia de la hélice a diferentes angulos de paso. Comparacion de resultados experimentales
(lineas continuas) contra resultados numéricos (figuras geométricas). J, simboliza el factor de avance
representado como: Factor de avance J =V/nD. nD son unidades de velocidad y la velocidad de avance de la

hélice queda representada mediante el lamado coeficiente de funcionamiento o factor de avance.
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4.2 Andlisis de resultados para la simulacion del alabe.

La ubicacion del punto de separacion depende de varios factores, como el
numero de Reynolds, la rugosidad de la superficie y el nivel de fluctuaciones en el flujo
libre, sin embargo, es dificil predecir exactamente dénde ocurrira la separacion.

Cuando un fluido se separa de un cuerpo, forma una region separada entre el
cuerpo Yy el flujo del fluido. Esta region de baja presion detras del cuerpo, donde ocurren
la recirculacién y el flujo de vuelta, se llama regién separada.

La region de flujo atras del cuerpo donde se sienten los efectos del cuerpo
sobre la velocidad se Ilama estela. Los efectos viscosos y rotacionales son los mas
significativos en la capa limite, la region separada y la estela.

En la figura 4.13, se observa las lineas de corriente del fluido sobre el perfil a
un angulo de ataque a=0°.

W Zpe T —
[m s*-1] 5

Figura 4.13. Lineas de corriente a un angulo de ataque a=0°. El flujo de aire es suave y sigue los contornos
del perfil.
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A un angulo de ataque por arriba de 15°, muchos perfiles aerodinamicos entran en
perdida. En la figura 4.14, se observa las lineas de corriente del fluido sobre el perfil a
un angulo de ataque a=15°.

Figura 4.14. Lineas de corriente a un angulo de ataque a=15°. El flujo de aire comienza a separarse en el
borde de salida.

La figura 4.15, muestra las lineas de corriente a un angulo de ataque a =30°. Se
ve la regidn separada de flujo de la superficie del alabe. Cuanto méas grande sea la
region separada, mayor serd el arrastre debido a presion.

Figura 4.15. Lineas de corriente a un dngulo de ataque a=30°. La direccidon del flujo de aire es desviada. El
perfil entra en perdida.
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Una consecuencia importante de la separacion de flujo es la formacion y
desprendimiento de partes de fluido circulante Ilamados vértices, en la region de estela.
A la generacion periodica de estos vortices corriente abajo se le conoce como
desprendimiento de vortice.

Una vez que ocurre lo anterior, el perfil entra en perdida, ocurre la separacion
del flujo, con remolinos llenando las zonas de succién y hay flujo inverso.

La figura 4.16, muestra las lineas de corriente a un angulo de ataque o =42°.
Se ve la region separada de flujo de la superficie del alabe. Cuanto méas grande sea la
region separada, mayor serd el arrastre debido a presion.

Figura 4.16. Lineas de corriente a un angulo de ataque a=42°. Hay flujo inverso, el perfil entra en perdida.
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4.3 Andlisis de resultados de las pruebas experimentales en el alabe.

Los resultados experimentales de esta seccion, validan los célculos
numericos.

A partir de la experimentacion sobre el alabe llevada a cabo en el tinel de
viento empleando la técnica de hilo caliente, a continuacion, se muestran los perfiles de

velocidades, turbulencia y capa limite.

Todas las mediciones fueron realizadas a un nivel de turbulencia Tu = 0.5%.

En la figura 4.17, se muestra el perfil de velocidades en el borde de ataque del
perfil, a una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5% y angulo de ataque o =

0°.

+
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wu_

Figura 4.17. Perfil de velocidades en el borde de ataque a una velocidad de 15m/s y angulo de ataque o = 0°.
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En la figura 4.18 se muestra el perfil de turbulencia en el borde de ataque del

perfil, a una velocidad de 15 m/s, nivel de turbulencia de 0.5% Yy &ngulo de ataque o =
0°,

0.9F i
0.8f |
0.7F T
0.6F T
+
S o5 |
0.4f I
0.3F \
0.2F i
01F *‘%---__ -+
T
I} —— T '*'-:*- 1
Q 002 004 0068 008
urmSIUm

Figura 4.18. Perfil de turbulencia en el borde de ataque, velocidad de 15 m/s y angulo de ataque a = 0°.
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En la figura 4.19, se muestra el perfil de velocidades a una distancia de 7
centimetros a partir del borde de ataque del perfil, a una velocidad de 15m/s, nivel de
turbulencia de 0.5% y angulo de ataque a=0°.

0.9r
08r

0.7}

0.3}

|
|
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G | 1 1
0 02 04 06 08 1 1.2
u:’UwD

Figura 4.19. Perfil de velocidades a 7 centimetros de distancia del borde de ataque, velocidad de 15m/s y

angulo de ataque o = 0°.
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En la figura 4.20, se muestra el perfil de turbulencia a una distancia de 7
centimetros de distancia del borde de ataque del perfil, a una velocidad de 15m/s, nivel
de turbulencia de 0.5%, y angulo de ataque o.=0".
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Figura 4. 20. Perfil de turbulencia a 7 centimetros de distancia del borde de ataque, velocidad de 15m/sy

angulo de ataque a = 0°.
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Las figuras 4.21 y 4.22, muestran las variaciones del perfil de velocidades y
turbulencia a un angulo de ataque o = 0°., 12 centimetros de distancia a partir del borde
de ataque y velocidad de 15m/s.

Los perfiles de velocidades y turbulencia corriente abajo se vuelven mas
planos.

091

08r

0.7}

e e S ST |

0.3 */ i

02r

01t

0 e
0 02 04 06 08
u/U_

Figura 4. 21. Perfil de velocidades a 12 centimetros de distancia del borde de ataque, velocidad de 15m/s 'y

[

1.2

angulo de ataque a = 0°.
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Figura 4. 22. Perfil de turbulencia a 12 centimetros de distancia del borde de ataque, velocidad de 15m/sy

angulo de ataque a = 0°.

Las figuras 4.23 y 4.24, muestran las variaciones del perfil de velocidades y
turbulencia a un angulo de ataque .= 0.

La medicion es llevada a cabo en el borde de salida y velocidad de 15m/s.

Los perfiles de velocidad y turbulencia corriente abajo se vuelven mas planos.
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Figura 4.23. Perfil de velocidades en el borde de salida a una velocidad de 15m/s y angulo de ataque o = 0°.
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Figura 4.24. Perfil de turbulencia en el borde de salida a una velocidad de 15m/s y angulo de ataque a = 0°.
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Respecto al perfil a un angulo de ataque o = 0", hay una variacion notable en el
perfil de velocidad y turbulencia cuando el angulo de ataque a. = 15".

La separacion de flujo antes del borde de salida da como resultado un arrastre
superior.

Las figuras 4.25 y 4.26, muestran los perfiles de velocidad y turbulencia en la
medicion del borde de ataque, a un angulo de ataque o= 15"y velocidad de 15 m/s.
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Figura 4.25. Perfil de velocidades en el borde de ataque a una velocidad de 15m/s y angulo de ataque a=

01f

15° a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Figura 4.26. Perfil de turbulencia en el borde de ataque a una velocidad de 15m/s y angulo de ataque a= 15°

a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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En las figuras 4.27 y 4.28, se muestran los perfiles de velocidad y turbulencia a
una distancia de 7 centimetros a partir del borde de ataque, a una velocidad de 15m/s,
nivel de turbulencia de 0.5% y angulo de ataque a=15°.
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Figura 4.27. Perfil de velocidades a una distancia de 7 centimetros a partir del borde de ataque, a una

velocidad de 15m/s y dngulo de ataque a= 15°, a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Figura 4.28. Perfil de turbulencia a una distancia de 7 centimetros a partir del borde de ataque, a una

velocidad de 15m/s y angulo de ataque a= 15°, a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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En las figuras 4.29 y 4.30, se muestran los perfiles de velocidades y
turbulencia a una distancia de 12 centimetros a partir del borde de ataque, a una
velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de 0.5% y angulo de ataque o= 15".
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Figura 4.29. Perfil de velocidades a una distancia de 12 centimetros a partir del borde de ataque, a una

velocidad de 15m/s y dngulo de ataque a= 15°, a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Figura 4.30. Perfil de turbulencia a una distancia de 12 centimetros a partir del borde de ataque, a una

velocidad de 15m/s y angulo de ataque a= 15°, a un nivel de turbulencia de 0.5 %.



En las figuras 4.31 y 4.32, se muestran los perfiles
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de velocidades y

turbulencia en el borde de salida, a una velocidad de 15m/s, nivel de turbulencia de

0.5% y angulo de ataque o= 15".

0.9+

0.8+

0.7

0.6

yle
=
o

0.4

0.3

0.2r

01r

4

1
+

TRy

-+

+

ufU_

0,
0 02 04 06 08

1

1.2

Figura 4.31. Perfil de velocidades en el borde de salida, a una velocidad de 15m/s y angulo de ataque a= 15°,

a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Figura 4.32. Perfil de turbulencia en el borde de salida, a una velocidad de 15m/s y angulo de ataque a= 15°,

a un nivel de turbulencia de 0.5 %.

A una velocidad de 25 m/s, el comportamiento de los perfiles de velocidad y
turbulencia vuelven a variar de una manera significativa.

Los resultados se muestran a continuacion en las siguientes imagenes.
Las figuras 4.33 y 4.34, muestran los perfiles de velocidades y turbulencia en

el borde de ataque, velocidad de 25 m/s, nivel de turbulencia T= 0.5, a un angulo de
ataque o= 0-.
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Figura 4.33. Perfil de velocidades en el borde de ataque, a una velocidad de 25m/s y angulo de ataque a= 0°,

a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Figura 4.34. Perfil de turbulencia en el borde de ataque, a una velocidad de 25m/s y dngulo de ataque a= 0°,

a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Las figuras 4.35 y 4.36, muestran los perfiles de velocidades y turbulencia a
una distancia de 7 centimetros a partir del borde de ataque, velocidad de 25 m/s,
turbulencia T= 0.5, a un angulo de ataque de 0 grados.
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Figura 4.35. Perfil de velocidades a una distancia de 7 centimetros del borde de ataque, a una velocidad de

25m/s y angulo de ataque a= 0°, a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Figura 4.36. Perfil de turbulencia a 7 centimetros del borde de ataque, a una velocidad de 25 m/s y angulo de

ataque a=0°, a un nivel de turbulencia de 0.5 %.

Las figuras 4.37 y 4.38, muestran los perfiles de velocidad y turbulencia a una
distancia de 12 centimetros a partir del borde de ataque, velocidad de 25 mi/s,
turbulencia T= 0.5, a un angulo de ataque a=0c.
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Figura 4.37. Perfil de velocidades a una distancia de 12 centimetros del borde de ataque, a una velocidad de

25m/s y angulo de ataque a= 0°, a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Figura 4.38. Perfil de turbulencia a una distancia de 12 centimetros del borde de ataque, a una velocidad de

25m/s y angulo de ataque a= 0°, a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Las figuras 4.39 y 4.40, muestran los perfiles de velocidades y turbulencia en
el borde de salida, velocidad de 25 m/s, nivel de turbulencia T= 0.5%, a un angulo de
ataque a=0.
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Figura 4.39. Perfil de velocidades en el borde de salida, a una velocidad de 25m/s y angulo de ataque a= 0°,

a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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Figura 4.40. Perfil de turbulencia en el borde de salida, a una velocidad de 25m/s y angulo de ataque a= 0°,

a un nivel de turbulencia de 0.5 %.
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CAPITULO 5

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

CONCLUSIONES

Al comprar la solucién numérica de las siete mallas con las pruebas experimentales,
se observa que la solucion numeérica en Fluent, para ambos casos, la hélice y el alabe,
llegaron a valores aceptables conforme se aumento el numero de celdas, en
comparacion con las pruebas experimentales.

Como era de esperarse, el error numérico decrece conforme la malla se hace mas
fina. Cuando la solucion numérica obtenida en diferentes mallas no varia
considerablemente en valores de tolerancia previamente establecidos, se dice que la
malla ha convergido.

En la figura 4.1, se observd, en la imagen de los residuos, que la solucién
convergia. No obstante, habia flujo inverso. Se llego a la conclusion de que, si bien, no
se puede citar alguna fuente profesional que mencione que cantidad de flujo inverso es
aceptable, si se puede decir que en muchos de los Journal papers citados en las
referencias y muchos otros no citados, hay flujo inverso, tanto en simulaciones
estacionarias como transitorias realizadas en Fluent.

Lo anterior, es debido a que Fluent muestra Warnings de flujo inverso, aun
cuando la solucidn sea correcta. Entre otras razones, se debe a que se esta trabajando
con discretizaciones de orden superior en el solver, lo cual, como ya se menciono,
arroja warnings de flujo inverso. Una opcién para que Fluent no mostrara los warnings
de flujo inverso, fue suprimir estos warnings escribiendo en el Text user Interfase
(TUI): “solve set flow-warnings? no".

Es importante destacar que los residuos de masa, momento, energia, etcétera,
son mucho mas importantes para que la solucion converja de manera adecuada que los
warnings de flujo inverso, por lo que para este caso se les puede restar importancia.

De acuerdo a la literatura, el disefio y manufactura de una hélice puede comenzar a
partir de necesidades, tales como la cierta presion estatica y flujo masico requerido
(Bleier, 1998).
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Una vez que se cuenta con estos datos, se puede seleccionar un perfil alar para un
mejor disefio y manufactura de una hélice.

No obstante, en este trabajo de investigacion se pudo apreciar que el disefio de una
hélice puede incrementar su eficiencia a partir de la posicion de la hélice respecto de un
plano de referencia y la posicion de cada uno de los alabes de la misma y la forma del
alabe, lo que se resume en seleccionar un angulo de paso adecuado.

Tanto en las simulaciones, como en las pruebas experimentales, se observo que a
angulos de ataque o superiores a 15°, en los que, el punto de separacidén se mueve cerca
del frente del perfil aerodindmico; la burbuja de separacién cubrio casi toda la superficie
de succién del perfil: una situacion conocida como entrada en pérdida.  Se observo
separacion de flujo en toda la envergadura del alabe. Las tiras de papel se desprendieron
del alabe con facilidad y hubo flujo inverso.

Puede observarse en la figura 4.12, que la hélice alcanza su mayor eficiencia
cuando la hélice avanza con un coeficiente de 2.2 y un angulo de paso de 40 grados.

Desde el punto de vista aerodindmico, se tiene un método para la prediccién de la
eficiencia de una hélice. Desde una perspectiva de la aerodinamica, se tiene una
metodologia para el disefio de una forma tan compleja como la pala de una hélice a
partir de un perfil aerodinamico con la precision requerida para obtener las
caracteristicas deseadas.
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RECOMENDACIONES

Se recomienda hacer analisis numéricos con mallas estructuradas con la finalidad
de ver si el resultado puede convergir con mayor rapidez y/o precision.

Se recomienda repetir el anlisis numérico anterior con la técnica de Simulacion
Numérica Directa y comparar los resultados de ambas técnicas, SND y RANS, vy ver
con mas claridad las ventajas y desventajas para analisis de rotores empleando ambas
técnicas.

Se recomienda hacer pruebas sobre el alabe con diferentes tipos de materiales, ya
que para este trabajo, las pruebas fueron llevadas a cabo sobre el alabe de la hélice que
estd hecho de fibra de vidrio. Seria de gran interés, ver los perfiles de velocidad y
turbulencia y medir la capa limite en materiales con diferente rugosidad como por
ejemplo madera, aluminio, acero, resinas de poliéster etc.

Se recomienda hacer pruebas sobre la hélice, en la que la preceda y/o anteceda un
estator para guiar el flujo hacia los alabes del rotor y ver si es posible tener una mejor
eficiencia de la hélice y funcionamiento general.
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