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RESUMEN

El estudio presentado trata sobre la modelizacién del flujo en ventiladores axiales
analizando la influencia de ciertos parametros de disefio, en especial del angulo de calado de los
alabes.

Para ello se ha realizado un estudio experimental en un ventilador axial. Una primera fase
de este estudio ha consistido en la determinacion de las curvas caracteristicas del ventilador,
analizando el efecto sobre ellas de la variacion del angulo de calado, de la solidez y de la
velocidad de rotacion. A partir de los datos proporcionados por esta fase, se seleccionaron una
serie de posiciones del angulo de calado, y para cada uno de ellos, ciertos caudales de
funcionamiento proximos al punto de maximo rendimiento. Para todos estos caudales se
obtuvieron los campos de velocidades a la salida del rodete, para lo cual se desarrollé una
metodologia experimental basada en la anemometria térmica, que incluyo6 tanto el disefio, la
construccion y la calibracion de sondas triples de hilo caliente, como el desarrollo de las técnicas
de adquisicion y tratamiento necesarias.

Ademas de obtener experimentalmente las caracteristicas del flujo en un ventilador axial,
se ha abordado la modelizacion numérica del mismo. Se hace un repaso de los distintos modelos
de flujo y métodos de resolucion utilizados habitualmente en turbomaquinas y se ha elegido una
formulacion cuasi-tridimensional, calculando el flujo, por un lado, en superficies alabe a alabe, y
por otro, en una seccion meridional, imponiendo la condicion de equilibrio radial a la salida de
los alabes. Para el calculo del flujo de alabe a alabe se ha acoplado un modelo no viscoso,
resolviendo las ecuaciones de Euler mediante un método "time-marching” y una discretizacion
por volumenes finitos, con el calculo de la capa limite por un método integral acoplado al céalculo
no viscoso mediante el concepto de la velocidad de transpiracion.

La modelizacién numérica realizada se adapta de forma satisfactoria a la estructura de
flujo obtenida experimentalmente en las zonas medias e inferiores del canal; el comportamiento
global del ventilador es modelizado correctamente, aunque las predicciones tedricas son algo
superiores a las evidencias experimentales.



ABSTRACT

This investigation treats the modelling of axial flow fans, analyzing the influence of some
design parameters, particularly of the blade pitch.

A experimental study on an axial flow fan has been carried out. A first step consisted of
the determination of the fan performance curves; the blade pitch, the solidity and the rotational
speed were sistematically changed. Some blade pitch were selected and for them, some flow
rates close to the design point were chosen. For those configurations, sistematic flow field
measurements at the rotor exit plane were made. The measurements were taken with hot wire
anemometry; so, an experimental procedure was developed involving the design, the
manufacture and the calibration of triple hot wire probes; moreover, the necessary data
adquisition techniques were developed.

Besides the experimental study, a numerical modelling of an axial flow fan was
undertaken. A review of the different levels of approximation to the flow in turbomachines was
made. The selected approach was a quasi-tridimensional one, including the calculation in the
blade-to-blade surfaces and the calculation at the rotor exit plane imposing the radial equilibrium
condition. In the blade-to-blade calculation, the Euler equations were solved with a time-
marching approach and a finite volume discretization coupled with an integral boundary layer
calculation included in the inviscid code using the surface transpiration model.

The numerical modelling adjusts quite correctly to the measured flow structure into the
rotor in the middle and in the bottom of the channel; the global behaviour of the fan is
reproduced with overall agreement, although the numerical predictions are slightly higher than
the experimental results.
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1. INTRODUCCION 1

1. INTRODUCCION.

1.1. VENTILADORES AXIALES DE PASO VARIABLE.

La necesidad de utilizar sistemas de ventilacién capaces de suministrar una maxima
demanda, a menudo de corta duracion, se traduce invariablemente en una operacion ineficiente
durante largos periodos en la vida de la instalacion. En la mayoria de las areas de aplicacion
(ventilacion de minas, de taneles, alimentacion de calderas) es necesario disponer de un sistema
de control del caudal. Este sistema puede consistir desde una simple compuerta hasta un
sofisticado sistema de control de directrices. Desafortunadamente, este tipo de control reduce el

rendimiento del ventilador y es necesaria mas energia para conseguir las prestaciones deseadas.

Los ventiladores axiales de paso variable reducen significativamente el consumo de

energia sin necesidad de ningun sistema exterior de control del caudal.

Un ventilador axial imparte una componente tangencial al fluido cuando éste pasa a
través de su rodete, y aparece simultineamente una fuerza centrifuga. Un estator y un difusor,
colocados a continuacién del rodete convierten la alta presion dinamica debida a la velocidad en
presion estatica. La figura 1.1 muestra una curva caracteristica tipica de un ventilador axial. El
ventilador opera a velocidades de rotacion relativamente altas con una curva de presion
descendente a medida que aumenta el caudal de fluido. El rango de funcionamiento estable de
los ventiladores axiales es limitado; a menores caudales, existe una zona de funcionamiento
inestable denominada zona de bombeo, pudiendo también aparecer el fenémeno denominado
desprendimiento rotativo, consistente en que el fluido recircula entre los alabes del rodete
bloqueando la seccién de paso, provocando un aumento de la vibracién, del ruido y una severa
disminucién del rendimiento del ventilador. Por tanto, debe procurarse que el ventilador esté

operando alejado de dicha zona.

Muchas aplicaciones en las que es necesaria una instalacion de ventilacion y en las que el

ventilador es seleccionado para un caudal y una presién determinadas, requieren durante ciertos
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periodos que el ventilador esté operando en otras condiciones distintas de las nominales. Esto
requiere gque se deba prever algun sistema de control de las prestaciones del ventilador. Existen

cuatro métodos de control bésicos de aplicacion a ventiladores axiales:

- Mediante una compuerta: consiste en instalar una valvula de persianas en serie con la
instalacion permitiendo aumentar o disminuir la resistencia de la misma; sin embargo, debido a
la presencia de la zona inestable en la caracteristica del ventilador, s6lo se puede conseguir una
variacion limitada, por lo que este método no es muy recomendado en ventiladores axiales.
Ademas, este tipo de regulacién implica un consumo de energia suplementario aparte del que se
quiere transmitir al fluido, y la presencia de este elemento puede producir un aumento del ruido

aerodinamico en la instalacion.

- Mediante directrices de entrada: consiste en instalar una serie de alabes ajustables aguas
arriba del rodete del ventilador, que proporcionan al fluido una prerrotacion. Este método no es
tan utilizado en ventiladores axiales como en ventiladores centrifugos. EI mecanismo necesario
precisa de cierta complejidad constructiva y no permite la ordenacién del flujo en la entrada

adecuada a cada caudal.

- Mediante velocidad de accionamiento variable: se puede conseguir con un motor
eléctrico de velocidad variable o con un acoplamiento hidrostatico; la primera opcién supondria
un incremento del coste en la instalacion lo cual implica que en la mayoria de los casos se
utilicen motores de corriente alterna con posibilidad de dos o tres velocidades de accionamiento;
la segunda opcidn supone un consumo adicional de energia por el bajo rendimiento de este tipo

de acoplamientos.

- Mediante alabes de paso variable: consiste en variar el angulo de calado de los alabes,
permitiendo modificar la caracteristica del ventilador, y hacer que éste opere en la zona de mayor
eficiencia de dicha caracteristica; este es el método mas usual de control de ventiladores axiales.
El ajuste de los alabes puede hacerse tanto con el ventilador parado, como mediante algin

sistema, neumatico, hidraulico, eléctrico o mecéanico, que permita hacerlo con el ventilador en
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funcionamiento; esta Gltima posibilidad aumenta el coste del ventilador.

Las distribuciones radiales de torsion, de curvatura, de solidez y de espesor de los alabes
del ventilador son unas determinadas, independientes del angulo de calado con que se posicionen
los &labes, de tal forma que definen la geometria de rendimiento Optimo para unas

especificaciones concretas, a las cuales corresponde una angulo de calado.

Su modificacion para obtener otras prestaciones implica una menor adecuacion de la
geometria al flujo, con lo cual disminuye la eficiencia para cualquier caudal, respecto al nominal.
Esto es consecuencia de una variacién igual de los angulos de entrada del perfil y de ataque para

todas las secciones, las cuales manifiestan una susceptibilidad distinta a dicha variacion.

En este trabajo se estudia la modificacion de la estructura del flujo estable (zonas Utiles

de trabajo de cada curva caracteristica), en funcion del angulo de calado adoptado.

1.2. METODOS DE ANALISIS DE FLUJO.

El andlisis de un ventilador consiste, dada una geometria, en obtener las caracteristicas
del flujo dentro de la maquina y obtener la altura de elevacion y el rendimiento para un caudal

determinado.

Existen dos procedimientos complementarios para realizar el andlisis del flujo a través de
una turbomaquina. EI primero consiste en realizar un estudio experimental del flujo obteniendo
las distribuciones de velocidad y de presion dentro de la turbomaquina, variando distintos
parametros de funcionamiento, como el angulo de calado de los &labes y la velocidad de
rotacion, y considerando varios caudales de funcionamiento en cada combinacion de los
pardmetros anteriores. Este estudio experimental, muy costoso en tiempo y medios, serviria
basicamente para esa turbomaquina y, en general, permitiria extrapolar conclusiones a otras

geometrias similares. El segundo procedimiento consiste en realizar una modelizacion tedrica de
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dicho flujo a partir de las ecuaciones bésicas que describen el movimiento de los fluidos, y

aplicar dicha modelizacion a la geometria deseada.

La modelizacion numérica puede aplicarse a geometrias variadas, siempre que sean
vélidas las hipotesis empleadas en la elaboracion del modelo, siendo un método de andlisis
menos costoso en tiempo y mas flexible a la hora de modificar algin pardmetro funcional de la

turbomaquina.

AUn asi, es preciso realizar el estudio experimental, pues los modelos numéricos precisan
de condiciones de contorno que solo se pueden obtener a partir de medidas del flujo real, siendo
muy sensibles a la variacion de dichas condiciones. Teniendo en cuenta que los modelos
numéricos no explican de una forma satisfactoria las caracteristicas reales del flujo en una
turbomaquina, los ensayos experimentales son necesarios para obtener detalladamente dichas
caracteristicas y para contrastar los resultados obtenidos numéricamente, permitiendo evaluar la

validez de las hipotesis y el rango de aplicacion del modelo adoptado.

El flujo a través de una turbomaquina es muy complejo por su caracter tridimensional, no
estacionario, viscoso Yy turbulento, con posibles recirculaciones entre la carcasa y el rodete. Las
ecuaciones de Navier-Stokes, que describen el movimiento no estacionario de un fluido viscoso
y compresible, no tienen una solucion general a pesar de que se han formulado muchos modelos
de turbulencia. Incluso formas simplificadas de dichas ecuaciones precisan de ordenadores con
mayor capacidad y velocidad que los existentes actualmente. Por tanto, hay que emplear una

serie de hipdtesis simplificativas para poder abordar el problema.

Aunque el flujo absoluto en el rodete de una turbomaquina es no permanente, se puede
suponer, a efectos de modelizacion, que el flujo relativo es permanente, para un caudal y una
velocidad de rotacion constante, si se esta cerca del punto de disefio y si el flujo de entrada no

esta perturbado por estelas de otro rodete.

Para caudales que oscilan desde un caudal inferior al del punto de disefio en adelante, el
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flujo entre los alabes de la turbomaquina puede dividirse en dos zonas bien diferenciadas: la zona
de capa limite, donde tienen lugar los efectos disipativos y la zona del nucleo (exterior a la capa
limite) donde el flujo puede considerarse ideal. Para caudales inferiores a uno determinado, se

producen zonas de recirculacion en las cuales el flujo no puede predecirse facilmente.

La zona de capa limite puede tratarse independientemente con ecuaciones semiempiricas
que permiten determinar el espesor de desplazamiento, para calcular el bloqueo, y el espesor de
cantidad de movimiento, a fin de calcular las pérdidas de energia. Asi, es posible realizar un

calculo bidimensional de cada una de las secciones de los &labes, incluyendo estos efectos.

Se pueden conseguir soluciones cuasi-tridimensionales combinando varias soluciones
bidimensionales. Las soluciones bidimensionales son validas cuando las superficies de corriente
no adquieren torsion en el sentido del flujo, lo cual siempre ocurre debido al flujo secundario que
aparece a causa de la deflexion. No obstante, la torsion suele ser pequefia en el punto de disefio,
lo cual implica la validez general de estos métodos, excepto en maquinas de baja velocidad

especifica.

1.3. OBJETIVOS.

El objetivo de este trabajo es el conocimiento de las caracteristicas del flujo en un

ventilador axial analizando la influencia del angulo de calado de los alabes.

Para satisfacer este objetivo basico se han adoptado dos procedimientos: la

experimentacion y la modelizacion numérica.

Dentro de la fase experimental, se han planteado los siguientes objetivos:

-Estudiar la influencia en las prestaciones globales del ventilador (caudal, altura de

elevacion, potencia y rendimiento) del angulo de calado y de la solidez de los alabes, y
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de la velocidad de rotacion, para observar los margenes de funcionamiento estable en

cada combinacion de parametros.

-Desarrollar una metodologia experimental que permita la obtencion de campos de
velocidades en la salida del rodete basada en la anemometria térmica. Esta fase incluye el
disefio, la construccion y la calibracion de sondas triples de hilo caliente. Asimismo,

incluye el desarrollo de las técnicas necesarias de adquisicion y tratamiento de datos.

-Determinar los campos de velocidades a la salida del rodete para analizar la variacion de
los mismos, tanto en la direccion radial como de alabe a alabe, y definir la estructura del

flujo.

-Analizar la influencia sobre los campos de velocidades y las prestaciones globales de la
variacion del angulo de calado y del caudal de funcionamiento, en la configuracion

basica.

Respecto a la fase numérica, se pretende:

-Adoptar y desarrollar un modelo fisico-matematico para analizar el flujo en el rodete de

un ventilador axial.

-Implementar el modelo en un ordenador de prestaciones normales.

-Determinar tedricamente, mediante dicho programa, los campos de velocidades y
presiones, y analizar, para diversos caudales de funcionamiento y diversos angulos de
calado, sus variaciones radiales y de alabe a alabe, asi como las prestaciones globales del

ventilador.
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1.4. METODOLOGIA.

En primer lugar se ha realizado una fase experimental para conocer las caracteristicas de
la maquina y definir la estructura del flujo, y a continuacion se ha realizado la modelizacion

tedrica.

1.4.1. Fase experimental.

La fase experimental ha consistido en primer lugar, en la caracterizacion geométrica y
funcional del ventilador objeto de estudio, obteniendo las curvas caracteristicas, o sea, la altura
de elevacidn, la potencia de accionamiento y el rendimiento en funcién del caudal. Dichas curvas
caracteristicas se han obtenido variando el angulo de calado y la solidez de los alabes y la
velocidad de accionamiento. Esta parte de la fase experimental ha permitido elegir los angulos de
calado y los caudales sobre los cuales realizar el estudio tedrico y la segunda parte de la fase
experimental. En esta segunda parte se ha procedido a obtener la variacion radial y

circunferencial de las distintas componentes de la velocidad a la salida del rodete.

Para la obtencion de dichas distribuciones de velocidad, se ha desarrollado una
metodologia experimental basada en la anemometria térmica que incluye el disefio, la
construccion y la calibracion de sondas de tres hilos que permitan captar el caracter

tridimensional del flujo a la salida del ventilador.

Una vez elegido el angulo de calado de los alabes y el caudal de funcionamiento se
inserta la sonda desde el exterior del ventilador, realizando las medidas en varias posiciones
radiales. Mediante un sistema de adquisicion y tratamiento de datos, las sefiales provenientes de
las sondas son convenientemente transformadas en componentes de velocidad.

1.4.2. Fase tedrica.

Como modelo de calculo, siguiendo la aproximacion de Wu, se ha elegido una
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formulacion cuasi-tridimensional, calculando el flujo, por un lado, en superficies de éalabe a
alabe, y por otro, en una seccién meridional, imponiendo la condicion de equilibrio radial a la
salida de los &labes. Para el calculo del flujo de &labe a &labe se ha elegido un modelo no
viscoso, resolviendo las ecuaciones de Euler, mediante un método "time-marching" y una
discretizacion por volimenes finitos en la que se ha incluido la variacion del tubo de corriente
entre la entrada y la salida de los alabes. Asimismo, se ha calculado la evolucion de la capa
limite sobre el perfil, teniendo en cuenta su efecto sobre el flujo no viscoso mediante el concepto

de la velocidad de transpiracion.

Este modelo ha sido implementado en un programa de ordenador, y ha sido ejecutado
para la geometria de un ventilador axial variando el &ngulo de calado de los alabes y el caudal de

funcionamiento.

En definitiva, una vez planteada la problematica referente a los ventiladores axiales, se
ha procedido a realizar un estudio experimental para profundizar en el conocimiento del flujo en
este tipo de maquinas, y a continuacion se ha realizado una modelizacién tedrica de dicho flujo.
Previamente, se hace un repaso a los distintos métodos de analisis de flujos presentando sus
caracteristicas y sus campos de aplicacion. Una vez realizado este repaso y establecidas las
hipdtesis de partida a la hora de abordar la modelizacion, se procede a la descripcion detallada de

las distintas etapas incluidas en el modelo de calculo elegido.
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2. ESTADO ACTUAL DEL ESTUDIO DEL FLUJO EN TURBOMAQUINAS AXIALES.

2.1. CARACTERISTICAS DEL FLUJO EN UNA TURBOMAQUINA AXIAL.

El flujo a través de una turbomaquina axial es tridimensional por naturaleza; el flujo llega
a los alabes con una componente predominantemente axial y circunferencial y es deflectado
tangencialmente, apareciendo una variacion circunferencial de la velocidad entre la cara de
succion y la cara de presion de los alabes, distorsionandose la superficie de corriente por la
componente radial inducida; ademas, la curvatura del cubo y de la carcasa pueden inducir
componentes radiales. La figura 2.1 muestra una porcion del rodete de un ventilador axial, y se
esquematizan los distintos fendmenos que pueden aparecer, superpuestos al flujo principal, en su

funcionamiento normal.

Sobre las caras de los alabes se desarrolla la capa limite, dando lugar a la aparicion de
estelas en la parte posterior de los alabes, con lo que ello supone de blogueo del canal de paso
entre dos alabes y de pérdidas de energia del fluido. Existe asimismo una interaccion entre la
capa limite sobre los alabes y la que se desarrolla sobre el cubo y sobre la carcasa. Estas Gltimas
estan sometidas a los gradientes circunferenciales de presion existentes entre las caras de los
alabes. Como la velocidad disminuye en la capa limite, se genera un movimiento radial,
acumuléndose el fluido de la capa limite en el espacio formado por la cara de succion de los
alabes y el cubo o la carcasa, formandose un vortice que puede inducir una separacion extensiva
de la capa limite de los alabes. Por tanto, un flujo secundario se superpone sobre el flujo
principal, provocando la aparicion de grandes zonas de fluido de baja energia y de importantes

cambios locales de velocidad.

El desarrollo de la capa limite sobre los contornos solidos en una turbomaquina juega un
papel muy importante en su funcionamiento, y por tanto, en su disefio, en el que el efecto de la
capa limite se puede tener en cuenta mediante la introduccion de factores de correccion en
calculos no viscosos. Estos factores de correccion estan basados en datos experimentales y dan

una estimacion grosera del efecto de la capa limite. Sin embargo, con la tendencia hacia
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maquinas de mayor velocidad de rotacion y mayor flujo masico, la influencia de la capa limite se

convierte en critica en la fase de disefio.

Una mejor descripcion del flujo en capa limite en una turbomaquina no puede provenir
de la mejora del calculo bidimensional de la capa limite. La razén es que el comportamiento de
la capa limite en alabes de turbomaquinas es muy diferente al comportamiento predicho por la
teoria bidimensional. Esta teoria predice las caracteristicas de una capa limite que aparece en un
flujo que no varia en direccion radial. En los alabes de una turbomaquina, las variaciones
radiales del flujo principal y de la capa limite no pueden ser ignoradas. Esto da lugar a la
aparicion de flujos secundarios, causados por flujo en capa limite que posee una componente
normal a la direccion principal, y provoca el desplazamiento y acumulacion de fluido de baja
energia. Estos flujos provienen principalmente del huelgo existente entre los alabes y la carcasa,
de gradientes circunferenciales de presion, de efectos centrifugos y del movimiento relativo entre
alabes mdviles y la carcasa. Este tipo de flujos no pueden ser explicados mediante una teoria

bidimensional.

Las pérdidas de energia que se producen en la punta de los alabes de un ventilador axial
constituyen un porcentaje elevado de las pérdidas totales. Como estas pérdidas son el resultado
del desplazamiento y acumulacion de fluido proveniente de la capa limite, las mejoras en la
eficiencia de la maquina dependeran del esfuerzo realizado en comprender la naturaleza y las

causas de estos fenémenos y en la busqueda de métodos para tenerlos en cuenta en el disefio.

El huelgo entre partes moviles y partes fijas produce también un flujo secundario, y la
deflexion de la capa limite existente sobre el cubo y la carcasa antes de llegar a los alabes induce
vortices que modifican la direccion principal del flujo. Un flujo secundario adicional se debe al
efecto de la fuerza centrifuga sobre la capa limite de los alabes impulsando al fluido hacia la

punta de los &labes.

Estudios experimentales (McDougall, 1990; Inone y Kuroumaru, 1989) han permitido

conocer la influencia de este efecto sobre el flujo principal y sobre el funcionamiento global de la
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turbomaquina indicando que hasta cierto valor (dificil de obtener por limitaciones mecanicas), el
huelgo en la punta puede ser beneficioso en el sentido de retrasar la aparicion del
desprendimiento y de aumentar la presion proporcionada por la maquina. A partir de dicho valor,

su efecto es perjudicial.

Por tanto, se tiene un flujo viscoso completamente tridimensional, y ocasionalmente
compresible. Generalmente también es no estacionario, incluso para el primer rodete, por la
presencia de estelas provenientes de elementos situados antes del rodete (soportes, codos), que
aunque son estacionarias en el campo absoluto, no lo son en el campo relativo del rodete; el flujo
tampoco es estacionario para los siguientes rodetes en una maquina de varias etapas, debido a la
no uniformidad del flujo en el canal formado por dos alabes, por la presencia de las estelas y al

movimiento relativo entre rodete y estator.

Pueden existir otro tipo de fendmenos no estacionarios como el bombeo y el
desprendimiento rotativo. Estos fendmenos tienen lugar si el caudal de funcionamiento
disminuye de forma que el aumento del angulo de ataque del flujo sobre los alabes hace que se
separe la capa limite sobre la cara de succion. La fuerza centrifuga impulsa al fluido de la zona
de separacion hacia la punta del alabe; en esta zona aumenta la presion y provoca un aumento
del flujo a través del huelgo formado entre el alabe y la carcasa. Este proceso provoca un
régimen inestable de funcionamiento y aparece una fuerza oscilante sobre el alabe que da lugar a

una vibracion sobre el rodete.

Las caracteristicas mencionadas tratan de destacar la imposibilidad practica de una
completa modelizacion tedrica del flujo en una turbomaquina. Para abordar dicha modelizacion
es necesario realizar hipdtesis sobre la naturaleza fisica del flujo y adoptar las simplificaciones a
que dan lugar. Dichas simplificaciones, sin ser abusivas, pueden no explicar correctamente todas

las peculiaridades citadas, ni hacerlo en todos los casos que se pretende modelizar.

Aungue se han disefiado muchos tipos de turbomaquinas con métodos empiricos,

alcanzando un funcionamiento plenamente satisfactorio, los métodos numéricos avanzados
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actuales, pueden contribuir a la optimizacion de los procesos de disefio.

2.2. MODELOS BIDIMENSIONALES Y TRIDIMENSIONALES.

2.2.1. Introduccion.

Puesto que el flujo a través de una turbomaquina, como se ha comentado anteriormente,
es muy complejo, la mayoria de los métodos numeéricos trabajan con la hipotesis de que el flujo
es Nno viscoso. La mayoria de los métodos estdn basados en la teoria de Wu, en la cual el flujo
tridimensional (3D) se descompone en dos familias de superficies que interseccionan entre si. El
flujo se calcula independientemente en cada una de estas superficies: superficie de &labe a alabe,
S1, y superficie meridionales que van desde el cubo hasta la punta de los alabes, S2 (Figura 2.2).
Se pretende obtener una solucién 3D combinando las dos 2D, mediante un proceso iterativo. Sin
embargo estos métodos son cuasi-3D, puesto que no se permite la migracion de las particulas de

dichas superficies.

Dos métodos generales se han desarrollado para el cdlculo de flujo en las superficies S1y
S2: el método de la curvatura de las lineas de corriente y el método matricial. Los dos métodos
resuelven las mismas ecuaciones, pero mientras que el primero puede tratar flujo subsénico y
supersonico a la vez, el segundo esta limitado a flujo completamente subsénico o a flujo

completamente supersonico.

A medida que el flujo se hace mas complejo, los métodos més eficaces de resolucion
usan directamente las ecuaciones bésicas. Estas ecuaciones se acaban reduciendo a un conjunto
de ecuaciones algebraicas en diferencias finitas. La solucion puede obtenerse reteniendo las
derivadas respecto al tiempo y efectuando la solucién a través de incrementos de tiempo. Las
ecuaciones resultantes son del tipo hiperbdlico para todos los nimeros de Mach, con lo cual
pueden resolverse flujos transonicos. El principal inconveniente es la estabilidad numérica y la

gran capacidad de memoria necesaria, asi como el enorme tiempo de resolucion.
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Aunque hoy en dia ya se estdn realizando célculos completamente tridimensionales,
muchas situaciones fisicas ain pueden ser descritas con un grado razonable de exactitud por un

meétodo bidimensional, si la geometria permite esta posibilidad.

En situaciones practicas, muchas configuraciones pueden ser consideradas como no
fuertemente tridimensionales, en el sentido en que se espera que las variaciones de una
componente de la velocidad sean menos importantes que las variaciones de las otras dos. Por
ejemplo, los alabes del rodete de una turbomaquina induciran efectos tridimensionales que en
aquellos casos en los que la relacion de cubo sea elevada, son de bajo orden de magnitud, y una

descripcion basada en métodos bidimensionales podria ser una aproximacion aceptable.

2.2.2. Modelos bidimensionales.

Desde los afios 1950-1960, las distribuciones de presion y velocidad alrededor de los
dlabes de una turbomaquina, se han calculado con métodos 2D, con distribuciones de
manantiales, sumideros y vortices, 0 mediante técnicas de transformacion de flujo potencial
(Martensen, 1959; Schlichting, 1955; Wilkinson, 1967). Estos métodos son muy Utiles para flujo
incompresible. Asimismo, se han desarrollado modelos basados en el empleo de la funcién

corriente y métodos de curvatura de las lineas de corriente.

La mayoria del andlisis 2D actual tiene origen en el trabajo de Wu (Wu, 1950, 1952), que
abordo la resolucion de las ecuaciones de flujo 3D no viscoso, en conjuntos de ecuaciones 2D
(superficies S1y S2). En cada superficie el problema es bidimensional y se introduce la funcion
corriente. Las ecuaciones resultantes pueden ser elipticas o hiperbolicas, segin cual sean las
condiciones de contorno y pueden resolverse mediante métodos de relajacion (elipticas) o
mediante métodos de caracteristicas (hiperbolicas). Como se ha indicado anteriormente, la
combinacion de las soluciones en las dos superficies mediante un proceso iterativo produce una

solucién cuasi-3D.
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2.2.3. Modelos cuasi-tridimensionales.

Para abordar situaciones con flujos con efectos tridimensionales limitados, se introduce
una descripcion intermedia entre la completamente tridimensional y la bidimensional,

denominada cuasi-tridimensional (Bosman, 1976).

En realidad, las superficies de corriente no son axisimétricas a traves del rodete. Esto
significa que existird transporte de masa, cantidad de movimiento y energia a través de las

superficies alabe a alabe utilizadas en el analisis.

Asimismo, las secciones de los alabes son analizadas aisladamente, existiendo ciertos
fendmenos que no pueden ser asi contemplados, como los flujos secundarios o los efectos de
cubo y carcasa. Otro efecto que no es tenido en cuenta es la existencia de partes moviles y de
partes fijas en la turbomaquina, que provocan una gran distorsion del flujo respecto a la

aproximacion bidimensional.

2.2.4. Modelos tridimensionales.

Aungue existen métodos tridimensionales basados en una simulacién del flujo por medio
de fuentes, de sumideros y vortices, los métodos "time-marching™ usando variables primitivas
son los mas apropiados para obtener soluciones 3D, siendo las mayores dificultades el construir
un mallado apropiado, el gran tiempo de célculo y el gran requerimiento de memoria. Esta
aproximacion, propuesta inicialmente por McDonald (1971) para flujos bidimensionales fue
posteriormente adaptada a flujos tridimensionales en turbomaquinas por Martinon (1980)
utilizando el método de las caracteristicas, por Denton (1974) utilizando una
discretizacion por volumenes finitos, y por Hirsch (1976) utilizando una discretizacion por

elementos finitos.
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2.3. MODELOS VISCOSOS Y NO VISCOSOS. CAPA LIMITE.

Como ya se ha mencionado, el estudio aerodindmico de una turbomaquina precisa
calculos tridimensionales no estacionarios y viscosos. Estrictamente hablando sélo es posible
mediante la resolucion de las ecuaciones de Navier-Stokes. Pese al trabajo que se esta realizando

en ese sentido, hay que resolver ciertas dificultades. Las mas importantes son:

- En primer lugar, las aplicaciones practicas de programas existentes son muy complejas

y no son aun operacionales. Ademas, requieren ordenadores de gran potencia de célculo.

- En segundo lugar, el célculo de flujos turbulentos requiere ciertas simplificaciones, y

los modelos disponibles no tienen en cuenta correctamente la realidad fisica.

Aungue se introduciran mejoras que haran estos métodos mas faciles de utilizar y mas
exactos, existe otra forma de describir el comportamiento real de un fluido, que consiste en la
utilizacion de tecnicas de acoplamiento. El principio basico consiste en dividir el flujo en

dominios en los que la viscosidad sea despreciable y en dominios de flujo viscoso.

El primer paso del acoplamiento consiste en hacer un calculo no viscoso, seguido de un
calculo de la capa limite sobre la superficie de los alabes, la cual proporciona el espesor de
desplazamiento. Posteriormente, el célculo no viscoso se corrige para tener en cuenta el espesor

de desplazamiento.

Este método debe ser aplicado en flujos en los que se pueda distinguir estas zonas

ViSC0sas y no viscosas.

Un gran numero de simplificaciones pueden ser consideradas tanto para fluido perfecto

como para fluido viscoso. A continuacion se analizan los distintos grados de simplificacion.
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2.3.1. Modelos de flujo ideal.

Las ecuaciones resueltas en las distintas aproximaciones a este tipo se flujo son las

siguientes:

- Ecuacion potencial en flujo incompresible: su campo de aplicacion estd limitado a flujos baja
velocidad, pero existe una gran cantidad de métodos disponibles para configuraciones
complejas, como el método de las singularidades, de paneles o la transformacion

conforme.

- Ecuacion potencial en flujo compresible: permite el tratamiento de flujos irrotacionales
compresibles, posiblemente transonicos y con ondas de choque débiles. El flujo no debe
estar blogueado, lo cual limita su aplicacion en flujos internos. Se ha desarrollado una
gran cantidad de programas, principalmente basados en diferencias finitas, volimenes

finitos y elementos finitos.

- Ecuaciones de Euler: representan el comportamiento de un fluido no viscoso. Permiten el
tratamiento del caso general de flujo rotacional, incluyendo zonas subsonicas y

supersonicas con ondas de choque.

Las técnicas de resolucién de estas ecuaciones utilizan métodos iterativos y necesitan
largos tiempos de calculo. De hecho, estos métodos iterativos pueden ser explicitos o implicitos,
utilizando todos los términos no estacionarios (métodos “time-marching™) o s6lo una parte
(métodos pseudo-estacionarios) y operan con diferencias finitas, volumenes finitos o elementos

finitos.

Asimismo, se puede mencionar el método de las caracteristicas, restringido a flujos

supersonicos.
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2.3.2. Modelos de flujo real.

Plantean la resolucién de las ecuaciones completas de Navier-Stokes; debido a las

escalas de la turbulencia, se pueden resolver en los siguientes casos:

- en flujo laminar,

- con ecuaciones promediadas en las que los efectos globales de la turbulencia son representados
por un modelo,

- con ecuaciones filtradas en las que se tienen en cuenta las grandes escalas de turbulencia y las

pequefias son reemplazadas por un modelo,

La mayoria de los méetodos que usan el concepto de acoplamiento entre zona viscosa y
no viscosa emplean, para la parte viscosa, el concepto de capa limite, y tratan de resolver las
ecuaciones de Prandtl, que no tienen en cuenta el gradiente transversal de presiones. Estas
ecuaciones se pueden resolver mediante técnicas de diferencias finitas o mediante métodos

integrales.

- Métodos integrales: utilizan dos ecuaciones integrales. La primera ecuacion, comun a
todos los métodos es la ecuacion de von Karman. La segunda (o complementaria) difiere de

acuerdo con las preferencias de cada autor. Tres tipos de ecuacion son generalmente utilizados:

1) Ecuacion de la energia mecanica: obtenida por la multiplicacion de la ecuacion von
Karmén por una componente de la velocidad antes de integrar en la direccion normal a la

superficie solida.
2) Ecuacion integral de continuidad: obtenida por integracion de la ecuacion de
continuidad desde y = 0 hasta y = 3, y tiene en cuenta la proporcion a la cual el flujo

externo entra en la capa limite.

3) Ecuacion del momento de la cantidad de movimiento: obtenida por la multiplicacion
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de la ecuacién de von Karman por "y" antes de integrar desde y = 0 hasta 'y = .

Estas ecuaciones introducen nuevas incégnitas, por lo que seran necesarias mas
relaciones (relaciones de cierre) para resolver el problema; estas relaciones consisten en modelos

de turbulencia o expresiones empiricas expresadas en funcién de variables conocidas.

- Métodos de diferencias finitas: las ecuaciones de la capa limite son resueltas
directamente, la mayoria de las veces, por una técnica implicita. La principal diferencia entre los
diferentes métodos reside en el modelo de turbulencia adoptado. Estos métodos precisan de
mayor tiempo de célculo que los métodos integrales, pero encierran un menor grado de

empirismo.

Los métodos integrales son capaces de proporcionar una prevision del fenémeno siempre
que sean aplicados en configuraciones similares a aquéllas para las que fueron establecidas las

relaciones empiricas que utilizan.

2.4. METODOS DE RESOLUCION.

2.4.1. Métodos matriciales

En el método matricial (Marsh, 1968), se usan técnicas de diferencias finitas para la
resolucion del flujo en las superficies de corriente. EI campo del flujo se discretiza en un
mallado, y en cada punto del mallado se obtienen las expresiones, en diferencias finitas, de las
ecuaciones de continuidad, cantidad de movimiento y energia. Mallados simples, dan lugar a
expresiones en diferencias finitas simples, pero tienen el inconveniente de tratar de forma poco
precisa las condiciones de contorno. Para solucionar este inconveniente se utilizan mallados no

rectangulares que se ajustan al contorno.

Marsh aplico el método de Wu resolviendo el flujo en una superficie de corriente del
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cubo a la punta de alabe. Supuso el flujo compresible subsoénico sin separacion. Puso la ecuacion

principal en forma de diferencias finitas usando mallados no rectangulares. La ecuacion en
diferencias finitas era de la forma:

IM|ly]=6]1 (2.1)

El método de obtencidn de 6 era resolver la ecuacion para un vector y determinado,

corregir y repetir hasta satisfacer un criterio de convergencia. El efecto de la irreversibilidad se

tratd usando un rendimiento politropico.

Otros métodos (Bosman y Marsh, 1974) mejoraron el método introduciendo una fuerza
de arrastre. Supusieron, igual que Horlock (1971), que en un flujo adiabatico irreversible, la
rotalpia es constante a lo largo de las lineas de corriente, igual que con un flujo isentrdpico, pero

este método no podia tratar puntos de estancamiento dentro del campo de fluido.

2.4.2. Métodos de curvatura de lineas de corriente.

Este método genera un mallado a partir de las lineas de corriente e impone la
conservacion de la energia a lo largo de ellas (Novak, 1967, 1977). La ecuacion de cantidad de
movimiento en la direccion normal a las lineas de corriente se resuelve utilizando la curvatura de
dichas lineas obtenida en una iteracion previa. La constante de integracion necesaria para
completar la integracion de la ecuacién de cantidad de movimiento se obtiene iterativamente de
la necesidad de satisfacer la ecuacion de continuidad. Esto plantea dificultades en el tratamiento
de flujos con ondas de choque. El método resuelve numéricamente dos ecuaciones e implica dos
iteraciones en un mismo bucle. De todas formas es rapido y exacto excepto en regiones de alta
curvatura, como es el caso del borde de ataque de los alabes, y es ampliamente utilizado en el

disefio.

Hay dos variaciones principales en este método: Utilizar normales al flujo o utilizar

superficies cuasi-ortogonales.

Las ecuaciones de cantidad de movimiento estan planteadas en una forma en la que se
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relaciona el gradiente de velocidad perpendicular a la linea de corriente con la curvatura de ésta.
Puesto que el radio de la curvatura de una linea de corriente es un factor geometrico, y la
distancia entre lineas de corriente es funcion de la ecuacion de continuidad, es relativamente

simple resolver estas ecuaciones para una geometria determinada.

El método general de operacion, cuando se utiliza este método con las superficies S1 y
S2, es iniciar el proceso con una estimacion de la distribucion de velocidades y de la posicion de
las lineas de corriente. Luego utilizando la ecuacion del gradiente de velocidad se obtienen
coordenadas mas precisas para los puntos de interseccion de las lineas de corriente con las cuasi-
ortogonales. De estas curvas se evaltan la primera y segunda derivadas y de ellas se obtienen las
pendientes y los radios de curvatura. El proceso se repite utilizando un factor de amortiguacion

para alcanzar la convergencia.

Katsanis (1968) desarrollé un método para superficies meridionales, obteniendo una
solucion en la superficie de corriente media. La solucion se utilizé para generar superficies de
corriente de alabe a alabe. Este método puede utilizar tanto diferencias finitas como gradientes

de velocidad en el plano cuasi-ortogonal.

Katsanis describié una solucion de alabe a alabe usando matrices en diferencias finitas
limitado a flujo subsdnico, aunque puede tratar, con algunas modificaciones, flujo supersénico

en algunas zonas.

2.4.3. Métodos de superficies de corriente.

El flujo tridimensional no viscoso en una turbomaquina se divide, de acuerdo a la

hipotesis de Wu, en otros dos bidimensionales:

1) El primero consiste en considerar las superficies de corriente generadas por particulas
situadas sobre circunferencias centradas en el eje de la turbomaquina. Estas superficies

denominadas S1 o de primer orden son generalmente supuestas de revolucion. Esta hipétesis



2. ESTADO ACTUAL DEL ESTUDIO DEL FLUJO EN TURBOMAQUINAS AXIALES 22

puede ser muy restrictiva, pero su consideracion simplifica los calculos. La interseccion de cada
una de estas superficies con los alabes define una cascada a través de la cual pueden ser

calculados el flujo no viscoso mas la capa limite.

El célculo de flujo en cascada se resuelve con distintos métodos segun las condiciones

del flujo:

- Diferencias finitas, curvatura de las lineas de corriente 0 métodos de singularidades en

flujo subsédnico.

- Métodos pseudo-estacionarios o diferencias finitas no centradas en flujo transonico o

con efectos de compresibilidad.

- Método de las caracteristicas en flujo supersonico.

Ademas, los célculos de capa limite que estan asociados a estos calculos son a menudo
insuficientes para una definicion correcta de las pérdidas, sobre todo en presencia de

desprendimiento o de efectos intensos de compresibilidad.

2) El otro problema bidimensional consiste en efectuar los calculos sobre superficies,
denominadas de segundo orden o S2, generadas por una linea que va desde la base hasta la punta
de la turboméaquina desplazandose desde la entrada hasta la salida del canal formado por dos
alabes. Dos superficies particulares de este tipo son las caras de presion y de succion de los

alabes.

Una simplificacion es la de efectuar el calculo sobre una superficie S2 media,
considerando que las variables aerodindmicas son consideradas como promedios en la direccion
tangencial. Una simplificacion adicional utilizada a menudo consiste es considerar el flujo como
enteramente axisimétrico, es decir, que las variaciones tangenciales de las variables

aerodinamicas son nulas.
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Otra hipotesis simplificativa consiste en considerar el flujo como permanente en el
movimiento relativo. Conduce a despreciar los términos o/ot en las ecuaciones del movimiento
escritas en un sistema de referencia ligado al rodete. Pero un observador fijo ve el flujo de forma
no estacionaria. Fisicamente, esta hipotesis implica que las estelas de los alabes son

amortiguadas al pasar de una etapa de alabes a otra.

En resumen, el modelo representa un flujo adiabatico, no viscoso, permanente, calculado
sobre una superficie de corriente de tipo S2 de Wu. El flujo puede ser rotacional; la entalpia total

y la entropia pueden variar de un punto a otro.
2.4.4. Métodos de elementos finitos.

Este método, aplicado inicialmente para el andlisis de estructuras, fue pronto aplicado
para resolver problemas en medios continuos a partir del trabajo de Zienkiewicz y Cheung
(1965). Segun este método, el dominio fisico del flujo se discretiza en elementos de tamarfio y
forma arbitrarias. Dentro de cada elemento se definen una serie de puntos en los que se

determinara el valor de las variables incognitas.

Las variables se aproximan mediante combinaciones lineales de funciones de

interpolacion conocidas. Si a es una solucion aproximada de u(x), se puede expresar

0= uNi(0)2 (2.2)

donde el sumatorio se extiende sobre todos los nodos. Por tanto, una funcién de interpolacién se
asocia a cada incognita de cada nodo. Estas funciones Ni(x) son definidas de varias formas en

funcion del grado de continuidad deseado entre un elemento y los elementos contiguos.

Este método se aplico inicialmente para resolver el flujo bidimensional en turboméaquinas

sobre las superficies S1 y S2 desde los afios 70 (Hirsch y Warzee, Adley y Kimmerman) y
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también se aplico posteriormente para flujos tridimensionales (Hirsch y Warzee).

2.4.5. Métodos de voliumenes finitos.

Este método fue introducido en dinamica de fluidos independientemente por McDonald
(1971) y por McCormack y Paullay (1972) para la resolucion de las ecuaciones de Euler
bidimensionales en su formulacion no estacionaria. Su aplicacion a flujos en turbomaquinas se

debe al trabajo de Denton (1974), primero en cascadas Yy luego en flujos tridimensionales.

Segun este método, el dominio fisico del flujo se discretiza en elementos de tamafio y
forma arbitrarias al cual se le aplican directamente las leyes de conservacion de masa, cantidad

de movimiento y energia en forma integral.

Este método implica la resolucién directa de las ecuaciones de Euler y por tanto no es
necesaria la hipotesis de flujo isentropico. Incluso la hipotesis de flujo adiabatico no es necesaria
aunque es habitualmente hecha. Este método es menos rapido, pero al hacer menos hipétesis no
esta tan limitado en las aplicaciones. En particular, pueden ser incluso calculados flujos
supersonicos con ondas de choque. Ademas, si se utiliza una técnica dependiente del tiempo
("time-marching™), la posicion de las ondas de choque no necesita ser previamente conocida. La
flexibilidad de este método junto con el decreciente coste de la potencia de célculo ha llevado a

un continuo aumento del uso de programas para resolver las ecuaciones de Euler.

2.4.6. Métodos de "time-marching"”.

2.4.6.1. Concepto.

En la actualidad para resolver problemas de flujo se usan ampliamente métodos
dependientes del tiempo, que utilizan variables primitivas (velocidad, presion, temperatura y
densidad). La ventaja principal de estos métodos es la posibilidad de calcular flujo subsénico y
supersonico con ondas de choque. Otras ventajas son su simplicidad, y la posibilidad de obtener

soluciones en casos donde no se tiene ningun conocimiento a priori del flujo, asi como su facil
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extension a flujos tridimensionales.

El sistema de operacion basico de este método es empezar con una distribucion de flujo
estimada e integrar las ecuaciones dependientes del tiempo (continuidad, cantidad de

movimiento y energia). EI problema principal es la estabilidad.

Dos aproximaciones son posibles: la de diferencias finitas y la de areas o volimenes
finitos. En la aproximacion de diferencias finitas, el campo de flujo se transforma en una red de
mallas rectangulares uniformes y las derivadas del flujo se expresan en términos de los valores
en los nodos de la malla con aproximaciones por series de Taylor. Son precisas técnicas
numéricas especializadas para asegurar la estabilidad de la integracion de las ecuaciones con el

tiempo hasta alcanzar un estado estacionario.

Con la aproximacion de volumenes finitos, se define un mallado en el dominio fisico del
flujo, a partir del cual se definen los elementos de control a los que se aplican las ecuaciones que
expresan los principios de conservacion en su expresion no estacionaria. Estos elementos
intercambian masa, cantidad de movimiento y energia a través de sus contornos, y esos
intercambios evolucionan en el tiempo hasta que se llega a un estado estacionario en el que no

varian de un instante a otro.

2.4.6.2. Esquemas numericos.

La integracion de las ecuaciones planteadas a través del tiempo para obtener la solucién
en estado estacionario requiere técnicas muy especializadas. Un gran nimero de esquemas han
sido desarrollados, y pueden clasificarse en implicitos y explicitos de acuerdo a si un punto es
calculado usando los nuevos o los viejos valores respectivamente de las variables en los puntos
vecinos. Los esquemas implicitos inevitablemente implican la inversién de una matriz, pero
permiten mayores pasos temporales. Por tanto, el estado estacionario se alcanza en menos pasos
pero mas costosos. Para calculos no viscosos en turbomaquinas, los esquemas implicitos no se

han mostrado tan satisfactorios ni econémicos como los esquemas explicitos. Los esquemas
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explicitos estan siempre limitados a pasos temporales que satisfacen una condicion similar a

At< 2
a+Vv

(2.3)

siendo AX la separacion entre lineas del mallado, ¢ la velocidad del sonido y v la velocidad del
flujo. Esta expresion, esencialmente expresa que la onda de presién mas rapida no debe moverse
mas de un espacio en el mallado por paso temporal. Esto significa que si hay N puntos en el
mallado entre la entrada y la salida de una cascada, el nimero de pasos temporales requerido
para alcanzar una solucion estacionaria partiendo de una solucién inicial es del orden de 10-N;

esto explica el gran tiempo de calculo requerido por estos métodos.

Los métodos utilizados para alcanzar estabilidad de esquemas explicitos se pueden

clasificar en:

a) Adicion de términos de amortiguamiento a las ecuaciones (Lax, McDonald, 1971).

b) Esquemas "predictor-corrector" de dos o mas pasos (Lax-Wendroff; McCormack, 1972;
Jameson, 1981).

c) Esquemas en los que el amortiguamiento disminuye a medida que progresan los célculos
(Arts, 1982, 1985; Denton, 1974).

d) Esquemas de un paso de segundo orden (Delaney, 1982; Ni, 1981).

Los esquemas de tipo "Lax" (a) son simples y rapidos pero solo tienen una exactitud de
primer orden en tiempo y espacio. La exactitud en tiempo no es importante para calculos en
régimen estacionario, pero la baja exactitud en espacio significa que son necesarios un gran
namero de puntos en el mallado para obtener soluciones aceptables. Estos esquemas son simples

y robustos, y las variables sélo necesitan ser almacenadas en un nivel temporal.

Los esquemas del tipo “predictor-corrector” (b) han sido los mas populares en flujos
externos. Estos métodos tienden a ser de segundo orden en espacio y tiempo, pero como cada
paso temporal se divide en un paso "predictor" y otro "corrector", todas las variables han de ser

almacenadas en dos niveles temporales. Esto es un serio inconveniente en calculos
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tridimensionales. Recientemente, ha sido desarrollado por Jameson (1981) un esquema de tipo
Runge-Kutta de cuatro pasos; sus resultados han sido satisfactorios para flujos externos y ha sido
adaptado para el célculo de flujos en turbomaquinas. ElI método permite pasos temporales 2- 2
veces mayores que otros métodos explicitos pero requiere una mayor memoria de

almacenamiento.

Los esquemas de tipo (c) son similares a los del tipo (a) pero el amortiguamiento
numérico inherente en el uso de un esquema numérico de primer orden disminuye
progresivamente a medida que el calculo evoluciona, obteniéndose una solucion con una
exactitud espacial de segundo orden. Este tipo de esquema es el mas utilizado en turbomaquinas,
pero no es de aplicacion en flujos externos. Posee las ventajas de ser rapido, simple, precisa

bajos requerimientos de almacenaje como los esquemas de tipo (a) y posee la exactitud de los de
tipo (b).

Existen comparativamente pocos esquemas del tipo (d) pero Delaney y Ni han
desarrollado algunos para célculos en turbomaquinas. El esquema de Delaney calcula los nodos
pares e impares en pasos temporales sucesivos. El esquema de Ni utiliza la segunda derivada

temporal para obtener una férmula para distribuir las variaciones entre los nodos vecinos.
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3. ESTUDIO EXPERIMENTAL DEL FLUJO EN UNA MAQUINA AXIAL.

3.1. INTRODUCCION.

Para conocer las caracteristicas del flujo en un ventilador axial, se ha realizado un estudio
experimental que ha consistido, en primer lugar, en la caracterizacion funcional del ventilador, es
decir, en la obtencién de sus curvas caracteristicas para analizar la influencia de los siguientes
parametros de disefio: angulo de calado y solidez de los alabes, y velocidad de rotacion del
rodete. Se ha elegido un ventilador axial modelo a escala reducida 1/2.5 de un ventilador axial de
grandes dimensiones instalado en una central térmica operando con tiro inducido. En el
ventilador modelo, se disminuyé el nimero de &labes del rodete de 14 a 8 manteniendo la solidez
y el orden del nimero de Reynolds; se mantuvo la relaciéon de cubo, con lo cual se modificé la
relacion de aspecto; la velocidad de rotacion es el doble que en el ventilador prototipo para
satisfacer las condiciones de semejanza dinamica impuestas por los nimeros de Reynolds y de
Mach.

Una vez caracterizada la instalacion, se han seleccionado ciertas combinaciones de
dichos parametros, y dentro de ellas se han elegido ciertos puntos de funcionamiento préximos al
punto de maximo rendimiento para los que se han obtenido distribuciones radiales y tangenciales
de velocidad antes y después del rodete del ventilador.

A continuacion se describen ambas fases del estudio experimental.

3.2. DEFINICION Y CARACTERIZACION DE LA INSTALACION.
3.2.1. Introduccion.
La turbomaquina objeto de estudio en este trabajo es el rodete de un ventilador axial, con

estator y difusor, de baja velocidad especifica, alta relacion de cubo, con 8 alabes disefiados en
base al perfil NACA-65 (Abbott, 1958; Herrig et al., 1957). Los alabes han sido disefiados segln
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el método desarrollado en un trabajo previo (Santolaria, 1986) y en las figuras 3.1, 3.2, 3.3y 3.4
se muestran respectivamente las distribuciones radiales del angulo de calado, del camber y de la
solidez de los alabes y del espesor del perfil. Asimismo, sobre dichas figuras se sefialan las

secciones utilizadas en la construccion de los alabes.

Las dimensiones basicas son 600 milimetros de diametro de punta y 380 milimetros de
diametro de base, obteniéndose una relacion de cubo de 0.633 y una relacién de aspecto de
0.735, siendo estos valores altos para un ventilador y pudiendo catalogar a la maquina como

soplante.

Una caracteristica importante de la maquina es que puede modificarse manualmente el
angulo de calado de los alabes, permitiendo que se puedan obtener distintos ventiladores, cada
uno con unas caracteristicas distintas, con la ventaja de poder ajustar el angulo de calado de

forma que el caudal de funcionamiento esté en la zona de mejor rendimiento para dicho angulo.

3.2.2. Obtencién de las curvas caracteristicas.

El trabajo experimental (Ballesteros, 1990) ha sido realizado en un banco de ensayos
disefiado segun la norma BS 848, Part | (1980). En la figura 3.5 se muestra un esquema de dicho
banco de ensayos, en el que se aprecian los distintos elementos. EI motor eléctrico (1) de
corriente continua y velocidad variable acciona el rodete (2) provocando el flujo de aire a lo
largo de todo el conjunto. Después del rodete, el aire cruza el estator (3) y el difusor (4); el
caudal de aire se mide mediante una tobera (5), y una pieza conica (6) permite regular la

resistencia al paso del aire a través del banco.

La potencia de accionamiento del rodete se ha obtenido mediante un medidor de par
situado entre el motor eléctrico y el rodete del ventilador. Ensayos realizados a distintas
velocidades de accionamiento, con el rodete montado sin alabes, han permitido determinar las
pérdidas mecanicas en la transmision y corregir asi la potencia de accionamiento a fin de calcular

el rendimiento aerodindmico.
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El caudal circulante se ha medido a partir de la depresion generada en la tobera. Dicha
tobera habia sido previamente calibrada, siguiendo el procedimiento indicado en la norma
mencionada, con medidas de velocidades en la seccion final del banco, mediante tubo de Pitot y
mandmetro inclinado. La depresién se ha medido con un transductor de presion diferencial
conectado entre cuatro puntos dispuestos a 90 grados en la seccion inmediatamente aguas arriba

y otros cuatro puntos ubicados en la garganta de la tobera.

La altura de elevacion se ha obtenido a partir de la presion existente en un punto
intermedio entre el difusor y la tobera, aguas abajo del enderezador de flujo dispuesto a tal
efecto, medida mediante un transductor de presion relativa, mas la suma de la presion dinamica y
de las pérdidas de carga a través de los elementos estandarizados del banco de ensayos,

obtenidas segun la citada norma.

Tanto el medidor de par como los transductores de presion relativa y diferencial, han sido
calibrados al comienzo de cada ensayo con patrones de referencia, reajustandose los parametros
béasicos (origen y fondo de escala). Este ejercicio se ha repetido al final de cada sesion, a fin de

desechar los resultados si se pierde la calibracién de los elementos de medida.

3.2.2.1. Rutina experimental.

Una vez puesto en marcha el motor, regulado a la velocidad a la que se deban realizar los
ensayos, y permitiendo la estabilizacion térmica y aerodinamica de los elementos del banco, se
procede a la modificacién de la posicion del cono regulador de flujo, a fin de obtener las curvas

caracteristicas del ventilador ensayado.

Se ha elaborado un programa de ordenador para el control de un sistema de adquisicion
de datos, el cual, una vez introducidas las caracteristicas aerodindmicas del ensayo, como el
namero de alabes, el a&ngulo de calado y el nimero de vueltas, y las caracteristicas ambientales,
recoge las sefales eléctricas de cada uno de los sensores, para cada punto de funcionamiento

ensayado, promediandose los impulsos recibidos a fin de obtener caracteristicas estables,
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evitando la natural oscilacion de las variables.

Las sefiales asi obtenidas, son recogidas por el ordenador, donde son almacenadas en

bancos de datos, para su posterior tratamiento.

3.2.2.2. Tratamiento de resultados.

Una vez realizados los ensayos se procede al tratamiento de resultados. Para ello se
recogen los datos almacenados en los bancos de datos, y se transforman en las equivalentes
magnitudes mecanicas, a través de las correspondientes curvas de calibracion segun se observa

en el esquema de la figura 3.6.

Una vez obtenidas las magnitudes aerodindmicas se pueden representar graficamente las
curvas caracteristicas de altura de elevacion, potencia y rendimiento en funcion del caudal
circulante, o bien las correspondientes curvas en forma adimensional, con los clésicos
coeficientes de presion, caudal y potencia, en forma individual para cada ensayo (velocidad,
calado y solidez fijados), o superponiendo las curvas de varios ensayos con variacion de uno de
los parametros citados. Asi, pueden observarse los efectos aislados de la variacion de cada uno
de los pardmetros a estudiar, en la forma dimensional, y la distorsion de las curvas

adimensionales cuando varie el régimen de flujo.

3.2.3. Resultados obtenidos.

Siguiendo la metodologia de ensayo y tratamiento de datos expuesta, se ha procedido a

realizar los ensayos que permiten analizar los efectos individuales y en conjunto de la variacion

de los parametros de disefio. Se han realizado las siguientes combinaciones:

- 2 velocidades de accionamiento (2000 y 3000 r.p.m.)

- 2 numeros de alabes (7 y 8)
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- 5 angulos de calado en la base (60°, 51°, 42°, 33° y 29°)

obteniéndose las correspondientes curvas caracteristicas dimensionales y adimensionales, de las

cuales se destacan las combinaciones mas significativas en los apartados siguientes.

3.2.3.1. Influencia del angulo de calado.

Con el accionamiento a 3000 r.p.m., se ha comprobado que el mayor de los rendimientos
maximos se presenta para el &ngulo de calado nominal, tanto en la configuracion de ocho alabes

como en la de siete.

En la figura 3.7 se muestran las curvas caudal-altura de elevacion y caudal-rendimiento
para la configuracién de ocho &labes a 3000 r.p.m., para todas las posiciones estudiadas. Se
observa como la envolvente de rendimiento maximo esta desplazada hacia los calados 2°y 39,
asi como unas curvas de rendimiento progresivamente planas con el aumento de la abertura.
Asimismo, puede observarse como varian las prestaciones con el a&ngulo de calado, de una forma
progresivamente menor a aberturas grandes. También puede observarse como el margen de
curva estable se hace porcentualmente mayor y, es de destacar, la mayor profundidad de la zona

inestable, con la disminucion del angulo de calado.

La figura 3.8 corresponde a la configuracion de siete alabes, accionada a 3000 r.p.m. Se
observan en ella tendencias similares a las anteriores, si bien la envolvente de rendimiento
maximo esta desplazada hacia los calados 3° y 4°, y las zonas de desprendimiento son menos

profundas.

Por contra, el ventilador accionado a 2000 r.p.m., presenta el mayor rendimiento maximo
en un angulo de calado inferior al nominal, como se observa en la figura 3.9, correspondiente a la
configuracion de ocho alabes. La envolvente de rendimiento maximo es muy plana, y las zonas

de desprendimiento son menos profundas que en el caso de la figura 3.7.
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3.2.3.2. Influencia de la velocidad de accionamiento.

Se ha observado en la mayoria de todos los casos estudiados una mejora de las
prestaciones en las curvas obtenidas a 3000 r.p.m. sobre las de 2000 r.p.m., aunque con cuantias
distintas segun el angulo de calado y el nimero de alabes. Ello puede observarse al superponer

las correspondientes curvas adimensionales.

La figura 3.10 representa las curvas adimensionales caudal-altura de elevacion y
caudal-rendimiento para la configuracién nominal a las dos velocidades de accionamiento. Se
observan las mayores discrepancias en el rendimiento correspondiente a la zona estable de la
curva, siendo pequefias las discrepancias en la curva de altura de elevacién, incluido el punto de

desprendimiento y zona inestable y analogos los coeficientes de caudal éptimos.

En angulos de calado mayores al nominal, las diferencias son muy apreciables, tanto en
rendimiento como en la presion, siendo distintos los coeficientes de caudal 6ptimos, como se
observa en la figura 3.10. Por contra, en la curva correspondiente a la mayor abertura, se observa
que la influencia de la velocidad de accionamiento es baja, siendo analogas las curvas de altura'y
obteniéndose pequefias diferencias de rendimientos, aunque si una distorsion en su forma y sobre

todo, una inversién de las tendencias anteriores a elevados coeficientes de caudal.

3.2.3.3. Influencia de la solidez.

En general, es en la configuracion de ocho alabes donde se consiguen mayores
prestaciones. La figura 3.11 muestra superpuestas las curvas caudal-altura de elevacion y
caudal-rendimiento, para las dos configuraciones, en el angulo de calado nominal y en los de
menor y mayor abertura y el ventilador accionado a 3000 r.p.m. Puede observarse como la
presion suministrada es mayor al hacerse mayor la solidez, aumentando la diferencia a mayores
caudales. También se hace algo mayor la profundidad de la zona inestable, aunque los puntos de
desprendimiento estan cercanos, y el margen de caudales es similar. Sin embargo, no se

observan grandes diferencias en el rendimiento salvo a grandes caudales.
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Por contra, con pequefias aberturas, la influencia de la solidez no es determinante. En la
figura 3.11 pueden observarse las caracteristicas correspondientes al maximo calado, y destacar
dos hechos. El primero, que el rendimiento es menor con la mayor solidez, sobre todo a bajo
caudal. El segundo, que las diferencias de presion no son grandes, haciéndose nulas a alto

caudal.

La solidez si es determinante con angulos de calado bajos, como se muestra en la curva
correspondiente a la abertura maxima. Se observa que las diferencias de presion son grandes y
que el desprendimiento se hace mas profundo con la mayor solidez, aunque las diferencias de

rendimiento solo se aprecien a elevado caudal.

3.2.4. Conclusiones preliminares.

De los datos expuestos, se desprende que el mejor rendimiento se presenta para la
configuracion de ocho alabes, en el calado nominal y con el accionamiento a mayor velocidad,
esto es, las condiciones de disefio del ventilador. Asimismo, en lineas generales, puede afirmarse

gue, permaneciendo constantes las demas variables:

-los mejores rendimientos se presentan en el calado nominal, y otros menores,

-la profundidad de la zona de desprendimiento aumenta con la disminucion del angulo de calado,

-las curvas de rendimiento se hacen mas planas con calados menores,

-el rendimiento mejora con velocidades de accionamiento mayores, sobre todo con aberturas
pequenas,

-el coeficiente de presion varia poco con la velocidad de accionamiento,

-el coeficiente de caudal 6ptimo varia con la velocidad de accionamiento con &ngulos de calado
extremos,

-la solidez influye poco en angulos de calado altos y es determinante a bajos calados,

-la profundidad de la zona de desprendimiento es mayor con solidez elevada,

-el margen de caudales es independiente de la solidez.
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La explicacion pormenorizada de los hechos referidos exige un estudio profundo de la
estructura de los campos de velocidades en cada una de las combinaciones de parametros
estudiados. Sin embargo, pueden justificarse algunos de los hechos observados, a partir de
andlisis simples de la configuracion del flujo, considerando las formas de los tridngulos de
velocidad, en un modelo bidimensional obtenido por la consideracion de equilibrio radial, con
distribucion de deflexion de corriente de vortice libre (ésta es la hipdtesis de calculo seguida en
el método de disefio), y atendiendo a los resultados experimentales obtenidos en cascadas de
perfiles planas (Lieblein, 1959, 1960).

En la figura 3.12 se muestra la distribucion radial del angulo de incidencia (a trazos) y de
ataque (linea continua) de la corriente relativa sobre el perfil de &labes, para la configuracion de
ocho alabes, accionado el ventilador a 3000 r.p.m., para los puntos de mayor rendimiento de los
angulos de calado mayor, medio y menor. Puede observarse, junto a la consabida disminucién de
base a punta, la disminucion simultanea de los angulos de incidencia (y también de ataque) con
aberturas mayores, lo que explica que el rendimiento mayor sea el alcanzado con la posicion
nominal, al ser los angulos correspondientes los mas semejantes a los definidos como de
minimas pérdidas (Lieblein, 1960), en las correspondientes condiciones de solidez descritas en la

figura 3.3.

En la figura 3.13 se muestra la distribucion radial del angulo de incidencia y de ataque
sobre el perfil, para la misma configuracion anterior, para los puntos de desprendimiento en las
posiciones de calado mayor, medio y menor. Aunque la validez de la simplificacion
bidimensional utilizada es dudosa, puede observarse como se produce el desprendimiento a
angulos de ataque menores cuanto menor es el angulo de calado, lo cual se explica por la
aparicion de las corrientes secundarias que han distorsionado el modelo de flujo. Por este

motivo, la profundidad de la zona de desprendimiento es mayor.

La figura 3.14 presenta las distribuciones radiales del angulo de incidencia y de ataque
para las dos configuraciones (con 7 y 8 alabes) en el calado nominal y a 3000 r.p.m., para el

punto de maximo rendimiento de cada una de ellas. Puede apreciarse como los angulos de ataque
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correspondientes a siete alabes son algo mayores que los respectivos de ocho alabes, lo cual

justifica prestaciones algo menores.

En la figura 3.15 se presentan las distribuciones radiales del nimero de Reynolds para la
configuracion de ocho alabes, en el angulo de calado nominal y condiciones de maximo
rendimiento, con accionamiento a 2000 y 3000 r.p.m., observandose la gran diferencia entre
ellos, lo cual implica mejores relaciones coeficiente de sustentacion-coeficiente de arrastre a la
mayor velocidad y, en consecuencia, mejores rendimientos cuanto mayor es el caudal. Por otra
parte, se precisan angulos de incidencia algo mayores a menor velocidad, lo cual significa
mayores angulos de desviacion y, por tanto, menor coeficiente de presion para un mismo

coeficiente de caudal.

3.3. OBTENCION DE CAMPOS DE VELOCIDADES.

3.3.1. Introduccion.

Una vez caracterizado el funcionamiento global del ventilador se ha procedido a la
obtencion experimental de las distribuciones radiales de velocidad y de alabe a alabe a la salida
del rodete. Dado que la instalacion utilizada para la obtencion de las curvas caracteristicas del
ventilador no permitia la ubicacion de la instrumentacion necesaria para obtener las
distribuciones de velocidad debido a la poca distancia existente entre el rodete y el estator, este
estudio se realiz6 en otra instalacion que utiliza la mayor parte de los elementos de la anterior,
pero disefiada para el analisis del movimiento relativo en el rodete del ventilador (Blanco, 1990),
con el fin de estudiar otros fendmenos. Los alabes se montan sobre un cubo en el que se puede
incorporar la instrumentacion deseada para estudiar dicho movimiento. Asimismo, al no
disponer de estator, permite la instalacion de la instrumentacion desde el exterior, en varias

posiciones axiales, antes, sobre y después del rodete.

Uno de los propositos de este estudio experimental es el de obtener una definicion lo mas

exacta posible del campo de velocidades en las secciones de entrada y de salida de los alabes del
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rodete. La distribucion de velocidades a la salida presenta un caracter tridimensional,
especialmente en las estelas de los alabes, en las que el déficit de velocidad axial hace que la
fuerza centrifuga provoque una componente radial importante. Ademas, existe una gran
variacion de las componentes de la velocidad con la posicion angular. Por tanto, la técnica
utilizada en esta fase experimental, debe ser capaz de obtener el caracter tridimensional del flujo
y hacerlo con gran resolucion temporal. Una sonda direccional de presion de cinco agujeros
permitiria obtener el caracter tridimensional, pero Unicamente proporcionaria valores medios
pues su velocidad de respuesta es baja; tampoco permite la definicion del flujo entre alabe y

alabe no pudiéndose apreciar la estructura de nucleo y estela.

Por todas estas razones se ha elegido la anemometria térmica. Esta técnica permite
obtener la velocidad de un fluido mediante la insercion en él de un hilo metalico (tungsteno
recubierto de platino, para evitar la oxidacion) de pequefio diametro (en este caso de 5 micras),
relacionando dicha velocidad con la diferencia de tension que hay que imponer entre los
extremos del hilo para mantenerlo a una cierta temperatura, puesto que el fluido provocara su
enfriamiento al pasar sobre €él. Se ha utilizado un anemémetro de temperatura constante, cuyo
principio de funcionamiento es el siguiente, y se esquematiza en la figura 3.16 (Lomas, 1986;
Olivari). El fluido que pasa sobre el hilo tiende a enfriarlo, con lo cual disminuye su resistencia;
esta disminucion desequilibra el puente formado por cuatro resistencias (una de las cuales es el
hilo) y un amplificador diferencial reacciona a ese desequilibrio proporcionando una corriente
que se hace circular por el puente. Por tanto, cualquier cambio en la resistencia del hilo sera
inmediatamente corregido por un aumento o una disminucion de la corriente sobre el mismo. La
salida del anemometro de temperatura constante es el voltaje necesario para proporcionar la
corriente a través del hilo. Ya que con la realimentacion las resistencias en el puente son
constantes, el voltaje a través del puente es directamente proporcional a la corriente a través del
hilo.

3.3.2. Instrumentacion utilizada y su calibracion.

3.3.2.1. Ley de King.
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Cuando se utiliza la anemometria térmica, hay que tener en cuenta que la relacion entre
la velocidad y el voltaje necesario para mantener el hilo a una cierta temperatura no es lineal y
depende de una serie de factores, como son el material y la geometria del hilo, las propiedades

del fluido y la diferencia entre la temperatura del fluido y del hilo.

Por ello, previamente a la adquisicion de cualquier medida es preciso realizar una
calibracion del hilo, obteniendo la relacion entre la velocidad y el voltaje; esta relacion se conoce
con el nombre de "ley de King". Para una utilizacién posterior mas comoda, esta ley se puede
modelizar mediante una ley exponencial, pero en este trabajo se utilizé un ajuste polinémico de
quinto grado pues se comprobd que se adaptaba mejor a la ley obtenida experimentalmente. En
esta calibracion se incluye un efecto corrector de temperatura, permitiendo que la ley sea valida
aungue varie la temperatura del fluido. Se obtiene asi la siguiente relacion:

E2
Tw-Tr

= f(V)1 (3.1)

siendo E el voltaje, T, la temperatura a la que se desea mantener el hilo (en este caso 250°C), Tt
la temperatura del fluido y V la velocidad del fluido. En esta calibracion se hace incidir sobre el
hilo un chorro de aire cuya velocidad es conocida y se obtiene el voltaje necesario para mantener
el hilo a Ty, repitiendo el proceso variando la velocidad del chorro. La figura 3.17 muestra la ley
de King de la sonda triple utilizada, observandose los datos experimentales y el ajuste

polinémico para los tres hilos.

3.3.2.2. Sonda tridimensional.

Un hilo unicamente permite conocer la componente de la velocidad en direccion normal
a la direccion del mismo. Dicha velocidad se denomina velocidad efectiva. Si se pretende medir
un flujo en el que no se conoce previamente su direccion o ésta varia, como previsiblemente
ocurrira a la salida del rodete del ventilador, es preciso utilizar tres hilos formando un triedro, de
manera que entre cada dos hilos exista un angulo de 90 grados. Dichos hilos se montan en un

Unico soporte para que la medida sea lo méas puntual posible. En la figura 3.18 se muestra una de
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las sondas asi como la referencia de angulos utilizada, las cuales han sido disefiadas y
construidas en este Departamento. Asimismo, se dispone de un equipo de construccion y
reparacion de sondas que permite soldar los hilos dada su fragilidad y la relativa frecuencia con

que se rompen. En la figura 3.19 se muestra dicho equipo.

3.3.2.3. Calibraciones.

La proximidad entre los tres hilos y sus agujas soporte hace que la velocidad efectiva que
mide cada hilo sea distinta de la que mediria si estuviese aislado. Por tanto, este efecto depende
de la direccidn con la que el flujo incida sobre la sonda. Ademas, hay que tener en cuenta que un
unico hilo no es capaz de proporcionar informacion acerca de la direccion del flujo; Unicamente
proporciona el valor de la velocidad efectiva. Por tanto, es necesaria una calibracion angular, en
la cual se hace incidir un chorro de aire con una velocidad constante sobre la sonda, variando el
angulo de incidencia. Para cada angulo, se obtiene la velocidad efectiva proporcionada por cada

hilo y se definen los siguientes coeficientes:

cl=—— Yt 3.2)
\/Uefl+Uef2+Uef3

Co=—— Y23 3.3)
\/Uefl+Uef2+Uef3

C3=—— B4 (34)
\/Uefl+Uef2+Uef3

cv=——Yc 5 (3.5)
\/Uef1+Uef2+Uef3

siendo Uc la velocidad del chorro incidente, ¥ Uen, Uerr, Uers las velocidades efectivas

proporcionadas por cada hilo.

En las figuras 3.20, 3.21, 3.22 y 3.23 se muestra la representacion gréfica de dichos
coeficientes, obtenidos en la calibracién de una de las sondas utilizadas, en funcion de los

angulos "pitch™ y "yaw" segln se han definido en la figura 3.18. En las figuras correspondientes
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a los coeficientes C1, C2 y C3, la zona en la que se obtienen los menores valores de cada
coeficiente corresponde a la direccion del hilo 1, 2 y 3 respectivamente, segun la referencia
utilizada. Un aumento del valor del coeficiente indica que la direccion del chorro incidente
tiende a hacerse perpendicular al hilo llegandose a la zona de valores méximos. Cuando se
realice una medida real, a partir de las velocidades efectivas se obtienen los coeficientes C1, C2
y C3. La interseccion de las lineas que definen los valores de dichos coeficientes permite
calcular, sobre dichas graficas, la direccion del flujo. Con la direccidn hallada se acude al grafico
correspondiente a Cv y se obtiene el valor de dicho coeficiente, y a partir de él y de las
velocidades efectivas, se obtiene el mddulo de la velocidad. En las zonas de las figuras que
corresponden a direcciones proximas a la que tienen los hilos, las lineas estan muy préximas y
permiten mejor definicion de la direccion de la corriente que en las zonas en las que el flujo

incide perpendicularmente al hilo.

Dado que en cada uno de los octantes que definen los tres hilos se podrian encontrar una
combinacion de velocidad y direccion que diese los mismos valores de los coeficientes, es
preciso realizar la calibracion en uno de los octantes y procurar orientar la sonda de forma que la
direccion del flujo a medir esté incluida en ese octante; para lo cual, previamente a la adquisicion
de las distintas sefiales, hay que efectuar pruebas en el banco de ensayos modificando el angulo
de la sonda en el plano tangencial de forma que el flujo incida sobre el octante de calibracion. En
el proceso de interseccion de las lineas que definen los valores de los coeficientes, se rechazan

aquellas medidas que no estén incluidas en el octante de calibracion.

La calibracién angular se realiza en el dispositivo mostrado en la figura 3.24. En él se
aprecia la tobera mediante la cual se hace incidir sobre la sonda un chorro de aire, de velocidad
conocida proporcionado por un compresor; mediante dos juegos de engranajes sin fin-corona,
accionados por motores paso a paso controlados por un ordenador personal, se modifica el

angulo de incidencia del chorro sobre la sonda, barriendo el &ngulo sélido deseado.

Este mismo dispositivo se utiliza, colocando la sonda en una posicion angular fija y

variando la velocidad del chorro de aire, para la obtencion de la ley de King de cada hilo.
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Pruebas previas han demostrado que no era precisa una calibracion angular de la sonda
antes de cada ensayo y que ésta era valida mientras no se rompiera ningdn hilo. Sin embargo, es
preciso obtener la ley de King antes de cada ensayo, pues varian las condiciones ambientales y la

respuesta de los hilos debido al ensuciamiento a que se ven sometidos.

3.3.3. Rutina experimental.

A continuacion se describe el procedimiento seguido para la obtencion de las
distribuciones de velocidad radiales y de alabe a alabe en la entrada y la salida del rodete. Se han
seleccionado 10 posiciones radiales para la realizacién de las medidas. Dichas posiciones
coinciden con las que se utilizaran en el estudio tedrico, con la excepcion de que no se pudo
medir en la posicion méas proxima a la carcasa exterior debido a la interferencia con la sonda. En
la figura 3.25 se representa la posicion relativa entre la sonda y los alabes, tanto en un plano
meridional como en un plano tangencial, poniendo de manifiesto dichas posiciones radiales, asi
como el giro al que hay que someter a la sonda para enfrentar el flujo absoluto con el octante de

calibracion.
Antes de la realizacién de cada ensayo se efectlan las siguientes operaciones:
- Ajuste en el anemémetro de las resistencias de operacion de cada hilo, equivalente a
ajustar la temperatura de funcionamiento. Asimismo hay que ajustar la respuesta en

frecuencia de cada hilo.

- Obtencion de la ley de King de la sonda. En esta fase se utiliza un transductor de

presion para medir la velocidad del chorro de aire para la calibracion.

- Si procede, se realiza la calibracion angular.

Los datos procedentes de los hilos, acondicionados por el anemémetro "IFA-100" de TSI
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de cuatro canales, son adquiridos en un ordenador personal IBM-AT mediante dos tarjetas de
adquisicion, "DAS-20" y "DAS-16" de Metrabyte, y un software de adquisicion "Streamer” de
Metrabyte.

La eleccion de la frecuencia de adquisicion en la salida se baso en la definicion del flujo
que se queria obtener. Asi, tras realizar pruebas con varios valores, se considero que 256 puntos
por vuelta (32 por cada uno de los 8 canales entre alabes) proporcionaban informacion suficiente
acerca del flujo dentro del canal. Por tanto, la frecuencia de adquisicion por cada canal es:

256 ptos/vuelta - 50 vueltas/seg = 12800 ptos/seg

La frecuencia de filtrado ha de ser inferior a la mitad de la frecuencia de adquisicion y
superior a la frecuencia del fendmeno predominante que se pretende observar (en este caso, el
paso de los alabes, cuya frecuencia es de 400 Hz).

En la entrada, dado que con la misma frecuencia utilizada en la salida no se han
detectado variaciones periodicas, y se ha observado una gran uniformidad, se decidi6 adquirir 20
puntos por vuelta, que supone una frecuencia de adquisicion de:

20 ptos/vuelta - 50 vueltas/seg = 1000 ptos/seg

Resumiendo, las caracteristicas de la adquisicion utilizadas han sido las siguientes:

Adquisicion en la salida del rodete:

Filtro en el anemometro: 5 kHz por canal

Frecuencia de la adquisicion: 12.8 kHz por canal

Adquisicion en la entrada del rodete:

Filtro en el anemometro: 100 Hz por canal

Frecuencia de la adquisicion: 1 kHz por canal
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Una vez realizadas estas operaciones se instala la sonda en el banco de ensayos en la
posicion axial deseada, bien en la entrada o en la salida; la sonda se monta en un soporte,
también utilizado para realizar las distintas calibraciones (figura 3.26), el cual permite modificar

la posicidn radial y la orientacion de la sonda dentro del ventilador.

3.3.4. Tratamiento de resultados.

Para cada una de las configuraciones ensayadas se han realizado adquisiciones en las 10
posiciones radiales mencionadas, en la entrada y en la salida del rodete, siendo en todos los casos

la velocidad de rotacion de 3000 r.p.m.

Los angulos de calado ensayados han sido de 42°, 46.5°, 37.5° y 33°, (medidos en la
base de los alabes, respecto a la direccion axial), que corresponden con el calado nominal del
ventilador y variaciones de 4.5°, -4.5° y -9°, respectivamente. Para cada angulo de calado se ha
ensayado el caudal correspondiente al maximo rendimiento obtenido al realizar la curva

caracteristica y unos caudales anteriores y posteriores al mencionado.

En cada posicion radial se ha realizado la adquisicion de las sefiales provenientes de los
tres hilos, asi como de un "trigger" activado con la velocidad de giro del rodete, proveniente del
captor optico utilizado para su control. El "trigger” proporciona una sefial uniforme que varia
bruscamente cada vez que el rodete pasa por un punto determinado, la cual permite delimitar el
comienzo y final de las vueltas en las sefiales provenientes de los hilos. La figura 3.27(a) muestra

un esquema de la cadena de adquisicion.

Los datos obtenidos por el ordenador mediante la tarjeta de adquisicion son almacenados
en ficheros, en los cuales aparecen en forma de unidades de adquisicion. Posteriormente, un
programa permite transformar esas unidades en tension, y mediante la ley de King de cada hilo,

en velocidades efectivas.
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Con los valores de las velocidades efectivas, se acude a las gréficas de C1, C2, C3y Cv
mencionadas en el apartado anterior, obteniéndose el valor de la velocidad y del angulo. La
figura 3.27(b) muestra el diagrama de flujo del tratamiento de datos, una vez que éstos son

adquiridos por el ordenador.

En la entrada, se han adquirido 512 puntos, por posicion radial a razon de 20 puntos por

vuelta, mientras que en la salida, se han adquirido 2304 puntos, a raz6n de 256 puntos por vuelta.

Una vez transformados todos los datos se ha procedido a promediarlos; en la entrada,
dada la uniformidad del flujo, se han promediado a un Unico valor, mientras que en la salida,
ademas de promediarlos a un Gnico valor, se han promediado por vuelta y por canal entre dos

alabes.

Como ejemplo de las medidas efectuadas, y cuyo exhaustivo analisis se hara en el
apartado siguiente, la figura 3.28 muestra la evolucion de las tres componentes de la velocidad
una vez adquiridas y transformadas, a la salida del rodete. El promedio por vuelta y por canal de
estas sefiales proporciona los resultados mostrados en las figuras 3.29 y 3.30 respectivamente. La
figura 3.31 muestra la evolucion de los componentes de la velocidad en la entrada del rodete,

pudiéndose apreciar el caracter permanente del flujo en la entrada.

3.4. ANALISIS DE LOS CAMPOS DE VELOCIDADES.

3.4.1. Resultados obtenidos.

Los angulos de calado y los caudales de funcionamiento para los cuales se han obtenido

los campos de velocidades se muestran en la tabla 3.1, indicando la nomenclatura que se utiliza

en las graficas que se presentan en este apartado.

Para cada uno de esos caudales de funcionamiento, se ha obtenido:
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-Distribucion radial de la velocidad en la entrada del rodete.
-Distribucion radial de la velocidad en la salida del rodete.

-Distribucion alabe a alabe en la salida del rodete en las posiciones radiales elegidas.

De todas las distribuciones radiales obtenidas, por razones de espacio, Unicamente se van
a presentar las correspondientes a los caudales dptimos para todos los angulos de calado, y para
la geometria F35, las correspondientes a los tres caudales ensayados. Solo se presentan las
distribuciones correspondientes a las secciones de base (seccion S1), central (seccion S5) y de
punta (seccion S10), por ser las mas representativas, excepto para la geometria F35 con el caudal

Optimo, en la que se presentan las distribuciones para todas las posiciones radiales.

A partir de las distribuciones alabe a &labe en la salida del rodete se han elaborado mapas
de velocidad, observandose en un solo grafico como se estructura cada una de las componentes

de la velocidad a la salida del canal formado por dos &labes.

Para tener una idea del nivel de oscilacion de la sefial adquirida, se ha procedido a
calcular la varianza de cada una de las componentes de la velocidad (V: axial, Vy: tangencial,
V. radial), para cada una de las geometrias y caudales ensayados, en tres secciones
significativas: la seccion mas proxima a la base (S1), una seccion central (S5) y la seccién mas

proxima a la punta (S10). En la tabla 3.1l se muestran los resultados obtenidos.

En primer lugar se ha calculado la media de cada componente de la velocidad para cada
uno de los 32 puntos del canal; y a continuacion, para cada punto se ha calculado la varianza de
cada componente. Una vez calculadas dichas varianzas, se ha calculado la media de todas ellas,
obteniendo una varianza media por canal. La varianza se ha obtenido seglin la expresion
siguiente:

Uj:z[vi-l]z j=1,326 36)

\'

donde VJ representa la media de la componente V en el punto j del canal, e i es un indice que
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varia entre 1y el nimero de canales adquiridos.

En lineas generales, se pueden observar las siguientes tendencias:

-Los valores de la varianza para la componente radial son, en la mayoria de los casos, varios
ordenes de magnitud mayores que en las otras dos componentes, debido a que los valores
medios de la componente radial son pequefios en valor absoluto y reflejando las grandes

oscilaciones de esta componente.

-Respecto a las otras dos componentes, en todos los angulos de calado y caudales ensayados, se
obtiene menor valor de la varianza en la seccion central que en las de base y punta; a su

vez, en la punta se obtiene mayor varianza que en la base.

-En las geometrias F2, F3 y F35, en la seccion de base y central, la varianza alcanza valores

pequefios para el caudal 6ptimo.

En lo que respecta a la entrada, las figuras 3.32, 3.33 y 3.34 muestran las distribuciones
radiales de las componentes axial, tangencial y radial de la velocidad, para las configuraciones

F3, F35 y F4 respectivamente, con el caudal 6ptimo.

En la geometria F3 las componentes radial y tangencial presentan valores muy pequefios,
y no varian apenas de base a punta; con el caudal mayor al éptimo, el valor de la componente
tangencial aumenta ligeramente. La componente axial es uniforme salvo en base y punta en los

que presenta una disminucion debido a la capa limite sobre el cubo y la carcasa respectivamente.
En la geometria F35 la componente tangencial es pequefia y la radial es algo
significativa, disminuyendo de base a punta y aumentando al final. La componente axial es

uniforme en la zona central y disminuye en base y punta.

En la geometria F4 las componentes radial y tangencial presentan valores pequefios hasta
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el centro, aumentando la tangencial ligeramente de base a punta. La componente axial es

bastante uniforme disminuyendo en base y punta.

Hay que destacar que, debido al grado de precision que se obtiene en la medida de los
angulos con la sonda utilizada, la informacién que proporciona en la entrada respecto a las
componentes radial y tangencial es basicamente cualitativa. Por ejemplo, si la velocidad absoluta
es de 40 m/s, con componente exclusivamente axial, un error de 1° en el angulo de “pitch"
proporcionado por la sonda provoca la determinacion de una componente radial de 40-sen(1°) =
0.70 m/s. Analoga consideracion se debera tener en cuenta cuando se analice la componente

radial a la salida del rodete.

3.4.2. Campos de velocidades en la base del &labe.

3.4.2.1. Evolucién de la velocidad en una vuelta.

Geometria F2: Se observa una gran variacion en los valores de las tres componentes de la
velocidad, siendo de +10 m/s en la tangencial, de +8 m/s en la axial y de +5 m/s en la radial

(figura 3.35); no se percibe la presencia de los &labes.

Geometria F3: Se aprecian grandes oscilaciones en las componentes de la velocidad,
siendo de +5 m/s en la tangencial y en la axial, y de +4 m/s en la radial, disminuyendo éstas al

aumentar el caudal respecto al caudal 6ptimo; no se percibe el paso de los alabes (figura 3.36).

Geometria F35: Asimismo, se observa la presencia de grandes variaciones, pudiéndose
intuir la presencia de alguno de los alabes. En las figuras 3.37, 3.38 y 3.39 se muestran las

distribuciones de velocidad para los caudales inferior, 6ptimo y superior, respectivamente.

Geometria F4: Se observa la presencia de los alabes en todas las componentes (figura
3.40). Se distingue una zona en el canal formado por cada par de alabes en la que las tres

componentes son bastante uniformes; también se distinguen las estelas de los alabes
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caracterizadas por una disminucion de la componente axial y un aumento de la componentes
tangencial y radial. Las variaciones, de +10 m/s en las componentes radial, de +7 m/s tangencial,

y de +5 m/s en la componente axial, disminuyen con el aumento del caudal.

3.4.2.2. Distribucion de la velocidad en la salida de un canal.

Estas distribuciones se han obtenido promediando todos los valores obtenidos para cada
uno de los puntos del canal a un unico valor. Debido a las oscilaciones que tienen lugar en cada
punto, especialmente en los correspondientes a las estelas, las variaciones de velocidad que se
aprecian en las figuras correspondientes a la salida de un canal son menores que las que se

aprecian en las figuras correspondientes a una vuelta.

En las geometrias F2 (figura 3.41), F3 (figura 3.42) y F35, con el caudal inferior al
optimo (figura 3.43), el caudal dptimo (figuras 3.44 a 3.46) y con el caudal superior al 6ptimo
(figura 3.47) no se empieza a definir la estructura del canal entre dos alabes hasta la seccion 2.
Por contra, en la geometria F4 (figura 3.48) ya desde la primera seccion se aprecia claramente un
nacleo de flujo uniforme y una zona correspondiente a la estela de los alabes, ocupando ésta una

gran extension del canal y disminuyendo la extension con el aumento del caudal.

3.4.3. Campos de velocidades en la seccion media del alabe.

3.4.3.1. Evolucién de la velocidad en una vuelta.

Geometria F2: Se aprecia el paso de los ocho alabes y de las estelas, siendo mejor la
definicion con el aumento del caudal; existen unas variaciones de +5 m/s en las componentes
tangencial y axial y de +3 m/s en la radial (figura 3.49). En las estelas, existe una disminucion de
la componente axial y un aumento de las componentes tangencial y radial. Se observa el
aumento del nivel medio de la componente axial al aumentar el caudal, y la disminucion del

nivel medio de la componente tangencial con el aumento del caudal.
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Geometria F3: Se aprecia correctamente la presencia de los alabes, mejorando la
definicion con el caudal; asimismo, disminuye el tamaiio de las estelas y de las oscilaciones con
el caudal. Las variaciones de velocidad entre el canal y la estela son de +5 m/s en la componente

axial, +4 m/s en la tangencial y +3 m/s en la radial (figura 3.50).

Geometria F35: Se observa perfectamente la presencia de los alabes, disminuyendo el
tamafio de las estelas y de las oscilaciones con el caudal. Las figuras 3.51, 3.52 y 3.53
corresponden a la seccion 5 con los caudales inferior al 6ptimo, 6ptimo y superior al éptimo. La
diferencia entre los valores de las distintas componentes entre el nicleo y la estela son de 8 m/s

para la axial y la tangencial, y de +3 m/s para la radial.

Geometria F4: Se aprecia perfectamente la presencia de los alabes, observandose que al
comienzo de la estela, la componente radial se hace negativa (dirigida hacia la base), aumenta
bruscamente tomando valores positivos (poniendo de manifiesto la discontinuidad provocada por
el paso del borde de salida del alabe) y se anula en el nucleo del canal (figura 3.54). Las
oscilaciones entre el nicleo y la estela son aproximadamente de 3 m/s para todas las

componentes.

3.4.3.2. Distribucion de la velocidad en la salida de un canal.

Geometria F2: Se aprecia claramente la estructura del flujo, con un nucleo bastante
uniforme en una extensa zona para los tres caudales de funcionamiento, apreciandose en la figura

3.55 la distribucion correspondiente al caudal 6ptimo.

Geometria F3: Se observa la estructura del flujo del canal (figura 3.56), con una mayor
extension de la estela a mayor caudal, y desorganizandose la estructura del flujo a partir de la

seccion 5 con el caudal menor.

Geometria F35: Entre las secciones 3 y 7 se aprecia claramente la estructura del flujo

aumentando la extensiéon de la estela con el caudal menor. La figura 3.57 corresponde a la
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seccion 5 con el caudal inferior al 6ptimo; las figuras 3.58 a 3.61 corresponden a las secciones
4,56y 7 con el caudal 6ptimo y la figura 3.62 corresponde a la seccion 5 con el caudal superior

al 6ptimo.

Geometria F4: La estructura del flujo se mantiene entre las secciones 3 y 8, aunque a
partir de la seccién 6 se va perdiendo uniformidad en el flujo y aumentando la extension de la

estela. La figura 3.63 corresponde a la seccion 5 con el caudal 6ptimo.

3.4.4. Campos de velocidades en la seccion de punta del alabe.

3.4.4.1. Evolucioén de la velocidad en una vuelta.

En las geometrias F2 (figura 3.64), F3 (figura 3.65) y F35 (figuras 3.66 a 3.68) no se
aprecia la presencia de los alabes, existiendo grandes oscilaciones en todas las componentes de la

velocidad, que disminuyen con el aumento del caudal.

Por contra, en la geometria F4 aun se observa la existencia de los alabes, sobre todo en la
componente tangencial, siendo en ésta las oscilaciones de +8 m/s, y de +5 m/s en la axial y en la
radial. (Figura 3.69).

3.4.4.2. Distribucion de la velocidad en la salida de un canal.

En las secciones 9 y 10 de las geometrias F2 (figura 3.70) y F3 (figura 3.71) no se
aprecia la estructura mencionada en las secciones centrales. En la geometria F35, se observa
dicha estructura, pero sélo en la componente tangencial. Asi, la figura 3.72 corresponde a la
seccion 10 con el caudal inferior al 6ptimo; las figuras 3.73 a 3.75 corresponden a las secciones
8,9y 10 con el caudal 6ptimo y la figura 3.76 corresponde a la seccién 10 con el caudal superior

al optimo.

En la geometria F4 se observa la estructura de nucleo y estela, existiendo variaciones
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importantes de la componente tangencial a lo largo del canal. (Figura 3.77).

3.4.5. Distribucion radial de las componentes medias de la velocidad en la salida.

Geometria F2: La componente radial es pequefia y bastante uniforme entre base y punta
(figura 3.78). La componente tangencial disminuye hacia el centro del canal, aumentando
después hacia la punta; esta componente disminuye con el caudal. Para el caudal menor y para el
caudal optimo la componente axial se mantiene constante hasta la mitad del canal, disminuyendo
hacia la punta. Para el caudal mayor, aumenta algo desde la base hasta el centro, y luego
disminuye hacia la punta; esta componente aumenta con el caudal. La velocidad absoluta

disminuye de base a punta para todos los caudales ensayados.

El angulo "pitch”, que refleja la desviacion radial de la corriente, presenta un valor
pequefio y uniforme (figura 3.79), mientras que el angulo de la corriente absoluta, medido en un
plano tangencial, disminuye hacia el centro del canal, aumentando después hacia la punta. Este

angulo disminuye con el caudal.

Geometria F3: La componente radial aumenta con el caudal y es bastante uniforme entre
base y punta (figura 3.80). Para el caudal menor y para el 6ptimo, la componente axial disminuye
levemente hacia el centro, y luego de forma algo mas acusada hacia la punta; para el caudal
mayor, se mantiene uniforme en una extensa zona y luego disminuye en la punta. La
componente tangencial disminuye hacia el centro para aumentar posteriormente en la punta. La
velocidad absoluta disminuye de base a punta siendo los valores muy parecidos para los tres

caudales.
El angulo "pitch™ presenta valores muy pequefios y uniformes, y aumenta ligeramente
con el caudal. El angulo de la corriente absoluta disminuye desde la base hasta el centro y

aumenta hacia la punta; su valor disminuye con el caudal. (Figura 3.81).

Geometria F35: La componente radial aumenta con el caudal, variando poco entre base y
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punta. Para el menor caudal (figura 3.82), la componente axial es bastante uniforme en una
extension importante y disminuye hacia la punta; para el caudal éptimo (figura 3.84) y para el
mayor (figura 3.86), aumenta algo desde la base hacia el centro y luego disminuye. Su valor
aumenta con el caudal. La componente tangencial disminuye hasta el centro del canal y se
uniformiza a partir de ahi; su valor disminuye con el caudal. La velocidad absoluta disminuye de

base a punta siendo los valores muy parecidos para los tres caudales.

El angulo "pitch™ es bastante uniforme a lo largo del canal y aumenta algo con el caudal
(figuras 3.83, 3.85 y 3.87). El angulo de la corriente absoluta disminuye desde la base hasta el

centro y aumenta hacia la punta; su valor disminuye con el caudal.

Geometria F4: La componente radial es muy pequefia, aumentando ligeramente con el
caudal (figura 3.88). La componente axial aumenta algo hasta los 2/3 de la altura del canal y
luego disminuye. La componente tangencial disminuye hasta los 2/3 de la altura del canal y
luego se estabiliza; su valor disminuye con el caudal. La velocidad absoluta disminuye de base a

punta.

El angulo "pitch” es nulo para los caudales 6ptimo y mayor, siendo negativo para el
caudal menor. El &ngulo absoluto disminuye hacia el centro y luego aumenta hacia la punta

(figura 3.89); su valor disminuye con el caudal.

3.4.6. Mapas de velocidades en la salida del canal.

Como ya se ha mencionado, a partir de las distribuciones de velocidad de alabe a alabe
obtenidas para las posiciones radiales citadas, se han obtenido los mapas de iso-velocidad de las
tres componentes para todos los caudales elegidos, correspondientes a dos canales entre alabes.
Estos mapas permiten apreciar simultdneamente la variacion de cada una de las componentes de
velocidad tanto en la direccion radial como de alabe a alabe. Hay que precisar que las lineas
inferior y superior de cada mapa corresponde a las secciones de medida 1 y 10 respectivamente

por lo que, como se puede comprobar en la figura 3.25, no se representa la totalidad de la altura
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del canal. En las figuras 3.90 a 3.103 se representan los mapas correspondientes a las tres
componentes, para los cuatro &ngulos de calado considerados, y para los tres caudales ensayados

en cada angulo de calado.

Estas figuras se representan distorsionadas geométricamente pues aparecen en formato

rectangular mientras que en la realidad los canales entre alabes forman un sector anular.

3.4.6.1. Anélisis por componentes de velocidad.

Los mapas de iso-velocidad correspondientes a la componente axial son las que mejor
permiten observar la estructura del flujo a la salida de los alabes. Se aprecia una zona
correspondiente a la estela originada por los alabes en la que existe una disminucion de la
componente axial; en el centro del canal se observa un nucleo extenso de alta componente axial
y con una mayor uniformidad en la distribucién. Se puede apreciar asimismo la variacion de esta
estructura de base a punta, reflejando el comportamiento ya comentado en las distribuciones de

alabe a alabe.

Sobre las figuras 3.94, 3.95 y 3.96 correspondientes a la configuracién F30, se ha
incluido la proyeccion del borde de salida del alabe sobre el plano de medida. Dicha proyeccion
depende de la velocidad axial del fluido, de la velocidad de rotacién, de la distancia entre la
sonda y el borde de salida del alabe en direccién axial y de la distancia que existe, en la direccion
tangencial entre cada punto del borde de salida. Esta representacion permite definir las zonas de

la estela correspondientes a cada cara de los alabes y deducir la estructura del flujo en la salida.

La figura 3.104 presenta los mapas de iso-velocidad obtenidos con la configuracion
F350, pero insertando la sonda en otra posicion axial respecto a la seccién de base del alabe. En
el caso de la figura 3.104 dicha distancia ha sido de 16.5 mm, mientras que para obtener los
resultados mostrados en la figura 3.99 ha sido de 61.5 mm. Comparando ambas figuras se

observa como se uniformizan los valores de las velocidades a medida que aumenta la distancia
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entre sonda y alabes.

Todas las medidas con la sonda de hilo han sido realizadas en la misma posicion axial: la
mas alejada de los alabes mencionada anteriormente. No se han realizado las medidas en una
posicion mas proxima a los alabes pues en algln caso la sonda podia entrar en contacto con el
alabe a medida que se aumentaba su abertura, y ademas en el borde de salida del alabe la

direccion del flujo se salia muy frecuentemente del octante de medida de la sonda.

En los mapas de iso-velocidad correspondientes a la componente tangencial se aprecia
un aumento de dicha componente en la estela, provocada por una disminucion de la componente

axial, y una disminucién en el nicleo del canal.

En los mapas correspondientes a la componente radial se observa el pequefio valor de la

misma asi como su aumento en las zonas correspondientes a las estelas de los alabes.

3.4.6.2. Andlisis de componentes segun el caudal.

En los mapas correspondientes a la componente axial de las geometrias F2 y F3 se
observa como aumenta la definicion del nicleo con el caudal; en la geometria F35, el minimo de
componente tangencial, que corresponde al nucleo, se desplaza hacia la base del canal. En la

geometria F4, el nacleo tiende hacia la punta del canal al aumentar el caudal.

Las componentes radiales presentan valores pequefios, siendo mayores en la cara de
succion de los alabes que en el resto del canal. En las geometrias F2, F3 y F35, al aumentar el
caudal, aumentan las componentes radiales asi como la extension de la zona de altas
componentes. En la geometria F4, se aprecian importantes componentes radiales ascendentes en
la cara de succion, asi como en la base del &labe; en el centro de la estela existen componentes
radiales descendentes. Como ya se ha mencionado, el analisis de la componente radial es
cualitativo, prestandose mayor atencion a las variaciones de esta componente de unas zonas a

otras que a los valores concretos de la misma.
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3.4.6.3. Andlisis segun el angulo de calado.

En los mapas correspondientes a la componente axial se observa un aumento de la
extension y definicion del nacleo a medida que se van abriendo los alabes (hacia angulos de
calado menores) hasta la geometria F35, perdiéndose algo de extension y definicion en la
geometria F4. En las geometrias F2 y F3 se aprecia una mayor ordenacion de la componente

axial segun la direccion radial que en las geometrias F35 y F4.

Respecto a la componente tangencial se observa un desplazamiento del minimo hacia la
punta en las geometrias F35 y F4, aumentando la extension y definicion del ndcleo a medida que
se abren los alabes, perdiéndose algo de definicion en la geometria F4. En las geometrias F3 y

F35 se aprecia una mayor ordenacién radial de esta componente.

Se observa un aumento de las componentes radiales con la abertura de los alabes,
teniendo lugar las mayores variaciones en la geometria F4, tanto entre la estela y el nGcleo como
entre la base y la punta. Los mayores valores se observan en la cara de succion, en la base de los

alabes.

3.5. CONCLUSIONES DEL ESTUDIO EXPERIMENTAL.

Teniendo en cuenta las caracteristicas observadas en las distintas distribuciones de

velocidad obtenidas en el estudio experimental, se pueden extraer las siguientes conclusiones:

-Los mejores rendimientos del ventilador corresponden a los angulos de calado en torno
a la geometria F35, y es en esta zona donde se aprecian unos nucleos de flujo entre
alabes mas extensos y uniformes; también se observa que en esta zona, las distribuciones

radiales de componente axial son méas uniformes.

-Las perturbaciones de las sefiales de velocidad son grandes en las zonas de base y de

punta del canal. Las perturbaciones disminuyen a medida que aumenta la abertura de los
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alabes y, dentro de cada abertura, para los caudales 6ptimos.

-En la entrada, la prerrotacion del flujo es practicamente nula, asi como la componente
radial; la componente axial es uniforme, salvo en la base y en la punta, en las cuales
disminuye debido a las capas limite que se desarrollan sobre el conducto anular de

entrada.

-En la salida, la distribucion radial de la componente axial es relativamente uniforme
hasta los 2/3 del canal, y a partir de ahi decrece debido a la capa limite que se desarrolla

sobre la carcasa.

-La distribucion radial de la componente tangencial disminuye hasta los 2/3 del canal,

manteniéndose practicamente uniforme a partir de ahi.

-La definicién del nacleo en el canal es baja a angulos de calado grandes y mejora con la

abertura.
-Fijado un angulo de calado, la definicion del ndcleo aumenta con el caudal.
-La definicion del nicleo es mejor en las secciones medias del canal.

-Los efectos del cubo se extienden hasta casi el 25% de la envergadura del alabe, debido
al blogueo de la capa limite sobre el cubo en la componente axial, y al vortice provocado

por el arrastre del cubo del rodete en la componente tangencial.

-Los efectos de carcasa se extienden hasta el 70% de la envergadura del alabe debido al
blogueo de la capa limite sobre la carcasa y las perturbaciones producidas en el huelgo

entre los alabes y la carcasa.

-Las componentes radiales son pequefias, aumentando con la abertura. En las estelas
aumentan las componentes radiales, sobre todo en la cara de succién de los alabes. Las

componentes radiales aumentan hacia la base y hacia la punta de los alabes.
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Geometria

F2 (calado en la base: 46.5")

1

0

2

Caudal (m’/s)

4.13

4.35

4.56

F3 (calado en la base: 42°)

Geometria 1 0 )
Caudal (m*/s) 4.48 4.86 5.18

F35 (calado en la base: 37.5")

Geometria 1 0 )
Caudal (m’/s) 5.30 5.59 5.86

Geometria

F4 (calado en la base: 33°)

1

0

2

Caudal (m’/s)

6.00

6.31

6.67

Tabla 3.1. Geometrias y caudales ensayados.
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F2 F3

Caudal S1 S5 S10 S1 S5 S10

1 2.09 1.14 2.75 1.90 0.65 2.56

C, 0 1.99 0.75 2.90 1.74 0.82 2.59
) 2.01 0.71 2.63 1.50 0.54 2152

1 1.55 1.19 2.04 2.73 1.79 2.84

C, 0 1.52 148 I/ 1.59 1.54 1.66 2.05
2 1.64 1.19 2.31 2.20 1.15 1.97
1 1.210° 139.0 4.810° 6.310° 1.210¢ 2.510°

C. 0 2.210° 216.0 9.7.10 211,0 159.0 185.0
2 1.210° 147.0 333,0 70.0 16.7 22.5
F35 F4

Caudal S1 S5 S10 S1 S5 S10

1 2.11 1.16 257 137 0.81 2.54

C, 0 1§70 0.77 2.54 32 0.60 212
2 1.77 0.47 2.33 1.17 0.37 2.21

1 2.14 1.38 1.99 0.66 0.68 1.21

C, 0 1.79 1.26 2.47 0.73 0.72 1.04
2 1519 1.59 2.65 0.93 0.55 2002

1 95:5 37.46 131.0 5.110° 4.210° 4.310°
C. 0 76.0 15.80 55.2 4.910° 7,8.10° 2,2.10¢
2 52.0 9.14 39.9 3.710° 583 2,2.10°

Tabla 3.11. Varianza de las senales de velocidad adquiridas.

(C,: comp. axial, C,: comp. tangencial, C,: comp. radial)
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Figura 3.1. Distribucién radial del angulo de calado
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Figura 3.2. Distribucién radial del camber.
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Figura 3.3. Distribucidn radial de la solidez.
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Figura 3.4. Distribucidén radial del espesor, relativo a la cuerda.
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Figura 3.5. a) Banco de ensayos.

Figura 3.5. b) Esquema del banco de ensayos.
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Figura 3.6. Esquema de la adquisicién de las curvas caracteristicas.
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Figura 3.15. Distribucién radial del nimero de Reynolds:

caudal nominal, 8 &alabes, 3.000 r.p.m.
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Figura 3.16. a) Sonda de hilo caliente.

Amplificador
diferencial

Resistencia
variable

Figura 3.16. b) Anemdmetro de temperatura constante.



3. ESTUDIO EXPERIMENTAL DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL

77

E/SQRT(tw—ta)

THW — Ley de King

0.30
0.25 3
0.20 -
0.15 3
] «xxnx Hilo 1
] wuws 5 Hila D
OlO‘E aat*iHi]_oB
0.05 3
0.00_-III||1I||]III||I|||1||'|1|[||[E[|'||[||'||['|!T'|—'|'|[[|'|
0.00 10.00 20.00  30.00 40.00  50.00

Velocidad efectiva (m/s)

Figura 3.17. Ley de King de la sonda triple.
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Figura 3.18. Sonda triple. Referencia de angulos utilizada.
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Figura 3.19. b) Sonda triple instalada en el equipo de reparacidn.
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Figura 3.20. Coeficiente Cv de la calibracidén angular.
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Figura 3.21. Coeficiente Cl de la calibracién angular.
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Figura 3.22. Coeficiente C2 de la calibracidén angular.
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Figura 3.23. Coeficiente C3 de la calibracién angular.
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Figura 3.24. b) Sonda instalada en el dispositivo de calibracidn.
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Figura 3.25. a) Posicidn relativa entre los alabes y la sonda.

Plano meridional.

SONDA

Figura 3.25. b) Posicidén relativa entre los alabes y la sonda.
Plano tangencial.
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Al
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seat,

Figura 3.26. a) Soporte de la sonda de hilo caliente.

Figura 3.26.b) Soporte instalado en la carcasa del banco de ensayos.
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Figura 3.27. a) Esquema de la adquisicidn de los campos de velocidades.
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por vuelta por canal a un solo valor
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Figura 3.27 b) Tratamiento de los datos adquiridos.
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Figura 3.28. Componentes de velocidad en la salida del rotor.
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Figura 3.29. Promedio por vuelta de las sehales mostradas en la
figura 3.28.



3. ESTUDIO EXPERIMENTAL DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL

90

50.00

40.00

30.00

m/s

20.00

10.00

Velocidad

0.00

—10.00

Fo40S

] R ] [NV R [N (SR (R ey A (RS (NRRN (U Y (U VR (TEEY oo Lo M G M R |

———— Vei. axial
=-ew-i Vgl tang

e \/a|  rad

\>¢<i

W /,___,4—'—1_...__
rrrJlrTrrjrrrJ1rrrJrrrrrrroerrrrp rrr
0 4 8 12 16 20 24 32
Posicion angular

Figura 3.30. Promedio por canal de las senales mostradas en la

figura 3.28.
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Figura 3.31. Componentes de velocidad en la entrada del rotor.



92

3. ESTUDIO EXPERIMENTAL DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL

I

Diametro [m]

0.58 -

0.56 /L

0.54

0.52

Cl (F30E)

+ Comp. axial
x Comp. tangencial
o Comp. radial

! : . L : L 1 L L L L 1

Figura

10.00 20.00 30.00 40.00 50.00 60.00

C [m/s]

3.32. Distribucién de velocidades en la entrada.(Geometria F30).
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Figura 3.33. Distribucién de velocidades en la entrada.(Geometria F350).
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Figura 3.34. Distribucién de velocidades en la entrada.(Geometria F40).
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Figura 3.35. Evolucién de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F20. Seccién 1).
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36. Evolucién de la velocidad en una vuelta.

(Geometria F30. Seccidn 1).
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Figura 3.37. Evolucidén de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F351. Seccién 1).
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Figura 3.38. Evolucién de la velocidad en una vuelta.

(Geometria F350. Seccidén 1).
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Figura 3.39. Evolucién de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F352. Seccién 1).
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Figura 3.40. Evolucidén de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F40. Seccidn 1).
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Figura 3.41. Distribucidn de velocidad en un canal.

(Geometria F20. Seccidén 1).
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Figura 3.42. Distribucién de velocidad en un canal.
(Geometria F30. Seccién 1).
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Figura 3.43. Distribucién de velocidad en un canal.

(Geometria F351. Seccidn 1).
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Figura 3.44. Distribucién de velocidad en un canal.
(Geometria F350. Seccién 1).
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Figura 3.45. Distribucidén de velocidad en un canal.

(Geometria F350. Seccidén 2).
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Figura 3.46. Distribucién de velocidad en un canal.
(Geometria F350. Seccidn 3).
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Figura 3.47. Distribucién de velocidad en un canal.
(Geometria F352. Seccidén 1).
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Figura 3.48. Distribucién de velocidad en un canal.
(Geometria F40. Seccidn 1).
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Figura 3.49. Evolucién de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F20. Seccidén 5).
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Figura 3.50. Evolucidén de la velocidad en una vuelta.

(Geometria F30. Seccidén 5).
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Figura 3.51. Evolucién de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F351. Seccidn 5).
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Figura 3.52. Evolucidén de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F350. Seccidn 5).
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Figuraa 3.53. Evolucién de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F352. Seccidn 5).
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Figura 3.54. Evolucidén de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F40. Seccion 5).
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Figura 3.55. Distribucién de velocidad en un canal.
(Geometria F20. Seccidén 5).
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Figura 3.56. Distribucidn de velocidad en un canal.
(Geometria F30. Seccién 5).
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Figura 3.57. Distribucidén de velocidad en un canal.

(Geometria F351. Seccién 5).
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Figura 3.58. Distribucidén de velocidad en un canal.

(Geometria F350. Seccidn 4).
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Figura 3.59. Distribucidn de velocidad en un canal.
(Geometria F350. Seccidn 5).
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Figura 3.60. Distribucién de velocidad en un canal.
(Geometria F350. Seccidn 6).
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Figura 3.61. Distribucidén de velocidad en un canal.
(Geometria F350. Seccidn 7).
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Figura 3.62. Distribucidn de velocidad en un canal.

(Geometria F352. Seccién 5).
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Figura 3.63. Distribucidén de velocidad en un canal.

(Geometria F40. Seccidn 5).
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Figura 3.64. Evolucién de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F20. Seccidn 10).
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Figura 3.65. Evolucidén de la velocidad en una vuelta.

(Geometria F30. Seccidén 10).
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Figura 3.66. Evolucidén de la velocidad en una vuelta.

(Geometria F351. Seccidén 10).



3. ESTUDIO EXPERIMENTAL DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 127

e Ve|. axial

FTUS805  Eu

35.00

30.00

| A A A

25.00

m/s
- N
w o
s o
2] (@)

10.00

Velocidad

5.00

BAAT £ W’{V’WM

_5_00 |||||1'||||||||'|T ||||[[|I'I'II!I'|T[IlllI|IIIIIII[TI!IIII]'I'III'I'I'I]

0 32 64 96 128 160 192 224 258
Posicion angular

0.00

I O 0 N I OO O A A A A O A AR B I AR 1

Figura 3.67. Evolucién de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F350. Seccidn 10).
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Figura 3.68. Evolucién de la velocidad en una vuelta.
(Geometria F352. Seccién 10).
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Figura 3.69. Evolucién de la velocidad en una vuelta.

(Geometria F40. Seccién 10).
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Figura 3.70. Distribucién de velocidad en un canal.

(Geometria F20. Seccién 10).
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Figura 3.71. Distribucidén de velocidad en un canal.
(Geometria F30. Seccidén 10).
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Figura 3.72. Distribucién de velocidad en un canal.

(Geometria F351. Seccién 10).
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Figura 3.73. Distribucidén de velocidad en un canal.
(Geometria F350. Seccidén 8).
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Figura 3.74. Distribucién de velocidad en un canal.
(Geometria F350. Seccidn 9).
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Figura 3.75. Distribucién de velocidades en un canal.
(Geometria F350. Seccién 10).
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Figura 3.76. Distribucién de velocidades en un canal.
(Geometria F352. Seccién 10).
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Figura 3.77. Distribucién de velocidades en un canal.
(Geometria F40. Seccién 10).
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Figura 3.78. Distribucidén radial de velocidades. (Geometria F20).
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Figura 3.79. Distribucién radial de angulos. (Geometria F20).
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Figura 3.80. Distribucién radial de velocidades. (Geometria F30).



3. ESTUDIO EXPERIMENTAL DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 141

ALFA2 & PITCH (F30S)

© BAlfa2
+ Pitech

0.58 |
0.56 |

0.54 L

tro [m]

0.52 |

s

lame

D

0.48 |

0.40 |

0-38 | 1 1 L 1 1 L L ]

0.00 10.00 20.00 30.00 40.00 50.00 60.00 70.00 80.00 90.00
Angulo

Figura 3.81. Distribucidén radial de angulos. (Geometria F30).
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Figura 3.82. Distribucidén radial de velocidades. (Geometria F351).
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Figura 3.83. Distribucidn radial de angulos. (Geometria F351).
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Figura 3.84. Distribucién radial de velocidades. (Geometria F350).
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Figura 3.85. Distribucidén radial de angulos. (Geometria F350).
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Figura 3.86. Distribucién radial de velocidades. (Geometria F352).
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Figura 3.87. Distribucidn radial de angulos. (Geometria F352).
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Figura 3.88. Distribucién radial de velocidades. (Geometria F40).
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Figura 3.89. Distribucién radial de angulos. (Geomtria F40).
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Figura 3.90. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F21).
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Figura 3.91. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F20).
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Figura 3.92. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F22).
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Figura 3.93. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F31).
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Figura 3.97. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F32).
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Figura 3.98. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F351).
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Figura 3.99. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F350).
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Figura 3.101. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F4l1).
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Figura 3.102. Mapas de iso-velocidad. (Geometria F40).
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4. MODELO FiSICO-MATEMATICO ADOPTADO.

4.1. HIPOTESIS DE PARTIDA.

En el capitulo 2 se han analizado las caracteristicas de los distintos métodos de célculo.
En este capitulo se procede a describir las hipdtesis realizadas respecto al modelo de flujo y al

método de resolucion elegido.

Dadas las dificultades que supone la resolucion de las ecuaciones de Navier-Stokes por
la modelizacion de la turbulencia, por la gran capacidad de calculo necesaria, por la complejidad
de los esquemas de célculo y por el gran refinamiento del mallado necesario en las zonas en las
que la viscosidad desempefia un papel preponderante, es frecuente, particularmente en flujos en
turboméquinas, combinar el calculo no viscoso resolviendo las ecuaciones de Euler con algun
modelo de pérdidas; éste puede consistir en el calculo de la capa limite y su interaccion con el
flujo no viscoso, o bien en la evaluacion de las pérdidas mediante correlaciones basadas en

estudios experimentales sobre cascadas de alabes.

Siguiendo la aproximacién de Wu, se va a realizar el analisis del flujo en estado
estacionario en un ventilador axial a partir de un metodo cuasi-tridimensional. Se han elegido 11
superficies de alabe a alabe distribuidas radialmente de forma que por cada tubo de corriente
definido a partir de ellas fluya la misma porcion del caudal total que en el resto. En cada una de
estas secciones se resuelven las ecuaciones de Euler segun un metodo de "time-marching™ y una
discretizacion por volimenes finitos, teniendo en cuenta la variacion del espesor del tubo de
corriente. Una vez resuelto el flujo en estas secciones, se procede a imponer la condicion de
equilibrio radial a la salida del rodete. Esto provocara que varien las condiciones de contorno en
cada una de las secciones bidimensionales, concretamente de la velocidad axial y del espesor del
tubo de corriente a la salida de cada seccion. Por tanto, se recalcula el flujo en todas las

secciones, repitiendo el proceso hasta obtener la convergencia deseada.

Para que las secciones de alabe a alabe puedan acomodarse a las variaciones que se
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produciran como consecuencia del calculo meridional es preciso que el espesor de los tubos de
corriente asociados a cada seccion pueda variar. Siendo invariable dicho espesor en la entrada y

permitiendo su variacion en la salida, se supondra una variacion lineal entre ambos valores.

4.2. SOLUCION MERIDIONAL.

En el célculo del flujo meridional en turbomaquinas se realizan habitualmente las
siguientes hipdtesis (Chauvin, 1977; Dixon, 1981; Smith, 1966; Vavra, 1974). En primer lugar,
el flujo relativo en la entrada y en la salida de los alabes se considera estacionario, sin tener en
cuenta las estelas no estacionarios de otros rodetes previos o debidas a otros elementos de la

instalacion.

Muchos métodos de calculo utilizan el concepto de las superficies de corriente S1y S2,
debido a Wu. Las superficies S1 son superficies de corriente que cortan a los alabes en la
direccion tangencial; no necesariamente son superficies de revolucion. Las superficies S2 son
superficies meridionales que interseccionan con la carcasa de la maquina en la base y en la

punta.

Una segunda hipotesis frecuentemente hecha es que el flujo es adiabatico, y por tanto no
existe transferencia de calor entre el fluido y el entorno, lo cual es verificado en el ventilador
considerado. Esta hipdtesis permite considerar como constantes las distintas propiedades del
fluido.

Una hipdtesis mas restrictiva es suponer que el flujo es axisimétrico, lo cual significa que
ninguna componente de velocidad ni propiedad del fluido varia en la direccién tangencial. Esto
permite suponer que las superficies S1 son superficies de revolucion y permite el uso de datos de

cascadas rectas en el disefio de turbomaquinas.

Otra hipdtesis es la de considerar el flujo promediado tangencialmente, en referencia al
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flujo en cierta superficie S2; esto significa que la velocidad y las propiedades en los puntos de
esta superficie son promedios tangenciales de los valores entre alabe y alabe en el

correspondiente radio y posicion axial.

Las dos ultimas hipotesis reducen la complejidad de calculo del flujo meridional, pero

también reducen la posibilidad de una prediccién de la complejidad real del flujo.

Teniendo en cuenta estas consideraciones, se van a deducir las ecuaciones que expresan
el equilibrio radial a partir de las ecuaciones de conservacion de masa, de cantidad de

movimiento y de energia, tridimensionales y no estacionarias.
- Deduccién de las ecuaciones fundamentales en un sistema absoluto de referencia.

a) Ecuacion de continuidad.

z—fW(pG):m (4.1)

b) Ecuacion de cantidad de movimiento.

p%m(v-vﬁzf-vmffz (4.2)

donde F representa el campo exterior de fuerzas méasicas y Fy las fuerzas de friccion. Estas
fuerzas de friccion son importantes en la capa limite pero pueden ser despreciadas en la mayor
parte del flujo. Por otro lado, las fuerzas méasicas pueden no ser consideradas en flujos en

turbomaquinas; por tanto:

N r(vv=-"P3 (4.3)
ot p

c) Ecuacidn de la energia.

Se expresa a partir del primer principio de la Termodindmica, considerando flujo
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adiabatico:
T-dS:dh-d—p4 (4.4)
P
Utilizando la definicion de la entalpia total H
2
2
y utilizando la identidad
v = o=_ov. (V) - -
—+(V-VIv=—+V| = |-vx(V xV)6 4.6
at()ﬁt(ij(x) (4.6)

se puede reescribir la ecuacion de cantidad de movimiento de la siguiente forma:

%-"X(VxV)zT-VS-vm @4.7)

Con flujo estacionario, se obtiene

Vx(VxV)=VH -T-VS8 (4.8)

La componente radial de esta ecuacion, expresada en coordenadas cilindricas, toma la
forma

oH .@ZE[M_%}_VZ[%_%}Q 4.9)
or 0o oz or

Si se considera el flujo axisimétrico y que las superficies de calculo son superficies de
radio constante, en las que se asume que no existe componente radial de la velocidad, la

ecuacion se convierte en

2
M . B8, Ve, Vi, OV,
or or or r or

10 (4.10)
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Si se asume que la entropia no varia en la direccion radial, se tiene

oH oV, V3 oV,
— =V, +X%4
or Ve o r Vi or

11 (4.11)

En el modelo de célculo propuesto, esta ecuacion se aplica en la salida del rodete del
rodete. Dado que la solucién bidimensional que se obtiene en cada seccion permite conocer los
triangulos de velocidades, se puede expresar la ecuacion anterior en funcion de la velocidad y el

angulo de la corriente absoluta a la salida, a

V,=V -cosa
(4.12)
V,=V -sena
La ecuacion anterior se convierte en
2 2. 2
L1d(v®),Vv*-sen’e _dH 4 (4.13)

2 dr r dr

Esta ecuacion puede ser integrada obteniéndose la solucion siguiente

r 2
“ dH sen“a
V%+2J‘—d . eJ‘ 2 r ar | gr

vi= 14 (4.14)

r za
oJ 2580 or
r

rm

Siendo Vp, la velocidad absoluta en un radio de referencia rm. Esta ecuacion proporciona
una distribucién de velocidad absoluta a la salida del rodete en funcién de la distribucion del
angulo absoluto de la corriente y del gradiente radial del trabajo obtenido a partir de los

triangulos de velocidad.
Para determinar el valor de V,, hay que imponerle a la distribucion de velocidad obtenida
que satisfaga la ecuacion de continuidad

Rp
Q:J'V cosa 2 7 rdrlb (4.15)

Rs



4. MODELO FISICO-MATEMATICO ADOPTADO 170

Siendo Q el caudal de funcionamiento considerado y Rg y Rp los radios de base y punta

del ventilador, respectivamente.

4.3. METODO NO ESTACIONARIO.

Las ecuaciones de Euler en estado estacionario presentan un caracter eliptico-hiperbolico
en funcion del valor del nimero de Mach. Por ello, en el caso de querer resolver estas ecuaciones
en flujos con zonas subsoénicas y transdnicas hay que utilizar una técnica distinta en cada zona,

no conociendo a priori donde tiene lugar el paso de una zona a otra.

Por contra, las ecuaciones de Euler en su formulacion no estacionaria tienen un caracter
hiperbolico independientemente del nimero de Mach, dando origen a los métodos denominados

"time-marching".

El principio de un método "time-marching™ (Denton, 1974; Arts, 1982) es considerar la
solucion de un problema estacionario como la solucién, después de un tiempo de célculo

suficientemente largo, de las ecuaciones no estacionarias que describen este problema.

La interpretacion fisica podria ser la siguiente: el céalculo empieza a partir de una
aproximacion grosera de la solucion final, considerada como una gran perturbacion del flujo
estacionario, y se desarrolla a partir de ciertas condiciones de contorno hasta alcanzar la
convergencia. La ventaja de la aproximacion no estacionaria es que mantiene el caracter
hiperbdlico de las ecuaciones para cualquier régimen, subsonico o supersonico. La desventaja es

que requiere un largo tiempo de célculo antes de alcanzar la convergencia.

Su utilizacion en la resolucién de flujos en turbomaquinas esta ligado a la utilizacion de

métodos de diferencias finitas, pero sobre todo a la aparicion del método de volumenes finitos.
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Este método no es de aplicacién en situaciones en las que el nimero de Mach sea muy

pequefio, como puede ser el caso de flujo en bombas o turbinas hidraulicas, en las que no existe

ningun efecto de compresibilidad, y hay que recurrir a técnicas de pseudo-compresibilidad.

4.4. METODO DE VOLUMENES FINITOS.

4.4.1. Ecuaciones.

Las ecuaciones de conservacion representan las leyes de conservacion de la Naturaleza y

son aplicadas a un volumen de control. Si V; es dicho volumen, que esta fijo en el espacio, las

ecuaciones simplemente expresan que el flujo de una determinada magnitud a través de las

superficies del volumen de control es igual a la variacion temporal de dicha magnitud dentro del

volumen. La presion sobre las superficies debe considerarse equivalente a un flujo de cantidad de

movimiento a su través. Si dA es el vector normal de un elemento de superficie del volumen de

control, las ecuaciones se escriben en la siguiente forma

Continuidad:

.
jpvdAz\/OEpm

A

Cantidad de movimiento:

[[pdA+p(vdAN] :Vﬂ%)ﬂ

Energia:

[o(vamm=v. a(gE)

siendo H la entalpia de estancamiento definida por

(4.16)

(4.17)

(4.18)
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H=C,T+2v19 (4.19)

y E la energia interna

E=c,T +%V2 20 (4.20)

El conjunto de ecuaciones lo completa una ecuacién de estado del fluido, que supuesto
un gas perfecto, es
p=pRT21 (4.21)

siendo R la constante del gas.

Asi planteadas las ecuaciones, los valores de las variables en el primer miembro de las
ecuaciones son evaluadas sobre las caras de los elementos mientras que los de las variables en la
parte derecha son evaluados como valores medios dentro del elemento. Esta forma de plantear

las ecuaciones se denomina formulacion mediante volumenes finitos.

Estas ecuaciones se plantean a menudo en forma diferencial relacionando los gradientes

espaciales de las propiedades en un punto. En este caso, pueden escribirse:

Continuidad:
A(pv)= 9P 5 (4.22)
ot
Cantidad de movimiento:
Ap+p(\7-V)V=-6(§V)23 (4.23)

Energia:
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A( pvH)= - %24 (4.24)

Estas ecuaciones pueden ser resueltas en forma integral o en forma diferencial. En forma
integral, las propiedades del flujo son almacenadas en el centro de los elementos y los valores
sobre los contornos necesarios para formar los flujos se hallan por interpolacién. En forma
diferencial, los gradientes se obtienen por aproximaciones en diferencias finitas en términos de

los puntos vecinos.

No esta aparentemente claro qué formulacion es mas correcta. De hecho, sobre un
mallado uniforme, ambas son equivalentes. Sin embargo, sobre un mallado irregular la
aproximacion por volumenes finitos tiene la ventaja de que como todos los flujos (de masa,
cantidad de movimiento y energia) que atraviesan la frontera de un volumen entran en un
volumen vecino, la conservacion global de estas magnitudes esta asegurada. Esto significa que
en el estado estacionario el flujo masico que sale del dominio debe igualar al que entra, y la
variacion de cantidad de movimiento debe equilibrar la fuerza aplicada. Esta conservacion global
no se obtiene automaticamente con la formulacion por diferencias finitas, especialmente sobre

mallados muy irregulares, y puede llevar a grandes errores en el calculo de flujos internos.
4.4.2. Eleccion del mallado.

Los céalculos de flujos en turbomaquinas son exigentes en cuanto al mallado a utilizar
comparados con calculos sobre perfiles aislados. Esto es debido a los grandes cambios en la
direccién del flujo unido a la necesidad de satisfacer una condicion de periodicidad aguas abajo y
aguas arriba de los alabes. La periodicidad exige que todas las propiedades del flujo en puntos
separados por el paso de la cascada sean idénticas, y esto es facil si los puntos del mallado sobre
los contornos periodicos superiores estan desplazados un paso circunferencialmente de aquellos
sobre los contornos inferiores. La eleccién natural para alcanzar este requisito es aquel mallado
en el que las lineas estan formadas por pseudo-lineas de corriente y por lineas de alabe a alabe.
Este mallado, denominado de tipo H, presenta ciertas limitaciones en exactitud si los elementos

estan muy distorsionados, por lo que se han desarrollado otros tipos de mallado en los que la
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interseccién de ambas familias de lineas es casi ortogonal. Sin embargo, el uso de estos mallados

introduce ciertas complicaciones para satisfacer la condicion de periodicidad. En el modelo

propuesto se utilizara el mallado tipo H.

En el apartado siguiente se describe detalladamente como ha sido aplicado este método

para el calculo del flujo bidimensional en una cascada de alabes.

4.5. METODO DE RESOLUCION DEL FLUJO BIDIMENSIONAL.

4.5.1. Ecuaciones bésicas.

El sistema de ecuaciones diferenciales en derivadas parciales que se quiere resolver por
un metodo de "time-marching™ usando una discretizacion por volimenes finitos es el sistema de

ecuaciones de Euler, escrito en forma no estacionaria. Introduciendo las siguientes expresiones

adimensionales:

X y t ——
=Xyl el R
C C C
Po Por To
e= e_ E= E_
RTu RTo

siendo ¢ la cuerda del 4labe, se obtiene el siguiente sistema de ecuaciones escrito en forma

conservativa:

0, 0f(0), 09(0) _ e (4.26)
ot OX
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pu oV
p 2
putp puv
_ | pu| _ _ _
o= f(o)= puv| g(o)= pvi+p |27 (4.27)
oV
pPE pu(E+E) pV(E+E)
p p
Las ecuaciones de estado del fluido son:
P=pT
28 (4.28)
E:L+M
y-1 2

La expresion para la velocidad del sonido es:

a=.yT 29 (4.29)

Estas ecuaciones expresan en forma diferencial las leyes de conservacion de masa,

cantidad de movimiento (en direccion axial y tangencial) y energia.

4.5.2. Discretizacion del dominio fisico del flujo.

El dominio fisico del flujo esta representado en la figura 4.1. Esta formado por dos alabes
representativos de toda la cascada y se extiende aguas arriba y aguas abajo, en direccion paralela
a la del flujo, sobre una distancia habitualmente igual a una dimension caracteristica de la
cascada, como la cuerda o el paso. Las lineas AB, EF, CD y GH son contornos periddicos a lo
largo de los cuales se debe verificar la periodicidad del flujo. Las lineas BC y GF son contornos
impermeables a través de los cuales no puede existir transporte de masa y energia; el Unico
término de transporte de cantidad de movimiento es debido a la presion estatica ejercida sobre
las caras de los alabes. Las lineas AE y DH son respectivamente la entrada y la salida del

dominio.
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El dominio numérico esta representado en la figura 4.2. Esta formado por varias pseudo-
lineas de corriente y lineas alabe a alabe. Las pseudo-lineas de corriente estan uniformemente
espaciadas en la direccion tangencial, mientras que el espaciado de las lineas alabe a alabe
decrece regularmente desde la entrada del dominio hasta el borde de la entrada del alabe y crece
regularmente desde el borde de salida hasta la salida del dominio para limitar el tiempo de

calculo.
4.5.3. Descripcion del esquema de célculo.

Si S es el area de una superficie de control, S el contorno de dicho elemento y n, con
componentes ny y ny, la normal al contorno, la integracion de las ecuaciones de Euler (4.26)
sobre S, aplicando el teorema de Gauss a las derivadas espaciales, da la siguiente expresion:

oo

=== [(fn,+gn,)dI30 (4.30)
at oS

Las variables del flujo permanecen constantes sobre la superficie de control considerada.
Esta ecuacion expresa matematicamente la igualdad existente entre la variacion de o dentro de la
superficie de control Sy el transporte convectivo neto de o a través del contorno dS de S. Como
se usan elementos poligonales regulares, la integral sobre dS de los términos de transporte puede
ser calculada como la suma de los flujos a través de los diferentes lados de la superficie de

control.

La derivada temporal de la expresion anterior se discretiza mediante el esquema de la
viscosidad corregida (Couston et al., 1975; Van Hove y Arts, 1979; Arts, 1982). En este
esquema, el amortiguamiento inherente al uso de un esquema numérico de primer orden
disminuye progresivamente a medida que el célculo evoluciona. Este esquema muestra buenas
cualidades de convergencia y estabilidad. La Gnica desventaja es el largo tiempo de célculo. Para
el calculo bidimensional en cascadas se obtiene la siguiente ecuacion discretizada, donde i y j
son los indices de la discretizacion espacial en la direccion axial y tangencial, y n el indice

temporal:
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—n+1

At P
oij = < 2(términos de transporte) +

—n+1 —n —n

1 —n
"'2(01.1,1 t*omjtoijatoim)t 31 (4.31)

o
+ =

4 ( Oi-1,j + Oi+l,j + Oi,j1 + Oij+1 = 4 Oij )

Los términos cuyo superindice es un asterisco son calculados cada N, iteraciones (se han
adoptado 20). El esquema es estable segun el criterio C.F.L., que sera descrito posteriormente, y

a es un coeficiente de viscosidad numérica, funcion del gradiente de densidad:

(4.32)

a=AVC { 1- lpi'l'j +pi+1nJ' +p;j-l+pi,j+1' 4 Pij |} 30

siendo AVC es un coeficiente numérico, ligeramente inferior a 1, escogido empiricamente.

El esquema presentado posee cierto caracter semi-implicito debido al término ;i“_fj 33.

Esta modificacion posee mejores propiedades de estabilidad y no introduce ninguna dificultad en
el proceso de calculo. Como el calculo evoluciona desde la entrada hacia la salida, plano a plano,

los valores de o en el plano i-1 en t+At son conocidos cuando se calcula o en el nodo (i,j).

La figura 4.3 representa una superficie de control tipica ACDEGHA. EIl nodo (i,j) esta
situado en el centro de la superficie y las incdgnitas en dicho punto son calculadas a partir de los
valores correspondientes en los nodos (i-1,j), (i,j+1), (i,j-1) y (i+1,j). Los diferentes parametros
geométricos estan también definidos en dicha figura, donde las magnitudes Axi, Ay;, AXx;, son

valores absolutos y las magnitudes Axy;; son valores algebraicos.

A través del lado AC, so6lo se considera transporte en direccion axial; el valor de este
flujo entrante es uniforme a lo largo de AC e igual al valor en el nodo (i-1,j). EI mismo
argumento se aplica a lo largo de EG: el valor de este flujo saliente se calcula en el nodo (i+1,j).
A través de los lados CDE y GHA, las dos componentes de los términos de transporte son

consideradas. A través de CDE, los flujos son calculados como valores medios entre los nodos
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situados a cada lado de CDE, (i,J) y (i,j+1); dichos flujos se consideran uniformes a lo largo de
CDE. En la direccién axial se observa un flujo entrante mientras que en la direccién tangencial
se observa un flujo saliente. A través del lado GHA, los flujos se calculan como valores medios
entre los nodos (i,j) y (i,j-1); también se consideran uniformes a lo largo de GHA. La
componente axial es un flujo saliente mientras la componente tangencial es un flujo entrante. La
ecuacion (4.31) se puede reescribir de la siguiente forma:

—n+l __ 1 —n+1 —n -—n -n
Oi,j _Z(Gl—l,j+0'i+l,j+0i,j—l+6i,j+l)+

a — p— — p— p—
+Z(Gi—l,j + Oi+l,j + Ji,j-1+ Oij+1 -~ 4 Oij )+

At —-n —-n 1 —n —n
+? [fi AV fi,A yi+1+§( fo ¥ fia)Axy,;-34 (4.33)

1 —_n —n l -n —n
‘E( figt fi,j-l)AXyi,j-1+§(gi,j+ 0ia) AXi-

1, - —
_E(gi,j+gi,j+l)AXi]
El area S se calcula como:
1
S:E[Axxi_l(Ayi_1+Ayi)+Axxi(Ayi+Ayi+1)] 35 (4.34)

Cuando las incdgnitas sobre la frontera periddica inferior (linea 1) deben ser calculadas,
se usa el mismo procedimiento, aplicando la condicién de periodicidad. Si hay JM pseudo-lineas
de corriente, la superficie de control se obtiene desplazando la pseudo-linea de corriente JM-1 la
distancia de un paso de alabe. EI mismo procedimiento se aplica para la frontera periddica

superior, pero desplazando la linea 2.

Para calcular las incognitas sobre los alabes, se consideran elementos especiales, como el
mostrado en la figura 4.4, que son la mitad de los elementos normales. A lo largo del lado ABC,
la presion estatica en B determina el Unico término de flujo. A través de los otros lados, el

esquema de calculo es el mismo que en el caso general; la ecuacion se convierte en:
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—n+l

At L
oij = < 2(términos de transporte) +

1 —n+ —n —n —n
+Z(O'l—1],.l+0'i+l,l+4 Oi2 " 2 O'i,3)+ 36 (4-35)

_a
4

( citit ot 4 iz~ 2 gi3” 4 O'i,l)
Para las incognitas sobre la cara de presion, J=JM, se aplica el mismo procedimiento,

pero esta vez se utilizan las lineas IM-1 y JM-2.

Para el célculo de las incégnitas en el borde de entrada, se utiliza el elemento
representado en la figura 4.5. A través de AD, los términos de transporte se calculan como
valores medios entre los flujos en los nodos B y C. Sobre AB actta Unicamente el término de
presion estatica calculado como valor medio entre B y C. Sobre BE actda el término de presion
estatica, calculado en el nodo B. A través de los otros lados del elemento, los flujos se calculan
como en el caso general. En el borde de salida, se utiliza el elemento mostrado en la figura 4.6. y

el célculo se haria de la misma forma que en la entrada.
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4.5.4. Definicion de las condiciones de contorno.

45.4.1. Condiciones fisicas.

Para tener el problema correctamente planteado, el sistema de ecuaciones diferenciales
en derivadas parciales debe ser completado con un conjunto de condiciones a lo largo de los
contornos del dominio numérico. A lo largo de los contornos AB, EF, CD y GH (figura 4.2), se
debe verificar la condicion de periodicidad: el transporte de masa, cantidad de movimiento y
energia a través de AB es igual al correspondiente valor a través de EF. EI mismo argumento se
puede aplicar a traves de CD y GH. A traveés de los contornos sélidos BC y FG se debe satisfacer
la condicién de impermeabilidad. Como el proceso de calculo usa explicitamente los términos de
transporte, esta condicion se verificara imponiendo flujos nulos de masa y energia y
considerando Unicamente a la presion estatica actuando sobre la cara de presion y la cara de

succidn, en el calculo de los flujos de cantidad de movimiento.

El nimero de condiciones de contorno a aplicar en el plano de entrada AE y en el plano
de salida DH se determina usando la teoria de las caracteristicas. Se supone que estas
condiciones son uniformes en la direccion tangencial; esta hipotesis es equivalente a anular todas
las derivadas en esa direccion. En estas condiciones, el sistema de ecuaciones, escrito en forma

cuasi-lineal queda:

oc . —. 00
—+A —=037 4.36
a TAO) (4.30)
u p 0 O
Yo
N Y I T u 0 1
o= Alo)=| p 38 (4.37)
Y
T 0 0O u O
0 (y-1)T 0 u

Los valores propios de A( o) 39y los correspondientes vectores propios son:
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A1=U A>=U Az=u+a As=U-a

1 1
1 1
0 0 a _a
~_| ol =2 1| -2 P _ P 140 (4.38)
Vi— V2 V3 0 V4— 0
T T
N T T T
P —(7-1) ;(y-l)

siendo a la velocidad del sonido en el fluido.

El sistema de ecuaciones en derivadas parciales puede reemplazarse por un sistema de
ecuaciones diferenciales ordinarias llamadas ecuaciones caracteristicas. Se obtienen las
siguientes ecuaciones, en las que s representa una coordenada curvilinea, medida a lo largo de las

lineas caracteristicas:

ls=U+a, id_p+1d_u+id_T:O 41 (4.39)
o ds ads ga°ds
As=U-a, id_p-ld_u+id_-r:0
wds ads ga?ds
siendoi:—1 2( 0 0

i T
ds 14,2 Ot l’&x)

Las lineas caracteristicas se muestran esquematicamente en la figura 4.7. Si la
componente axial de la velocidad es subsénica en el plano de entrada (u<a), tres lineas
caracteristicas que atraviesan dicho plano poseen pendiente positiva (u, u, u+a); la informacion
transportada por dichas lineas llega de fuera del dominio numérico; esto quiere decir que hay que
imponer tres condiciones de contorno. Si la componente axial es supersénica (u>a), la pendiente

de la cuarta linea caracteristica es también positiva y se deberan imponer cuatro condiciones de
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contorno. En el plano de salida, se aplica el mismo argumento: la existencia de lineas
caracteristicas con pendiente negativa aportando informacion del exterior del dominio numérico
implica la definicion del mismo nimero de condiciones de contorno. Si la componente axial es
subsdnica (u<a), se impone una condicion de contorno mientras que no se imponen condiciones

cuando la componente axial es supersonica (u>a).

En lo que se refiere a estas condiciones, se realiza la siguiente eleccion, suponiendo una

componente axial subsonica:

Plano de entrada:
- Presion total, Po;.
- Temperatura total, To;.

- Angulo de la corriente relativa, p;.

Plano de salida:

- Flujo masico.

Esta eleccion ha sido hecha teniendo en cuenta que es habitual que el ventilador aspire de
un recinto en el que la presion y la temperatura sean conocidas, y ademas, dado un caudal de
funcionamiento y una velocidad de rotacion, se puede conocer inmediatamente la velocidad
relativa a los alabes en la entrada, y su direccion. En lo que respecta a la salida, dado que en cada
tubo de corriente se mantiene constante el flujo masico, y éste es impuesto, parece ldgica la

eleccion.
4.5.4.2. Condiciones numéricas.
Para resolver numeéricamente el problema, esto es, para tener el mismo numero de

ecuaciones que de incognitas, se necesita aplicar alguna condicion de contorno adicional. Su

eleccidn tiene un papel decisivo en la estabilidad del proceso de calculo (Arts, 1982).
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Se han seleccionado las siguientes condiciones numéricas. En la entrada se aplica el
esquema de viscosidad corregida para resolver la ecuacion de conservacion de cantidad de
movimiento en la direccidn axial en medio elemento bitrapezoidal en la entrada de la cascada.
En el plano de salida se aplica la anterior condicion mas la aplicacion del esquema de la
viscosidad corregida para resolver la ecuacion de continuidad y la ecuacion de conservacion de
cantidad de movimiento en la direccion tangencial en medio elemento bitrapezoidal en la entrada

de la cascada.

4.5.5. Criterio de estabilidad C.F.L.

El criterio C.F.L. (Courant-Friedrichs-Lewy, 1928) es una condicion necesaria de
estabilidad, segun la cual, para un méetodo explicito, el dominio fisico de influencia de un nodo
de la discretizacion debe estar dentro del dominio numérico de influencia de dicho nodo. En
estas condiciones, cualquier perturbacion que influya fisicamente en este nodo, le influird

también numéricamente.

Se sabe que el sistema de ecuaciones en derivadas parciales que se trata de resolver es
hiperbdlico respecto al tiempo para cualquier régimen del flujo. EI concepto de lineas
caracteristicas se puede extender a superficies caracteristicas para un problema bidimensional.

En general, un sistema hiperbolico de k ecuaciones posee k superficies caracteristicas.

Considérese una perturbacion que se origina en un punto Q en el instante t, (figura 4.8);
la definicion de una superficie caracteristica establece que esa perturbacion sélo puede ser
percibida en instantes t>t, dentro de dicha superficie con vértice en Q. Por otro lado, para
instantes t<ty, Q sblo puede ser influenciado por perturbaciones originadas en la misma
superficie caracteristica. De este modo se generaliza el concepto de dominio fisico de influencia
y dependencia del punto Q. La interseccion entre la superficie caracteristica y el plano (x,y) en el
instante t es una curva cerrada limitando la region influenciada por Q (to<t) o la region que

puede influir sobre Q (t<ty).
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El punto Q se calcula en funcion de los puntos A, B, C y D. Una perturbacion originada
en Q en el instante ty s6lo puede alcanzar los puntos A, B, C y D en el instante to+At. La
superficie ABCD define el dominio influenciado numéricamente después de un paso temporal.
En el caso de las ecuaciones de Euler, la superficie caracteristica es un cono cuya interseccion
con el plano (x,y) en el instante to+At es un circulo con centro en Q' y radio a At (Q' es la
extremidad del vector velocidad en Q). Para verificar el criterio de estabilidad C.F.L., este

circulo debe estar dentro del cuadrilatero ABCD.

En este caso, el criterio C.F.L. establece que:

W +a)%s 142 (4.40)

donde V =+/u?+v? 43 es el médulo de la velocidad en cada punto y Al es la distancia mas corta

entre Q y los lados del cuadrilatero ABCD. Cuando el dominio computacional es ortogonal, con
iguales incrementos en la discretizacion (AX=Ay) se obtiene la expresion:

At<—— X 4y
V2 (V +a)

(4.41)
Esta condicion es valida para cualquier direccion del flujo. La construccion del mallado
de célculo implica que la direccion del flujo esta casi alineada con las pseudo-lineas de corriente.

Esta situacion puede permitir un mayor paso temporal (figura 4.9).
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4.6. VALIDACION DEL MODELO NO VISCOSO BIDIMENSIONAL.

El método utilizado para la resolucién del flujo bidimensional ha sido ampliamente
utilizado para el célculo del flujo en cascadas de alabes de turboméaquinas. Dado que resuelve las
ecuaciones de Euler, sin tener en cuenta efectos viscosos, las soluciones obtenidas se
aproximaran mas al flujo real en cascadas de turbinas en las que el flujo es acelerado y la capa

limite ocupa una pequefia zona préxima a los alabes.

En la figura 4.10 se muestra una cascada de alabes de la tobera de una turbina, y en la
figura 4.11 se muestra la comparacion entre los resultados experimentales (Sieverding, 1973) y

los resultados numéricos para un numero de Mach igual a 1 en la salida de la tobera.

En cascadas de compresores, la difusion que tiene lugar hace que la capa limite ocupe
una mayor extension en el canal de paso y produce una mayor desviacion del flujo real que en el
flujo modelizado. Se ha aplicado el modelo bidimensional a varias geometrias de cascada de
compresor de la familia NACA 65 variando distintos pardmetros. Las geometrias utilizadas han

sido las siguientes (figuras 4.12, 4.13 y 4.14):

Geometria G11A G12A G2B
Camber 1.2 1.2 1.2
Angulo de entrada 30° 30° 45°
Angulo de ataque 13.1° 23.1° 16.5°
Angulo de calado 16.9° 6.9° 28.5°
Solidez 1.25 1.25 1.00
Cuerda 127 mm 127 mm 76 mm
N° de Mach

en la entrada 0.11 0.11 0.36

Las figuras 4.15, 4.16 y 4.17 muestran las distribuciones de velocidad sobre las caras de
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los perfiles tanto numéricas como experimentales (Herrig et al., 1957; Briggs, 1952),
observandose una buena correlacion entre ambos conjuntos de datos, salvo en la zona proxima al
borde de ataque del perfil en el que los datos numéricos presentan valores superiores a los
experimentales asi como ciertas oscilaciones. Esta discrepancia se debe posiblemente a que el
mallado utilizado no es capaz de adaptarse correctamente a las variaciones de la geometria del

perfil en esa zona, y por tanto a los gradientes de las propiedades del flujo.

En cuanto al angulo de salida de la corriente, se tienen los siguientes valores:

Geometria G11A G12A G2B
Angulo B, numérico 3.8° -8.5° 18.0°
Angulo B, experimental 7.3° -2.0° 23.4°

Se observa en todos los casos una menor desviacion de la corriente, o lo que es lo mismo,
un mejor guiado del flujo. Este hecho parece ldgico pues en la simulacion numérica no existe

una capa limite ni estela que pueda desviar la corriente.

En la geometria G12A se observa la mayor diferencia entre los angulos de salida
numérico y experimental. Esto se justifica en el hecho de que en esta geometria se tiene un
mayor angulo de ataque, lo cual provoca una mayor desviacion del flujo real. En cuanto a la
diferencia existente entre las geometrias G11A y G2B, cuyo angulo de ataque es similar, se
puede justificar en la diferencia de solidez por la cual, en el caso G11A, cuya solidez es mayor,
se produce un mejor guiado del flujo real, reduciendo la desviacion respecto al valor calculado

tedricamente.
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4.7. CORRECCION A CUASI-TRIDIMENSIONAL.

En el célculo bidimensional de cascadas de alabes, se ha admitido que el espesor de los
tubos de corriente debia permanecer constante en la geometria considerada. Esto no es cierto si
las maquinas estan poco cargadas, lo cual implica una baja relacién de cubo. A fin de mejorar la
modelizacion del flujo real, se va a introducir un nuevo parametro, que es la variacion axial del
espesor del tubo de corriente. Este tipo de flujos se denominan cuasi-tridimensionales ya que,
teniendo en cuenta efectos geomeétricos tridimensionales, Unicamente consideran las
componentes axial y tangencial de la velocidad; la componente radial, asi como todos los
gradientes radiales, permanecen nulos. Asimismo, se sigue admitiendo que el flujo se desarrolla

sobre superficies axisimétricas.

El sistema de ecuaciones debe ser modificado para utilizar esta aproximacion cuasi-
tridimensional. Un téermino suplementario, proveniente de las fuerzas de presion actuantes sobre
las paredes del tubo de corriente aparece en la ecuacion de conservacion de movimiento en
direccion axial (4.18); las contribuciones en la direccion perpendicular al plano del flujo
principal se equilibran mutuamente. Igualmente se tiene en cuenta en el calculo de los diferentes

flujos de la variable Ar, que representa el espesor local del tubo de corriente.

La ecuacion que resulta de la integracion sobre el volumen de control del sistema de

ecuaciones diferenciales, se convierte en:

op 1

Ly — o+ Ardl=045 4.42

p AVa[(pun ony) (4.42)
pu) 1 5
el Vashr A + p)n,+ puvn, JArdl+2 .dS +=046 4.43
o AV{@[[(pu P)n+puvny] S{Ion (4.43)

_6( )+—1 + 24 =
P < Ardl=047 4.44
ot AV i[pUVn (PV p)ny] ( )
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o(pE) |

1 p P
S E+—)n,+ E+— Ardl=048 4.45
. Ava[[”“( p)n o( p)ny]r (4.45)

donde AV es volumen de un elemento, ds la superficie lateral del elemento y S; la superficie

superior (e inferior) del elemento.

El dominio fisico del flujo se discretiza mediante los elementos bitrapezoidales ya
descritos a los cuales se superpone un espesor del tubo de corriente. Se obtienen asi volumenes
de control como los mostrados en la figura 4.19, en la que se ha representado la posicion de los
diferentes nodos que intervienen en el calculo de las incognitas del flujo en el interior de uno de

esos volimenes elementales.

Las ecuaciones anteriores son discretizadas mediante la version semi-implicita del
esquema de la viscosidad corregida. Los diferentes casos ya descritos que se podian presentar
permanecen validos para esta aplicacion. La Unica modificacion proviene del célculo de las
diferentes superficies del elemento: hay que tener en cuenta el espesor local Ar del tubo de
corriente. Asimismo, hay que tenerlo en cuenta para calcular el volumen del elemento V, que,

por ejemplo, tiene la siguiente expresion:

1
V = 2Ari+Ar))AY. . +QAr+Ar ) A Axx;+
6{[( ratAr)AY,+Q2Ar+Ar) Ay ] Axx 49 (4.46)

+[(2Ari+Aria) A y; + (2Arim+Ar)A yi+1] A XXis1 }
Los distintos pardmetros geomeétricos utilizados son definidos en la figura 4.19.
El nimero y la naturaleza de las condiciones de contorno a aplicar a lo largo de las
diferentes fronteras del dominio numérico se determinan segin los principios ya expuestos.

Asimismo, es de aplicacion lo ya comentado acerca de la estabilidad del proceso numérico.

Este método se ha aplicado al calculo del flujo en una cascada de &labes, mostrada en la

figura 4.20, cuyas caracteristicas son las siguientes:
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Camber 0.915
Angulo de entrada 64.1°
Angulo de ataque 12°
Angulo de calado 52.1°
Solidez 0.78
Cuerda 149.6 mm
N° de Mach en

la entrada 0.26

En la figura 4.21 se representa la variacion del angulo relativo de la corriente a la salida
de la cascada. Se observa que si el espesor del tubo de corriente disminuye entre la entrada y la

salida, se produce un mayor guiado de la corriente asi como una aceleracion del flujo, y
viceversa.
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4.8. MODELO DE CAPA LIMITE.

Para calcular el crecimiento de la capa limite a lo largo de la superficie de un alabe, se

deben considerar las siguientes regiones:

- Capa limite laminar
- Zona de transicion
- Capa limite turbulenta

- Estela y posibles zonas de separacion

No se abordara el célculo de las zonas de separacion; Unicamente se predecird su
aparicion. Asimismo, la zona de transicion se tratard como un simple punto cuya posicion se

predice mediante el criterio de Michel.

La capa limite laminar se calcula mediante el método de Thwaites y la capa limite
turbulenta mediante el método de Head. Ambos métodos, cuya eleccion se ha basado en su facil

implementacién y en su validez para este tipo de aplicaciones, se describen a continuacion.
4.8.1. Método de Thwaites para capa limite laminar.

Como la mayor parte de los métodos de célculo de la capa limite, Thwaites (1949) utiliza
la forma integral de la ecuacion de cantidad de movimiento a lo largo del contorno del cuerpo

sobre el que se desarrolla la capa limite

99, 0 (2+n)dY:_Cig (4.47)
dx U, dx 2

siendo 0 el espesor de cantidad de movimiento, U, la velocidad de la corriente exterior a la capa
limite, H = & /6 el factor de forma del perfil de velocidades de la capa limite, 8" el espesor de

desplazamiento y C; el coeficiente de friccion definido por
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_ Tw
Cf_l ol

2
5 PUe

siendo T, la tensidn cortante en la superficie solida

ou
Tw— M (— j 52
),

(4.48)

(4.49)

Multiplicando la ecuacion integral de cantidad de movimiento por el nimero de

Reynolds basado en el espesor de cantidad de movimiento

N
U
se obtiene la siguiente expresion
2
pU0dO PO 2+ H)due
u o dxou dx
| = Res C+¢ 55
2

Thwaites definié un gradiente de presion adimensional

2
4=PO dUe g
u o dx

Reescribiendo la ecuacién anterior:

(4.50)

(4.51)

(4.52)

(4.53)
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2
PUAO o1 (24 H)1]57 (4.54)
X

Ajustando datos experimentales, Thwaites encontrd la siguiente aproximacion para el

miembro derecho de la ecuacion anterior

2[L-(2+H)2] _0.45-6158 (4.55)
Sustituyendo
2 2
p_Ued_H:o_45_6ﬁ% 59 (4.56)
u o dx u o dx

Operando y multiplicando por U,’ 60

d o? du.. pd(e?U.°
Pus e =200 ) =05y ben @s7)

Por tanto, para cualquier distribucion Ug(x) y un valor inicial de 0, 0(x) puede ser

determinado por integracion de una ecuacion diferencial ordinaria de primer orden.

Una vez calculado 0, A puede ser calculado, y a partir de este valor los de L(A) y H(A) a

partir de las correlaciones de Cebeci y Bradshaw (Cousteix, 1988, 1989):

L(1)=0.22+1571-18% para0<1<0.1

L(/”t):0.22+1.402)b+M para-0.1<A1<0
A+0.107

4.58
H(A)=2.61-3.754+5.24 3> para0<A1<0.1 (4.58)

H(4)=2.088 + 20731
A+

para-0.1<A<0
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Como este método requiere la solucién de una ecuacion diferencial ordinaria, necesita
una condicion inicial para iniciar los calculos. Esta condicion es el valor del espesor de cantidad
de movimiento en el punto de estancamiento. La velocidad de un fluido ideal en un punto de
estancamiento es generalmente analitica y puede ser expresada en una serie de potencias en ese
punto. Ya que x es medida a lo largo de la superficie a partir del punto de estancamiento, cerca

del origen se tiene

du 1d%U
(X)=—0) x+=—7=
U.(x) dx() > dx

(0) x2+...=j, X63 (4.59)

siendoyy , 64el gradiente de velocidad en el punto de estancamiento.

Sustituyendo en se tiene

P9 G5 % 67)=0.451),° x° 65 (4.60)
L dx
que puede integrarse para dar
P 6 62— £ 5.6
U, x°0°=0.075, x°+cte66 (4.61)
MU

4.8.2. Método de Head para capa limite turbulenta.

El método de Head (1960) se basa en el concepto de la velocidad de penetracion. Si 8(X)

es el espesor de la capa limite, el caudal entrante en la capa limite en x es

5(x)

Q)= [ udy67 (4.62)
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La velocidad de penetracion E es la variacion de dicho caudal con x

_dQ 4 (4.63)
El espesor de desplazamiento se define como
5 (X)= T(l - M)dy 69 (4.64)
s U
que combinado con la ecuacion inicial da
5=6- Q 70 (4.65)
entonces
d .
E=—(Ue(d-6 )71 (4.66)
dx
Definiendo
H,=279 7 (4.67)
%
La ecuacion se convierte en
d
E=—(U.0H,.)73 (4.68)
dx

Head supuso que la velocidad de penetracion adimensional E/U, depende s6lo de H; y
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que H; es funcion del factor de forma H = &/0. Cebeci y Bradshaw ajustaron datos
experimentales y obtuvieron las siguientes correlaciones

Uij_x(ue 6 H1)=0.0306 (H,-3)°"* 74 (4.69)

H.:=3.3+0.8234(H -1.1)**" para H<16

7 054 75 (4.70)
H,=3.3+1.5501(H -0.6778 )~ para H >1.6

De nuevo, Head utiliza la ecuacién integral de cantidad de movimiento

99,9 o+ H)dUE:%m (4.71)

dx U, dx

que junto con las ecuaciones anteriores representa tres ecuaciones con las incognitas 6, H, H1 y

C+. Head completa el conjunto con la ley de Ludwieg-Tillman para el coeficiente de friccion

Cf — 0246 10 -0.678 H ReéO.ZGS 77 (472)

deducida ajustando datos disponibles de estudios experimentales con una formula en forma de
productos f(H)-g(Re).

4.8.3. Transicion de capa limite laminar a turbulenta.

En general, el flujo a lo largo de un alabe presenta un caracter laminar a partir del punto
de estancamiento y, salvo que se separe, se convierte en inestable y se inicia la transicion a flujo
turbulento. La transicion comienza en un valor particular del nimero de Reynolds basado en la

distancia x desde el punto de estancamiento, Rey.

El valor del nimero de Reynolds de transicion depende de muchos factores. Entre los

factores mas importantes estan el gradiente de presion impuesto en la capa limite por el flujo no
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viscoso, la rugosidad, la turbulencia de la corriente exterior, etc. EI Rex en la transicion es

reducido por la rugosidad superficial y por un valor positivo de gradiente de presion.

Para flujos incompresibles sin transferencia de calor, Michel (1951) examiné una

variedad de datos y concluyé que la transicion deberia empezar cuando

22400
Rex

Re,>1.1174 (1+ )ReJ*® 78 4.73)

Esta formula tiene en cuenta el efecto del gradiente de presion, pues tiene en cuenta el
valor local del espesor de cantidad de movimiento que depende (segln se observa en la ecuacion
integral de cantidad de movimiento) de la variacion de la velocidad exterior con la posicién, pero

no permite tener en cuenta el efecto de la rugosidad.

Como se menciono previamente, se asume que la transicion tiene lugar en un punto, es
decir, que la transicion de capa limite laminar a turbulenta es instantanea. Para poder iniciar el
método de Head, se requieren valores iniciales de 0, H y C:. El método de Thwaites puede dar
valores de dichas variables hasta la transicion, pero H y Cs cambian tan radicalmente durante la
transicion que solo el valor de 6 puede ser tomado del calculo laminar para iniciar la zona
turbulenta. El valor inicial de H es supuesto, pues en capa limite turbulenta el factor de forma
varia dentro de un estrecho margen. Con un suave gradiente de presion oscilaentre 1.3y 1.4y en
general no excede el valor 1.6. Ademas se ha comprobado en la ejecucion del programa que los

pardmetros aguas abajo del punto de transicion olvidan rapidamente el valor inicial.

4.8.4. Separacion.

En este trabajo Unicamente se aborda la prediccion de la separacion, no de su célculo.

Separacién laminar: el hecho bien conocido de que la tension tangencial en la pared es

nula en el punto de separacion puede ser utilizado en el método de Thwaites para predecir la
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posicion de inicio de la separacion.

Por tanto, en separacion 1,=0; 0 sea C=0 y de la ecuacion (4.52) se ve que L=0. De

acuerdo con las correlaciones, L es cero cuando A=-0.0842.

Separacion turbulenta: desafortunadamente un criterio similar no es posible en el método
de Head pues el coeficiente de friccion dado por la expresiéon de Ludwieg-Tillman no se puede

anular.

Sin embargo, el método de Head, como la mayor parte de los métodos integrales para
capa limite turbulenta, utiliza el factor de forma H como criterio de separacion. La ecuacion
predice la separacion, esto es Cf=0, sélo si H=+«. No es posible dar un valor exacto de H

cuando se tiene separacion, y un rango entre 1.8 y 2.6 es cominmente utilizado.

4.8.5. Acoplamiento entre la solucién no viscosa y la capa limite.

Existen cierto nimero de métodos para acoplar el calculo de la capa limite con el célculo
no viscoso. El efecto de la capa limite sobre la corriente principal se modeliza usualmente tanto
mediante un modelo de desplazamiento como mediante un modelo de transpiracion. En el primer
modelo, el alabe es recrecido por el espesor de desplazamiento y el flujo no viscoso es
recalculado con la geometria modificada. En el segundo modelo (figura 4.22), se hace transpirar
masa, cantidad de movimiento y energia a través de la superficie del alabe para simular los
efectos de la capa limite sobre la corriente principal. Como el modelo de desplazamiento implica
la regeneracion del mallado a medida que el espesor de desplazamiento varia, el modelo es dtil si
la generacién del mallado es rapido o si es inevitable pues se necesita el uso de una linea de
corriente efectiva sobre el alabe en el modelo no viscoso, como ocurre en el método de la
curvatura de las lineas de corriente. EI modelo de transpiracion tiene una mayor aplicabilidad y
puede ser usado en métodos que resuelven el flujo potencial o las ecuaciones de Euler mediante
volimenes o elementos finitos; en estos métodos, el modelo evita la regeneracion del mallado, lo

cual es muy costoso. En el caso de flujo bidimensional, la velocidad de transpiracién, normal a la
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superficie del &labe, viene dada por
d .
(puy)0=&[(pux)§5]79 (4.74)

donde el subindice 0 se refiere a las condiciones sobre el alabe y el subindice 6 se refiere a las
condiciones en el borde de la capa limite. A partir de consideraciones de cantidad de movimiento

en la direccion del flujo y de energia, se puede demostrar que

(ux )o = (ux )5
80 (4.75)

Ho=Hs

es decir, los valores de la velocidad de transpiracion en la direccion del flujo y la entalpia total

son los mismos que los valores locales no viscosos.
4.8.6. Modelo de pérdidas.

Cuando se esta calculando el flujo en una turbomaquina, es necesario estimar las
pérdidas de la presion de estancamiento del flujo relativo, o el aumento de entropia, al pasar por
una cascada de &labes. Esta cuestion se expresa mejor en términos de la entropia pues es claro
que el efecto de las pérdidas en una turbomaquina compuesta por varias etapas es acumulativo.
Téngase en cuenta que el gradiente de entropia aparece expresamente en la ecuacion que expresa
el equilibrio radial. A medida que el flujo pasa por una cascada de alabes, para flujo adiabatico,
la entropia aumenta progresivamente a lo largo de las lineas de corriente. Para el flujo a través de
un rodete aislado, el cambio en entropia y el gradiente de entropia son de pequefio valor y tienen
poco efecto en el flujo. Sin embargo, en una maquina multi-etapa, el flujo atraviesa muchas
cascadas de alabes, existiendo un gran aumento de entropia y el término del gradiente radial es
importante. Es por tanto, preciso establecer un buen modelo de pérdidas para predecir

correctamente la eficiencia de una turbomaquina.

Los primeros programas utilizaban un rendimiento politropico (Horlock, 1971, 1973)
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como un simple método par incluir las pérdidas en el célculo. Este procedimiento fue
rapidamente superado mediante la incorporacion del modelo de pérdidas de Lieblein como una

subrutina que deberia reemplazarse segun se fuera disponiendo de mejores datos.

El andlisis de las distribuciones de velocidad sobre la superficie de cascadas
convencionales de alabes indica que cuando aumenta la curvatura o el angulo de ataque, se
producen grandes cambios en el gradiente de velocidad sobre la cara de succién. Por tanto, los
cambios en el espesor de cantidad de movimiento se deben principalmente a la contribucion de

la difusion de la capa limite en la cara de succion.

A partir de la ecuacion integral de cantidad de movimiento de von Karméan que describe
la variacion del espesor de cantidad de movimiento en funcidn del coeficiente local de friccion
superficial y del gradiente de velocidad sobre la superficie, Lieblein (1957) consiguid relacionar
el espesor de cantidad de movimiento en la salida de la cascada de alabes, con la difusion de

velocidad en la cara de succion. La expresion que obtuvo es la siguiente:

(ﬁj = ¢ 81 (4.76)
2 1-Ks.n(va
W,

Siendo £ y K pardmetros ajustados a partir de resultados experimentales, y que para
cascadas de alabes NACA 65(A10)10, toman respectivamente los valores de 0.004 y 1.17.

Lieblein estudio el flujo en cascadas bidimensionales y relaciono el espesor de cantidad
de movimiento de la estela @, adimensionalizado con la cuerda del alabe, con el coeficiente de

pérdida de presion de estancamiento @, segun la expresion:
2 -3
a)zz(ﬁj o _[C0Sh, | 2H. 1-[% OH: | g @.77)
cJ,cosp,\cosf,) 3H,-1 c/,C0s 4,

siendo H; el factor de forma de la estela, el cual, seguin observé Lieblein puede ser considerado

constante e igual a 1.08.
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4.9. VALIDACION DEL MODELO DE CAPA LIMITE BIDIMENSIONAL.

El método descrito en el apartado anterior se incorporé al programa no Viscoso
bidimensional y se aplicé a las tres geometrias utilizadas en el apartado 4.6. con la intencion de

apreciar el efecto de la inclusion de la capa limite sobre el flujo.

La validacion se centrd principalmente en observar la variacion del angulo de salida de la
corriente. Por tanto, a partir de las soluciones bidimensionales no viscosas y a obtenidas, se
efectlo el célculo de la carga limite sobre el perfil, obteniéndose la evolucion del factor de
forma, H y del espesor de cantidad de movimiento, 0; a partir de H y 0, se obtiene el espesor de
desplazamiento, & , que permite calcular una velocidad de transpiracion a través de las caras del
perfil. A continuacion, se procedié a realizar otro calculo bidimensional teniendo en cuenta dicha

velocidad.

Los angulos obtenidos de la corriente a la salida son los siguientes, comparados con los

obtenidos experimentalmente (y mencionados en 4.6.):

Geometria G11A G12A G2B
Angulo B, numérico sin capa limite 3.8° -8.5° 18.0°
Angulo B, numérico con capa limite 6.8° -4.4° 22.7°
Angulo B, experimental 7.3° -2.0° 23.4°

Se observa que los angulos de salida calculados numericamente son muy préximos a los
obtenidos experimentalmente (salvo posiblemente en la geometria G12A) y que comparandolos
con los obtenidos con el modelo no viscoso, reproducen el efecto de la capa limite de desviacion

del flujo.

También se obtuvo la distribucion del espesor de cantidad de movimiento sobre las caras

de los é&labes (figuras 4.23, 4.24 y 4.25) y se comparé el valor de dicho espesor
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adimensionalizado con la cuerda, con el valor experimental (Herrig et al., 1957; Lieblein, 1957)

en la salida de los alabes, obteniéndose los siguientes resultados:

Geometria Gl1A G12A G2B
0/C numérico 6.10-10° m 6.97-10° m 12.39:10% m
0/C experimental 9.83-10°m 7.42:10%m 9.30-10%m

Se observa que, aunque el orden de magnitud es similar, existen discrepancias entre
ambos
valores.
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Figura 4.1. Dominio fisico del flujo.
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Figura 4.2. Dominio numérico del flujo.
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Figura 4.5. Superficie de control en el borde de entrada del &labe.
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Figura 4.6. Superficie de control en el borde de salida del
alabe.
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salida del dominio numérico.



4. MODELO FISICO-MATEMATICO ADOPTADO

207

-

o

or

JA

o4

A
AN

1

1

Figura 4.8. Criterio de estabilidad C.F.L.

Tc
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Figura 4.10. Cascada de alabes de la tobera de una turbina.
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Figura 4.12. Geometria Gl1A.



4. MODELO FISICO-MATEMATICO ADOPTADO 211

Gl2a

Figura 4.13. Geometria Gl2A.
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alabes. (Geometria Gl1A).



4. MODELO FISICO-MATEMATICO ADOPTADO

214

Gl2Aa
100.00 _
$0.00 L
< -
N~ 80.00 L ++.... Resultados numéricos
E * % * Resultados experimentales
e 5
0 o o Resultados experimentales
T 70.00 |
(1]
o
B
60.00 L
(o) .
—~ :
(] * e
> 50.00 % * e
* * " SR
*
40.00 L[ *
*
5 *
e O ...... . OO
30.00 [ ... © .0, ©
: o
O
O
20.00 L
10.00 L
0.00 g 1 I ] L ) 1 1 L I ]
0.00 0.10 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60 0.70 0.80 0.90 1.00
XX/XXT

Figura 4.16. Distribucién de velocidad sobre las caras de los alabes.
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Figura 4.19. Volumen de control utilizado en la correccidén a cuasi-tridimensional.
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Figura 4.22. Modelo de transpiracién.
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Figura 4.23. Distribucién del espesor de cantidad de movimiento sobre
la superficie de los alabes. (Geometria Gl1A).
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la superficie de los alabes. (Geometria G12Aa).
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Figura 4.25. Distribucidén del espesor de cantidad de movimiento sobre
la superficie de los alabes. (Geometria G2B).
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5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL.

5.1. CARACTERIZACION GEOMETRICA Y FUNCIONAL DEL VENTILADOR.

El modelo fisico-matematico adoptado ha sido implementado en un programa de
ordenador, el cual ha sido ejecutado para la geometria del rodete del ventilador utilizado en el
estudio experimental. Las caracteristicas de dicha geometria han sido ya expuestas en el apartado
3.1. asi como las distribuciones radiales del angulo de calado, del cAmber, de la solidez y del

espesor, que se muestran en las figuras 3.1 a 3.4.

Los angulos de calado y los caudales ensayados han sido los mismos utilizados en la
determinacion experimental de los campos de velocidades y se han presentado en la tabla 3.1. La
correspondencia entre la denominacion de las distintas geometrias para distinguir resultados

experimentales y numéricos es la siguiente:

Estudio experimental Estudio tedrico
Geometria F2 Geometria G25
Geometria F3 Geometria G3
Geometria F35 Geometria G35
Geometria F4 Geometria G4

5.2. IMPLEMENTACION DEL MODELO EN UN PROGRAMA DE ORDENADOR.

El modelo de célculo descrito previamente se ha implementado en una serie de
programas de ordenador, en lenguaje FORTRAN. El equipo utilizado ha sido una VAXstation
3100, con una memoria central de 16 Mb, operando con el sistema operativo VMS version 5.4,

multitarea y multiusuario.
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Los programas desarrollados se describen a continuacion, pudiendo establecer la

siguiente clasificacion segun la funcion de cada programa:

- Generacion de la geometria a analizar.
- Analisis del flujo en la geometria deseada.

- Tratamiento de resultados.

5.2.1. Generacion de la geometria.

Este programa se encarga de obtener la geometria a analizar. Parte de las caracteristicas
geométricas del rodete del ventilador y obtiene las caracteristicas necesarias para definir el perfil
en las diferentes posiciones radiales. La geometria estudiada se ha disefiado utilizando perfiles de
la serie NACA-65 (Abbott, 1958; Herrig et al., 1957); por tanto, para definir las coordenadas del
perfil en cada posicion hay que especificar la cuerda, el espesor maximo, la solidez, la curvatura
y el &ngulo de calado. Como valores de entrada de este programa, se leen las variables anteriores
obtenidas a partir de los valores de disefio; a partir de estas, se obtienen por interpolacion
parabdlica dichas variables en las posiciones radiales deseadas. Asimismo se leen los valores del
caudal del punto de funcionamiento a analizar, la velocidad de rotacién y el angulo de calado en
la base. Con este Gltimo dato se puede calcular el &ngulo de calado en cada una de las posiciones
deseadas y con los primeros, se puede obtener el triangulo de velocidades en la entrada, y a partir
de él, la direccion de la corriente relativa a los &labes. ElI mallado en la entrada se alinea con

dicha direccion, y en la salida se alinea con la direccion definida por el alabe.

Una vez obtenidas las coordenadas de cada una de las secciones, se procede a definir el
mallado necesario para el andlisis bidimensional del comportamiento de cada seccion. Dado que
los elementos son del tipo H, las coordenadas de cada cara del alabe deben especificarse para
iguales coordenadas axiales. Como la generacion de este tipo de secciones no se hace con esa
condicion, es necesario realizar una interpolacion parabdlica, para obtener las coordenadas
correctamente. Una vez realizado este proceso, el programa genera un banco de datos que

contiene las coordenadas de cada seccion y los parametros que definen el mallado, asi como con
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las condiciones ambientales absolutas a la entrada del rodete, y las propiedades del aire.

Dentro de este apartado se ha realizado un programa que permite la representacion
grafica de cada una de las secciones y del mallado generado para su uso en el programa de

andlisis bidimensional.

5.2.2. Analisis del flujo.

El método de analisis descrito se ha implementado en un Gnico programa compuesto por
un programa principal que llama a una serie de subrutinas, cada una de las cuales realiza una
funcion concreta. La figura 5.1 muestra el diagrama de blogues del programa, y a continuacion

se describe cada una de las subrutinas.

5.2.2.1. Subrutina GEOMETR.

Esta subrutina se encarga de leer la geometria obtenida con el programa obtenido en el
apartado anterior y preparar cada seccion para el analisis bidimensional. Esta preparacion
consiste en obtener las coordenadas de cada uno de los puntos del mallado y
adimensionalizarlas. Esta adimensionalizacion se hace con el didmetro exterior del ventilador.
Asimismo se obtienen las variables geométricas necesarias para calcular los flujos de masa,
cantidad de movimiento y energia a través de los contornos de los elementos segin se vio
previamente. También se calculan los espesores de los pseudo-tubos de corriente
correspondientes a cada una de las secciones. Inicialmente se asume un espesor uniforme para
cada posicion axial, y posteriormente, el esquema de calculo varia dichos espesores, segun se ha

especificado al introducir la correccion a cuasi-tridimensional.

5.2.2.2. Subrutina CINLET.

En esta subrutina se obtienen las caracteristicas del flujo en la entrada de cada una de las

secciones. Estas variables se obtienen a partir de las condiciones absolutas y de la velocidad de
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rotacion en cada seccion. Algunas de estas condiciones constituyen las condiciones de contorno
que necesita el método de calculo de alabe a alabe. Estas condiciones son: la presion, la

temperatura y la direccion de la corriente relativa en la entrada, y el flujo masico en la salida.

5.2.2.3. Subrutina FIRSTGU.

Para comenzar el proceso de calculo de alabe a alabe es preciso partir de una solucién
inicial, que sera considerada como una perturbacion, que el esquema de calculo ird amortiguando
hasta alcanzar la convergencia. La solucion inicial considerada asume una variacion lineal de las

propiedades del flujo entre la cara de succion y la cara de presion desde la entrada a la salida.

Arts (1982) comprobd que esquemas mas sofisticados no aceleraban la convergencia,
salvo que se tomase como solucion inicial la solucién generada en una ejecucion previa sobre un

mallado menos fino.

5.2.2.4. Subrutina BTBVT.

Esta subrutina es la que realiza el analisis bidimensional de cada una de las secciones del
ventilador. Este analisis lo hace utilizando el método de los volimenes finitos descrito. Esta
subrutina puede subdividirse en los siguientes blogues de acuerdo a la funcion que realizan.

Cada una de esas funciones se realiza con todas las secciones del alabe consideradas.

1 - Célculo del espesor del tubo de corriente en cada posicion axial; se asume una distribucién
lineal entre el borde de entrada del alabe (en el que el espesor es constante en todo
momento) y el borde de salida del alabe (en el que el espesor varia para satisfacer el

equilibrio radial).

2 - Calculo de los términos del esquema de viscosidad corregida; como se recordard, este
esquema permite discretizar la derivada temporal. Estos términos, de acuerdo con la

filosofia de este esquema, no se evaltan en cada iteracion, sino cada cierto nimero de
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ellas; en este caso, cada 20.

3 - Calculo del paso temporal entre iteracion e iteracion. Este célculo se hace en virtud del

criterio de estabilidad C.F.L. descrito.

4 - Aplicacion de las condiciones de contorno fisicas y numéricas en la entrada del dominio

numérico.

5 - Aplicacion del método de resolucion por volimenes finitos segun un esquema “time-
marching™ a los elementos del dominio numérico desde el plano de entrada hasta el de
salida. Dentro de cada plano axial, el calculo progresa desde la cara de succién hasta la
de presion. Pruebas efectuadas por Arts demuestran que la forma de hacer progresar el
calculo, esto es, de entrada hacia salida, y de cara de succion a cara de presion es
necesaria para preservar la estabilidad del proceso de calculo. Ademas de esta forma, se

puede convertir el esquema en semiimplicito, como se comentd al describirlo.

6 - Aplicacion de las condiciones de contorno fisicas y numéricas en la salida del dominio

numérico.

5.2.2.5. Subrutina COUTLET.

Una vez realizado el céalculo bidimensional, se procede a obtener las variables necesarias
para obtener los tridngulos de velocidades en la salida de cada seccion. Asimismo se calcula el

valor del trabajo realizado en cada seccion y el gradiente radial del trabajo.
5.2.2.6. Subrutina RADEQ.
En esta subrutina se efectla el calculo meridional, resolviendo la componente radial de la

ecuacion de cantidad de movimiento. Los datos de partida son la distribucién radial del &ngulo

absoluto de la corriente y del gradiente de trabajo. Se pretende obtener la distribucion radial de la
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velocidad absoluta.

El método de solucion proporciona una distribucion de velocidad a la salida que satisface
el equilibrio radial, pero queda en funcién de una constante (la velocidad absoluta en una seccion
de referencia; en este caso, la de base). Posteriormente hay que ajustar esa constante para que la
distribucién obtenida satisfaga la ecuacion de continuidad. Una vez calculada dicha constante, la
distribucion obtenida satisface, pues, la ecuacion de continuidad y la del equilibrio radial. A
partir de la velocidad axial en cada seccion se obtiene, planteando continuidad tubo a tubo de

corriente, el espesor de tubo de corriente a la salida de cada seccion.

Dado que se parte de una solucion inicial de la velocidad axial y del espesor de los tubos
de corriente, es necesario ir corrigiendo estas variables mediante un proceso iterativo, volviendo

a realizar el célculo bidimensional con las nuevas distribuciones, hasta alcanzar la convergencia.

A la hora de utilizar la distribucion meridional calculada al aplicar la condicion de
equilibrio radial, se observo que se reducia el nimero de iteraciones necesarias para alcanzar la
convergencia de la solucion meridional si, en vez de utilizar la distribucion obtenida, se utilizaba
dicha distribucion ponderada con la utilizada en la iteracion anterior. Se realizaron pruebas con
varios factores de ponderacion, y se llego a la conclusion de que el factor 6ptimo era de 1/2. En
la figura 5.2 se muestra la evolucion de la componente axial y del angulo de la corriente absoluta
en la salida, de las secciones de base, media y de punta, correspondiente a la geometria G30 en
funcion del nimero de iteraciones. El calculo se inicio sin realizar ninguna ponderacion,
observandose que no existe amortiguacion en la evolucién de las variables; a partir de la
iteracion 25 se introdujo el factor de ponderacion de 1/2, apreciandose que las variables tienden a

estabilizarse.

5.2.2.7. Subrutina RESULTS.

Una vez alcanzada la convergencia, se procede a escribir en un banco de datos los

resultados de la ejecucion. Se obtienen asi la evolucion de la convergencia durante la ejecucion
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del programa, los valores de la velocidad, del angulo de la corriente y de las propiedades del

fluido dentro del dominio de calculo.

5.2.3. Tratamiento de resultados.

A partir de los resultados de cada seccion, almacenados en un banco de datos, se han
elaborado programas de ordenador, que permiten representar graficamente las distribuciones de
velocidad y espesor de cantidad de movimiento sobre cada una de las secciones del ventilador, el
campo de velocidades y presiones en cada una de las secciones, y a partir de los valores
obtenidos a la salida, las distribuciones radiales de las distintas componentes de la velocidad, de

los &ngulos relativos y absolutos de la corriente y del trabajo.

5.2.4. Caracteristicas de la ejecucion del programa.

Como se ha mencionado, en la ejecucion del programa se pueden distinguir dos fases de
calculo: el calculo de la solucion bidimensional en cada una de las secciones y el calculo de la
solucién meridional. Este ultimo célculo requiere poco tiempo de ejecucion; la mayor parte del
tiempo de ejecucion se emplea, una vez inicializados los calculos, en la solucion bidimensional.
En este calculo se han realizado 1000 iteraciones en cada seccidn, salvo antes de las dos primeras
iteraciones meridionales en las que, dado que el calculo alabe a alabe comienza a partir de una
solucion alejada de la solucion final, se han realizado 5000 iteraciones en cada seccion. El
tiempo de C.P.U. requerido para efectuar las 1000 iteraciones de la solucion bidimensional en las

11 secciones es de aproximadamente 1 hora 'y 25 minutos.

En las figuras 5.3, 5.4, 5.5 y 5.6 se muestra la evolucion de la componente axial y del
angulo absoluto de la corriente en la salida, de las secciones de base, media y de punta,
correspondiente a las geometrias G250, G30, G350 y G40 en funcién del nimero de iteraciones.
Cada punto corresponde a un calculo bidimensional de las 11 secciones mas el calculo
meridional correspondiente. Se observan grandes variaciones al principio del proceso que se van

amortiguando progresivamente. En alguna de las figuras mostradas se puede apreciar que en el
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proceso de célculo se podrian haber evitado algunas iteraciones.

5.3. SOLUCION ALABE A ALABE.

Como resultado de la ejecucion del programa de calculo para los angulos de calado y
caudales mencionados, se ha obtenido la definicion del flujo en las 11 secciones del ventilador
en todos los casos; sin embargo, las observaciones y conclusiones que se presentan en este
apartado se refieren unicamente a 3 de dichas secciones, representativas del resto: la seccion de
base (seccion 1), la seccién media (seccion 5) y la seccién de punta (seccion 11), con el caudal
optimo en las geometrias G25, G3 y G4, y para todos los caudales en la geometria G35. De cada
una de ellas se presenta la distribucion de presiones en el canal formado por dos alabes, y la
distribucion de velocidad y del espesor de cantidad de movimiento sobre la superficie de los

mismos.

5.3.1. Campos de velocidades y presion en la seccion de base.

5.3.1.1. Campo de presiones en el canal.

En todos los campos de se observa un aumento de presion entre la entrada y la salida, y
entre la cara de succion y la cara de presion. Asimismo, la depresion maxima sobre la cara de
succion aumenta con el aumento del caudal; su posicion se adelanta con el aumento del caudal y

con el aumento de la abertura de los alabes.

En las figuras 5.7, 5.8 y 5.12 se muestran los campos de presiones para las geometrias
G25, G3 y G4 respectivamente, con el caudal 6ptimo. En las figuras 5.9, 5.10 y 5.11 se muestran
los campos de presion para la geometria G35 con el caudal inferior al 6ptimo, el éptimo vy el

superior al Optimo respectivamente.
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5.3.1.2. Distribucién de velocidades sobre el perfil.

En todas las geometrias ensayadas se aprecia una disminucién de la difusion de
velocidad sobre la cara de succion al aumentar el caudal. Dicha difusion es el cociente entre la
velocidad maxima sobre la cara de succion y la velocidad en la salida del alabe. EI méximo de
velocidad se presenta en todos los casos aproximadamente en el 10% de la longitud total del

alabe medida sobre la cara de succion.

Sobre la cara de presion la velocidad es muy uniforme, existiendo oscilaciones en el
borde de ataque del alabe que, como ya se ha mencionado, estan provocadas por la distorsion del

mallado en esa zona.

En las figuras 5.13, 5.14 y 5.18 se muestran las distribuciones de velocidad para las
geometrias G25, G3 y G4 respectivamente, con el caudal 6ptimo. En las figuras 5.15, 5.16 y 5.17
se muestran las distribuciones de velocidad para la geometria G35 con el caudal inferior al

optimo, el optimo y el superior al 6ptimo respectivamente.

5.3.1.3. Evolucion de la capa limite sobre el perfil.

Sobre la cara de succion se observa un aumento del espesor de cantidad de movimiento

con el caudal, detectando el esquema de célculo separacién sobre la cara de presion, por lo cual

no se presenta ninguna figura.

5.3.2. Campos de velocidades y presion en la seccion media.

5.3.2.1. Campo de presiones en el canal.

Al igual que en la seccién de base, en todos los campos de se observa un aumento de

presion entre la entrada y la salida, y entre la cara de succion y la cara de presion. La depresion

maxima sobre la cara de succion aumenta con el aumento del caudal. Su posicion se adelanta con
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el aumento del caudal y con el aumento de la abertura de los alabes, estando més retrasada que

en la seccion de base. Sobre la cara de presion, existe bastante uniformidad en la presion.

En las figuras 5.19, 5.20 y 5.24 se muestran los campos de presiones para las geometrias
G25, G3 y G4 respectivamente, con el caudal optimo. En las figuras 5.21, 5.22 y 5.23 se
muestran los campos de presion para la geometria G35 con el caudal inferior al éptimo, el

Optimo y el superior al éptimo respectivamente.

5.3.2.2. Distribucién de velocidades sobre el perfil.

En todas las geometrias ensayadas se observa una disminucion de la difusion sobre la
cara de succion al aumentar el caudal. EI méximo de velocidad se halla més retrasado que en las
figuras correspondientes a la seccion de base y se acerca al borde de entrada a medida que

aumenta la abertura de los alabes.

En las figuras 5.25, 5.26 y 5.30 se muestran las distribuciones de velocidad para las
geometrias G25, G3 'y G4 respectivamente, con el caudal 6ptimo. En las figuras 5.27, 5.28 y 5.29
se muestran las distribuciones de velocidad para la geometria G35 con el caudal inferior al

Optimo, el 6ptimo y el superior al dptimo respectivamente.

5.3.2.3. Evolucién de la capa limite sobre el perfil.

El espesor de cantidad de movimiento aumenta mas sobre la cara de succidn que sobre la
cara de presion. Tanto en la cara de succién como en la cara de presion, el espesor de cantidad de
movimiento aumenta con el caudal y con la abertura. Se han detectado problemas de separacion

en las dos aberturas mayores.

En las figuras 5.31, 5.32 y 5.36 se muestran las distribuciones del espesor de cantidad de
movimiento para las geometrias G25, G3 y G4 respectivamente, con el caudal 6ptimo. En las

figuras 5.33, 5.34 y 5.35 se muestran dichas distribuciones para la geometria G35 con el caudal
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inferior al éptimo, el 6ptimo y el superior al 6ptimo respectivamente.

5.3.3. Campos de velocidades y presién en la seccion de punta.

5.3.3.1. Campo de presiones en el canal.

Sobre la cara de succién disminuye la depresion al aumentar el caudal; se aprecian altos
gradientes de presion y un mayor valor de la depresion como consecuencia de la alta velocidad
de la corriente de entrada. La depresion maxima aparece muy retrasada con respecto a las

secciones de base y central, adelantandose con el aumento de la abertura.

En las figuras 5.37, 5.38 y 5.42 se muestran los campos de presiones para las geometrias
G25, G3 y G4 respectivamente, con el caudal optimo. En las figuras 5.39, 5.40 y 5.41 se
muestran dichos campos para la geometria G35 con el caudal inferior al 6ptimo, el 6ptimo y el

superior al Optimo respectivamente.

5.3.3.2. Distribucién de velocidades sobre el perfil.

En la geometria G25, el maximo de velocidad aparece mucho mas retrasado que en el
resto de geometrias. En todas ellas la difusion sobre la cara de succion disminuye al aumentar el
caudal. EI maximo de velocidad sobre la cara de succion aparece mucho mas retrasado que en

las secciones de base y punta, siendo menor el retraso a medida que aumenta la abertura.

En las figuras 5.43, 5.44 y 5.48 se muestran las distribuciones de velocidad para las
geometrias G25, G3 'y G4 respectivamente, con el caudal 6ptimo. En las figuras 5.45, 5.46 y 5.47
se muestran dichas distribuciones para la geometria G35 con el caudal inferior al 6ptimo, el

Optimo y el superior al éptimo respectivamente.

5.3.3.3. Evolucion de la capa limite sobre el perfil.



5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 234

El espesor de cantidad de movimiento en la cara de succién aumenta con la abertura, no
apreciandose variacion con el aumento del caudal. Los valores son menores que los obtenidos en

la seccién media.

En las figuras 5.49, 5.50 y 5.54 se muestran las distribuciones del espesor de cantidad de
movimiento para las geometrias G25, G3 y G4 respectivamente, con el caudal optimo. En las
figuras 5.51, 5.52 y 5.53 se muestran dichas distribuciones para la geometria G35 con el caudal
inferior al 6ptimo, el éptimo y el superior al 6ptimo respectivamente.

5.4. SOLUCION MERIDIONAL.

Para obtener la solucion meridional en la salida del canal, se han promediado a un solo
valor las variables provenientes del calculo alabe a alabe, concretamente de las variables
necesarias para definir los triangulos de velocidades.

5.4.1. Distribucion de las velocidades medias con el radio.
5.4.1.1. Componente meridional.

Se han representado las componentes meridionales de cada geometria ensayada
adimensionalizadas con la velocidad meridional media en cada caso, para ver la irregularidad de

la distribucion respecto al valor medio.

En la tabla 5.1 se muestra la varianza de las distribuciones radiales de la componente

axial, obtenidas numérica y experimentalmente, calculada segun la expresion siguiente:

O':Z( Cm2 -1} 1 (5.1)

—~\Cm2y

siendo Cmz2; la componente axial en cada posicion radial y Cm2y, el valor medio de todas las

componentes axiales.
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Se observa que los valores de las varianzas obtenidas son muy parecidos entre si, asi
como que los mayores valores se corresponden al caudal inferior al dptimo. Se aprecia que la

mayor uniformidad de la distribucion corresponde a la geometria G35.

Geometria G25: La componente disminuye de base a punta hasta los 3/4 de la altura del
canal y luego aumenta ligeramente (figura 5.55). En la base, la componente adimensional es
mayor con el caudal mayor que con el 6ptimo, y en este que con el caudal menor; en la punta, se

observa la tendencia contraria, siendo similares los valores en el centro del canal.

Geometria G3: La componente disminuye de base a punta hasta los 4/5 de la altura del
canal y luego aumenta (figura 5.56). En la base, es mayor con el caudal mayor que con los otros;

y en la punta se observa lo contrario.

Geometria G35: La componente disminuye de base a punta hasta los 4/5 de la altura del
canal y luego aumenta ligeramente (figura 5.57). En la base, es mayor con el caudal mayor que

con los otros; en la punta ocurre lo contrario.

Geometria G4: Con el caudal menor, la velocidad es constante hasta los 3/4 de la altura
del canal y luego aumenta (figura 5.58); con el caudal mayor, la componente disminuye
levemente hasta los 2/3 de la altura del canal, aumentando hacia la punta; el caudal 6ptimo

presenta caracteristicas intermedias.

5.4.1.2. Componente tangencial.

Se ha representado la componente tangencial adimensionalizada con la velocidad de
rotacion en la punta de los alabes (figuras 5.59 a 5.62). En todos los casos se observa una
disminucién de la componente tangencial de base a punta. Dentro de cada angulo de calado, la
componente tangencial disminuye al aumentar el caudal. Considerando los caudales 6ptimos de

cada geometria, se observa que la componente tangencial aumenta con la abertura.
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5.4.1.3. Angulos relativos y absolutos.

Respecto al angulo de la corriente relativa en la salida, en todas las geometrias ensayadas
aumenta de base a punta estabilizandose al final. Dentro de un mismo angulo de calado existen
muy pocas diferencias respecto al caudal de funcionamiento como se puede apreciar en la figura
5.63, correspondiente a la geometria G35 con los tres caudales. Considerando los caudales
optimos de cada geometria, se observa que el angulo de la corriente relativa disminuye con la
abertura (figura 5.64).

El &ngulo de la corriente absoluta aumenta casi linealmente de base a punta, siendo su
valor superior en el caudal menor que en el éptimo, y en éste que con el caudal mayor. (Figuras
5.65 a 5.68).

5.4.2. Distribucion del trabajo y de la presion estatica con el radio.
5.4.2.1. Trabajo.

Se observa un aumento del trabajo con el aumento de la abertura, y fijador un angulo de
calado, un aumento del trabajo con la disminucién del caudal. Asimismo, se observa un aumento

del trabajo en la punta del &labe.

Geometria G25: Disminuye ligeramente de base hasta la mitad del canal y luego se

uniformiza. (Figura 5.69).

Geometria G3: Es uniforme para el caudal éptimo, y para los otros caudales disminuye

algo hasta los 3/4 del canal, aumentando ligeramente en la punta (figura 5.70).

Geometria G35: Con el caudal menor, es bastante uniforme en una gran extension

aumentando a partir de los 4/5 de la altura del canal (figura 5.71); con el caudal mayor
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disminuye ligeramente de base a punta hasta los 4/5 del canal y luego aumenta.

Geometria G4: Con el caudal menor, aumenta de base a punta; con el caudal mayor,
disminuye hasta los 3/4 de la altura del canal, aumentando hacia la punta, y con el caudal

Optimo, se mantiene uniforme hasta los 4/5 del canal, y luego aumenta (figura 5.72).

5.4.2.2. Presion estéatica.

En todos los casos se observa un aumento del valor de la presion estatica al disminuir el
caudal para cada posicion radial; asimismo, se aprecia un leve aumento de la presion de base a

punta, llegando a uniformizarse en la zona de punta en algin caso (figuras 5.73 a 5.76).

Se puede apreciar que la distribucion radial de presion estatica se corresponde con la de
trabajo si se tiene en cuenta el término de energia cinética obtenido a partir de la distribucion
radial de velocidad absoluta. Las figuras 5.71, 5.75 y 5.77 muestran respectivamente las
distribuciones radiales de trabajo, presion estatica y velocidad absoluta, para la geometria G35;
se puede apreciar como aumenta la presion estatica con la posicion radial y como disminuye la

velocidad absoluta, obteniéndose una distribucion de trabajo bastante uniforme.

5.4.3. Distorsion de los tubos de corriente.

Una de las variables que utiliza el calculo meridional del flujo es la distribucion radial de
la componente axial. La modificacion de esta variable provoca que, como por cada tubo de
corriente circula el mismo caudal de aire, se modifique el espesor del mismo. Las figuras 5.78 y
5.79 presentan la variacion de dicho espesor entre la entrada y la salida para los caudales éptimos
de los cuatro angulos de calado ensayados; en la figura 5.80 se muestra dicha variacion para la

geometria G35 con los tres caudales ensayados.

Geometria G25: se aprecia una disminucion del espesor de los tubos de corriente en la

base, y un aumento en la punta, siendo mayor la distorsién a medida que aumenta el caudal.
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Geometria G3: para los caudales menor y Optimo no se aprecia apenas distorsion,

mientras que para el caudal mayor se observa la tendencia mencionada en la geometria G25.

Geometria G35: para los caudales menor y 6ptimo, se observa un estrechamiento en la

punta, mientras que para el caudal mayor, no se aprecia distorsion.

Geometria G4: Se observa en los tres caudales un estrechamiento de los tubos de

corriente en la punta, siendo mayor a medida que disminuye el caudal.

5.5. CARACTERISTICAS GLOBALES.

Una vez obtenidas las distribuciones radiales de trabajo se realizd una integracion a lo
largo del canal para obtener el trabajo total obtenido para cada geometria y cada caudal de
funcionamiento. En la figura 5.81 se han representado los resultados obtenidos, uniendo aquellos
puntos correspondientes al mismo angulo de calado. En dicha figura se puede apreciar que,
dentro de un mismo angulo de calado, el trabajo aumenta al disminuir el caudal; asimismo se
puede apreciar que a medida que disminuye el angulo de calado (aumenta la abertura) aumenta
el trabajo proporcionado por el ventilador, reproduciendo el comportamiento detectado en el

estudio experimental.

5.6. CONCLUSIONES DEL ESTUDIO TEORICO.

A partir de las caracteristicas sefialadas en los apartados precedentes, se pueden extraer

las siguientes conclusiones del estudio teorico:

-Para un angulo de calado considerado, la depresién maxima sobre la cara de succion
aumenta con la disminucion del caudal; este hecho se justifica teniendo en cuenta que en
una seccion determinada, el angulo de ataque aumenta al disminuir el caudal. En las

figuras 5.82 a 5.85 se representan las distribuciones radiales del angulo de ataque en



5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 239

todas las geometrias y caudales ensayados.

-La posicion de la depresion sobre la cara de succion de base a punta se retrasa; este
hecho se justifica por la disminucion de base a punta del &ngulo de ataque, de la

curvatura y del espesor de los alabes.

-Aumenta la depresion sobre la cara de succion con la abertura, como consecuencia del

aumento del angulo de ataque.

-Para un angulo de calado considerado, aumenta la difusion sobre la cara de succion con
la disminucion del caudal, como consecuencia del aumento del angulo de ataque sobre

cada seccion.

-Fijados un angulo de calado y un caudal, se produce un aumento de la velocidad con la

posicion radial, pero disminuye la difusion sobre la cara de succion.

-Con el aumento de la abertura de los alabes, en cada seccion se produce un aumento de
la velocidad y algo de la difusion; se adelanta la posicion de la depresion maxima sobre

la cara de succidn, y la evolucion de la velocidad se hace més brusca.

-Fijado un angulo de calado, el espesor de cantidad de movimiento disminuye con el
aumento del caudal, debido a que existe menor difusion sobre el perfil y menor gradiente

adverso de presion.

-Fijados un angulo de calado y un caudal, el espesor de cantidad de movimiento

disminuye de base a punta.

-Para el caudal 6ptimo en cada angulo de calado, en una seccion determinada, el espesor

de cantidad de movimiento aumenta con la abertura.
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-Respecto a las distribuciones radiales de velocidad, con el aumento del caudal, se
produce un aumento de la componente axial adimensionalizada en la base, disminuyendo

en la punta, es decir, una mayor desigualdad.

-La mayor uniformidad de las distribuciones radiales de la componente axial se obtiene
con la geometria G35, y después en las geometrias G3 y G4, que son los calados para los

gue se obtuvo mejor rendimiento en el estudio experimental.

-El angulo absoluto de la corriente a la salida de los labes disminuye con el caudal,

disminuye de base a punta y disminuye al aumentar el &ngulo de calado.

-El trabajo realizado aumenta al aumentar la abertura y, fijado un angulo de calado, al
disminuir el caudal. Si el caudal es grande, el trabajo puede disminuir de base a punta
para aumentar en la punta; y si el caudal es pequefio, el trabajo es practicamente
constante 0 aumenta siempre. En todos los casos, las variaciones de trabajo son mayores

en la punta de los alabes.

-La presion estatica aumenta siempre de base a punta, obteniéndose las mayores

variaciones en la punta.

-La comparacién de las geometrias G352 y G41, en las que el caudal de funcionamiento
casi es el mismo, con lo cual el angulo relativo de la corriente es el mismo en cada
seccion, revela una mayor difusién en cada seccion y un adelanto del maximo de
velocidad sobre el perfil en la geometria G41 respecto a la G352. (Figuras 5.86, 5.87 y
5.88).

-Como consecuencia del mayor angulo de ataque en G41 que en G352, aquélla
proporciona mas trabajo al fluido (Figura 5.90). Como el gradiente radial de trabajo es
positivo, el gradiente de velocidad axial también lo es, de acuerdo con la ecuacion que

expresa la condicion de equilibrio radial. (Figuras 5.57 y 5.58).
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G25
Geometria : 0 )
Numeérico 5.46 107 7.85 107 10.49 10°
Experimental 25.23 107 19.52 107 23.74 107
G3
Geometria : 0 )
Numérico 0.73 10? 1.21 102 2.49 107
Experimental 14.17 107 12.58 107 14.20 10
G35
Geometria : 0 )
Numeérico 1.47 107 0.77 107 0.70 102
Experimental 9.33 10? 8.40 10 10.46 107
G4
Geometria : 0 )
Numérico 2.49 10° 1.58 107? 0.86 10*
Experimental 9.31 107 9.06 10° 12.77 107

Tabla 5.1. Varianza de las distribuciones radiales de la componente meridional.
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G 250 (s1)

Figura 5.7. Campo de presiones en el canal. (Geometria G250).
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Figura 5.8. Campo de presiones en el canal. (Geometria G30).
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G 351 (sl1)

Figura 5.9. Campo de presiones en el canal. (Geometria G351).
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G_350 (s1)

Figura 5.10.Campo de presiones en el canal. (Geometria G350).
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G 352 (s1)

Figura 5.11. Campo de presiones en el canal. (Geometria G352).
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Figura 5.12. Campo de presiones en el canal. (Geometria G40).
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Figura 5.13. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G250).
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Figura 5.14. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G30).
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Figura 5.15. Distribucidén de velocidad sobre el perfil. (Geometria G351).
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Figura 5.16. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G350).
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Figura 5.18. Distribucidén de velocidad sobre el perfil. (Geometria G40).
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G 250 (S5)

Figura 5.19. Campo de presiones en el canal. (Geometria G250).
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G 30 (s85)

Figura 5.20. Campo de presiones en el canal. (Geometria G30).
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G 351 (S85)

Figura 5.21. Campo de presiones en el canal.(Geometria G351).



263

5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL

G_350 (S5)

Figura 5.22. Campo de presiones en el canal. (Geometria G350).
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G 352 (s5)

Figura 5.23. Campo de presiones en el canal. (Geometria G352).
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G 40 (s5)

Figura 5.24. Campo de presiones en el canal.(Geometria G40).
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Figura 5.25. Distribucidén de velocidad sobre el perfil. (Geometria G250)
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Figura 5.26. Distribucidn de velocidad sobre el perfil. (Geometria G30).



5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 268

G_351 (S5)

200.00 _
190.00 L
180.00 L
170.00
160.00 |
150.00
140.00 |
130.00 L
120.00 |
110.00 L

Velocidad [m/s]

100.00 Ll

90.00 [ X »
80.00 | *

70.00 [ L
60.00 |
50.00 o] * 5
40.00 [ Co
30.00 |
20.00 |
10.00 |

0.00 ] 1 L 1 1 | 1 1 | ]

0.00 0.10 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60 0.70 0.80 0.90 1.00
XX/XXT

Figura 5.27. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G351).
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Figura 5.28. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G350).
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Figura 5.29. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G352).
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Figura 5.30. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G40).
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Figura 5.31. Evolucién de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G250).
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Figura 5.32. Evolucién de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G30).
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Figura 5.33. Evolucidn de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G351).
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Figura 5.34. Evolucidén de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G350).
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Figura 5.35. Evolucidn de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G352).
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Figura 5.36. Evolucién de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G40).
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G 250 (s11)

Figura 5.37. Campo de presiones en el canal. (Geometria G250).
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G 30 (s11)

Figura 5.38. Campo de presiones en el canal. (Geometria G30).
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G_3561 (s11)

Figura 5.39. Campo de presiones en el canal. (Geometria G351).
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G_350

Figura 5.40. Campo de presiones en el canal. (Geometria G350).
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G 352 (s11)

Figura 5.41. Campo de presiones en el canal. (Geometria G352).
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G 40 (s11)

Figura 5.42. Campo de presiones en el canal. (Geometria G40).



5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 284

G_250 (S11)

200.00 _
190.00 L
180.00 L
170.00 L
160.00 L
150.00 |
140.00 |
130.00 L *
120.00 |
110.00 L e

Velocidad [m/s]
*

100.00 | &
90.00 | ¥
- 80.00 CZOOO &
70.00_00000000000000000
60.00 | © 000
50.00 |
40.00 |
30.00 |
20.00 |
10.00 |

0.00 L 1 L 1 ! L i L L ]

0.00 0.10 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60 0.70 0.80 0.90 1.00
XX/XXT

Figura 5.43. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G250).
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Figura 5.44. Distribucién de velocidad sobre el perfil. (Geometria G30).
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Figura 5.46. Distribucidén de velocidad sobre el perfil. (Geometria G350).
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Figura 5.47. Distribucidén de velocidad sobre el perfil. (Geometria G352).
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Figura 5.48. Distribucidén de velocidad sobre el perfil. (Geometria G40).
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Figura 5.49. Evolucidn de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G250).
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Figura 5.50. Evolucién de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G30).
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Figura 5.51. Evolucidén de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G351).
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Figura 5.52. Evolucién de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G350).
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Figura 5.53. Evolucién de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G352).



5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 295

G_40 (S11)

19.00 L Cara de succidn [*]

17.00 | Cara de presion [o0]

Theta*1074 [m]

0.00 0.10 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60 0.70 0.80 0.90 1.00

XX/XXT

Figura 5.54. Evolucién de la capa limite sobre el perfil. (Geometria G40).
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Figura 5.55. Distribucidén radial de la componente axial adimensionalizada.
(Geometria G25).
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Figura 5.56. Distribucién radial de la componente axial adimensionalizada.

(Geometria G3).
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Figura 5.57. Distribucidn radial de la componente axial adimensionalizada.
(Geometria G35).
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Figura 5.58. Distribucién radial de la componente axial adimensionalizada.
(Geometria G4).
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Figura 5.59. Distribucidn radial de la componente tangencial adimensionalizada.
(Geometria G25).



5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 301

0.60 _ + Caudal
X Caudal
o Caudal

0.56 |

0.54 |

0.52 |

-

Diametro [m]

0.50 |

0.48 |

0.44 |

0.40 |

0.38 1 1 ! | . | | ! |

1
[¢]
2

0.00 0.50 3 B
Cu2/Ut

Figura 5.60. Distribucidén radial de la componente tangencial adimensionalizada.
(Geometria G3).
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Figura 5.61. Distribucidén radial de la componente tangencial adimensionalizada.
(Geometria G35).
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Figura 5.62. Distribucidén radial de la componente tangencial adimensionalezada.
(Geometria G4).
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Figura 5.63. Distribucién radial del angulo relativo. (Geometria G35).
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Figura 5.64. Distribucidn radial del angulo relativo. (Caudal nominal
de cada geometria).
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Figura 5.65. Distribucidn radial del angulo absoluto. (Geometria G25).
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Figura 5.66. Distribucidn radial del angulo absoluto. (Geometria G3).
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Figura 5.67. Distribucién radial del angulo absoluto. (Geometria G35).
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Figura 5.68. Distribucidn radial del angulo apsoluto. (Geometria G4).
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Flgura 5.69. Distrioucidén raaial del trabajo. (Geometria Gz25).
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Figura 5.70. Distribucidn radial del trapbajo. (Geometria G3).
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Figura 5.71. Distribucidn radial del trabajo. (Geometria G35).
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Figura 5.72. Distribucién radial del trabajo. (Geometria G4).
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Figura 5.73. Distribucidn radial de la presidén estatica. (Geometria G25).
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Figura 5.74. Distribucidn radial de la presidén estatica. (Geometria G3).
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Figura 5.75. Distribucidén radial de la presidn estatica. (Geometria G35).
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Figura 5.76. Distribucidén radial de la presidn estatica. (Geometria G4).
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Figura 5.77. Distribucidn radial de la velocidad absoluta. (Geometria G35).
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Figura 5.81. Caracteristicas globales de todas las geometrias ensayadas.



5. ESTUDIO TEORICO DEL FLUJO EN UN VENTILADOR AXIAL 323

ATAQUE (G_25)

0.60 r + Caudal 1
x Caudal ©
© Caudal 2
0.58 L [

0.56 L

0.54 -

tro [m]

0.52 L

iame

D

0.46 |

0.44

T

0.42

T

0.40

0-38 1 1 L L 1 J

0.00 5.00 10.00 15.00 20.00 25.00 30.00
Angulo

Figura 5.82. Distribucidén radial del angulo de ataque. (Geometria G25).
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Figura 5.83. Distribucién radial del &ngulo de ataque. (Geometria G3).
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Figura 5.84. Distribucidén radial del angulo de ataque. (Geometria G35).
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Figura 5.85. Distribucién radial del angulo de ataque.(Geometria G4).
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Figura 5.87. Distribucién de velocidad sobre el perfil. Seccidén media.
(Geometrias G352 y G41).
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6. COMPARACION DE RESULTADOS Y CONCLUSIONES FINALES.

6.1. RECAPITULACION.

En este trabajo se ha estudiado experimental y numéricamente un ventilador modelo a
escala 1/2.5 de un ventilador de grandes dimensiones de una central térmica. El ventilador ha
sido disefiado para satisfacer unas especificaciones particulares de caudal y altura de elevacion,

segun una distribucion radial de la deflexion de vortice libre.

Desde el punto de vista experimental se han obtenido las curvas caracteristicas del
ventilador, que proporcionan el conocimiento sobre el funcionamiento global del mismo,
observandose variaciones en funcion del angulo de calado de los alabes; algunas de estas
variaciones se han justificado mediante razonamientos elementales basados en la variacion del

angulo de ataque sobre los alabes.

Un estudio més detallado ha consistido en la medicion de los campos de velocidad antes
y después del rodete mediante técnicas de anemometria térmica, habiéndose obtenido dichos
campos tanto en su variacion de alabe a alabe como radial, permitiendo definir perfectamente la

estructura del flujo a la salida del rodete.

Se ha podido comprobar que el flujo es muy desordenado, con grandes fluctuaciones en
los valores de las componentes de velocidad; se han apreciado grandes variaciones entre la base
y la punta del alabe, caracterizdndose la estela del alabe en las tres componentes de la velocidad,
y comprobando su gran extension circunferencial, asi como los efectos del cubo y de la carcasa
sobre el flujo principal. El flujo es claramente tridimensional, y las componentes radiales, aun
existiendo en todas las zonas, solo son considerables en las estelas, provocando corrientes
secundarias en esas zonas. La variacion del angulo de calado da lugar a cambios en la estructura
del flujo, siendo éste mas ordenado con los menores calados, en general, en la zona de disefio y
de mejores prestaciones del ventilador. Fijado un angulo de calado existe una variaciéon de la

estructura del flujo en funcion del caudal, apreciandose mejor ordenacion (mayor nucleo) a
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mayores caudales.

Desde el punto de vista tedrico, se ha adoptado un modelo fisico-matematico del flujo en
un ventilador axial que se ha implementado en un programa de ordenador; se ha elegido un
modelo cuasi-tridimensional, estacionario, no viscoso, aplicando la condicién de equilibrio radial
para obtener la solucion meridional a la salida del rodete, proporcionando el calculo
bidimensional en las secciones labe a alabe las variaciones radiales necesarias en esta fase. En
estas secciones se han resuelto las ecuaciones de Euler mediante un método “time-marching” y
una discretizacion por volimenes finitos. Sobre este modelo se ha superpuesto el calculo de la
capa limite que proporciona el espesor de cantidad de movimiento y el espesor de

desplazamiento, que permite corregir el calculo no viscoso.

El programa de calculo ha sido ejecutado para las geometrias ensayadas
experimentalmente, obteniéndose resultados de los campos bidimensionales que explican el
comportamiento real del ventilador, como la variacion de la presion dentro del canal, la posicion
y el valor de la depresion méaxima sobre la cara de succion, la variacion del espesor de cantidad
de movimiento con la posicion radial, con respecto al angulo de calado y al caudal de
funcionamiento. Sin embargo, las soluciones meridionales estdn mas alejadas del
comportamiento real. Las caracteristicas globales estimadas a partir de la aproximacion numérica
presentan similitudes con las curvas caracteristicas experimentales, obteniéndose mayor trabajo
al aumentar la abertura, y para una abertura dada, disminuyendo el trabajo con el aumento del

caudal, aunque mayorando las prestaciones.

A continuacion se expone la comparacion de resultados, su discusion y las conclusiones

finales del presente trabajo.

6.2. SOLUCION MERIDIONAL.

En el capitulo 3 se han presentado las distribuciones radiales obtenidas
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experimentalmente, y en el capitulo 5 las correspondientes al estudio tedrico.

Respecto a las distribuciones experimentales, en la entrada se obtiene una distribucion de
velocidad practicamente axial, excepto en base y punta en las que la componente axial

disminuye debido a las capas limite que se desarrollan en el conducto anular de entrada.

Hay que destacar el hecho de que las distribuciones radiales experimentales han sido
obtenidas promediando a un Unico valor las sefiales de velocidad obtenidas, por la imposibilidad
de definir exactamente la extension del nicleo y de la estela, y por la irregularidad temporal y
espacial del flujo. Esta irregularidad provoca que, en esta zona, la proporcion de medidas que se
salen fuera del octante de medida de la sonda sea alta. Respecto a la salida, en ambas soluciones
se observa un aumento de la componente axial con el caudal y con la abertura; en las
experimentales se observa una disminucion de la componente axial en la punta del alabe en
todos los calados y caudales considerados, mientras que en las numéricas, se aprecia una
tendencia al aumento de dicha componente en dicha zona; en el resto de la envergadura del
alabe, existen algunas discrepancias originadas por la redistribucion del flujo ocasionada por los

efectos de punta. Estas discrepancias se justifican por los motivos siguientes:

1) La existencia de una capa limite muy extendida sobre la carcasa del ventilador, no

considerada en el modelo tedrico.

2) Una descompensacion del trabajo realizado por los alabes entre las distintas secciones
de los mismos como consecuencia de la construccion del modelo de los alabes, con dos
secciones extremas y dos secciones intermedias, insuficientes para reflejar todas las
variaciones geométricas (torsion, curvatura, espesor) del alabe entre base y punta.
Ademas, en el modelo tedrico, la imposicion de la condicion de equilibrio radial implica
una gran dependencia de la variacion de los tubos de corriente con el gradiente de
trabajo; esto exige componentes axiales crecientes alli donde el gradiente de trabajo es
creciente. Finalmente, en la punta de los alabes, existe un efecto perturbador del flujo

principal debido al huelgo entre los alabes y la carcasa, debido a una mala ejecucion de
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los alabes.

3) Al realizar el promedio de todos los datos a un Unico valor, se estan considerando los
bajos valores de la componente axial en las estelas, con lo que el promedio disminuye

sobre todo en la punta, en la que el nicleo es muy pequefio.

La modelizacion del flujo meridional muestra que en los angulos de calado mas
préximos a las especificaciones del ventilador, la distribucion radial de la componente axial es

mas uniforme (como corresponde a una solucion de vartice libre).

Para la obtencion de estas distribuciones se podrian haber utilizado sondas direccionales
de presion, pero los tamarios de las sondas existentes comercialmente (10 mm de diametro) son
demasiado grandes para el ventilador estudiado en el que los alabes tienen una envergadura de
110 mm; ademas, el tamafio de la sonda haria que la medida obtenida no seria tan puntual como

lo es con la sonda de hilo caliente.

Se puede concluir que la modelizacién tedrica es una buena aproximacion a la realidad
para el modelo estudiado excepto en una pequefia zona proxima al cubo y una mayor zona hacia

la punta.

6.3. SOLUCION DE ALABE A ALABE.

En lo que a la solucion alabe a alabe se refiere, los resultados experimentales y

numéricos son complementarios.

Experimentalmente, se han obtenido los campos de velocidad a la salida del rodete
pudiendose observar, para las tres componentes de velocidad, el efecto de los alabes, para una
vuelta completa y para un canal. En consecuencia con ello, se han observado buenas definiciones

de la zona de ndcleo y de la estela en las secciones inferiores y medias de la envergadura del
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alabe mientras que en la punta del alabe la estela queda enmascarada con la de la carcasa.

A la salida de los alabes existen grandes perturbaciones del flujo, apreciandose la
existencia de componentes radiales. El nucleo tiene una extension limitada, desde el centro de la
envergadura de los alabes hacia la base; se han detectado grandes estelas confundiéndose en base
y punta con las estelas del cubo y de la carcasa; en el centro del canal, se definen muy bien las
estelas con un déficit de componente axial, aumento de componente tangencial y una
discontinuidad en la componente radial, entre la cara de presion y la cara de succion de los
alabes. Se han detectado corrientes secundarias entre base y punta, tanto por la existencia de
componentes radiales en las caras de los alabes como por la existencia de componentes
tangenciales que aumentan y disminuyen en cubo y carcasa, lo cual complica el estudio y limita

el grado de aproximacion de la modelizacion numérica.

Desde el punto de vista teodrico, se han obtenido los campos de presiones y de
velocidades en el canal formado por dos alabes, asi como una evaluacion del espesor de cantidad
de movimiento sobre el perfil. De esta manera, se han obtenido unas distribuciones de presion
sobre la cara de succion que dan como resultado una depresién maxima mayor en base que en
punta, mayor al disminuir el caudal para el mismo angulo de calado, y mayor al aumentar la
abertura, que se corresponden con una prediccion de mayores espesores de cantidad de

movimiento, de base a punta, al disminuir el caudal y al aumentar la abertura.

6.4. CARACTERISTICAS GLOBALES.

A pesar de sus limitaciones, la modelizacion numérica marca las tendencias basicas del
comportamiento del ventilador: aumento de las prestaciones con la abertura y disminucién del
trabajo con el caudal, a un calado dado. Cuantitativamente, las predicciones tedricas son algo
superiores a las evidencias experimentales, con unas discrepancias que disminuyen en el calado

correspondiente a la zona de disefio.



6. COMPARACION DE RESULTADOS Y CONCLUSIONES FINALES 336

En las figuras 6.1 y 6.2 se muestra la comparacion de las curvas caracteristicas obtenidas
experimental y numéricamente para las geometrias G3 y G4. ElI modelo efectia predicciones
razonables para caudales proximos a los de méximo rendimiento en cada calado para los calados
estudiados. Estas discrepancias vienen dadas por el modelo de flujo; a pesar de contemplar la
presencia de la capa limite sobre los alabes, proporciona deflexiones algo mayores que las reales;

ademas, existen efectos tridimensionales que no han sido contemplados.

6.5. TRABAJOS FUTUROS.

Como consecuencia de lo expuesto anteriormente, quedan abiertas unas lineas de estudio

y profundizacion. Desde el punto de vista experimental, las lineas propuestas son las siguientes:

-Efectuar medidas en el campo relativo del rodete, que permitira obtener una definicion

del flujo entre los alabes y permitird su comparacion con las teoricas.

-Efectuar medidas del campo de presiones con transductores miniatura, desde el campo
absoluto, que permitira la evaluacion de las pérdidas de energia que tienen lugar en el

ventilador.

-Desarrollar sondas de hilo caliente que permitan seguir fielmente las irregularidades

espaciales del flujo, ampliando la zona valida de medida de las mismas.

-Extender el estudio efectuado incluyendo la presencia del estator realizando medidas
antes y después de este elemento, para analizar su efecto en el funcionamiento del

ventilador.

-Extender asimismo el estudio a ventiladores con carcasa acodada en la entrada, en los
cuales el flujo entra en el rodete con una prerrotacion (que induce flujos secundarios) y

con una asimetria debido a la geometria de este tipo de carcasas.
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-Realizar el estudio presentado para otras geometrias de alabes en las que se hayan

utilizado otros criterios de disefio.

Desde el punto de vista tedrico, las lineas propuestas son las siguientes:

-Extender a tres dimensiones el método bidimensional utilizado en el célculo de alabe a
alabe. Esto permitiria poner de manifiesto explicitamente las caracteristicas
tridimensionales del flujo en los distintos puntos del dominio fisico. La extension a tres
dimensiones del modelo no viscoso adoptado no plantea dificultades teoricas, pero

precisa de una gran capacidad de calculo.

-Relacionado con lo anterior, seria conveniente optimizar el mallado utilizado, con el
objeto de evitar las discontinuidades y las oscilaciones que tienen lugar el los bordes de
entrada y salida de los alabes, que desestabilizan el calculo y pueden inducir errores en el
resultado final. Este hecho estd muy relacionado con el calculo de la capa limite,

altamente sensible a dichas perturbaciones.

-Incluir en la modelizacion tedrica los efectos provocados por las capas limites que se

desarrollan sobre el cubo y la carcasa del ventilador.
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Curva caracteristica
Calado en la base: 42 grados
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Figura 6.1. Comparacidén entre las curvas caracteristicas experimentales y
numéricas. (Geometria G3).
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Curva caracteristico
Calado en la base: 33 grados
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Figura 6.2. Comparacidn entre las curvas caracteristicas experimentales y
numéricas. (Geometria G4).
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