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RESUMEN

Se realiz6 un estudio de difusores de vortices en los alabes del rotor en una turbina de
alta presion del CFM56 tomando en cuenta, principalmente, las pérdidas
aerodindmicas que se producen en la parte superior de los alabes debido al claro que
existe entre la carcasa del motor y la punta del alabe, lo que genera una diferencia de
presion y de velocidades que se presenta tanto en el lado de succion como en el lado
de presién, produciendo vértices llamados “vértices de fuga” que se sitian en el lado
de succidn, y al combinarse con otras pérdidas en el rotor producen una disminucion

de la eficiencia de la etapa.

Dicho estudio se realiz6 aplicando dindmica de fluidos computaciones (CFD) para lo
cual, primeramente se realizé un analisis de independencia de malla tomando en
cuenta la diferencia de flujo masico. El mallado fue realizado en Autogrid 4 y Autogrid
5, siendo este un mallado totalmente estructurado. El andlisis fue hecho para una
velocidad de rotacion de 1434 rpm y con datos que se obtuvieron de diversos manuales
del motor CFM56. La simulacion numérica fue realizada en estado estacionario, en 3D
y se utilizd Spalart Allmaras como modelo de turbulencia para resolver las ecuaciones

de Navier Stokes.

Se realizaron dos geometrias de difusores de vortice y dos geometrias con cavidad y
difusor de vortice. Los resultados fueron primeramente comparados con el alabe con
punta plana donde se obtuvo una mejora del 10% en la eficiencia para los casos de
solo difusor de vortice. Sin embargo, también se hicieron comparaciones entre los
casos; donde se encontré que los difusores de vértices disminuyen su efectividad al

momento de combinarlos con una cavidad en el alabe.
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ABSTRACT

Analysis of winglet in the rotor blades was done in a high pressure turbine of the CFM56
in order to decrease the aerodynamic losses that occur in the upper part of the blades
due to the clearance that exists between the engine housing and the tip of the blade,
which generates a difference in pressure and velocity between the suction side and the
pressure side, thus leakages vortex are created and are located on the suction side of
the blade, which combined with other losses in the rotor produces a decrease in the

efficiency of the stage.

This study was developed using computational fluid dynamics (CFD). Firstly, grid
analysis was done, using the difference between the inlet and the outlet of the mass
flow in a flat tip blade, the grid was developed in Autogrid 4 (flat tip blade) and Autogrid
5 (winglet - squealer tip blade). The analysis was done for a rotation speed of 1434 rpm
and the data that was obtained from various CFM56 engine manuals. The numerical
simulation was done in steady state and Spalart Allmaras was used as turbulence

model to solve the Navier Stokes equations

Two different geometries of winglet and two different winglet — squealer geometries
were studied. The result was compared with a flat tip blade, where an improvement of
10% with winglet application was found; nevertheless, when the geometries Winglet —
Squealer were analyzed, the efficiency was almost as the one founded in flat tip. On

the whole, the winglet lost its effectiveness when squealer was applied.
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INTRODUCCION

Debido al desarrollo de las turbomaquinas, se han hecho mdultiples investigaciones
para reducir las pérdidas aerodindmicas y las cargas térmicas a las que se ven
inmersas, especialmente los alabes de la turbina, siendo estos la causa de la pérdida
de trabajo neto en las turbinas de gas y de fallas en los alabes, poniendo en riesgo el
buen funcionamiento de las turbina de gas, ya que se pueden presentar vibraciones e

inestabilidad debido a la falla de un alabe.

Las pérdidas aerodinamicas se dan principalmente debido a la union de flujos con
diferente velocidad y presion que se tienen en la zona de alta presion y de succion de
los alabes, obteniendo asi la formacién de diferentes tipos y tamafios de voértices, lo
que da como resultado un efecto adverso tanto en la aerodinAmica como en la
transferencia de calor. Ademas, la interaccion de los vértices de la punta del alabe y
el flujo principal fomenta que, nuevamente, se formen vértices en el lado de succion
del alabe, haciendo que la punta de los alabes sea donde se obtengan mas cargas
térmicas, es decir, un alto coeficiente de transferencia de calor y de pérdidas
aerodinamicas, las cuales representan mas del 30% de las pérdidas en la etapa de la
turbina. Debido a estos fendbmenos, la parte mas expuesta es la punta de los alabes,
la cual estd comprometida a una eventual falla. Por ello se han hecho muchos estudios
y se ha encontrado como la geometria de la punta de los alabes de la turbina influye
en la eficiencia de la etapa, es por eso que se han estudiado ampliamente los
squealers, que son unas cavidades en la parte superior de los alabes y que, aunque
disminuyen las pérdidas, aun siguen sin ser muy eficientes. Sin embargo, se han
realizados estudios de la aplicacion de difusores de vértices, que son protuberancias
en los bordes del perfil de la punta de los alabes de turbina, tanto en la zona de succién
del alabe como en la zona de presion, dando muy buenos resultados y aumentando

la eficiencia de la etapa de la turbina de alta presion.
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Fig. 2 TurbofanCFM56-3 [9]

CAPITULO I

Marco Teodrico

Turbinas de Gas Axiales

20




1.1 ESTADO DEL ARTE

En 1980, Patel [1] reportd por primera vez el efecto de los difusores de vortices en una
turbina axial. Demostré que los difusores de vortices dobles, es decir, en el lado de
presion y en el lado de succion del alabe, aumentan en un 1.2% la eficiencia de la
etapa de la turbina en comparacion con el alabe de punta plana. Un afio después en
1981, Booth et al. [2] probaron varios difusores de vortices en una plataforma de flujo
de agua. Uno de ellos fue aplicado en una turbina transonica y se obtuvo una mejora
de 0.6% en la eficiencia de la etapa. En el 2001, Dey y Camci [3] investigaron los
efectos de la seccion de presidon y de succién aplicando los difusores de vortices en
una turbina, variando el ancho del difusor de vortices a lo largo de la seccion de
presion, llegando a tener una longitud del 60% de la cuerda del alabe. En este
experimento, se demostro que la seccion de presion con difusor de vortices no es tan
efectiva, mientras que en la zona de succién puede tener un efecto significativo en el
campo aerodinamico local. Para ese mismo afo, Harvey y Ramsden [4] llevaron a cabo
un estudio computacional del rendimiento de los difusores de vértices con canales,

obteniendo un aumento de la eficiencia de entre 1.2 y 1.8%.

En el 2003, Papa et al. [5] llevaron a cabo un experimento de transferencia de calor y
masa en la superficie de la punta del alabe con squealer en la seccién de succion y
difusor de vortices en el lado de presion, simultaneamente. Tres afios mas tarde, en el
2006, Saha et al. realizaron una simulacion numérica para conocer los efectos de los
difusores de voértices en el lado de presién y squealer, con lo que se obtuvo un
incremento de las pérdidas aerodindmicas, mientras que con la aplicacion de un
difusor de vodrtices en el lado de succidén y squaler, esta pérdida aerodinamica
disminuy6. Para el 2012, Lee et al. [6] realizaron un estudio aplicando dos casos, el
primero usando difusores de vortices en el lado de presion y el segundo caso, en el
borde de ataque y lado de presién del alabe, variando el espesor del difusor de vortice,
donde se concluyé que el difusor de vértice en el lado de presion del alabe tiende a
debilitar los vortices en la punta del mismo, mientras que los difusores de vortices en
el lado de presion y borde de ataque aumentan la intensidad de los vortices entre los

alabes, pero reducen considerablemente las pérdidas aerodinamicas. En el 2013, Lee
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et al. [7] estudiaron los efectos de los difusores de vortices cubriendo totalmente los
alabes, esto con el fin de encontrar la mejor relacion de ancho y el tamafio de paso de
los &labes. Se concluy6 que a medida que la relacion de ancho del difusor de vértice
y tamafo de paso entre los alabes aumentaba, los vortices entre los alabes disminuian,
mientras que los vortices en la punta del alabe se hacian mas fuertes. Sin embargo,
se encontrd una relacion del 10.55% en donde las pérdidas debido a los vortices entre
el paso de los alabes disminuian considerablemente y las pérdidas debido a los
vortices que se producen en la punta del alabe se mantenian constantes, por lo tanto

fue considerado como la relacién éptima. Figura (2).
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Fig. (2) Relacion de la intensidad de los vértices con la relacion w/p, (a) w/p = 2.64%;
(b) w/p = 5.28%; (c) w/p = 7.92%; y (d) w/p = 15.83%. [7].

Para ese mismo afio, John D. Coull et al. [24] realizaron una investigacion en donde
se disefiaron varios tipos de difusores de vértices y se analizaron sus implicaciones en
la transferencia de calor y en las pérdidas aerodindmicas, buscando una relacion entre
ellas, encontrando principalmente que los difusores de vortices con mayor area
aumentan las cargas aerodindmicas en la punta de los alabes. De igual forma, se
encontré que la interaccion de los vortices de salida y los vértices secundarios
aumentan las cargas térmicas en los alabes, especialmente en los alabes totalmente
planos. Sin embargo, una de las principales conclusiones fue que los difusores de

vortices disminuyen drasticamente los vortices de fuga e impiden la union de diferentes
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vortices que se dan en diferentes regiones en los alabes de turbina de alta presion,
previniendo una mayor pérdida entre las diferentes etapas de la turbina de gas. En el
2014, John D. Coull et al. [25] realizaron un estudio de difusores de vortices en alabes
de turbina con una cavidad, esto para disminuir las cargas térmicas, obteniendo
resultados convenientes en la reduccion de vortices de salida. Sin embargo, cuando
se tiene un difusor de vortices en todo el perimetro del &labe, se presenta una mayor
carga debido a su mayor area. En la figura (3) se muestra un diagrama de los difusores

de vdértices propuestos.

Punta Punta con Difusor de Difusor de
plana cavidad vortice vértice -cavidad

Fig. 3 Diagramas de difusor de vértices con cavidad (cavity-winglet) [25].

Para el 2015, Lee et al. [8] complementaron el estudio anterior, ahora aplicando un
squealer en los alabes con el objetivo de encontrar la mejor relacion de ancho del
difusor de vortice y tamafio de paso entre alabes para esta configuracion, llegando a
la conclusion de que a medida que esta relacion crecia, disminuian los vértices entre

los alabes y los vértices de fuga en la punta del alabe (tip leackage vortex) se reducian.

En la figura (4) se muestra el coeficiente de pérdida total C,., en funcion de la
envergadura del alabe en direccion z (z/s) y como este varia en funcion del ancho del
alabe y del paso entre los mismos (W/p).
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Fig. 4 Relacidn de pérdida total en funcion de
W/P.
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Para el 2016, Zhou Chao et al. [26] realizaron una investigacion aplicando difusores
de vértices en la zona de succién con cavidad (squealer) y comparandolo con el
rendimiento con la aplicacion de cavidad (figura 5A), esto para la disminucion de los
vortices de salida (leackage vortex), encontrando una importante mejora al aumentar
el area de los difusores de vértices con una diferencia de 0.9% de mejora en la
eficiencia entre los difusores de vortices aplicados, como se puede observar en la
figura 5B. La diferencia entre la zona de presion y la de succion se disminuye; por lo
tanto, también se reduce la intensidad de los vortices que alli se forman, tales como
los vértices de salida, los cuales se desarrollan principalmente por la diferencia de

presién que existe entre las dos zonas ya antes mencionadas.
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Distribucion de coeficiente de presion estatica

Fig. 5 Difusor de vértice y Cavidad en la zona de succidn.

En ese mismo afio, Moraes da Silva et al. [23] realizaron un estudio numérico de
diferentes puntas de alabe de turbina de alta presién, midiendo las caida de presion,
la distribucion de presion estética y de temperatura estatica en cada una de las cuatro
diferentes puntas de éalabe que se probaron, figura (6), obteniendo una mayor

eficiencia en el alabe con difusor de voértice.
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Cavidad

Difusor de vértice Difusor de vortice-cavidad

Fig. 6 Geometria de la punta de los dlabes.

Asi mismo, se llegé a la conclusién de que un cambio en la punta del alabe puede
influir en gran medida en la caracteristica del flujo principal, como se puede observar
en la figura (7), en donde se observa la diferencia de la intensidad de la velocidad
relativa entre los dos tipos de punta de alabe. Por ello, un estudio mas adecuado en
esta parte del alabe puede influir en la disminucion de las pérdidas en las turbinas de
gas y, mas aun, con los difusores de vortices que son los que han tenido mejor
rendimiento en los estudios que se han realizado.

Velocidad Relativa Velocidad Relativa
H'\.
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! 1 - ' 13 F
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oo Cavidad ] oo Difusor de vortice
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Fig. 7 Lineas de corriente en cavidad y difusor de vdrtice.
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Para el 2017, Zhihua Zhou et al. [27] Hicieron un estudio en cascada de dos casos de
difusores de vortices y cavidad en la punta de los alabes, tanto en el lado de presién
como en el lado de succion, comparandolos con el &labe totalmente plano y con un
alabe con cavidad figura (8), midiendo los coeficientes de pérdida de presion total y la

distribucion de presion estatica.

Caso 4

Caso?

Caso 2

Caso 1

Fig. 8 Caso-1 dlabe plano, caso-2 dlabe con cavidad, caso-3 dlabe con cavidad y difusor de vdrtice en zona
de presion, caso-4 dlabe con cavidad y difusor de vortice en zona de succion [27].
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Llegando a la conclusién de que los difusores de vortices con cavidad son una
combinacion con grandes ventajas aerodindmicas para los casos de cascada; sin
embargo, esto depende de la distancia entre la punta de los alabes y la carcasa del
motor. Para el caso 3, se encontré que disminuyen las pérdidas por flujo de fuga pero
aumentan las pérdidas entre los alabes. Por otro lado, en el caso 4 igualmente se
disminuyen las pérdidas en la punta de los alabes y, en este caso, las pérdidas entre

los alabes se disminuyeron en comparacion con el caso anterior. Figura (9)
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Caso 4 7H=15%

-'/ Caso3 yH=15

Fig. 9 Contornos de coeficiente de presiones para los caso 3

1.2 GENERALIDADES DE LA TURBINA DE GAS AXIAL

1.2.1 Turbina de gas

En los motores a reaccion, la funcion principal de la turbina es la trasformacién de la
energia del fluido, es decir, la presion, la energia interna y la energia cinética, en
energia mecanica, esto principalmente para mover el compresor y los diferentes
accesorios del motor. La energia restante es la que se aprovecha para el empuje en

la industria aérea o para la generacion eléctrica (Cuesta, 1980).

Las turbinas se clasifican en turbinas axiales y centrifugas, dependiendo de la direccion
del flujo de entrada. Cada turbina se caracteriza por tener una etapa, que se compone
de un estator y un rotor. En el caso de una turbina axial, el estator esta conformado
por una serie de alabes fijos y el rotor se conforma de una cascada de alabes, que se
encuentran en un disco que gira a gran velocidad debido al flujo previamente alineado
por los estatores; este disco se encuentra unido a través de un eje al compresor. Figura
(10).
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Fig. 10 Diagrama de turbina de gas [10]

El funcionamiento de la turbina de gas se basa en el ciclo Joule Brayton, el cual consta
de dos procesos adiabaticos reversibles (compresién 1-2 y expansion 3-4) y dos

procesos isobaricos (adicion de calor 2-3 y rechazo de calor 4-1). Figura (11)

T s W—>0 3 W->0

-/E Trmax

Fig. 11 Ciclo Joule Brayton turbina de gas [21]

De acuerdo con un balance de energia, se tiene que la ecuacién de energia @)
del sistema es:

1
AE == (hz - hl) +§(V22 - Vlz) + W

Aplicando la misma ecuacién para cada componente de la turbina de gas se tiene el
trabajo del compresor:

Wi, =—(h; —hy) = _Cp(TZ -T) @
La adicion de calor a la camara de combustion:
Qz-3 = (h3 —hy) = Cp(T3 —T3) @)

El trabajo de la turbina:
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Ws_4 = —(hy — h3) = _Cp(T4 —Ts3) “)
Por lo tanto la eficiencia del ciclo es:
trabajo neto _G(T3=Ty) — Cp (T, — T1) ®)
calor suministrado Cp(T3 —T,)
Suponiendo una C, constante en todo el ciclo:

Nciclo =

T4 - T1 (6)
Neicto = 1 — T, — T,
Con base en la relacion isentropica p-T:
T, @O T, (7
— =71 VY = —
T Ty

Donde r es la relacion de presiones es decir; pz/p1 =r= p~'*3/p4 . Por lo tanto, la
eficiencia del ciclo queda como:

y-1) (8)

I\ v
Neicto = 1 — (;)

1.2.2 Angulos en los alabes

En la imagen siguiente se tiene un conjunto de alabes en una turbina, en donde se
observa principalmente la interaccién del flujo con la cascada de alabes y los

respectivos angulos y la geometria aerodinamica que lo componen.

El angulo de entrada nominal (e<; ) del &labe es la relacion entre la linea de curvatura

y la direccion axial, de la misma manera para el angulo de salida (oc'z). El angulo de
curvatura 6 es la tangente tanto del borde de salida como del borde de ataque del
alabe, el angulo de calado (1) se define como la relacion entre la cuerda y la direccion
axial. La relacion entre el angulo de entrada nominal y angulo de flujo es el &ngulo de

incidencia (i) y en la salida es el angulo de desviacién (6); Figura (12).
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ulo de incidencia)

(Angulo de enirada del slabe)

\‘,\/ {(Angulo de calado)
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‘A8, (Incidencia inducida)

614 (Angulo de entrada del flujd)
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s (Pas) /e
{Angulo de salida del dlabe) |2 s (Anguilo de desviacion) /

(espesor del borde de salida)

{Angulo de salida del flujo)
Fig. 12 Angulos en dlabes cascada [22]

1.2.3 Geometria en los alabes

Con base en la figura (13) se tiene como (t) el espesor del alabe, la cuerda del alabe
(L); también se definen el borde de ataque y el borde de salida, asi como la zona de
succion y la zona de presion. Por otra parte, en diferentes estudios y analisis que se
han llevado a cabo, tales como los mencionados en la seccién 1.1 (Estado del arte),
se presentan la distribucién de espesor a lo largo del alabe y la cuerda, como forma

de conocer la geometria del alabe.

i = Espesor L

Zona de succion

ok T -h\:_. .
Borde de salida

Zona de presign e

—

Borde de atague

x

i
I
I
h_l
L]
i
i

L= Cuerda Curvatura media

Fig. 13 Geometria de dlabe [22]
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1.2.4 Triangulo de velocidades de la turbina

Al salir los gases de la camara de combustion, pasan a la primera etapa de la turbina
llamada “turbina de alta presion”. Esta etapa se compone de una corona de alabes de
estator, llamado también alabes tobera, seguida por una corona de alabes rotores. Los
gases que salen de la camara de combustion son expandidos y convertidos en trabajo,
esto debido a la accion de un conjunto de etapas con diferente régimen de presion que

conforman la turbina; figura (14).

Turbina de . ’
alta presién Turbinade  Turbina
intermedia  debaja
prasicn oresidn

Fig. 14 Etapas de turbina [12]

En la siguiente figura se tiene el triangulo de velocidades de la etapa de la turbina de
alta presion: primeramente, el flujo entra a los alabes del estator de la turbina con una
presion (P;), unatemperatura (T;), una velocidad axial (C,;) y un angulo (a,). Al pasar
por el estator, el gas se expande, cambiando sus caracteristicas de presion, de la
misma manera, el fluido sale con una velocidad relativa (V,) y un angulo («,), que al
pasar por la etapa del rotor vuelven a ser expandidos, obteniendo nuevos valores de

velocidad relativa (V3 ) y angulo (B3).

Generalmente, la velocidad axial de entrada (C,;) y el angulo (a;) son similares a la

velocidad axial que sale del rotor, es decir (Cy3) Y (@3).

También cabe mencionar que la velocidad tangencial (U) varia con el radio, es decir,

el diagrama de velocidad cambiara desde la raiz hasta la punta del alabe, figura (15).
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Alabes de rotor

Fig. 15 Tridngulos de velocidades de turbina [21]

Con base en la imagen anterior se tiene que la relacion de trabajo en funcién del
triangulo de velocidades en la etapa del rotor esta dada por la siguiente ecuacion.

VVS == U(CWZ + ng) == UCa(taTl 0(2 + tan a3) (9)
En funcion de los &ngulos

Ws; = UC,(tan B, + tanps) (10)

1.2.5 Flujo tridimensional

Generalmente, para el analisis de turbomaquinaria se toman en cuenta flujos
bidimensionales, mismos que tienden a ser ideales, despreciando muchos de los
efectos del movimiento del fluido. Es por ello que se realiza un analisis de la circulacion
del fluido entre los alabes, el cual no es valido para relaciones en donde la altura del
alabe sea menor al diametro, es decir, se debe de tener relacion altura — diametro

menor a 0.8.

Para iniciar el andlisis tridimensional, se tiene que mencionar la teoria de equilibrio
radial, que indica que la direccion del flujo en sentido radial solo se toma en cuenta

cuando el flujo pasa entre los alabes.

En la figura (16) se muestra como varia la presion tanto axial como radial en el alabe.
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Fig. 16 Teorema de equilibrio radial

Con base en la imagen anterior, tomando en cuenta las fuerzas en direccion radial y

despreciando los términos de segundo orden, se tiene la ecuacion de equilibrio radial.

1dP C,° (11)
pdr  r
Como la densidad, la velocidad tangencial y la variacion de la presién radial a lo largo

del alabe estan en funcion del radio, se deduce la siguiente ecuacion.

punta 5 dT 12)
Ppunta — Praiz = f pCy" —
raiz r

Sustituyendo de la ecuacién de variacion de entalpia y tomando en cuenta un fluido

incompresible (p = constante) se tiene:

C? 1 2 2
ho =h+7=CpT+§(Ca +C,°%)
Diferenciando la ecuacion (13) con respecto al radio, ya que estas velocidades varian

(13)

en funcién a dicho parametro.

dhy C,T _ dC, _ dC, (14)
= C C
dr dr T a dr +lw dr

Siguiendo las relaciones termodinamicas, tomando en cuenta que la entalpia es

constante en todo el radio por lo tanto % = 0, obteniendo asi la teoria de equilibrio

radial se tiene:

c,T dcC dc (15)
14 a w
C =0
dr @ dr T lw dr
Obteniendo una ecuacion para el flujo entre los alabes, en donde no se toman en

cuenta muchos factores, tales como la entalpia, que en casos reales esta varia con
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respecto al radio. De la misma manera, no se toma en cuenta el efecto de los flujos
secundarios; sin embargo, es una buena aproximaciébn para conocer el
comportamiento del fluido, ya que es la relacion de las velocidades tangenciales y

absolutas en los alabes.

1.2.6 Disefio de alabe por vortice libre

Si se satisface la teoria de equilibrio radial, en donde la entalpia es constante en todo

L, . ., dh
el alabe, se tiene la relacion d—r" =0.

La velocidad axial es constante dentro de la seccion anular y la velocidad de giro varia

inversamente al radio [21].

1.2.7 Parametro de disefio de alabe de turbina

Para el disefio de los éalabes de una turbina de gas se tienen tres variables

adimensionales que nos describen las principales caracteristicas del flujo. Estas son:

1.2.7.1 Coeficiente de carga entre los alabes o coeficiente de salto de
temperatura (y)

Se describe como la relacién de la fuerza tangencial del alabe por unidad de
envergadura y cuerda axial con diferente relaciéon de presiones, es decir, dicho
coeficiente caracteriza el trabajo en cada etapa y se representa mediante la siguiente

ecuacion:

 2C,ATys 2 (16)

UZ

Ca
0 (tanp, + tan B3)

1.2.7.2 Grado de Reaccion (A)

Se define como la entalpia que desciende en el rotor tomando como referencia la etapa
de turbina, se representa con la siguiente ecuacion.

hz - h3 (17)

A=
h, — hs
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Con base en el triangulo de velocidades, se tiene:

Cq (18)
A=— (tan B, — tan f3)

Por lo tanto, los grados de reaCC|on de una etapa de la turbina van de cero a uno, en
donde un grado de reaccion de cero se considera como una etapa impulsora. Mientras
que una etapa con un grado de reaccién de uno se le conoce como una etapa de

reaccion, como se puede observar en la siguiente imagen.

—
| |
o Ll
—— R
L »l [ >
1 ] C1
¢ —
I
| — | —
—» —
e | |
: >
—
Fig. 17 a) Etapa impulsora B, = —p; b) Etapa de reaccion B3 = —a,

1.2.7.3 Coeficiente de Flujo ¢

Se define como la relacion de la velocidad axial del rotor y la velocidad tangencial

C, (19)
=7

Con base en el coeficiente adimensional de flujo se puede escribir una relacion entre

el coeficiente de carga y el grado de reaccion.

Y = 2¢(tanpB, + tan B3) (20)
0] 1)
A= 0 (tan 8, — tan f3)

De la misma manera se expresan los angulos del triangulo de velocidades de manera

general, en funcién a los coeficientes anteriores.

1 (22)

tan i3 = 24)( 1/)+2A)
tan B, = 2¢( Y+ ZA) )
tana; =tanf; + a N
tana, =tanf, + a @

35




1.3 PERDIDAS EN TURBOMAQUINAS

Las pérdidas en una turbomaquina se producen por las irreversibilidades del sistema,
lo que conlleva a la produccion de entropia. Esta entropia es generada debido a la
interaccién de diferentes velocidades y caracteristicas en el flujo, es decir, puede ser
incompresible o compresible, posen caracteristicas subsonicas, transonicas o
supersonicas al mismo tiempo en una misma zona, asi como también se presentan
efectos viscosos del fluido y transferencia de calor entre el fluido y los componentes
mecanicos. Segun J.D. Denton[17], las pérdidas se dividen en dos: bidimensionales,
que generalmente se usan para las representaciones en &labes en cascada, y
tridimensionales, en donde se toma en cuenta la rotacion de los alabes. En la siguiente
figura se muestra como las pérdidas en los alabes de las turbinas son la principal causa
de la disminucién de la eficiencia en las turbinas de gas, estas se presentan

principalmente entre los alabes y entre los alabes y la carcasa del motor figura (18)

vartice enal . Y
porde de
ataqus

A
—  Caoalimite de
alabe

Flujo en la punita
del alabe

E
--.____‘“‘

Rotacion

Fluja
secundanc

Fig. 18 Caracteristicas del flujo en una turbina; 1994, J. D. Denton, citado por [14]

Las principales pérdidas que se encuentran en los alabes de turbinas son:

1.3.1 Pérdidas de perfil

Estas se encuentran principalmente en las pruebas de cascada, es decir, en dos

dimensiones. Este tipo de pérdida depende del angulo de ataque, de la geometria, asi
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como también de la velocidad del fluido y la rugosidad de la superficie, ya que esta

relacionada con el desprendimiento del flujo debido a la viscosidad.

1.3.2 Pérdida de flujo de fuga

Este tipo de pérdida se debe a la interaccion de la punta del alabe y la carcasa del
motor, es decir, cuando el flujo interactia con el borde de ataque del alabe, este se
separa, una parte pasa por la zona de succién y la otra parte del flujo pasa por la zona
de presion. Esta diferencia de presién se une con el flujo principal en la punta del alabe,
cuya combinacion de flujo de diferente velocidad y presion crea los vértices de fuga.
Este tipo de pérdida actua diferente, tanto si el alabe en la punta presenta una cubierta
0 se encuentra sin la misma; asi mismo, esta depende en gran medida de la distancia
entre la punta y la carcasa del motor y el angulo de incidencia de la etapa rotativa.
Figura (19).
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Zona de Succian
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Rotar Ezpesorge
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a) Alabe con cubierta b) Alabe sin cubierta

Fig. 19 Pérdida de flujo de fuga [17]

1.3.3 Pérdida de flujo secundario

Se genera a través de los pasajes que existen entre los alabes debido a la combinacion
del flujo secundario y el flujo principal. La combinacion de diferentes velocidades del
flujo genera vértices, sumandoles el desprendimiento de la capa limite en los alabes y
la interaccién de los flujos secundarios con la carcasa del motor, generando asi una

combinacion de pérdidas.
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1.4 COEFICIENTES DE PERDIDAS

Los coeficientes de pérdidas en cascada para una turbina se encuentran relacionados
con las entalpias, la variacion de la temperatura y la presion estatica, comparado con
el flujo isentrdpico, creando las irreversibilidades del sistema. Segun J.D Denton, 1993
[17], la forma mas rapida de calcular la pérdida en una turbina en cascada
experimentalmente, es mediante el analisis de la pérdida de presion, por lo tanto se
tiene la siguiente relacion.

_ Pyy — Py, (26)

P — P,
En donde las (P,) son las presiones de estancamiento tanto de entrada como de

Y

salida. Este método de calculo de coeficiente de pérdida no es tan adecuado para un
calculo de disefio, por ello J. Denton propone también una relacion en funcion de las

entalpias isotrépicas (h,;). Dicha relacidn se obtiene con base en la figura (20).

_ha—hyg @n
hOZ - h2

¢

Fig. 20 Diagrama, h-s de un flujo en cascada de una

turbina [17]
Las pérdidas en turbomaquinaria, segun J. Denton [17], se pueden reducir a un
incremento de entropia, las cuales son creadas a partir del desprendimiento de la capa
limite y las ondas de choque entre otras. Por ello, el coeficiente de pérdida de entropia
se define a partir de la figura (20).

T, As (28)

= e —
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1.5 EFICIENCIA DE ETAPA

De acuerdo a la referencia [28], la eficiencia de una etapa de turbina de gas viene dada

por la siguiente ecuacion.
M-w (29)

y—-1
. P\ v
Myrincipal * Cp Ty - [(P_i) - 1]

Misma que se utilizara para comprobar la eficiencia de los diferentes tipos de difusores
de vortices.

Netapa =

1.6 MODELOS DE PREDICCION DE PERDIDA EN
TURBINAS AXIALES

Los modelos de prediccion de pérdidas unidimensionales en turbinas sirven para
conocer de manera rapida y eficaz el rendimiento de una turbina de gas. Este método
usa las ecuaciones que caracterizan el fenomeno, y coeficientes adimensionales
obtenidos con base a experimentacion, de tal manera que se desarrollan ecuaciones

faciles de resolver y que dan una idea general del comportamiento de la turbomaquina.

1.6.1 Modelo de Soderberg

Este modelo es la manera mas rapida y sencilla de poder obtener el rendimiento de
una turbina de gas y se basa principalmente en las pérdidas por flujo secundario. Sin
embargo, deja de lado la geometria del alabe, asi como las pérdidas por
desprendimiento de la capa limite y las pérdidas debido a la interaccion del &labe con

la carcasa del motor.

El coeficiente de pérdida del rotor y del estator est4 dado por la siguiente ecuacion.

10° !

lp = (R_e> : [(1 + (0.993 + 0.075%) - 1] (30)
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. <%>1/4 [(1 + &%) (0.975 + 0.075%) - 1] (31)

En donde la variable (¢*) es llamada coeficiente de pérdida nominal y depende de la
deflexion del alabe (¢) , es decir;

£ = 0.04 + 0.06 (ﬁ)2 (32

La relacion (I/h) es la relacion de aspecto del dlabe donde (h) es la altura del alabe y
() es la cuerda.

1.6.2 Modelo de Ainley y Mathieson

Este modelo matematico se basa principalmente en datos experimentales para obtener
algunas constantes; sin embargo, en este caso, ademas de tomar en cuenta las
pérdidas por flujo secundario, también se considera la influencia de los flujos de fuga
en la punta del alabe, es decir, la interaccion del alabe con la carcasa del motor y las

pérdidas de perfil.
Yoo = Yp + Y5 + V) X1g (33)
Este modelo se fundamenta en una sumatoria de las diferentes pérdidas tomadas en

cuenta, esto a su vez multiplicado por un coeficiente de borde de salida (X;g), el cual

se basa en datos experimentales.

Para las pérdidas de perfil, Ainley y Mathieson [14] proponen una relacién de angulos

tanto de entrada como de salida del alabe con un angulo de incidencia de cero.
Yoi=0)Yp = Xi¥p(i=0)
(34)

Donde la constante (X;) es un factor obtenido experimentalmente.

Para la pérdida de flujo secundario se propone un modelo matematico con base en las
cargas del alabe, en donde se encuentran relacionados los angulos de salida y el

coeficiente de levantamiento.

40




2
Y. = /1<&> (Coszasalida>
s S/l COS Usqlida (35)
Donde el coeficiente (1) es una relacion de la aceleracion del flujo a través de los

alabes y se puede encontrar con base en datos experimentales.

Para las pérdidas de flujo de salida, se tiene un analisis similar al anterior, con la
diferencia de que, en este caso, se toma en cuenta la separacién de la punta del alabe
con la carcasa del motor.

T

2
COS"Usqlida
YTI - B h —_—

4(tan Aentrada — tan asalida) (
COS Usqiida

(36)
(B) es una constante que indica el tipo de punta de alabe: si esta esta totalmente

cubierta se tiene un valor de 0.25, mientras que si se encuentra plana es 0.5.

Con este modelo no se toman en cuenta la influencia de las ondas de choque ni los

angulos de incidencia del alabe.

1.6.3 Modelo de Kacker y Okapuuu

Este modelo se basa principalmente en el modelo de Ainley Mathison; sin embargo,
en este caso, ademas de tomar en cuenta las pérdidas ya antes mencionadas, se tiene
como principal caracteristica que se toman en cuenta los efectos de compresibilidad,
las pérdidas por ondas de choque, asi como también se calculan los diferentes

coeficientes, que en casos anteriores se obtenian de graficas.

El modelo matemético se fundamenta en la suma de pérdidas de perfil, pérdidas por

flujo secundario, pérdidas en el borde de salida y pérdidas de flujo de fuga.

Y = Xpe(Yp + Vg + Ypy + Yrg) (37)
Donde (Xg.) es un coeficiente que se calcula en funcion al numero de Reynolds

(Re < 2x10°).
(38)

X Re %
Re = (2x105)

2x105 > Re < 10°
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XRe =1 (39)

Re > 10°

Re -0.4 (40)
Xse = (15¢)
Para la pérdida de perfil se toman en cuenta las pérdidas por ondas de choque; sin

embargo, sigue la misma estructura del modelo de Ainley y Mathieson.

(41)

2
Y, = 0914 <§priyp(i=0) + Yonda)

La diferencia con el método anterior es la constante (K,) que es un coeficiente de

correccion de los datos experimentales obtenidos en &labes en cascada y con flujo

subsonico por Ainley y Mathieson.

Mentrada) 2 (42)

Msalida
La constante (Y,,,44) €S €l coeficiente de pérdidas por ondas de choque, segun Kacker

Kp =1—1.25(Myyiq0 — 0.2)(

y Okapuuu, viene dada por la siguiente ecuacion.

14
y—1 2\ /r-1
r_h) (pentrada) 1- (1 + 2 Mentrada )
T

Yonda = 0-75(Mentrada,H - 0-4)1'75 (
Psalida
1-(

Y
-1 /y—l
1+ VTMsalidaz) (43)

Donde (Mentraaqn) €S la relacion del numero de Mach de entrada y la distancia entre

la punta de alabe y la carcasa del motor.

Para las pérdidas de flujo secundario, se basaron en varios modelos matematicos,
entre ellos el de Dunham & Came y Ainley y Mathieson; con base en los modelos ya
establecidos realizaron varios experimentos, encontrando la relacion de la
envergadura del alabe con este tipo de pérdidas, asi como también la compresibilidad

del flujo, obteniendo asi la siguiente ecuacion:

2
Cos asalida)( COS Agqiida )[1 (44)

l
Y; = 0.04 (‘) Xar [4(tan Aentrada — tan asalida)z] < CoSs « d
entrada

h
-(7)a-x)

COS QAentrada
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En este caso, la constante (X,z) es el coeficiente de envergadura y depende de la

relacion (h/l), tal y como sigue.

<2

~ =

(45)
X, =1—-0.25 /2 -Hy

Xp=1 (46)

El coeficiente de pérdida en el borde de salida Y,z depende de la velocidad de flujo, es

->2

decir, el nimero de Mach, y la energia cinética, segun Kacker y Okapuuu [14], se

representa por medio de la siguiente ecuacion.

_ Ty
_ [1 - yTlMsazidaz (% __1)/)] o
1- (1 + y;—lMsalidaz) ot “n

A¢ i es el coeficiente de energia cinética de pérdida en el borde de salida del alabe
[19].
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1.7 PROPIEDADES GEOMETRICAS DEL ALABE Y DEL
MOTOR CFM56

La turbina de gas CFM56 de la empresa “General Electric” que se utilizara para la
aplicacion de los difusores de vortices en sus alabes de la turbina de alta presion se
observa en la figura (21). Sus diferentes series se encuentran aplicadas en una gran
variedad de modelos, tales como Boeing 737 y Airbus A320, entre otros aviones de

altas prestaciones.

—93.06(2,634)
—— 33.81 (859) —

1
“< — ;| s

T

————————

105.74 (2,686)

A
|- 33.583(980)

Fig. 21 Medidas del motor CFM56 - en (mm)[26]
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Esta investigacion se centrara en la turbina, especialmente en la primera etapa, es

decir, la etapa de turbina de alta presion. figura (22).

Estator

Fig. 23 Etapa de turbina alta presion del CFM56 [26]

La etapa de turbina estd compuesta por una corona de estator y otra de rotor. Para
efectos de esta investigacion, no se tomaran en cuenta los diferentes métodos de

enfriamiento, mismos que seran motivo de andlisis para posteriores investigaciones.

45




El estator, figura (23-A) se caracteriza principalmente por presentar grandes curvaturas

en su perfil, esto por su principal funcién que es redireccionar los gases que salen de

la camara de combustibn a una gran temperatura, en este caso de 1577.62 K;

aumentando su velocidad y disminuyendo su presion; para que sea aprovechado de

manera eficiente por el rotor.

Una vez que el flujo pasa por el estator, se encuentra con el rotor, figura (23 -B), que

es el encargado de convertir la energia de los gases de escape, expandiéndola y

convirtiéndola en energia mecanica para mover el compresor de alta presion del motor.

Tabla 1 Condiciones de operacion de CFM56 [29]

Condiciones de operacion de la turbina -CFM56

Numero de alabes de estator 35
Numero de alabes de rotor 80
Velocidad de rotacion (rpm) 14324
Flujo masico (kg/s) 83.2
Temperatura de entrada (K) 1577.62
Temperatura de salida (K) 1380.8
Presion de entrada (kPa) 2325.130
Presién de salida (kPa) 564.97
Velocidad en la punta de los alabes(m/s) 400
Velocidad media(m/s) 290
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Fig. 24 Malla en dindmica de fluido computacional de una interfaz estator-rotor [15]

CAPITULO II

Modelos v Simulacion Numérica




2.1 MODELOS Y SIMULACION NUMERICA

La simulacion numérica ha tenido un gran desarrollo durante los ultimos afios, debido
en gran medida a sus ventajas en comparacion con los estudios experimentales.
Muchos software, tales como: Fluent, Phoenics y en este caso, Numeca, han
impulsado en el avance en las diferentes industrias, especialmente en las areas
aeronautica y automotriz, con la gran desventaja de la necesidad de mayores recursos
computacionales. Para el analisis del comportamiento de los fluidos, estos softwares
realizan arreglos de nodos, los cuales forman elementos en donde se realizan los
diversos balances de energia, basados en las ecuaciones fundamentales que rigen el

comportamiento de los fluidos.

2.1.1 Ecuacion de conservacion de la masa

En cuanto a la ecuacion de conservacion de la masa, se estudia la definicion de un
volumen de control, y se define como la relacion de masa que entra y sale de un

volumen de control.

-

R p.'n-'ulumE dV

B

Fig. 25 Volumen de control, conservacion de la masa [2]

Para obtener la funcién diferencial de la ecuacién de conservacién de masa, se denota
el elemento diferencial en movimiento en el volumen de control, figura (25), obtenido

asi la siguiente ecuacion.
odm = pdv (48)

Si se toma en cuenta que la masa se conserva durante todo el trayecto, la derivada

temporal es.
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DEm) _ o (49)
D ttiempo

Asi pues, con base en el enunciado anterior, se tiene.

Dp 1 D(@Gv) | _ (50)
Dttiempo P 5 . Dttiempo =0
Esta ecuacion explica que el incremento de masa en un volumen de control depende
del flujo méasico. Asi mismo, la masa no se crea ni se destruye, salvo ciertos casos en
donde esto no se cumple, tales como las reacciones nucleares.
Si se tiene un flujo incompresible, es decir, la densidad no varia con el tiempo, la

ecuacion (50) se reduce a:

sivV-V=0 (51)

D 52

P _ 0 (52)
Dttiempo

2.1.2 Ecuacion de conservacion de momento

La ecuacién de momento lineal se basa en la segunda ley de Newton (F, = ma) en la
cual, se toma en cuenta un elemento de un fluido en movimiento, en donde dicho
movimiento se ve afectado por dos tipos de fuerzas: las fuerzas de cuerpo y las fuerzas

de superficie.

Las fuerzas de cuerpo son aquellas que no tienen contacto con el volumen de control,
es decir, que actian indirectamente, tales como la gravedad o las fuerzas

electromagnéticas.

Las fuerzas de superficie son aquellas que acttuan directamente en el volumen de

control, tales como los esfuerzos cortantes y los esfuerzos normales.

La ecuacidon de momentos se expresa en funcion a las coordenadas.

ax  ax oy | oz
ov ov v ov 0 ot ot ot
p( ) p yx  Otyy , O%yz

attiempo +ua+v@+wa_z ~ POy _@-l_ dx ay 0z (53)

ou ou u ou 0 ot Jt ot (53)
p<—+u—+v—y+w—>=pgx— P =y g =
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ow ow ow ow\ dp 6rzx+arzy+(')rzz (54)
# PTG, o T oy T oz

tu—+tv—+w——
X y

En la parte izquierda se tiene la aceleracion de la particula; asi mismo, la primera parte
del lado derecho representa a las fuerzas de cuerpo, es decir la gravedad y densidad.
El segundo término de la derecha representa la variacion de la presion segun el plano
cartesiano de referencia, y los tres dltimos términos, en donde se encuentra los

esfuerzos cortantes en cada plano, representan las fuerzas viscosas.

2.1.3 Ecuacion de la energiat

La ecuacién de la energia se basa en la primera ley de la termodinamica, la cual consta
del flujo de calor (g), (W) que es el trabajo hecho por el elemento debido a las fuerzas
de superficie en el volumen de control y el cambio de energia interna dentro del

elemento (AU).

q—-W =AU (55)
Se considera un volumen de control, figura (26), en donde se especifican todas las

fuerzas en direccion x.

¥
- Blyr)
o .
A Ty T o
y g
| f
| A LU
) ) " — X F
™ o, 0x dy A0 d ¥
g 1 1,
wp dpdy ———= | ' AT oy [ dydz
|..'T:l|:|_|l'|:|.f o I_ _JI_ _____ d_xl‘\.____—l—— _
. ord . L R
Gy Oy A7 el | S | gy + dr | dy dz
| - T dz £
I._.d' — = = _
- U dr dx e dlur, ! .
[ & B Pl ey

Fig. 26 Volumen de control, ecuacidn de la energia [2]

* Wendth, J., Anderson J., Degrez G., & Dick E., et al. (2009). Computational Fluid Dynamics. Bélgica.
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El trabajo debido a las fuerzas de superficie que mueven un elemento del volumen

de control, es decir, la velocidad U viene dado por.
p f - U(dx dy dz) (56)

Para obtener el trabajo hecho debido a las fuerzas de superficie en direccién x, por la
presion en las caras ADEH y la cara FGCB, teniendo en cuenta el marco de referencia

para los signos

d dy(u
[up - (up + (up) dx)] dydz = — y(up) dx dxy dz
0x 0x (57)
Por lo tanto el trabajo total en x esta dado por la siguiente ecuacion
d(up) | O(UTyy)  O0(uTyy)  0(UTyy) (58)
[ o + o + o + o dx dy dz

Siguiendo el mismo razonamiento anterior, se obtienen las coordenadas en Y y Z para

asi obtener el trabajo debido a las fuerzas de superficie total en el volumen de control.

~ (a(up) L90p) a(wp)) L0t | 0(uny) | 0ty | O(vry)

W= dx dx dx dx dy 0z dx

9 9 0 0 0
N (vtyy) N (vtay) N (WTyy) N (wty,) 4 (wt,,) (dx dy dz) + p
dy 0z 0x dy 0z (59)

U (dx dy dz)

Para el flujo de calor se debe tener en cuenta que este puede ser debido a un gradiente
de temperatura por parte del volumen de control.

Se tiene en cuenta el flujo de calor en el elemento del volumen de control.

pq dx dy dz (60)

En la figura (26), se tiene un balance de flujo de calor en el eje x por conduccion térmica

. ., 04y _ 04y (61)
[qx - (qx +adx>] dydz = ~ox dx dy dz

Sumando las ecuaciones (61) y (62) y aplicando los mismos pasos para las

coordenadas (z) y (y), se tiene finalmente.
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. ., 04y _ 0qx (62)
[qx - (qx + de)] dydz = o dx dy dz

Donde el flujo de calor se relaciona con la Ley de Fourier, es decir, con el flujo de calor

por conduccioén, por lo tanto se tiene:

. kaT . oT . oT (63)

Por lo tanto, el flujo de calor se puede reescribir de la siguiente manera:

_[ ,+6(kaT>+6<k6T)+a<kaT)]d dv d (64)
T= P75 " ax) Tay\"ay) T 9z\" 97 )| ¥ 4

Para el cambio de energia interna en el volumen de control, se toman en cuenta la

. C . U? L. . , . .
energia cinética (7) y la energia interna del fluido, asi como el cambio de dicha

energia por unidad de masa, teniendo finalmente una derivada sustancial, es decir:

2

D U
AU = p—(e +—> dx dy dz
Dt 2 (65)

Sustituyendo las ecuaciones (60) (65) y (66) en la ecuacion (56), se tiene finalmente

la ecuacion de la energia.

D < N U2>
— e —
P Dttiempo 2
9/ 0T d ¢ OT 0 ( 0T\ O0(up) 0d(wp) d(wp)
— P +£<ka) +@(k@> +£(k£> Cax  ox  ox
N 0(UTyy) N 9(utyy) N O(ut,y) N 9(vyy) N d(vtyy) N d(vt,y)

d0x dy 0z dx dy 0z (66)
0 (Wsz) 0 (WTyz) 0 (WTZZ) 2 =
o+ % +——=——+pf U

2.1.4 Ecuacion de Navier-Stokes

Las ecuaciones que rigen la mecanica de fluidos generalmente son basadas en
propiedades intensivas, estas ecuaciones se relacionan con la interaccion de un
volumen de control con el medio que lo rodea; en consecuencia, las ecuaciones

generalmente se basan en la siguiente relacion:
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Incremento de propiedad
del fluido en el volumen de control
respecto al tiempo

Flujo de la propiedad del
= | fluido, que entra o sale del | +
volumen de control

Generacién de la propiedad
del fluido en el interior
del volumen de control

Para la ecuacion de Navier-Stokes se toma en cuenta la deformacién lineal del fluido,
esto para fluidos newtonianos, es decir, en donde la viscosidad es constante, la cual

se denota con un sufijo que indica el componente de esfuerzo:

ou ov ow (67)
“H% 9Tn e

Asi mismo, se tienen seis componentes mas de la matriz de esfuerzos:

_1(6u+6v) _1(6u+GW) _1(6v+GW) (68)
Cxy =3 dy 0x 2 = 5\5z " ox b2y = 2\4z dy
La deformacién volumétrica viene dada por la siguiente ecuacion:

au ov ow _ (69)

Para un fluido newtoniano, con lo ya mencionado anteriormente, los esfuerzos
cortantes son:

Ju ov ow (70)
Tx=2,ua—+dwu Tyy=2u£+dwu TZZ=2ua—+dlvu

Ju Jv Ju Jdw Jv ow
Txyﬂ‘(@*a) Txf“(wa) Tyzﬂ‘(&*@)

Por lo tanto, sustituyendo las ecuaciones de esfuerzos cortantes en las ecuaciones de

momento y aplicando las teorias de derivadas totales se obtiene:

Du 6p+ d [ +d ] 0 [ (au )] [ (av OW)] S (71)
thtiempo - 0x  ox v dy dy 0x 0z # Mx

bv 6p [2 b di ] d [ (aw 6u>] d [ <6u 4 GW)] +s (72)
P Dtvempo 0y oyl U T oy 3z [F\az T ax )| T oMy

Dw ap [2 b di ] d [ (au )] [ (617 6w>] +s (73)
P Dtvempo 0z 0z17" U T o [M\ay Tax/l T ay [H ay )| T oMz
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Otra manera de representarla, mas simple y aplicable a métodos de volumen finitos o

diferencia finita para su aplicacion en programas computacionales, es:

Du op , (74)
pm =3 + div(u grad w) + Sy
pL = _E)_p + div(u grad v) + Sy =
Dttiempo ay Y
Dw 0 (76)

__9 ,
p Dlromms =5 + div(u grad w) + Sy,

2.1.5 Ecuacion de Euler

La ecuacién de Euler para turbomaquinaria es una ecuacion que relaciona las
caracteristicas inherentes del fluido con el trabajo que este realice, esta ecuacion
relaciona la ecuacion de la energia (67) y la ecuacién de conservacion de momento
(53) figura (27).

(5
S ca = ul

l“--..\ \ 17'/ [——_I . uy
a, B a; | p/,/
xc.\\L/"" %/%

Fig.27 Triangulo de Velocidad [14]

La ecuacion para obtener el caudal en una turbomaquina es:

Qcaudal = Vmedia "4 (77)
Y en la ecuacién de la cantidad de movimiento:
F=pQ(C, — C) (78)
o
F=m(C, — Cy) (79)

Para obtener el momento se sabe que se multiplica la fuerza por una distancia, en este

caso, el radio de la turbomaquina, es decir:
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M =G —Cor) (80)

Por lo tanto, en la ecuacién de torque o par motor se tiene:

P=M-w (81)
sz(C_l)-rl—C_z)-rz)-w (82)

Se sabe que las Unicas fuerzas que intervienen en el movimiento de los alabes y

producen trabajo en las turbomaquinas son las fuerzas tangenciales. Con base en la

figura 27, se tiene la siguiente ecuacién, llamada ecuacion de Euler.
Wy=U;-C,-Cosa, — U, C,-Cos a, (83)

2.2 LEY DE LA PARED

2.2.1 Velocidad de friccidon

Mas correctamente, velocidad de friccion en la pared, que es una caracteristica de la

velocidad en flujos turbulentos y esta dada por los esfuerzos cortantes y la densidad.

p (84)

2.2.2 Velocidad adimensional

La velocidad cerca de la pared y se define como:
U (85)

2.2.3 Distancia adimensional de la capa limite

Es una medida para distinguir las diferentes regiones que se encuentran cercanas a la
pared; es una cantidad adimensional y mide la distancia desde la pared en términos

de longitud de viscosidad.
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L uy (86)

2.2.4 Esfuerzo cortante turbulento adimensional

El esfuerzo cortante cerca de la pared estd dado por la siguiente ecuacién

adimensional.

Pl (87)

2.3 CAPA LIMITE TURBULENTA

R
- Capa limite .. Afegignde * Capa limite
a laminar transician Turbulenta
- I I-l.'l
-
o [+ "
- - L
= U . Capa
i —— ¥ - A
- e Qe o - - L Turbulenta
- 5 " A 1
- - . 7 i w - = - - .
- e - = e il P o D & = sl Copa de revestimicnto
- - = - - - e e T - =g
=) - T ——. S— — -; Copa de amaortiguamisnto
- - - Espesar capa limite & Subcopg viscosa

Fig. 28 Capa limite sobre placa plana, (Imagen Adaptada [15])

En la figura (28) se puede observar el flujo sobre una placa plana, la cual se divide en
una zona laminar, una de transicion y una totalmente turbulenta. Para esta ultima, se
tienen subdivisiones en la capa limite, las cuales constan de la capa de revestimiento
(overlap layer), capa de amortiguamiento (Buffer Layer) y subcapa viscosa (Viscous

Sublayer). Figura (29)
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Capa limite turbulento cerca de la pared

Subcapa viscosa Capa de Capa logaritmica
. amaortiguamiento

u*=In(y*)/k + C

0.1 1 10 100
InCy*)
Fig. 29 Capa limite turbulento, imagen adaptada [16].

2.3.1 Subcapa viscosa (Viscous Sublayer)

Muy cerca de la pared, los movimientos erraticos de los vortices son frenados, por lo
tanto, el fluido que esta cerca de dicha pared se encuentra dominado principalmente
por los esfuerzos viscosos en ausencia de los efectos de esfuerzos turbulentos. Por
ello, se puede asumir que el esfuerzo cortante en la pared a través de toda la capa del

fluido siempre es laminar.

Aplicando condiciones de frontera se obtiene:

+ (88)

En unrango de (0 < y* <5)

2.3.2 Capa de amortiguamiento (Buffer Layer)

Esta se da en un rango de (5 < y* <30) y las leyes de la pared no entran en esta
zona, ya que en esta zona se encuentra la transicion de la capa viscosa, la cual es
totalmente laminar y la capa de revestimiento que es turbulenta. Por lo tanto, en esta

regiéon no se muestra un comportamiento ni lineal ni logaritmico.
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2.3.3 Capa de revestimiento (Overlap Layer)

A una distancia de la pared de (30 < y* < 500) existe una region en donde los efectos
viscosos Yy turbulentos son importantes; dentro de esta region, los esfuerzos cortantes
se asumen como constantes y son iguales al esfuerzo cortante de la pared, que va
variando gradualmente con la distancia de pared. La relacion de y* y u*™ se da como

sigue:

1 (89)
+:—L ++C+

2.4 ESFUERZO DE REYNOLDS

Los esfuerzos de Reynolds representan la transferencia de momento debido a las
fluctuaciones turbulentas, principalmente resolviendo las ecuaciones de Navier Stokes
con valores promedios, es decir, las componentes de la velocidad y la presion en la

ecuacion se sustituyen por:

Uu; =u+u (90)
pi=p+p (1)

Teniendo en cuenta que la multiplicacién de dos valores fluctuantes no es cero si las

magnitudes estan correlacionadas, esto conlleva a un transporte neto de momentos.

Sustituyendo los valores promedio en la ecuacion de Navier Stokes para un flujo

incompresible se obtiene:

ou,

dx, ©2)
ou, 00 b 3T —pin ) ©)
ot Y %x;  ox, 9%,

En donde se puede observar un valor fuera de lo comun si lo comparamos con la

ecuacion de Navier Stokes original, el cual es llamado esfuerzo de Reynolds.
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Tin = pu, ’u]’ (94)

El andlisis dimensional de estos términos da como unidad fuerza/superficie y, en
consecuencia, esto sugiere que una forma apropiada es considerar al flujo turbulento
con valores medios temporales como un flujo laminar con la presencia de fuerzas
adicionales que tienen su origen en la turbulencia. Estas fuerzas son llamadas fuerzas

aparentes.

2.4.1 Concepto fisico del esfuerzo de Reynolds.

El concepto fisico de los esfuerzos de Reynolds es la suposicion de un flujo en una
placa plana, la cual tiene diferentes regimenes de velocidades debido a la capa limite,
en donde las particulas de menor velocidad que se encuentran cerca de la superficie
de la placa (punto azul) tienden a desacelerar a las particulas de mayor velocidad

(puntos rojos) y viceversa, formando grandes fluctuaciones de velocidad. Figura (30)

Fig. 30 Concepto fisico de esfuerzo de Reynolds.

2.5 FLUJO TURBULENTO

Un flujo turbulento se forma toda vez que el flujo se vuelve inestable. Hay un proceso
ilimitado de oscilacion, como se puede observar en la figura (31) y, una vez iniciada

esta, continlia perpetuamente sin desvanecerse.

Una caracteristica esencial de los flujos turbulentos es que el campo de velocidades

varia significativamente y es irregular tanto en la posicibn como en el tiempo.
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Los flujos turbulentos tienen la habilidad de transportar y combinar fluidos mucho mas
eficientemente que los flujos laminares, como fue demostrado por el experimento
llevado a cabo por Osborne Reynolds en 1883. Asi mismo, las tasas de transferencia
de calor y masa de Solido-Fluido y Liquido-Gas son mucho mayores en flujos

turbulentos.

El flujo turbulento es Auto-Sostenido; este proceso aun no esté bien definido, pero lo

gue ocurre es que se genera mas turbulencia, manteniendo asi el movimiento erratico.

2.5.1 Principales caracteristicas de flujos turbulentos

Los flujos turbulentos son difusivos, ya que el movimiento erratico de las moléculas del

gas es el responsable de la difusidn térmica, difusion viscosa y la difusion masica.

ns

Velocidad

105

Tiempo
Fig. 31 Fluctuacion de velocidad de un flujo
turbulento de experimento en hilo caliente
LABINTHAP-IPN-2003
Todos los flujos turbulentos tienen procesos que cambian la longitud de los voértices;
este proceso actia en dos direcciones, la primera donde los voértices crecen,
haciéndolos mas largos, alcanzando en algunos casos el espesor de la region

turbulenta. Y la segunda donde este proceso disminuye el tamario de los vortices.

Los flujos turbulentos son disipados, ya que los pequefios vértices tienden a dominar
sobre todo el flujo turbulento. Estos disipan energia y tienden a destruirse por si solos;
por ello, para que un flujo turbulento sea auto-sostenido, es necesaria la produccion

de pequefios vortices.
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2.6 CASCADA DE ENERGIA

Cuando un fluido interactia con una determinada superficie, se crean vortices, los
cuales varian en funcion de su tamafio, longitud, o velocidad. Sin embargo, en un
principio se tienen vortices de gran tamafio que, debido a la disipacion de energia, se
van formando en otros mas pequefios hasta llegar a un equilibrio. Esta caracteristica
se cuantifica y se estudia, segun los tamafios de los vortices, en una escala de

turbulencia.

2.6.1 Escala de turbulencia

2.6.1.1 Macroescala

Este tipo de escala de estudio se enfoca en los vortices grandes que tienen como
caracteristica principal que poseen la misma velocidad y dependen en gran medida de

la direccion del flujo principal, es decir, son anisotropicos.

2.6.1.2 Sub Rango Inercial o Rango intermedio

Es el rango en el que se transfiere energia, desde la escala mayor de los vortices hasta
una escala menor. En ese intermedio no se tiene una disipacion de energia total y se

caracteriza por tener una velocidad (u;), una longitud caracteristica (I) y un tiempo (t).

Esta zona intermedia se caracteriza por una pendiente -5/3, figura (32), y se determina

el espectro de energia turbulenta E(k) mediante la ley de Kolmogorov.

E(k) = agqy REY (95)

Donde « es una constante con valor de 1.5

Eqp eslatasade disipacion viscosa

2nU
kondaa €selntimerodeonda k= - se relaciona con la longitud del vortices.
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2.6.1.3 Microescala

Esta es la escala mas pequefia de los vértices, donde practicamente ya se han
disipado. Este caso se caracteriza por tener el nimero de Reynolds local igual a 1y
se denota a la longitud caracteristica (), la velocidad (u,) y tiempo (t).

En referencia al nimero de Reynolds y la teoria de cascada de energia, se tiene una
expresion para cada escala de valor caracteristico, llamada también escala de
Kolmogorov, es decir:

1
n=(""/) /s u, = (ve)'/s t=(/)"
(96)

Cascada de energia

E(x) -— i
' 1 / F
y !
1
: — :
i v ElK) = agigsn
Generacion
de energia
] Subrangd e )
: inercial ' Disipacion
E de energia
: | >
< P ol =
Ky~ L fiRe) K, ~ah

]
Vortices sequn Ly u Vortices segun v

Fig. 32 escala de Turbulencia [1]

2.7 MODELOS NUMERICOS DE TURBULENCIA.

Una de las principales caracteristicas de la turbulencia es su comportamiento erratico,
lo que lleva a desarrollar grandes fluctuaciones de velocidad. Por lo tanto, para realizar
un analisis correcto del comportamiento, es necesario remontarse a las diferentes
teorias estadisticas. Sin embargo, el problema radica es unir estas teorias con las
ecuaciones que rigen el comportamiento de los fluidos, tal y como las ecuaciones de

Navier Stokes.

A raiz del desarrollo de la dinamica de fluidos computacionales, se han realizado
diferentes métodos de analisis de los flujos turbulentos, los cuales se basan

principalmente en tres métodos de andlisis numéricos: el primero es la simulacion
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numeérica directa (DNS), que es el que mas recursos computacionales requiere, ya que
necesita un mallado demasiado fino, asi como también un adecuado hardware para la

simulacion.

El segundo es la simulacién de vortices grandes (LES), la cual tiene como principio
gue la energia turbulenta esta contenida en los vortices grandes. En este caso no se
necesita un mallado tan fino; por lo tanto, no se requieren demasiados recursos
computacionales. Sin embargo, soOlo se utiliza como aproximacion y en ciertas
aplicaciones en donde no se toman en cuenta los efectos de las pequefas escalas

turbulentas.

El dltimo caso es el promedio de las ecuaciones de Navier-Stokes con Reynolds
(RANS). Es uno de los métodos mas usados hoy en dia, debido a su gran aproximacion
y su escasa necesidad de recursos computacionales; en este caso, para el cierre de
las ecuaciones de Navier-Stokes, se modelan los diferentes patrones turbulentos

teniendo en cuenta las diferentes aplicaciones que se requieran.

2.7.1 Simulaciéon Numérica Directa (DNS)

Es la mas exacta de todas las aproximaciones, ya que resuelve directamente las
ecuaciones de Navier-Stokes en 3ra dimension. Su principal caracteristica es que
resuelve todas las escalas de turbulencia, lo que a su vez lo convierte en una gran
desventaja, especialmente a grandes numeros de Reynolds y en geometrias
complejas en donde los costos computacionales pueden ser incalculables. Por ello, el
uso de este método es exclusivo en el campo de la investigacion, en donde la
aplicacién de bajos nimero de Reynolds ayuda a obtener un mayor entendimiento del
comportamiento de los flujos turbulentos que, de otra manera, seria imposible de

estudiar.
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2.7.2 Simulaciéon de Vortices Grandes (LES):

Es una aproximacion intermedia entre el RANS y el DNS debido a que s6lo toma en
cuenta los vortices grandes y los pequefios son modelados figura (33); esto debido
que los pequeiios vortices soOlo se encargan de la disipacion, mientras que los vortices
de gran tamafio son los encargados de la transferencia de energia y momento. El
hecho de analizar sélo este tipo de vértice, hace que se puedan tener grandes espacios

temporales, asi como un mallado mas fino incluso que en el analisis de RANS.

Resuelve Modela

log E(k)

k
Fig. 33 Analisis de LES en funcion al espectro de
energia turbulenta E (k) [12]

Matematicamente, la técnica de simulacidon LES se basa en un promediado espacial,
con base en la utilizacion de filtros o tamafios de mallas, que sirven para dimensionar
las diferentes escalas turbulentas. Sin embargo, la micro escala se modela usando la
técnica de submalla (Subgrid Scale Model SGS).

Debido a esto, las ecuacione de Navier — Stokes, aplicando lo antes ya mencionado,

gueda como:

d(pv) L _ _ (97)
at.—l +V(p vlv]) = —Vp + V(uvy,) — Vry;
tiempo

Donde el termino (Vz;;) son las tensiones turbulentas de la subescala, respecto con la
ecuacion (99). Estas poseen un tratamiento relativamente sencillo debido a las

caracteristicas inherentes de las pequefias escalas.

* Para mas informacion de la simulacion de vortices grandes (LES) consultar referencia [1] PP. 270 y [12] PP. 93
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Vii; = p[07, - 0] (%8)

Asi pues, para que los resultados obtenidos sean aceptables se debe calcular entre el

50% y el 80% de la energia cinética del flujo turbulento.

2.7.3 El Promedio de las Ecuaciones de Navier-Stokes
(RANS)

Este modelo numérico se basa principalmente en la naturaleza aleatoria de la

turbulencia, promediando las ecuaciones de Navier-Stokes, obteniendo asi un término

excedente, ecuacion (100), conocido como el esfuerzo de Reynolds.
v

. L 1 ~ B 1 o
attier;po +V(ET) = WV - CV(pni7))

(99)
| —
Esfuerzo de Reynolds

Los esfuerzos de Reynolds generan seis incognitas mas quedando claro que el
namero de incognitas es mayor al nimero de ecuaciones que se tienen.

Los esfuerzos de Reynolds generan tres esfuerzos turbulentos normales:

12 12

Ty = —PU Tyy = —pV Tyy = —pu'v’ (100)

Y tres esfuerzos turbulentos cortantes:

Tey = —pu'w’ Ty, = —pv'w’ Tex = —pw'’ (oD
En este caso, u, vy w son las componentes de la velocidad. Y, debido a ello, dichas
incognitas se deben de modelar mateméticamente con base en teorias estadisticas.
Por lo anterior, se propusieron varias teorias para la resolucion de dichas incognitas.
Una de ellas es la Hip6tesis de Boussinesq, la cual implica que las teorias viscosas se
comportan de la misma manera que los esfuerzos de Reynolds:

- o, oy, (102)
Ty = — V. &~ —_——
1) leV] th aX]- aXi

Donde (u;) es el factor de proporcionalidad, llamado viscosidad turbulenta, mismo que
puede ser tanto un modelo como una constante. En los inicios se tenia una constante,

la cual tenia buenos resultados con el andlisis de fendmenos sencillo. Afios mas tarde,
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debido a diferentes estudios que se tenian es esta area, se le agregaron mas términos,
tales como el de energia cinética turbulenta: ecuacién (104), que se le sumaba
algebraicamente a la idea original de Boussinesq; ecuacién (103), ademas de

diferentes tipos de modelos, haciendo asi mas exactos los resultados obtenidos.

2 (103)
§.0k 8ij

2.7.4 Modelo Spalart-Allmaras

Modelo desarrollado principalmente para la solucion de problemas aerodinamicos con
pocos desprendimientos y pequefias capas limites. Una de sus principales
caracteristicas es su bajo costo computacional debido a la sencillez de su ecuacion a
resolver.

La ecuacion a resolver para un flujo incompresible es:

o, v

+ 7 _G+1a(+_)av+c LAY G, +S
0x; ”faxj_ Y o, |0x; KT PY) 5, b2P \ 5 v

j J (104)

Donde G, es el término de produccién de viscosidad turbulenta, Y, es el término de
destruccion debido a la interaccion del flujo con una geometria, mientras que g, = 2/3
y Cp, = 0.662 son constantes.

Para este caso, la viscosidad turbulenta esta dada por una relacién de viscosidad

turbulenta modificada, es decir:

we = () (105)

2.7.5 Modelo k-épsilon

Es uno de los modelos de turbulencia mas aceptados debido a su gran precision para
el analisis de flujos turbulentos, tanto confinados, como externos, asi como el estudio
de transferencia de calor. Es por ello que se han realizado muchas investigaciones con
este modelo, lo que ha contribuido a su mejora y a la aparicion de diferentes variantes,

tales como el modelo Realizable k-¢ y el modelo RNG k-¢.
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Este modelo se basa principalmente en la solucibn de dos ecuaciones
simultdneamente: la primera ecuacion de transporte para la energia cinética turbulenta
(k) y la tasa de disipacion (€); esto combinado con determinadas constantes que son
basicamente resultados de experimentos realizados en diferentes tipos de fluido.

La ecuacién de transporte de energia cinética (k), se obtiene con respecto a un
promediado de las ecuaciones de Navier—Stokes y las componentes de la turbulencia

gue se obtienen;

—(pk ( _) — |+ 2u,S::S:: —
ot a ( v) = axj[ M+0-k +axj t 205ij9i5 — pE (106)
La tasa de disipacion (¢) se basa en el tensor fluctuante de deformaciones:
ov'; v (107)
E=V + =
an axl-

En este caso, la viscosidad turbulenta se calcula en funcion de la energia cinética

turbulenta k y la tasa de disipacion:

k2 (108)
=pC,—

Donde €, = 0.09 es una constante obtenida experimentalmente con base en las

caracteristicas del fluido.

2.7.6 Modelo k-w

Este modelo se desarroll6 para el analisis de bajo nUmero de Reynolds. Tiene una
gran semejanza con el método anterior; sin embargo, debido a la caracteristica del
flujo a estos numeros de Reynolds, posee otra constante (w) que es el transporte para

la tasa especifica de disipacion y es la relacion entre (K) y (g).

Las ecuaciones que rigen este modelo son:

a(Pk) [ Mt ]
— (pkT;) = + 25 |+ 2SSy
ot ( 1) X ( O_k Heoijoij —pp” fB (109)
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Ipw) 9 a Ke\  Ow w
v) =2 — | +=— —20:S::8: . — 2
9t + %, (pwir) ox; [(M + Uw> + ox; +a T 14Si;Sij — pBfpw

(110)

Para la viscosidad turbulenta se tiene la siguiente expresion, en donde se relaciona el
término agregado de disipacion:
.k (111)
He=a P;
Donde la contante (a*) se encarga de eliminar los efectos de la viscosidad turbulenta,

mismos que no son validos a bajos niumero de Reynolds.

2.8 METODO DE SOLUCION NUMERICA

Existen diferentes tipos de solucién de problemas, dependiendo del grado de exactitud
que se requiera, asi como la aplicacién y las capacidades computacionales con las

que se cuente.

Los principales métodos de solucién son:

2.8.1 Solucién por Diferencias Finitas

Este se basa principalmente en la serie de Taylor y su gran ventaja es el hecho de ser

muy eficiente para mallas no estructuradas.

2.8.2 Solucién por Volumenes Finitos

En este método se tiene una integracion de diferentes volimenes de control con base
en el mallado. Su gran ventaja es su facil implementacion y el uso de las ecuaciones
constitutivas en forma conservativa, es decir, el volumen de control se mueve en
direccidn al fluido y lo hace altamente eficiente en una implementacion computacional

robusta. Es el método mas usado para el analisis de flujos de fluido.
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2.8.3 Solucion por Elemento Finito

Es el método mas utilizado para analisis estructurales y se basa en el principio de
residuo ponderado, en donde los elementos son modelados con un arreglo discreto,

obteniendo asi un conjunto finito de incognitas.

2.8.4 Solucion por Métodos Espectrales

Método que se basa principalmente en el uso de series de Taylor; por ello su

implementacion, ademas de ser un area en pleno desarrollo, posee una gran exactitud.

Fig. 34 Solucion mediante métodos numeéricos (linea
de corriente alrededor de un alabe)

Los métodos méas usados por su facil aplicacién y eficacia son: el elemento finito y
volumenes finitos, debido a su gran capacidad de andlisis de figuras complejas figura
(34).

2.9 MALLADO

La generacion de malla es uno de los pasos mas importantes para el analisis
computacional, ya que, con base en esta, se obtienen los resultados de la simulacién
y qué tan cercanos a la realidad puedan ser dichos resultados.

Para la discretizacion de las ecuaciones constitutivas por medio de elementos finitos o
volumenes finitos, es necesario un numero finito de celdas, que son los elementos que

componen el mallado. Dichas celdas, a su vez, se componen de un centroide, que se
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encuentra limitado por cara; asi pues, cada elemento de la malla esta anclado a un

respectivo nodo. Figura (35)

Nodo
,—o—""-'-d-ﬂf’l

| | Centroide

R

+——t—T— Carg

%
|

Celda

Fig. 35 Parte de una malla estructurada

2.9.1 Tipo de mallado

Existen dos tipos de mallado, los cuales estan en funcion de la complejidad de la

geometria y del caso a resolver.

2.9.1.1 La malla estructurada

Es una de las mejores en términos de prestaciones computacionales, y se identifican
cuando los ejes de referencias se pueden transportar a un nodo alineandose con la
malla, lo que facilita los calculos y mejora la exactitud de los resultados. Generalmente,
debido a sus caracteristicas repetitivas, se suelen generar scripts o pequefios

programas para generar este tipo de mallado automaticamente.
Este tipo de mallas estructuradas se clasifican en:
2.9.1.2 Mallas uniformes

Este tipo de mallas estructuradas se identifican cuando el volumen de control se

encuentra del mismo tamario. Figura (36-a)

2.9.1.3 Mallas no uniformes

En estas mallas no existen distancias equidistantes, sin embargo, mantienen una
misma forma. Por ejemplo, las mallas se pueden apilar para observar diferentes

fendmenos, tales como los que se tienen dentro de la capa limite. Figura (36-b).
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Fig. 36 (a) Malla Uniforme (b) Mallas no uniformes [2]

2.9.1.4 Mallado body-fitted estructurada

Este tipo de mallado es en forma curvilinea para adaptarse a las formas geométricas.
En general, este tipo de mallado es utilizado como forma de transicion de diferentes

tamarfos de celda.

2.9.2 Malla no estructurada

Este tipo de malla es uno de los mas usados en el area de CFD; esto debido a su gran
adaptabilidad en diferentes geometrias complejas. Este tipo de mallado, debido a su
caracteristica, usa celdas tetraédricas y triangulares para ocupar cada espacio de la
geometria, lo que le da una gran ventaja a la hora de refinar dicha malla en algun lugar
en especifico de la geometria sin afectar las celdas colindantes. Este tipo de malla se

caracteriza por tener las siguientes formas en su elemento.

2.9.2.1 Malla hibrida

Debido a que una de las grandes desventajas es la capacidad de analizar la capa
limite, es que usa una malla estructurada en el &rea de analisis de la capa limite y

fuera de ella una malla no estructurada. Figura (37).
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2.9.2.2 Malla triangular

Es una de las mas sencillas de implementar debido a su gran ventaja de adaptarse a
las geometrias complejas, en muchos casos es el mallado que se da de forma

predeterminada en muchos software de CFD. Figura (37-b).

2.9.2.3 Malla cuadrilatera
Este tipo de malla tiende a ser mas eficiente que las triangulares ya que necesita

MeNos recursos computacionales para su analisis. Consiste en una organizacion de

mallas cuadrilateras colocadas de manera aleatoria sobre la geometria, figura (37-c).

Y AT AT AT AT AT ATAYATAYATATATATATATAYAYAY FATATATAYA YA

AYAYATAVLY
PATAVAYAY)

(a) malla hibrida (b) Malla Triangular (c) Mallado en cuadrilateros [2]

Fig. 37 Tipo de malla no estructurada

En conclusion se tiene que el mallado debe ser lo mas homogéneo posible, es decir,
evitar los saltos de tamafio de celda y, si es necesario, realizarlo de la manera mas
suave posible, es decir, aumentando el tamafio de celda a medida que avanza en la
longitud de la geometria. Asi mismo, se deben evitar grandes relaciones de aspecto;
si el mallado es en 2D, verificar que (Ax = Ay). Este Gltimo puede ser valido en andlisis

de capa limite en donde es necesaria una gran aglomeracion de celdas.
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Fig. 38 Geometria de difusor de vértice

CAPITULO III

Geometria v Mallado de Difusores de Vortices
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3.1 CARACTERISTICAS DE LA GEOMETRIA DEL
DIFUSOR DE VORTICES.

Los difusores de vortices que se probaran en el alabe de la turbina del motor CFM56
se basaron los antecedentes que se tienen (1.1 Estado del arte); se contara con 5
casos y se realizara el analisis lo mas apegado posible al funcionamiento del motor
CFM56. Por lo tanto, fue necesaria la realizacion de la etapa de turbina de alta presion
para dicho motor, es decir que se tiene tanto el estator como el rotor. Los perfiles
aerodinamicos fueron obtenidos con base en los manuales de dicho motor mediante
la generacion de los puntos en AutoCAD, mismos que fueron exportados a CATIA V5
y posteriormente en Autogrid para su mallado y a Fine/Turbo para su analisis, ambos

modulos del software Numeca.

3.1.2 Estator

El motor CFM56 cuenta con un total de 36 alabes estatores con una altura de 60 mm,
desde la raiz del 4labe hasta la punta, y una cuerda de 90 mm, datos que fueron

obtenidos del manual del motor. Estator, figura (39), Apéndice A-1.

Fig. 39 Estator CFM56
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3.1.3 Caso A (alabe con punta plana)

Alabe del rotor con punta plana y carcasa del motor con un claro (distancia entre punta
de alabe y carcaza) de 3 mm, es decir; que se tiene una relacion de altura de alabe y
claro del 5%, misma que se mantiene constante en todos los casos. El motor CFM56

cuenta con una corona de 85 alabes, figuras (40-41), apéndice A.

3mm

Fig. 41 claro de la Punta de rotor plana
CFMs6

Fig. 410 Rotor con punta plana CFM56

3.1.4 Caso B (&labe con difusor de voértice en lado de
succion)

En el caso B se tiene un difusor de vortice en el borde de ataque y el lado de succion
con un ancho de 5 mm constantes en toda la geometria, con un espesor de 1 mm
figura (42), apéndice B.

5mm

Fig. 42 Rotor con difusor de vértice en lado de succion CFM56




3.1.5 Caso C (alabe con difusor de vortice en lado de
presion)

En el caso C se tiene un difusor de vértice en el borde de ataque y el lado de presion

con un ancho constante de 5mm y un espesor de 1mm, figura (43), apéndice C.

Fig. 43 Rotor con difusor de vortice en lado de presion CFM56

3.1.6 Caso D (difusor de vortice en zona de succion y
cavidad)

En el caso D, como se observa en la siguiente figura (44), se tiene un difusor de vortice
en el borde de ataque y el lado de succién con un ancho de 5mm y espesor de 1mmy

cavidad en toda la punta del dlabe con una dimensiéon de 1mm, apéndice D.

Fig. 44 Rotor con difusor de vértice en lado de succionCFM56 y Squealer
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3.1.7 Caso E (difusor de vortice en zona de presion y
cavidad)

Para el caso E, se tiene un difusor de vortice en el borde de ataque y el lado de presién
con un ancho constante en toda la geometria de 5 mm y cavidad en toda la punta del

alabe con un espesor de 1mm, figura (45), apéndice E.

Fig. 45 Rotor con difusor de vortice en lado de presion CFMs6 y Cavidad

3.2 CARACTERISTICAS DEL MALLADO

3.2.1 Estator

Para el mallado del estator de la figura (46), se importaron las coordenadas y se obtuvo
el perfil tanto de raiz como de punta de alabe. Para realizar el alabe en AutoGrid 5 8.7,
se le colocaron las fronteras de entrada extensas para que el flujo se estabilizara. El
tipo de mallado es estructurado con una topologia HOH. Con base en el nUmero de
Reynolds de 7.6490x10° y un y+ de 1, con una longitud caracteristica de 90 mm, el

ancho de los elementos en la pared es de 0.00034112mm.

Fig. 46 Caracteristicas del mallado del estator
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3.2.2 Rotor

En el mallado del rotor, se realizé la exportacion de las coordenadas obtenidas de los

manuales del motor CFM56 por medio de AutoCAD, los perfiles se obtuvieron tanto de

raiz como de punta y en Numeca AutodGrid 5.0 se realizé un mallado HOH, figura (47).

n

33

57

Fig. 47 Mallado tipo HOH

El mallado se realizé de manera estructurada, cuidando la distancia en la pared de los

alabes para un y+ de 1y un nimero de Reynolds de 2.125404x108, obteniendo un
ancho de los elementos en la pared de 0.00031309, figura (48).
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Fig. 48 Caracteristicas de mallado de rotor

El mallado en el espacio entre la punta del alabe y la carcasa es un tipo de mallado
con topologia mariposa, figura (49).
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Fig. 49 Mallado tipo mariposa

Para obtener mejores resultados en la punta de los alabes, las fronteras de la salida
del rotor se hicieron alejadas. Por otra parte, se realizO un mallado lo mas
uniformemente posible, teniendo en cuenta las zonas de estudio y las capacidades

computacionales con la que se cuenta.

3.2.3 Rotor con Difusor de Voértices

Para el disefio de los difusores de vortices se utilizo6 Catia V5. Se dibujaron por
computadora los difusores de vortice, con base en los perfiles ya previamente
obtenidos de los alabes del CFM56, para posteriormente, basandose en la distancia
de paso entre dichos alabes, obtener el ancho de los difusores de vortices que, en este
caso, fue de 5 mm. Una vez dibujados, se obtuvieron en Catia V5 las coordenadas de
los puntos de los difusores de vortice tanto en el lado de presiéon como en el lado de

succion (apéndice Fy apéndice G).

Para el mallado de los difusores de voértices, tanto para el lado de succién como para
el lado de presion, se us6 Numeca, AutoGrid 5.0. De la misma manera que en el caso
anterior, se colocaron los perfiles del alabe en orden hasta llegar a la punta, en donde
se importaron las coordenadas de los perfiles en tres distintas partes con diferente

altura y asi obtener la forma deseada.

Se mallaron los difusores de vértice teniendo en cuenta el numero de elementos en
los bordes de la punta del &labe, asi como también el nimero de nodos en la distancia
entre la punta del alabe y la carcasa del motor, mismo que es un mallado tipo mariposa,
teniendo en cuenta las caracteristicas que se obtuvieron en el analisis de convergencia

de malla, figura (50).
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3.2.4 Rotor con Difusor De Vortice y Cavidad

Para este caso se utilizo Numeca AutoGrid5 8.7. Previamente, ya se habian hecho los
difusores de voértice, por lo tanto, con base en lo anterior, se le adiciond la cavidad,
misma que viene como opcion predeterminada colocando el &labe como cuerpo sélido,
lo cual le agrega a la punta la cavidad. Para la implementacion en esta investigacion,
sera completo, es decir, que estara tanto en la zona de succién como en la zona de
presion.

Para generar las dimensiones de la cavidad, se presenta una opcion en donde se
cambian las dimensiones tanto de borde de ataque como del borde de salida siguiendo
el porcentaje de la cuerda del alabe. En este caso se tiene la siguiente longitud de la
cavidad. Figura (51).

Tabla 2 Dimensiones en mm de la Cavidad

Cuerda 47 mm

A=11% 5.28 mm

B=30% 14.4 mm
a; 70.0% del ancho del alabe C=5% 2.4 mm
C=5.0% de Ia longitud de la D=12% 576 mm
D=12.0% del ancho del alabe E:12% 576 mm
E= 12.0% de la cuerda

Fig. 51 Geometria de Cavidad
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Por otra parte, se configurdé el nimero de nodos internos, con un total de 21 nodos
combinandose con el mallado en mariposa de la distancia entre la punta del élabe y la
carcasa del motor figura (52). La cavidad cuenta con una altura de 1 mm (apéndice D

y apéndice E).

&

\\\
S

Fig. 52 Caracteristicas de mallado del dlabe rotor del CFM56 con difusor de vértice y Cavidad.

3.3 ANALISIS DE INDEPENDENCIA DE MALLA

Para el analisis de independencia de malla, se utilizé el caso con punta plana con una
distancia entre punta de alabe y carcaza de 3 mm. En la siguiente tabla se tienen las
principales caracteristicas de los cuatro casos, los cuales fueron variando en funcion
al numero de nodos y la diferencia de flujos méasicos en la entrada y salida de la etapa,
figura (53).

Tabla 1 Andlisis de convergencia de malla.

Caso Diferencia de flujo Diferencia Numero de Tiempo de
masico en % porcentual nodos simulacion

1 0.068 0% 4909876 3.4 dias

2 0.068 4206740 2.8 dias

3 0.083 22% 3786844 2.3 dias

4 0.092 35.29% 1856750 1.8 dias

Se obtiene la diferencia porcentual tomando como base el caso 2, donde se tiene que




Fig. 53 Etapa estator — rotor.

Numero de Nodos vs Diferencia de Flujo
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Fig. 54 Comparacion de porcentaje de flujo mdsico.
Con base en la gréfica anterior, figura (54), se puede observar que, a medida que se
aumenta el nimero de nodos, la diferencia entre los flujo mésico de la etapa disminuye.
Sin embargo, se tiene que, en los casos 1y 2 (Ver tabla 2), la diferencia de flujos
mMAasicos se mantiene constante, esto sin importar la diferencia de nimero de nodos y
los dias de analisis. Por lo tanto, se llega a la conclusion de que la malla con un nimero
de nodos de 4206740 es la malla mas adecuada para los casos que se analizaran
posteriormente, ya que presenta un menor tiempo de célculo y se obtienen resultados
bastante aceptables en comparacion con mallas con nimero de nodos inferior y
superior, lo que se traduce en un mejor rendimiento de tiempo como un mayor

aprovechamiento de los recursos computacionales.
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3.4 ANALISIS EN DINAMICA DE FLUIDOS
COMPUTACIONALES

El tipo de simulacién realizada es en 3D usando Fine/Turbo 8.7. Se hizo un estudio en
estado estacionario y debido a las caracteristicas del flujo y a los estudios previamente
realizados (referencia [18]; capitulo 1), se encontré que el modelo de turbulencia mas
adecuado para resolver las ecuaciones de Navier Stokes fue Spalart Allmaras, con el
que en investigaciones anteriores se obtienen los resultados mas aproximados a los
obtenidos en los datos experimentales. De igual forma, se tomaron en cuenta las
diversas ventajas que presenta este método, tales como la robustez y los pocos

recursos computacionales que necesita para llegar a una solucion.

Como condiciones de frontera del rotor, se establecio la velocidad de rotacion de
14324 rpm; asi como también se buscd que la interfaz rotor-estator fuera la mas
adecuada. El modulo Fine/Turbo del software Numeca, contiene las siguientes
opciones: “The local Conservative Coupling”, siendo el mas recomendable para
bombas centrifugas en donde las caracteristicas del flujo dependen de la
circunferencia. “Conservative Coupling by Pithwise Rows”, este modelo garantiza
la conservacion de energia, momento y masa en toda la interfaz, mismo que lo hace
bastante estable. “Full Non Matching Mixing Plane”, este modelo tiene un parecido
al anterior; sin embargo, no presenta restricciones geomeétricas en la interfaz. “Full
Non Matching Frozen Rotor Approaches”, para este caso, la simulacion se da en
una posicién del rotor con respecto al estator, es decir, que no se toma en cuenta la
rotacion del rotor. Por lo tanto, el mas adecuado para el requerimiento es “Full Non
Matching Mixing Plane”.

En las condiciones de frontera, para la entrada se tiene el flujo méasico de 83.2 kg/s y
la temperatura estatica, con la que sale de la cAmara de combustion, de 1577.62 K.
Para las condiciones de salida se coloco la presion estatica de salida de la etapa de

turbina, es decir, la presion de salida del rotor, que es de 564.970 kPa.

Por otra parte, las condiciones iniciales se colocaron con base en la operacion del
motor CFM56.
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Para decir que el resultado converge de manera satisfactoria y los resultados
obtenidos son acorde a los esperados segun las leyes de la fisica, es necesario que
todas las ecuaciones que lo rigen permanezcan sin cambio alguno en las siguientes
iteraciones, figura (55).

LANRS Vniintion S— .t ype o Selocted Vartables |Value ___|Unin,
global residual
global residual solid inlet mass flow B.320e+001 [Kgis]
giobal residual harmonic—! outlet mass fow B.316e+001 [kg's]
inlet mass flow efficiency E.T79e-001
outiet mass flow pressure ratio  4.173e-001
efficiency axial thrust 1.3300+005 [N]
pressure ratio torque 1.332e+004 [N.m]
axial thrust |
ol | »
Add for Selection Rename Remove
Convergence History

global residual
-~
e

:
:

Iterations

Fig. 55 Ejemplo de convergencia (Caso dos-dlabe punta plana)

Lo cual, de acuerdo al manual de usuario de software Numeca', un decremento en el
residual de al menos 3 érdenes de magnitud y un error menor al 2% entre los flujos
masicos de entrada y de salida, son caracteristicas minimas de una solucion
aceptable.

Finalmente, se compararon caracteristicas de temperatura de salida de la etapa que
se tiene en las condiciones del motor CFM56 con los obtenidos en la simulacién
numerica para confirmar que los resultados obtenidos fueran correctos, encontrando
una temperatura de salida, segln la Tabla 2 condiciones de operacién de CFM562, de
1380.8 K, mientras que en la simulacién numérica del alabe con punta plana se
encontré una temperatura de salida de 1342.77 K, teniendo una diferencia con los

datos reales de la etapa de 2.95%, siendo una diferencia aceptable.

* Numeca Intenational(2005),”User Manual FINE (Flow Integrated Environment)”

2 Albino P. (2012). Trabalho Final: “"Analise de Performance da Familia de Motores de Avido CFM56” INSTITUTO SUPERIOR
DE ENGENHARIA DE LISBOA
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3.5 SIMULACION DE GEOMETRIAS DE DIFUSORES DE
VORTICES

Las pérdidas aerodindmicas se traducen en pérdida de presién, por lo tanto, se
realizaron analisis de pérdida de presion estatica y de temperatura estatica para
observar los diferentes gradientes de presion que ocasionan los vértices en la punta
de los alabes, asi como también se obtuvieron los vectores de velocidad en diferentes
planos a lo largo de la cuerda del alabe.

Como se ha dicho anteriormente, las caracteristicas del flujo entre los alabes son muy
complejas; esto debido a la interaccion de diferentes capas limites y a los
desprendimientos de flujo que se dan tanto en la zona de succién como en la zona de
presion de los alabes, lo que conlleva al aumento de pérdidas en la etapa. Con los
siguientes resultados se podra entender con mayor detalle el mecanismo de pérdida
aerodinamica, especialmente por flujo de fuga en la punta de los alabes y como una
mejora en el disefio de la punta de los alabes pude influir en la eficiencia de la etapa y

mejorar el rendimiento de la turbina.

Para un correcto analisis de resultados, el alabe se dividido en segmentos en funcion a

la cuerda.

Tabla.3 Segmentos del dlabe.

segmento | % dela Distancia desde
cuerda el borde de
ataque R
1 0% Borde de ataque e ot
ataque
2 10.6% 5mm
3 20% 10mm Erorde de ”
lid
4 30% 15 mm S
5 40% 20mm
6 55% 26mm
7 70% 34mm
8 80% 39mm Fig. 56 Segmentos en el dlabe+
9 100% Borde de
salida(47mm)
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Fig. 57 Contorno de presion de dlabe de rotor del CFM56.

CAPITULO IV

Resultados

89




4.1 Caso A (Alabe con punta plana)

En el caso de punta plana se obtuvieron diferentes resultados numéricos, teniendo en

cuenta las caracteristicas aerodinamicas en la punta de los alabes rotores en un motor

CFM56 de uso actual en la industria aeronautica.

La distancia de la carcasa del motor a la punta del alabe obtenida de los manuales de

mantenimiento del motor CFM56 es de 3 mm, asi que todos los célculos seran validos

para esta distancia, ya que las pérdidas aerodinamicas en la punta del 4labe varian en

funcién de la misma.

4.1.2 Caracteristicas de simulacion

Las principales caracteristicas de la simulacién para el caso A de punta plana

Tabla 3. Caracteristicas de simulacion Caso A.

Numero de nodos

% de diferencia de flujo masico
Eficiencia

Dias de iteracion

Residual de Convergencia

Entrada
Temperatura estética 1577.62K
Temperatura total 1590.07K
Presion estatica 2016.47kPa
Presion total 2072.71 kPa
Flujo masico 83.20 kg/s
Densidad 4.4469 kg/m?3

4206740
0.068
67.52%

4

-4.273
Salida
1198.66K
1346.52K
565.406 kPa
853.023 kPa
83.14 kg/s
1.6446 kg/m?®
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Fig. 58 Contorno de presion estdtica (1) zona de presion (2) zona de succion. 250000

El flujo entre los alabes de la turbina se encuentra dominado principalmente por
desprendimiento de capa limite y fuertes gradientes de presién entre la zona de
presién y la zona de succidn, tal y como se observa en la figura (58). En donde se
tienen los contornos de presién estética en la pared de los alabes, identificando zonas
con una considerable disminucion de presion estatica que describen las diferentes
pérdidas que se pueden encontrar en los alabes.

Mediante el analisis de la figura 58, se establece que la zona de baja presion estatica
A, es resultado de los vortices que se generan entre los pasajes del alabe, la zona B,
es debido al desprendimiento de flujo que se origina en la raiz de los alabes.

Por otra parte se tiene una baja presion en la zona C, que es debido al desprendimiento
de flujo en la punta de los alabes, lo que genera la formacion de grandes vortices que
al combinarse con las pérdidas de la zona A y la zona B, disminuyen la eficiencia de
la etapa de la turbina axial.

Por otra parte, en la figura (59), donde se muestra la presion estética en la carcasa, se
tiene el desprendimiento del flujo que empieza en el claro del borde de ataque del lado
de succion y que se intensifica al final de la cuerda al unirse con las pérdidas del lado
de presion del alabe siguiente.

Mientras que en la figura (60) punta del alabe, el desarrollo del desprendimiento del
fluido se da en la zona succion y en el borde de salida del alabe; esto debido a la unién
de flujos de diferentes velocidades y presiones y a la rotacién de los alabes, lo que

genera los vortices de flujo de fuga.
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Fig. 59 Contorno de presion estdtica en la Fig. 60 Contorno de presion estdtica en la
Carcasa del motor. Punta del dlabe. 2500001

4.1.3 Presion estatica en canal del alabe (caso A)

Las pérdidas de fuga se dan principalmente en el claro, por lo tanto, se analiza la
presion estética por segmento. En la figura (61) se puede observar como a partir del
30% de la cuerda inicia el desprendimiento tanto en la zona de succién como en la
zona del claro; a partir del 40% de la cuerda, figura (62), empieza a moverse hacia la
punta del alabe y se forman los vortices de fuga. Al 55%, figura (63), de la cuerda se
observa la formacién del vértice de fuga en la punta de la zona de succion, lo que se
identifica como una baja presion estatica que va aumentando en su tamafio a medida
que llega al borde de salida del alabe, donde se une con las pérdidas de flujo
secundario, aumentando su tamafio.

Por otra parte, en el lado de presion las pérdidas en el claro empiezan hasta el 70%
figura (64) de la cuerda, mismas que van aumentando conforme se va desplazando
hasta llegar a unirse con la zona de succion, lo que se observa al 80 % de la cuerda
figura (65).

En la figura (66) se observan en la parte superior zonas de baja presién, que
concuerdan con las caracteristicas de la formacion de los vértices de fuga que se

presentan en el borde de salida en el canal de los alabes.
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Fig. 61 Presion estdtica al 30% de la
cuerda el dlabe.

|

Fig. 63 Presicn estatica al 55% de la
cuerda el dlabe.

Fig. 65 Presion estatica al 80% de la
cuerda el dlabe.

Fig. 62 Presion estdtica al 40% de la
cuerda el dlabe.

Fig. 64 Presion estdtica al 70% de la
cuerda el dlabe.

Fig. 66 Presion estdtica en el borde de
salida del dlabe.

Presion Estatica (Pa)
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4.1.4 Vectores de velocidad relativa en el claro Caso A

1000
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Fig. 70 Velocidad relativa al 70% de la cuerda. Fig. 71 Velocidad relativa al 80% de la cuerda. Fig. 72 Velocidad relativa en el borde de salida del dlabe.
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Analizanando los vectores de velocidad relativa en cada segmento, tanto en el lado de
succion como en el lado de presién del alabe con punta plana, en donde al 30% de la
cuerda figura (67) se identifica una zona de desprendimiento llamada burbuja de

separacion y una diferencia de velocidades en el claro.

Como se identificé anteriormente en los contornos de presion en el canal de los alabes,
figura (63), se observa una zona de recirculacion justo al 55% de la cuerda en la zona
de succién, figura (69), misma que no se alcanza a desarrollar pero que al aumentar
en direccion de la cuerda, es decir al 70%, figura (70), se empieza a formar el vortice
de fuga, que se identifica como vectores que se encuentran en el lado de succién del
alabe que recirculan en contra de las manecillas del reloj. Este vértice se hace aun
mas evidente al 80% de la cuerda, figura (71), en donde se puede identificar la
formacion del vortice de salida, asi como también la gran diferencia de velocidad que
se forma en el claro del &labe, donde se tiene una velocidad relativa de hasta 1000
m/s en el claro y una velocidad de 600 m/s en las proximidades del borde de succion
que, al unirse, empiezan la formacion de una recirculacion, misma que se identifica
con mayor claridad en la figura (72), en la cual se puede observar en todo el claro del
alabe, donde hay vectores de velocidad relativa alta, generando vértices de salida.

En las proximidades de la zona de presion no hay presencia de ninguna recirculacion;
esto debido a la rotacién de los &labes y a la direccién de los vectores. Al obtener los
vectores de velocidad absoluta en el claro, se observa que a partir del 40% de la
cuerda, figura (74), hay un punto de estancamiento en la zona de presion. Sin
embargo, la mayor pérdida se observa a partir del 70% de la cuerda, figura (76), donde
se puede analizar con més detalle la diferencia de velocidades que hay entre el claro
y la zona de succion, lo que genera una recirculacion en la zona de succion a medida
que el flujo pasa por el borde de salida. Esta recirculacion se hace mas evidente, asi

como también la diferencia de velocidades absolutas en la figura (78).
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4.1.5 Vectores de velocidad absoluta en el claro Caso A

Vxyz (mfs)
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Fig.73 Velocidad absoluta al 30% de la cuerda Fig. 74 Velocidad absoluta al 40% de la cuerda Fig. 75 Velocidad absoluta al 55% de la cuerda
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Fig. 76 Velocidad absoluta al 70% de la cuerda Fig. 77 Velocidad absoluta al 80% de la cuerda Fig. 78 Velocidad absoluta en el borde de salida del dlabe



4.1.6 Linea de corriente de velocidad relativa en la punta
del rotor

En la figura (79) se tienen las lineas de corriente de la velocidad relativa, en donde se
puede identificar la formacion del vortice de fuga en la zona de succion del alabe, asi
como también el desprendimiento de flujo que ocurre aproximadamente al 30% de la
cuerda, donde a partir del 55% de la cuerda del alabe empieza la formacién del vortice
de salida, mismo que va creciendo en tamafio hasta llegar al borde de salida del &labe.
Tomando en cuenta que el aumento de velocidad del flujo en el claro en la dltima
seccion del alabe influye en el tamafio final del vértice, por lo que una disminucion de

esta diferencia de velocidad podria disminuir la formacién de los tamafios de vortices.

Wxyz (m/s)

1200]

1000
800+

600+
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\:
(
A

:gé I Vértice de flujo de fuga

200
Fig.79 Linea de corriente de velocidad relativa en punta plana ( Caso A).
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4.1.7 Contornos de Generacion entropia en la punta del
alabe y salida de la etapa (Caso A)

A modo de poder obtener una mejor idea del rendimiento del alabe, se obtienen los
contornos de entropia tanto en la punta del alabe como en el borde de salida de la
etapa. En la figura (80) se identifican dos zonas que se habian mencionado
previamente: la burbuja de separacion, que se encuentra en la zona de presion, justo
en el borde de ataque del alabe y también se observa, en la zona de succion, el
desprendimiento de flujo, que ocasiona un aumento en la entropia y una estela en
donde se identifica el vortice de flujo de fuga.

Por otra parte, en la figura (81) se tiene la generacion de entropia en el borde de salida
del alabe. Se identifica generacién de entropia por la geometria del alabe, asi como
también la formacion del vortice de flujo de fuga, que presenta como principal

caracteristica una geometria bien definida.

Generacion de
Entronia

Vortice de flujo de fuga
(J/ (kg K))

Burbuia de separacion 700

\

600

500

400

300+

2004

Vortice de flujo de fuga

Fig. 8o Contorno de entropia en la punta del dlabe (Caso A). Fig. 81 Contorno de entropia en la salida

o

de la etapa.
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4.2 OPTIMIZACION DE PUNTA DE ALABE CON
DIFUSORES DE VORTICE Y DIFUSORES DE VORTICE
— CAVIDAD

Dados los datos obtenidos con el alabe plano, se optimizo la punta para la disminucion
de los vortices de fuga ya antes mencionados. Se enlistara y se comparara el
rendimiento aerodindmico de las nuevas geometrias, tomando como base los
resultados previamente obtenidos.

Al tener los contornos de presion estatica en la zona de succion y en la zona de
presion, es de notar primeramente en los contornos de presién, la disminucion de la
intensidad del desprendimiento en la punta del alabe. Desde al Caso B, figura (87),
difusor de vortice en el lado de succion, se observa una menor area de baja presion.
Sin embargo, en los bordes del difusor de vértice, la diferencia de presidon estéatica
entre la zona de succion y la zona de presion del alabe es distinta hasta las
proximidades del borde de salida en comparacion con el Caso A, figura (86). En este
caso, no se presenta diferencia en el area identificada de los vortices entre los pasajes
del alabe.

Por otra parte, se tiene una caracteristica muy diferente en el Caso C, figura (88), que
es la aplicacion de difusor de vortice en la zona de presion del 4labe, donde, si bien se
tiene una disminucion del area de desprendimiento de vortice de fuga, en comparacion
con el Caso A, no es suficiente para obtener un rendimiento comparable con el Caso
B; a pesar de ello, se nota una mejora en el tamafio de los vértices de salida

En los casos con cavidad en la punta del alabe Caso D, figura (89), y caso E, figura
(90), se puede analizar el funcionamiento de dicha cavidad, que es la generacién de
entropia y la disminucion del flujo, asi como de la velocidad que pasa del lado de
presion al lado de succion. Sin embargo, se genera un area de baja presion en toda la
punta del alabe, lo que aumenta el area de separacion del flujo, generando un
desplazamiento del vértice de salida.

En los casos de zona de presion, es de notar que la diferencia entre los casos es

minima, esto debido a que los vortices se sitian muy cerca de la zona de succién. Sin
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embargo, se observa la generacion de vortices de desprendimiento de flujo en la raiz

de los &labes por la geometria del borde de salida.

Fig.82 Caso B (difusor de vértice en el lado de
succion,).

Fig. 84 Caso D (difusor de vértice en lado de succion y
cavidad).

Fig. 83 Caso C (difusor de vortice en el lado de
presion).

B ——
Fig. 85 Caso E (Difusor de vértice en lado de
presion y cavidad).
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4.2.1 Contorno de presion estatica zona de succion

Presién Estatica (Pa)

2e+006
Fig. 86 Contorno de presion en la zona de Fig. 87 Contorno de presion estatica en zona de
succidn (Caso A). succion (Caso B).
1.75e+006
1.5e+006
1.25e+006
1e+006
750000
500000
Fig. 88 Contorno de presion estdtica en la Fig.89 Contorno de presion estdtica en zona de
zona de succion (Caso C). succién (Caso D).
250000
-

Fig. 9o Contorno de presion estdtica en la zona de
succion (Caso E). 101




4.2.2 Contorno de presion estatica zona de presion

Presion Estatica (Pa)

2.25e+006

2e+006

1.75e+006

1 5e+(08

Fig. 91 Contorno de presion estdtica en la Fig. 92 Contorno de presion estdtica en zona de
zona de presion (Caso A). presion (Caso B).

1.25e+008

1e+006

75000

50000

25000

Fig. 93 Contorno de presion estdtica en la zona Fig. 94 Contorno de presion estdtica en zona
de presién (Caso C). de presion (Caso D).

Fig. 95 Contorno de presion estdtica en zona de presion (Caso E). 102




4.2.3 Contorno de presion estatica en la zona de presion en
carcasa del motor y en la punta del alabe

Presion Estatica
(Pa)

2.25e+0061

Fig. 96 Contorno de presidn estatica en la carcasa del motor Fig. 97 Contorno de presion estatica en la punta del dlabe
(Caso A). (Caso A). 210l

1. Toe+ 005

1 5e+006+

1.25e+006+

1e+006+

7500007

3000001

2500001

Fig. 98 Contorno de presion estatica en la carcasa del motor ~ Fig. 99 Contorno de presion estdtica en la punta del dlabe
(Caso B). (Caso B).

Fig. 100 Contorno de presion estdtica en la carcasa del motor ~ Fig. 101 Contorno de presion estdtica en la punta del dlabe
(Caso C). (Caso C).
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Presion Estéatica
(Pa)

2.25e+006 ]

2e+0061

1.75e+008+

1.5e+006 1

1.256+006

Fig. 102 Contorno de presién estatica en la carcasa del Fig. 103 Contorno de presién estdtica en la punta del dlabe

motor (Caso D). (Caso D). 1e+006-

750000+

5000001

2500001

Fig. 104 Contorno de presion estdtica en la carcasa del Fig. 105 Contorno de presién estdtica en la punta del dlabe
motor (Caso E). (Caso E).

En comparacion con el Caso A, figura (96), se puede observar primeramente en los
contornos de presion estatica en la zona de succion, una gran diferencia entre los tipos
de casos simulados, es decir, una disminucion de las zonas de baja presion en el borde
de salida del alabe, especialmente en el Caso B, figura (98), con difusor de vortice en
el lado de succion, en donde se observa en la carcasa del motor la disminucion de la
zona de baja presion en el borde de ataque, asi como la intensidad de la misma.
También es de notar la disminucion de la magnitud de la estela del vértice de fuga,
misma que se observa en la punta de alabe, figura (99); donde se retrasa el
desprendimiento del flujo. Sin embargo, también se observa la utilidad que tienen los
difusores de vortices, que es disminuir la diferencia de presion entre la zona de succién

y la zona de presion.
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Se observa una mejora en el rendimiento aerodinamico con el Caso B; por otra parte,
en el Caso C, figura (100) y figura (101), donde se aplica difusor de vértice en el lado
de presion, se tiene en la carcasa el desplazamiento de pérdida de presion estatica en
el borde de ataque, que en el Caso A, figura (96); llega desde el borde de ataque hasta
el area del desprendimiento del flujo. En este caso, este desplazamiento se encuentra
en el borde de la zona de succién; sin embargo, se observa un desprendimiento
considerable en el borde de salida del difusor de vortices, lo que se tiene tanto en la
carcasa, figura (101), como en la punta del alabe, figura (100). Asi mismo, se tiene un
desprendimiento del flujo en la misma distancia que en el caso A; sin embargo, la
intensidad de la baja presion estatica de la estela es mucho menor, lo que da como

resultado una disminucion del tamafio del vortice de fuga.

Para el Caso D, donde se aplica difusor de vértice en el lado de succion y cavidad en
la punta del alabe, se observa en la carcasa, figura (102), una leve disminucién del
area de desprendimiento en la zona de succién. Sin embargo, se tiene una muy baja
presion estatica en la estela del vértice de fuga en la punta del &labe, figura (103). Por
otra parte, se observa una baja presion debido a la recirculacion del flujo que se tiene
en la cavidad del alabe; sin embargo, no se observa una disminucién del tamafio de
los vortices, es decir, de la estela, debido al flujo que es inducido a recirculacién en la
cavidad del alabe.

A diferencia del caso anterior, en el Caso E se observa una mejora, ya que se
disminuye la formacion de puntos de baja presion estatica en la zona de presion, asi
como también de la intensidad de la estela del vértice de fuga. Sin embargo, se tiene
un desprendimiento muy prematuro que se observa tanto en la carcasa, figura (104),
como en la punta del alabe, figura (105), lo que aumenta las pérdidas y el tamafio del

vortice de fuga.
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4.2.4 Presion estatica en canal del alabe (caso B)

S p Presion Estéatica (Pa)
2.256+006
+
Fig.106 Presion estatica al 30% ) . . ) 2e+008
de la cuerda del alabe (Caso B). Fig. 107 Presion elstatlca al40%
de la cuerda del dalabe (Caso B).
1.75e+006
1 5e+006
1.25e+006
1e+006
75000
Fig. 108 Presion estatica al 55% de la Fig. 109 Presidn estdtica al 70% 50000
cuerda del alabe (Caso B). de la cuerda del alabe (Caso B).
25000

Fig. 110 Presion estdtica al 80% de la Fig. 111 Presion estdtica en el borde de

cuerda del alabe (Caso B). salida del dlabe (Caso B). 106




4.2.3 Presion estatica en canal del alabe (caso C)

Fig. 112 Presion estdtica al
30% de la cuerda (Caso C).

Fig. 114 Presion estdtica al 55% de

la cuerda (caso C)

Fig. 116 Presion estdtica al
80% de la cuerda (Caso C)

Fig. 113 Presion estatica al
40% de la cuerda (caso C)

Fig. 115 Presidn estadtica al 70%
de la cuerda (caso C)

Fig. 117 Presion estdtica en el borde de salida
del dlabe (Caso C)

Presion Estatica (Pa)

2.25e+006

2e+006

1.75e+006

1.5e+006

1.25e+006

1e+006

75000

50000

25000
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4.2.4 Presion estatica en canal del alabe (caso D)

Presion Estatica (Pa)

2.25e+006

2e+006

1.75e+006

Fig. 118 Presion estdtica al Fig. 119 Presién estdtica al 1.56+006
30% de la cuerda (Caso D). 40% de la cuerda (Caso D).

1.25¢+006

1e+006

75000

50000

25000

Fig. 120 Presion estatica al

0. Presié L
55% de la cuerda (Caso D). Fig. 121 Presion estatica al

70% de la cuerda (Caso D).

Fig. 122 Presidn estatica al Fig. 123 Presion estdtica en el borde de
55% de la cuerda (Caso D). salida del alabe (Caso D).
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4.2.5 Presion estatica en canal del alabe (caso E)

Fig. 124 Presidn estdtica al 30%
de la cuerda (Caso E).

Fig. 126 Presion estdtica al 55%
de la cuerda (Caso E).

Fig. 128 Presion estatica al 80% de la
cuerda (Caso E).

Fig. 125 Presion estdtica al 40% de
la cuerda (Caso E).

Fig. 127 Presion estatica al 70%
de la cuerda (Caso E).

Fig. 129 Presidn estatica en el
borde de salida del dalabe (Caso E).

Presion Estatica (Pa)

2_25e+b06
2e+006
1.75e+006
1.5¢+006
1.25¢+008
1e+008
75000
50000

25000
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En las imagenes anteriores se puede observar la presion estatica en diferentes zonas
del canal entre los alabes de los diferentes casos. En donde se puede percibir desde
el Caso B una gran diferencia en comparacion con el Caso A. Desde el 30% de la
cuerda, figura (106), se observa una disminucion de la zona de desprendimiento en la
seccion de succion del alabe. Del mismo modo, es de recalcar que no se observa la
formacion de puntos de baja presion en el claro entre el alabe y la carcasa, mismo que
se empieza a formar hasta el 70% de la cuerda, figura (109), donde en el borde del
difusor de vortices del lado de succidén se empieza a formar el vortice de fuga, lo que
concuerda con el retraso en el desprendimiento ya antes mencionado. Sin embargo,
la gran diferencia se tiene en el borde de salida del alabe, figura (111), donde se
observa la disminucién de puntos de baja presion, lo que conlleva a una disminucién

de los vértices de fuga y las pérdidas de eficiencia.

En el Caso D, difusor de vortice en el lado de succién y cavidad en la punta del alabe,
se tienen caracteristicas similares al Caso B, donde s6lo se compone por difusor de
vortice; no obstante, se tiene una mayor intensidad de las pérdidas aerodinamicas en

comparacion con el Caso B, especialmente en el borde de salida, figura (123).

Es decir, la cavidad aumenta la intensidad de los vortices cuando se aplica junto con
difusores de vortice.

El mismo resultado se puede observar en el borde de salida del Caso E, figura (129).
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4.2.6 Vectores de velocidad relativa en el claro (Caso B)

Wxyz (m/s)
1200
e 17 g U

e AR

-"""'i-c_. ""'.u,,_ '.
1000
800

Fig. 130 Velocidad relativa al 30% de la cuerda (Caso B). ~ Fig. 131 Velocidad relativa al 40% de la cuerda (Caso B). Fig.132 Velocidad relativa al 55% de la cuerda (Caso B).

600

400

200

Fig. 133 Velocidad relativa al 70% de la cuerda (Caso

B). alabe (Caso B).
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4.2.7 Vectores de velocidad relativa en el claro (Caso C)

Whyz (m/s)
1200

1000

800

600

400

200

Fig. 140 Velocidad relativa al 80% de la cuerda (Caso C) Fig. 141 Velocidad relativa en el borde de salida del
adlabe (Caso C)

Fig.139 Velocidad relativa al 70% de la cuerda (Caso C)
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4.2.7 Vectores de velocidad relativa en el claro (Caso D)

Wixyz (m/s)
1200

1000

800

600

400

200

K *
..

Fig. 145 Velocidad relativa al 70% de la cverda (Caso D) Fig. 146 Velocidad relativa al 80% de la cuerda (Caso D)  Fig. 147 Velocidad relativa en el borde de salida del dlabe
(Caso D)
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4.2.8 Vectores de velocidad relativa en el claro (Caso E)

Wixyz (m/s)
1200

1000

800

[

600

400

200

Fig. 151 Velocidad relativa al 70% de la cuerda (Caso E) Fig. 152 Velocidad relativa al 80% de la cuerda (caso E) Fig.153 Velocidad relativa en el borde de salida del dlabe
(CasoE)
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Se tienen los vectores de velocidad relativa, donde se puede analizar cdmo el cambio
de geometria en la punta de los alabes del rotor puede influir en el campo de velocidad.
Primeramente, se tiene el Caso B, difusor de vértice en el lado de succién, donde al
30% de la cuerda se tiene la formacion una burbuja de separacidon que, en
comparacion con el Caso A, presentd un aumento de tamafio, figura (130), que si se
observa con detalle, esta burbuja de separacion se presenta como una recirculaciéon
de vectores de velocidad debido a la diferencia de velocidad entre la zona de presion
y el canal del &labe. Por otra parte, al 40% de la cuerda, figura (131), se distingue una
caracteristica de recirculacion de los vectores de velocidad en el claro en el lado de
succion que cambian en direccién del lado de presion de ese mismo alabe, lo que
difiere del Caso A, figura (68), donde dichos vectores siguen su trayectoria, lo que
genera un retraso en el desprendimiento del flujo, que también se puede identificar al
55% de la cuerda, figura (132), donde en el Caso A, figura (69), se empieza a formar
el vortice de fuga. Siguiendo la comparacion, se tiene al 70% de la cuerda, figura (133),
una disminucién de la diferencia de velocidades que se tienen entre el claro y el canal
del &labe, lo que evita la formacion completa de los vortices de fuga. De igual manera,
esto se observa al 80% de la cuerda, figura (134), y en el borde de salida, figura (135),
donde la aplicacién de los difusores de vértices genera una disipacion y disminucién
de la intensidad del vértice de fuga, lo que aumenta la eficiencia de la etapa.
Caracteristicas similares en los vectores se encuentran entre el Caso Ay el Caso C,
ya que al 30% de la cuerda del Caso C, figura (136), se tiene una pequefia disminucion
de la burbuja de separacion. Sin embargo, las diferencias se empiezan a hacer
evidentes hasta el 70% de la cuerda, figura (139), donde la generacién del vértice de
fuga se empieza a desarrollar en el lado de succion, pero con la diferencia de que este
vortice se ve desplazado hacia dicho lado del alabe, lo que hace que se vea
interrumpido el desarrollo del vortice, sin que esto afecte la generacion del vortice de
fuga, ya que en el borde de salida del alabe, figura (141), se puede identificar su
formacién, aunque con una menor intensidad en comparacion con el Caso A, figura
(72).
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Cuando se comparan el Caso Ay el Caso D, se observa desde el 70% de la cuerda
del Caso D, figura (145), una diferencia en la velocidad de los vectores en el lado de
succion, esto debido al aumento de la velocidad provocado por la cavidad. Asi mismo,
es de notar que, dado lo anterior, se tiene la creacion de una recirculacion de vectores
en el borde de salida del Caso D, figura (147), similar en caracteristica y en sentido de
rotacion al encontrado en el caso A, figura (76).

Al comparar el Caso E, difusor de vértice en el lado de presién con cavidad en la punta
del alabe y el Caso A, se tiene una clara diferencia, en especial en los vectores del
claro al 30% de la cuerda del Caso E, figura (148), donde se tiene la burbuja de
separacion, que se ve disminuida en comparacion con el caso A, figura (67). A pesar
de ello, se observa al 40% de la cuerda, figura (149), y al 55% de la cuerda, figura
(150), la generacion de pequefias recirculaciones en la cavidad, lo que aumenta la
velocidad, generando al 80% de la cuerda, figura (152), la formacion de los vortices de
fuga que, si bien al compararla con el Caso A, figura (71), es menor, en el borde de
salida esto difiere, ya que el vértice de fuga, debido a todo lo anterior, tiene una mayor

intensidad.
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4.2.9 Vectores de velocidad absoluta en el claro (Caso B)

Vxyz (m/fs)

1200
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BOO

400
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o B R AR Y

Fig. 157 Velocidad absoluta al 70% de la cuerda (Caso B). ~ Fig. 158 Velocidad absoluta al 80% de la cuerda (Caso B).  Fig. 159 Velocidad absoluta al borde de salida del dlabe
(Caso B).
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4.2.10 Vectores de velocidad absoluta (Caso C)

800

Fig. 160 Velocidad absoluta al 30% de la cuerda del Fig. 161 Velocidad absoluta al 40% de la cuerda del Fig. 162 Velocidad absoluta al 55% de la cuerda del
dalabe (Caso C). dlabe (Caso C). dGlabe (caso C).

600

400

200

Fig. 163 Velocidad absoluta al 70% de la cuerda del dlabe  Fig.164 Velocidad absoluta al 80% de la cuerda del Fig. 165 Velocidad absoluta en el borde de salida del

(Caso C). dlabe (Caso C). dlabe (Caso C).
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4.2.11 Vectores de velocidad absoluta (Caso D)

Vxyz (m/s)

1200
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Fig. 166 Velocidad absoluta al 30% de la cuerda del dlabe  Fig. 167 Velocidad absoluta al 40% de la cuerda del dlabe  Fig. 168 Velocidad absoluta al 55% de la cuerda del dlabe
(Caso D). (Caso D). (Caso D). 600

400

200

Fig. 169 Velocidad absoluta al 70% de la cuerda del dlabe  Fig. 170 Velocidad absoluta al 80% de la cuerda del dlabe  Fig. 171 Velocidad absoluta en el borde de salida del
(Caso D). (Caso D). alabe (Caso D).
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4.2.12 Vectores de velocidad absoluta (Caso E)

S

Fig. 173 Velocidad absoluta al 40% de la cuerda del dalabe  Fig. 174 Velocidad absoluta al 55% de la cuerda del alabe
(Caso E).

Fig. 172 Velocidad absoluta al 30% de la cuerda del alabe
(Caso E).
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Fig. 175 Velocidad absoluta al 70% de la cuerda del dlabe  Fig. 176 Velocidad absoluta al 80% de la cuerda del Fig. 177 Velocidad absoluta en el borde de salida del
(Caso E). adlabe (Caso E).

adlabe (Caso E).
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Mediante los vectores de velocidad absoluta en el Caso B, se observa un campo de
velocidades similar en los tres primeros segmentos al Caso A. Sin embargo, hay que
tomar en cuenta la disminucion de velocidad en los vectores del claro al 55% de la
cuerda del Caso B, figura (156). Las principales diferencias se tienen a partir del 70%
de la cuerda del Caso B, figura (157), donde se tiene una disminucion de la distancia
entre los alabes que evita la formacién de los vortices de fuga, algo que se puede
comparar en el Caso A, figura (77), donde se tiene la formacién del vértice de fuga.
Por otra parte, se tiene al 80% de la cuerda del Caso A, figura (78), la formacion de
una recirculacion cerca del lado de succion. Una caracteristica similar se tiene al 80%
de la cuerda del Caso B, figura (158), donde los vectores de velocidad tienen las
caracteristicas para la formacion de una recirculacion, pero esta se ve interrumpida
por el lado de presion del siguiente &labe. A pesar de ello, en el borde de salida del
Caso B, figura (159), se forma una recirculacion debajo del difusor de vortice del lado
de succion con similares caracteristicas de velocidad de los vectores de velocidad

absoluta, pero con un menor tamafio comparado con el Caso A, figura (76).

Mismas caracteristicas se pueden observar en el Caso C, donde en el borde de salida
del alabe, figura (165), se presenta la formacién de vortices de fuga, con la diferencia

de tener un leve desplazamiento hacia el lado de succion del alabe contiguo.

En el Caso D se observa la formacién de un punto de estancamiento en el lado de
presion del alabe, esto al 30% de la cuerda, figura (166), misma que va disminuyendo
a medida que el flujo pasa por el canal del alabe. Sin embargo, al 80% de la cuerda,
figura (170), se puede observar la formacion de puntos de baja velocidad justo en las
proximidades del difusor de vértice, asi como también el desarrollo de una
recirculacion de los vectores de velocidad en el lado de succién del alabe, tal y como
se observa en el caso A, figura (78). En consecuencia, en el borde de salida del alabe
del Caso D, figura (171), se observa la formacién de una recirculacion de vectores de
velocidad del mismo sentido al encontrado en el caso A, figura (76); sin embargo,

siendo este Ultimo de mayor tamafio al encontrado anteriormente en el caso A.

Por otro lado en el Caso E, desde el 30% de la cuerda, figura (172), se tiene un punto
de estancamiento en el lado de presion del alabe y en la cavidad una regién de baja
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velocidad que genera una zona de recirculacion, misma que se puede observar al 55%
de la cuerda del Caso E, figura (174), donde se tiene un aumento de esta zona de
recirculacion y debido a la geometria de la cavidad, se tiene un punto de estancamiento
mucho mayor al obtenido en el Caso A, figura (77). Sin embargo, se aumenta la
velocidad absoluta de los vectores tal y como se puede observar al 80% de la cuerda,
figura (176), donde la interaccion de los vectores de velocidad con los bordes de la
cavidad conlleva al aumento de la velocidad absoluta, lo que provoca la formacion de
los vértices de fuga tal y como se tienen al borde de salida del 4labe del Caso E, figura
(177), mismos que presentan una intensidad incluso mayor al que se tiene en el Caso
A, figura (76).

Los vortices de fuga obtenidos en los Casos D y E tienen una forma bastante definida.
Es de tomar en cuenta la gran velocidad que se tiene en el claro, que difiere de los

casos anteriores y que, debido a ello, se tiene la formacién de dicha recirculacion.
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4.2.13 Linea de corriente de velocidad relativa en la punta
del rotor
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Anteriormente se habian estudiado las causas de la formacion de los vértices en los
contornos de presion estatica y la influencia de las diferentes geometrias en los
campos de velocidades.

Mediante las lineas de corriente de velocidad relativa se puede analizar con mas
detalle la formacién de los vortices de fuga y como una geometria diferente en la punta
pude influir en el tamafio de dicho vortice.

Como se puede observar en el Caso A, figura (178), existe un desprendimiento de flujo
justo después del borde de ataque en la seccion de la zona de succion del alabe,
mismo que se ve influido por las lineas de corriente de diferente velocidad que se
desprenden en el borde de ataque y que pasan por la zona de presion a la zona de
succion debido al claro existente, las cuales se unen con el flujo desprendido ya
existente y, debido a la diferencia de velocidad, forman una recirculacion, misma que
va creciendo hasta llegar al borde de salida. Al analizar la figura es de notar que existe
un punto en la zona de succion en donde existe la separacion del flujo y hay una
velocidad maxima que varia segun el tipo de geometria que hay en la punta del alabe
y afecta el tamafio del vértice de fuga.

Por otro lado en el Caso B, figura (179), hay una marcada disminucion del vortice de
fuga en comparacién con el caso A, (figura 178); asi mismo, en la zona del claro existe
una menor velocidad en las lineas de corriente, asi como también se puede observar
un desplazamiento de la zona de desprendimiento del flujo y del vortice de fuga, que
se recorre debido al difusor de vortice en el lado de succién del Caso B. Por otra parte,
se tiene una menor area donde las lineas de corriente obtienen una mayor velocidad.
Todo ello se refleja en un menor tamafio del vortice de fuga que, en algunas secciones,
no se alcanza a formar completamente debido a la reduccion de tamafio de paso que
se da entre las puntas de los alabes debido al difusor de vortice.

Algo similar se observa en el Caso C, figura (180), donde se recorre un poco en
direccion contraria al difusor de vortice del lado de presién; sin embargo, también se
presenta una disminucion de velocidad en las lineas de corriente del claro, lo que
ocasiona que la diferencia de velocidades sea menor, lo que lleva a que se tenga una

disminucién de los vortices de fuga.
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La cavidad en la punta de los alabes funciona como un generador de entropia que

disminuye la cantidad de flujo que pasa de la zona de succién a la zona de presion.

En el Caso D, figura (181), se puede observar una recirculacion en la cavidad del alabe,
lo cual genera un aumento de velocidad en las lineas de corriente que pasan del lado
de succion al lado de presion, aumentando el tamafio de los vortices de salida y
disminuyendo la eficiencia de la etapa. Ademas, a diferencia de los otros casos, se
tiene un &rea aun mayor de una alta velocidad, lo que conlleva a una mayor intensidad

en los voértices de fuga.

Como se puede observar en el Caso E, figura (182), se tienen caracteristicas parecidas
al caso anterior, donde en la cavidad existe recirculacion que se caracteriza por estar
en la zona de succion. Sin embargo, esta no es suficiente para disminuir el flujo y, lo
gue se tiene, es un aumento de velocidad debido a la interaccién que se tiene en la
cavidad, el cual ayuda a que la diferencia de velocidades que llega a la zona de succién
sea muy grande, aumentando la intensidad de la zona de recirculacién y creciendo

hasta llegar al borde de salida.
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4.2.14 Contorno de generacion de entropia en la salida del

alabe de turbina

&

Fig. 183 Entropia en la salida de Fig. 184 Entropia en la salida de
la etapa (Caso A). la etapa (Caso B).

Fig. 185 Entropia en la salida Fig. 186 Entropia en la salida
de la etapa (Caso C). de la etapa (Caso D).

Fig. 187 Entropia en la salida de la etapa (Caso E).
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Mediante el contorno de entropia se puede observar el tamafio de los vortices de fuga
de una manera mas clara, asi como también obtener la integral de superficie y tener

el total de pérdidas al final de la etapa.

En el Caso A, figura (183), se puede observar un vortice de fuga bien definido, a
diferencia del Caso B, figura (184), que presenta una disminucion de la intensidad del
vortice de fuga, ademas de una forma diferente. Si bien es cierto que al final se abarca
mas area, se nota una disminucion de la formacion del vortice, ya que no alcanza a
formar la recirculaciéon como tal, lo que ayuda a mejorar el rendimiento de la etapa.
También se observa un leve desplazamiento hacia abajo, esto es debido a que el

difusor de vortice se encuentra en el lado de succion.

Algo parecido se tiene en el Caso C, figura (185), donde se observa una disminucion
de intensidad y una diferencia de la forma. En este caso, no se tiene un desplazamiento
debido a que el difusor de vértice se encuentra en el lado de presion del alabe; sin

embargo, se tienen caracteristicas similares al caso anterior.

Para el Caso D, figura (186), se tiene un aumento en el tamafio del area en la entropia
generada; sin embargo, a diferencia de los casos anteriores donde se puede observar
claramente la formacion de los vortices de fuga, se observa una formacion parecida a
la encontrada en los casos de difusor de vortice tanto en la zona de succion como en

la zona de presion, pero con un area mucho mayor de generacion de entropia.

En el Caso E, figura (187), donde se aplica difusor de vortice en el lado de presion y
una cavidad, se tienen caracteristicas similares a las del Caso A, figura (184): no existe
una disminucién ni en la forma ni en la intensidad de los vortices de fuga, lo que lleva
a tener una disminuciéon en la eficiencia de la etapa; esto debido al aumento de la
velocidad del flujo que se da por la cavidad y al difusor de vortice que se encuentra en
el lado de succion del alabe. Lo que ocasiona un aumento del tamafio del vortice de

fuga.
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4.2.15 Grafica de presion estética en el claro (1.5 mm) en
el lado de succién vs cuerda

Se analizan las caracteristicas del flujo en el claro de los diferentes casos antes
mencionados. Como se pudo observar anteriormente, en el claro pasan la mayor parte
de las caracteristicas del flujo por las cuales los vortices de fuga se desarrollan y
crecen, especialmente en el borde de salida de los alabes y en la zona de succién.

Mediante graficas de presion estética en la mitad de claro, figura (188), entre la punta
del alabe y la carcasa del motor, teniendo en cuenta que las mayores pérdidas se dan
en el borde de salida del 4labe, se observan las caracteristicas del flujo en el claro y

cémo influyen en la generacion de los vértices de fuga.

Fig. 188 (A) Claro entre dlabe y la carcasa del motor (B) puntos
graficados en el lado de succion y borde de salida.
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Al comparar las graficas de presion estatica entre el Caso A y el Caso B, se observa
gue en el primer caso en la zona de succion se tiene una disminucién de la presién
estatica a medida que se llega al borde de salida del alabe. Esta disminucién es
constante después de pasar 24 mm de la cuerda. Por otra parte, en el caso B, el cual
es el que presenta una mayor eficiencia en la etapa, mediante las gréaficas en el claro,
se percibe un aumento en la presion estéatica en toda la zona del claro, misma que en
el borde de salida es ligeramente mayor. No obstante, el aumento de la presién estéatica
se traduce en una menor diferencia de velocidades entre la zona de succién y la zona
de presion, lo cual disminuye el tamafio de los vortices de salida.

En el Caso C, figura (190), se observa una tendencia similar al Caso A, Unicamente
aumentando en ciertas partes de la cuerda, es decir, a partir de 17 mm de la cuerda
se nota un aumento en la presion estatica, misma que disminuye a 34 mm de la cuerda
para volver aumentar a 37 mm de la cuerda hasta el borde de salida, lo que merma la
eficiencia de la etapa. Esto contrasta con el Caso B, figura (189), donde esta se
mantiene constante durante toda la distancia de la cuerda.

Se observa en el Caso D, figura (191), un aumento de la diferencia de la presion
estatica con el Caso A, esto a partir de los 20 mm de la cuerda, donde se alcanzan
presiones estéticas por partes del caso D, del orden del doble a las encontradas en el
caso base, esto debido a la accion de la cavidad. Sin embargo, se tiene una
disminucién paulatina desde los 37 mm de la cuerda hasta llegar aproximadamente al
borde de salida, donde a 45 mm de la cuerda se observa un aumento sostenido en la
presion estatica. Para el Caso E, figura (192), se tiene una caida de la presion estatica
desde los inicios de la zona de succion desde los 10 mm hasta los 24 mm desde el
borde de ataque del alabe; esto debido a la baja presion producida por la accion de la
cavidad, misma que aumenta de manera sostenida hasta llegar a 43 mm, donde
disminuye levemente hasta llegar al borde de salida. En este caso, se tiene una
inestabilidad sostenida durante todo el claro, lo que conlleva a un cambio brusco en la
presion estética. Entonces, aunque se presenta un aumento considerable de presion
estatica en el borde de salida, ese cambio en la presion estatica reduce

considerablemente la eficiencia de la etapa.
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4.2.16  Gréfica de eficiencia de etapa vs casos

EFICIENCIA DE ETAPAS VS CASOS
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Fig. 193 Eficiencia de etapa vs casos.

En la figura (193) se presenta una visualizacion general del comportamiento de cada
caso dado por la eficiencia de la etapa, donde se puede observar una eficiencia del
67.52% para el caso plano, en el cual mediante el uso de difusores de vortices se tiene
un aumento mayor al 10% en la eficiencia para el Caso B, difusor de vértice en el lado
de succidn, teniendo una disminucion en el tamafio de los vortices de fuga. Igualmente,
se tiene una mejora en el Caso C, aplicacion de difusores de vértice en el lado de
presion, que en comparacion con el Caso B, tiene una diferencia del 7.58%. Sin

embargo, un resultado muy diferente se tiene al incorporarle cavidad y difusor de
vortice, ya que la eficiencia baja considerablemente, incluso para el Caso D, donde
esta fue menor a la obtenida para el caso de punta plana. Un resultado ligeramente

mayor se encontrd en el Caso E, con una eficiencia de 1.18% mayor al encontrado
para la punta plana.
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4.2.17 Grafica de Generaciéon de Entropia en el claro vs

Casos
ENTROPIA EN EL CLARO VS
CASOS
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Fig. 194 Eficiencia de la etapa relacionada con la generacidn de entropia

Con la relacion de generacion de entropia con la eficiencia de las etapas, (Figura 194),
donde se puede observar un aumento de la entropia en el claro con una disminucién
en la eficiencia del etapa y con un aumento en los vértices de salida, es decir, a una
mayor entropia en el claro, mayor sera el tamafio del vortice de salida y, por
consiguiente, mayores seran las pérdidas aerodinamicas, lo que conlleva a una menor
eficiencia en la etapa. Esto se puede ver en el Caso A, donde se tiene una eficiencia
del 67.52% con una generacion de entropia de 74.27 J/kg K que, en comparacion con
el Caso B, que posee un mejor rendimiento en comparacion con todo los casos
simulados, cuenta con una eficiencia del 78.86% y una disminucion considerable en la
generacion de entropia en el claro, teniendo un valor de 44.299 J/kg K, lo que plantea
la importancia del claro en la generacion de pérdidas en la punta de los alabes de la

turbina.
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CONCLUSIONES

Se analizaron los efectos de los difusores de voértice en los alabes de la turbina de alta

presion de un CFM56, tomando en cuenta una rotacion en los alabes del rotor igual a

14324 rpm, una temperatura inicial de la etapa de 1577.14 Ky una presion estatica de

salida de 564.970 kPa. Dicho analisis se realiz6 con la aplicacion de las ecuaciones

de Navier Stokes y el modelo de turbulencia de Spalart Allmaras.

X/
L X4

X/
L X4

X/
L X4

Con base a los casos estudiados se encontro una mejora del 10% de eficiencia
de la etapa en comparacién con el alabe de punta plana para el cado B (difusor
de voértice en lado de succion mientras que para el caso C (difusor de vortice en
el lado de succién) su mejora fue del 7.58%, por otra parte los caso D y E donde
se les agregaba cavidad su eficiencia fue menor o similar al encontrado con

alabe con punta plana.

Se observo una disminucién de los contornos de presion en el lado de succion
para los casos con difusores de vértice; no asi con la aplicacion de cavidad y
difusor de vortice, donde se observd una mayor cantidad de puntos de baja

presion en el lado de succion.

Al obtener los contornos de presion estatica en la punta del alabe, se observo
una gran disminucion de la estela para los casos en donde los difusores de
vortices fueron aplicados; no asi para la aplicaciéon de cavidad y difusor de
vortice, donde se observaron caracteristicas similares a los encontrados en el

alabe con punta plana.

El uso de difusor de vortice hace que el vértice de fuga se desplace hacia el
alabe contiguo, evitando la formacioén de recirculacion, lo que genera una mayor

eficiencia en la etapa.
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< Evitar una distancia de claro constante entre el alabe y la carcasa del motor
podria ayudar a mejorar la eficiencia aerodinamica de la etapa, disminuyendo

la diferencia de presién y velocidades en el claro.

%+ Como se ha demostrado, una correcta aplicacion de difusores de vortices podria
disminuir las pérdidas aerodinamicas, especialmente si estos se aplican en la

zona de succion del alabe.

«+ El uso de cavidad y difusores de voértices tiende a generar mayores pérdidas
aerodindmicas, esto debido al aumento de velocidad del flujo en el claro,
causado por los efectos de la cavidad, que generan un aumento de las
diferencias de velocidades entre la zona de succion y la zona de presion,

aumentando el tamafio de los vortices de fuga.

RECOMENDACIONES

v' Es necesario generar estudios de transferencia de calor en la punta del alabe

en condiciones de operacién, aplicando de difusores de vértices.
v" Mejorar la aplicacion de la cavidad, es decir, evitar geometrias bruscas y evitar
colocar cavidad en toda la punta. Esto podria ayudar a mejorar la eficiencia

aerodinamica de la etapa.

v Tomar en cuenta los esfuerzos mecanicos generados en los difusores de

vortices para mejorar el disefio geométrico.
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APENDICE F

Coordenadas en (X) y (Y) de difusores de voértices del lado de succion del alabe de

turbina del CFM56.

Tabla 5 Coordenadas en (X) y (Y) de difusores de vortices del lado de succion.

Numero de punto X Y

1 176.039 21.598
2 176.16 21.417
3 176.206 21.22
4 176.206 21

5 176.186 20.745
6 176.081 20.461
7 175.994 20.238
8 176.444 19.075
9 176.077 18.138
10 175.717 17.199
11 175.364 16.257
12 175.017 15.313
13 174.677 14.367
14 174.342 13.418
15 174.012 12.468
16 173.688 11.516
17 173.368 10.562
18 173.053 9.606
19 172.741 8.65
20 172.432 7.693
21 172.126 6.735
22 171.821 5.776
23 171.517 4.818
24 171.212 3.859
25 170.907 2.9
26 170.601 1.942
27 170.291 0.985
28 169.976 0.029
29 169.657 -0.924
30 169.331 -1.876
31 168.996 -2.824
32 168.651 -3.769
33 168.295 -4.71
34 167.925 -5.645
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35 167.539 -6.574
36 167.135 -7.495
37 166.71 -8.407
38 166.261 -9.307
39 165.786 -10.194
40 165.282 -11.064
41 164.745 -11.915
42 164.173 -12.742
43 163.564 -13.542
44 162.916 -14.311
45 162.228 -15.045
46 161.499 -15.738
47 160.73 -16.387
48 159.924 -16.988
49 159.082 -17.538
50 158.208 -18.036
51 157.306 -18.48
52 156.379 -18.87
53 155.431 -19.207
54 154.466 -19.49
55 153.487 -19.721
56 152.497 -19.9

57 151.5 -20.028
58 150.497 -20.107
59 149.492 -20.135
60 148.486 -20.113
61 147.483 -20.041
62 146.485 -19.918
63 145.495 -19.742
64 144.516 -19.511
65 143.552 -19.224
66 142.608 -18.877
67 141.689 -18.468
68 140.803 -17.992
69 139.957 -17.449
70 139.161 -16.834
71 138.425 -16.149
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72 137.76 -15.394
73 137.176 -14.576
74 136.679 -13.702
75 136.273 -12.782
76 135.959 -11.827
77 135.733 -10.847
78 135.589 -9.852
79 135.52 -8.849
80 135.519 -7.843
81 135.578 -6.839
82 135.689 -5.839
83 135.848 -4.846
84 136.048 -3.86

85 136.284 -2.882
86 136.553 -1.913
87 136.85 -0.952
88 138.221 0.019

89 138.221 0.019

90 138.221 0.02

91 138.424 0.068

92 138.618 0.123
93 138.877 0.16

94 139.146 0.133
95 139.396 0.086
96 139.739 0.022

97 140.081 -0.052
98 140.378 -0.126
99 140.646 -0.173
100 140.943 -0.247
101 141.22 -0.311
102 141.48 -0.376
103 141.859 -0.45

104 142.156 -0.505
105 142.517 -0.57

106 142.878 -0.626
107 143.146 -0.709
108 143.379 -0.744
109 143.869 -0.866
110 144.409 -0.964
111 144.997 -1.013
112 145.562 -1.038
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113 146.224 -1.038
114 146.886 -1.062
115 147.801 -1.079
116 148.92 -0.942
117 149.902 -0.737
118 151.112 -0.486
119 152.687 -0.121
120 153.783 0.267
121 154.901 0.814
122 156.157 1.407
123 156.757 1.711
124 157.538 2.217
125 158.349 2.694
126 159.13 3.214
127 159.893 3.714
128 160.777 4.411
129 161.568 5.108
130 162.359 5.852
131 163.08 6.479
132 163.755 7.199
133 164.383 7.734
134 165.021 8.321
135 165.485 8.859
136 165.786 9.223
137 166.07 9.49

138 166.365 9.843
139 166.655 10.19
140 166.91 10.482
141 167.136 10.777
142 167.397 11.129
143 167.64 11.43
144 167.872 11.733
145 168.057 11.947
146 168.242 12.202
147 168.393 12.405
148 168.607 12.665
149 168.881 12.914
150 168.978 13.122
151 169.163 13.347
152 169.336 13.561
153 169.493 13.741
154 169.643 13.914
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155 169.811 14.195
156 170.213 14.806
157 170.703 15.435
158 171.028 15.88
159 171.28 16.188
160 171.539 16.523
161 171.79 16.907
162 172.05 17.278
163 172.302 17.621
164 172.498 17.949
165 172.743 18.265
166 172.939 18.572
167 173.149 18.859
168 173.393 19.18
169 173.686 19.488
170 173.961 19.854
171 174.208 20.186
172 174.434 20.566
173 174.646 20.94
174 174.872 21.264
175 175.076 21.539
176 175.295 21.659
177 175.521 21.743
178 175.725 21.722
179 175.867 21.659
180 176.039 21.598
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APENDICE G

Coordenadas en (X) y (Y) de difusores de vortices del lado de presion del alabe de

turbina del CFM56.

Tabla 6 Coordenadas en (X) y (Y) de difusores de vértices del lado de presion.

Numero de punto X Y
1 176.039 21.598
2 176.16 21.417
3 176.206 21.22
4 176.206 21
5 176.186 20.745
6 176.081 20.461
7 175.994 20.238
8 175.87 19.975
9 175.764 19.746
10 175.622 19.462
11 175.529 19.232
12 175.319 18.822
13 175.088 18.315
14 174.901 17.929
15 174.643 17.412
16 174.476 17.078
17 174.295 16.711
18 174.125 16.325
19 173.926 15.918
20 173.717 15.459
21 173.362 14.706
22 173.194 14.216
23 172.933 13.715
24 172.693 13.163
25 172.411 12.683
26 171.999 12.018
27 171.851 11.693
28 171.664 11.319
29 171.306 10.639
30 170.801 9.67
31 170.422 8.969
32 170.047 8.276
33 169.413 7.06
34 168.815 5.905
35 168.3 4.948
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36 167.889 4.21

37 167.52 3.507

38 167.083 2.645

39 166.62 1.827

40 166.183 1.017

41 165.757 0.277

42 165.533 -0.18

43 165.344 -0.678
44 164.791 -1.554
45 164.454 -2.228
46 164.02 -2.95

a7 163.437 -3.976
48 162.839 -4.949
49 162.582 -5.448
50 162.231 -5.986
51 161.684 -6.78

52 161.348 -7.34

53 160.758 -8.16

54 160.219 -8.898
55 159.834 -9.402
56 159.457 -9.884
57 159.139 -10.356
58 158.7 -10.871
59 158.357 -11.257
60 157.944 -11.721
61 157.61 -12.012
62 157.446 -12.261
63 156.758 -12.961
64 156.534 -13.159
65 156.534 -13.159
66 156.285 -13.351
67 155.755 -13.775
68 155.161 -14.199
69 154.507 -14.573
70 153.78 -14.947
71 152.943 -15.255
72 152.128 -15.497
73 151.247 -15.673
74 150.344 -15.783
75 149.335 -15.774
76 148.335 -15.774
77 147.65 -15.68
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78 146.83 -15.54
79 145.894 -15.26
80 145.215 -14.932
81 145.055 -14.908
82 144.024 -14.856
83 143.002 -14.722
84 141.994 -14.503
85 141.008 -14.2

86 140.051 -13.814
87 139.13 -13.35
88 138.25 -12.812
89 137.415 -12.207
90 136.627 -11.541
91 135.89 -10.819
92 135.206 -10.047
93 134.577 -9.229
94 134.008 -8.369
95 133.504 -7.469
96 133.072 -6.532
97 132.723 -5.561
98 132.47 -4.562
99 132.328 -3.54

100 132.315 -2.509
101 132.446 -1.487
102 132.73 -0.496
103 133.163 0.439

104 133.733 1.298

105 134.419 2.068

106 135.2 2.741

107 136.054 3.319

108 136.966 3.801

109 137.921 4.192
110 138.906 4.495
111 139.914 4.715
112 140.936 4.859
113 141.964 4.933
114 142.996 4.947
115 144.027 4.91

116 145.056 4.835
117 146.083 4.736
118 147.109 4.627
119 148.136 4.527

150




120 149.165 4.455
121 150.197 4.435
122 151.227 4.489
123 152.247 4.636
124 153.247 4.889
125 154.214 5.248
126 155.14 5.703
127 156.861 6.839
128 157.661 7.489
129 158.428 8.179
130 159.167 8.899
131 159.883 9.643
132 160.58 10.403
133 161.262 11.177
134 161.933 11.96
135 162.597 12.75
136 163.257 13.543
137 163.916 14.337
138 164.578 15.128
139 165.247 15.914
140 165.927 16.69
141 166.623 17.452
142 167.343 18.191
143 168.094 18.898
144 168.889 19.556
145 169.742 20.135
146 170.669 20.585
147 171.671 20.814
148 172.693 20.713
149 173.619 20.269
150 174.019 20.169
151 175.867 21.659
152 176.039 21.598
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APENDICE H (CARACTERISTICAS DE SIMULACION)

Caso B (Difusor de Vortice en el lado de succion)

En este caso se tiene un difusor de vortice en el lado de succién con un claro de 3mm,

tal y como se observa en la siguiente figura:

Fig. 195 Difusor de vartice en el lado de succion (Caso B).

Caracteristicas de simulacion (Caso B)
Las principales caracteristicas de la simulacion para el Caso B

Tabla.7 Caracteristicas de Simulacion Caso B.

Numero de nodos 4369852
% de diferencia de flujo 0.25%
masico
eficiencia 74.86%
dias de iteracion
convergencia -4.287
Entrada Salida
Temperatura - estatica 1577.62K 1225.39K
Temperatura - absoluta 1589.32K 1335.2K
Presién-estatica 1753.09 kPa 564.970 kpa
Presion-absoluta 1799.31 kPa 765.970 kPa
Densidad 3.96 kg/m3 1.6064 kg/m3
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Caso C (Difusor de Vortice en el lado de presion)

En este caso se tiene un difusor de vértice en el lado de presiéon con una distancia de

claro de 3 mm:

Fig. 196 Difusor de vdrtice en el lado de presion.

Caracteristicas de simulacion

Tabla 8 Caracteristicas de simulacion Caso C.

Numero de nodos 4189548
% de diferencia de flujo méasico 0.016%
Eficiencia de etapa 75.71%
dias de iteracion 5 dias
convergencia -4.536
Entrada salida
Temperatura -estatica 1577.62 K 1206.65 K
Temperatura-absoluta 1588.38 K 1335.42 K
Presion-estatica 1833.88kPa 564.970 kPa
Presion-absoluta 1878.03kPa 810.603 kPa
densidad 4.04 kg/m3 1.63345 kg/m3
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Caso D (Difusor de Vartice en el lado de succion y cavidad en
todo el alabe)

Para este caso se tiene un difusor de vortice en el lado de succién con una distancia
de claro de 3 mm y cavidad de 1 mm de espesor. Como se puede observar en la

siguiente imagen:

Fig. 197 Caso D (difusor de vértice en el lado de succion y cavidad en todo el dlabe).

Caracteristicas de simulacion

Tabla.g Caracteristicas de Simulacion Caso D.

NUumero de nodos
% de diferencia de flujo méasico -- --
Eficiencia de etapa 65.54% 65.54%

dias de iteracion 3 3
convergencia --
Entrada Salida
temp-estética 1577.62 K 1233.76
temp-absoluta 1589 K 1350.05
presi-estatica 1783.77 kPa 564.959
presi-absoluta 1829.92 kPa 775.641
flujo mésico 83.2 kg/s
densidad 3.933 kg/m3  1.594 kg/m3
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Caso E (Difusor de voértice en el lado de presion y cavidad en

todo el alabe)

Para este caso se tiene un difusor de vértice en el lado de presion con una distancia

de claro de 3 mm y una cavidad de 1 mm de espesor. Como se puede observar en la

siguiente imagen.

Fig. 198 Caso E (difusor de vértice en el lado de presion y cavidad en todo el alabe

Caracteristicas de simulaciéon

Tabla.10 Caracteristicas de Simulacion Caso E.

Numero de nodos
% de diferencia de flujo masico
Eficiencia de etapa
dias de iteracion
convergencia

temp-estatica
temp-absoluta
presi-estatica
presi-absoluta
densidad

Entrada
1577.62K
1589.04K

1780.09 kPa
1825.6 kPa
3.92564 kg/m3

5054766
0.0032%
69.12%

5
-4.57
Salida
1240.66K
1362.09K

564.970 kPa
791.421 kPa
1.5949 kg/m3

155






