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Prologo

El objetivo del presente trabajo es proporcionar los fundamentos en la termodinamica,
aerodinamica y mecanica para el disefio de turbinas o expansores de flujo axial, que son
parte esencial en los motores de turbina de gas.

Durante el desarrollo del tema, se ha omitido hablar de aspectos de tipo practico, tales
como los elementos de acoplamiento del expansor con otros componentes, los tipos de
carcasa y otras que no estan relacionadas con las partes esenciales del mismo, como son: el
eje, el disco y los alabes.

Por ultimo, se ha intentado completar la informacion en la medida de lo posible, teniendo
en cuenta que el disefio y construccion es una técnica muy avanzada y del dominio de no
mas de media docena de casas especialistas, por lo que, no encaja en el ambito de una obra
como la presente, de caracter fundamental y en la que por tanto, han de tratarse el problema
del disefio con un cierto grado de generalidad.
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Resumen

En el presente trabajo se ha desarrollado una metodologia que permite establecer las bases
para el disefio de una turbina de gas de flujo axial. Asi, mediante la teoria presentada, es
posible predecir en forma satisfactoria el comportamiento de la turbina en el punto de
disefio.

Los capitulos se han desarrollado con el fin de dar a entender lo mejor posible los métodos
que determinan la geometria de la turbina en funcion de una determinada potencia,
rendimiento y resistencia mecanica. Se ha obviado aquellos fenomenos que se presentan
durante el funcionamiento fuera del punto de disefio, ademas, se ha prescindido de hablar
de los fenémenos vibratorios que suceden durante el funcionamiento normal de la turbina
ya que éstos resultan ser muy complejos y de continua investigacion.

En el capitulo 4 se desarrolla, a modo de ejemplo, el disefio de una turbina para un
turborreactor pequefio y en los capitulos 5 y 6 se desarrollan las simulaciones de flujo y de
esfuerzos mecanicos utilizando los programas Cosmosfloworks y COSMOSworks,
respectivamente. Asi pues, los resultados obtenidos en el capitulo 4 han sido
complementados con las simulaciones hechas en los programas mencionados, pues éstos,
han permitido determinar las pérdidas de energia y los esfuerzos, respectivamente, de una
manera precisa y clara, asi como juzgar la precision de la metodologia presentada en los
capitulos 1, 2 y 3.
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Introduccion

Los motores de turbina de gas poseen varias caracteristicas que resultan ser
satisfactorias para la gran mayoria de aplicaciones; entre las ventajas que posee esta
maquina y que hacen que sea la mejor opcion para la produccion de potencia mecanica, se
pueden citar: la ausencia de elementos alternativos y friccionantes que hace que haya pocos
problemas de equilibrado, que el consumo de aceite sea excepcionalmente bajo y que la
fiabilidad de la maquina pueda ser grande.

A diferencia de las turbinas hidraulicas y las turbinas de vapor, cuyas ventajas han sido
conocidas desde mucho tiempo atras, las turbinas de gas comenzaron a desarrollarse poco
antes de la segunda guerra mundial, aunque en un principio se pretendia obtener potencia
mecanica, pronto se abandond esta idea a favor del turborreactor para la propulsion aérea.
Hasta mediado de los afios cincuenta no empezd la turbina de gas a competir
ventajosamente en otros campos, pero a partir de entonces su impacto en una variedad cada
vez mayor de aplicaciones ha ido en aumento.

Las dos principales areas de aplicacion son la propulsion de aviones y la generacion de
energia eléctrica. Cuando se emplean en propulsion de aviones, la turbina de gas produce
la potencia suficiente para accionar el compresor y a un pequefio generador que alimenta al
equipo auxiliar. Los gases de escape de alta velocidad son los responsables de producir el
empuje necesario para impulsar la aeronave. Los motores de turbina de gas también se
utilizan como centrales estacionarias que producen energia eléctrica. Estas centrales
eléctricas son empleadas por la industria de generacion eléctrica en emergencias y durante
periodos pico gracias a su bajo costo y rapido tiempo de respuesta.

Es importante tener en cuenta que los motores de turbina de gas comprenden tres
componentes esenciales para su funcionamiento, éstos son: el compresor, la camara de
combustion y la turbina propiamente dicha o expansor. Cada uno de éstos componentes
cumplen una funcion especifica que al combinarse dan lugar a una de las variantes mas
simples para la produccion de potencia mecanica. Asi pues, se puede observar que a
diferencia de los motores alternativos, en los motores de turbina de gas los diferentes
procesos, a los que se ve sometido el fluido de trabajo, no tiene lugar en un Unico
elemento, sino en elementos separados, lo que permite que sean disefiados, probados y
desarrollados individualmente. El nimero de elementos posibles no se reduce a los tres ya
citados, sino que se puede afadir otros compresores y turbinas, ademas de
interrefrigeradores entre los compresores y camaras de recalentamiento entre las turbinas.
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Mediante estos refinamientos es posible aumentar la potencia y el rendimiento del motor a
expensas de una mayor complejidad, tamafio y coste superiores.

Se ve pues, que el desempefio de un motor de turbina de gas dependera del
comportamiento de cada uno de sus componentes. Es posible comprobar que debido a las
irreversibilidades que suceden dentro de la turbina y el compresor, la eficiencia de la
maquina en conjunto no llegaba alcanzar valores competitivos, y precisamente por los
bajos rendimientos y la mala calidad de los materiales de la turbina fue por lo que
fracasaron muchas de las primeras tentativas de construir un motor de este tipo. Sin
embargo, con el desarrollo de la aerodindmica y de la ciencia de los materiales se ha
podido vencer estas adversidades con el resultado de que hoy en dia es posible encontrar
compresores y turbinas con rendimientos del 85 al 90% y temperatura de entrada a la
turbina de hasta 1500 K, Ref. [1].

Hasta este punto nos podemos dar cuenta de cudn importante es diseflar cada
componente con el maximo rendimiento posible de tal forma de obtener el mejor
desempefio del sistema de potencia del cual formard parte. Con este proposito en los
capitulos siguientes se ha desarrollado las teorias que explican los diferentes fenémenos
que ocurren en uno de los componentes mas importantes y el que se ve sometido a las mas
severas condiciones durante el funcionamiento de la maquinaria en conjunto. Nos
referimos a la turbina, el cual es obligado a girar a grandes velocidades y en un ambiente a
alta temperatura.

Asi pues, en el capitulo 1 y 2 se habla de los fenomenos asociados con el flujo del gas a
través de la turbina, también se define las diferentes variables que permiten determinar su
geometria. En el capitulo 3 se analiza los esfuerzos que se producen como consecuencia de
las altas velocidades de giro y las elevadas temperaturas que presenta el gas a la entrada de
la turbina. En el capitulo 4 se desarrolla a modo de ejemplo el disefio de una turbina
pequefia para un turborreactor y en el capitulo 5 y 6 se realiza las simulaciones respectivas
mediante el programa Cosmosflow y COSMOSWorks, lo cual permite predecir el
desempefio en forma precisa y clara.
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Principios fundamentales de la turbina de gas 'y
parametros de disefio"”

1.1 Tridngulos de velocidades

En la figura 1.1 pueden verse los tridngulos de velocidades en el radio medio de la
etapa de una turbina de flujo axial. En las turbinas los alabes del estator siempre deben
preceder a los del rotor. En la misma figura también se muestra la nomenclatura que sera
utilizada para designar las diferentes velocidades y sus angulos.

El gas entra en la fila de alabes del estator (o toberas) con una presion y temperatura
estaticas p, y 7, y una velocidad C,, se expande hasta p, y 7, y sale con una velocidad
mayor C, de dngulo «, medido entre dicha velocidad y la direccion axial (a diferencia de
la turbinas de vapor que se miden con respecto a la direccion tangencial). Se toma un
angulo de entrada de los alabes del rotor tal, que se acomode a la direccion 5, de la
velocidad relativa de entrada del gas respecto del alabe, (V,); S, y V, se determina
restando vectorialmente la velocidad periférica de la velocidad absoluta C, . Después de ser
desviado y, por lo comun, expandido de nuevo en los conductos formados por los alabes
del rotor (turbinas de reaccion), el gas sale con p, y T, y una velocidad relativa V; de

angulo f,. Sumando vectorialmente U se obtiene la magnitud y la direccion de la

velocidad absoluta del gas a la salida de la etapa, C; y ;. A «a; se le conoce como angulo

de turbulencia y, por lo general, es igual a cero en la ultima etapa de una turbina con el
objeto de disminuir las pérdidas en el tubo de salida.

Dado que la velocidad del alabe U crece con el radio, la forma de los tridngulos de
velocidades variara desde la raiz a la punta del alabe. En este apartado se hace referencia a
las condiciones correspondientes al diametro medio del conducto anular y de esta forma se
obtiene un promedio de lo que le sucede al flujo masico total r& al atravesar la etapa. Este
planteamiento es valido cuando la razén de radios de punta - raiz es baja, es decir, para
alabes cortos, pero para alabes altos es indispensable tener en cuenta los efectos
tridimensionales como se vera mas adelante.

(1) El presente capitulo ha sido elaborado tomando como base la informacion del siguiente libro: Cohen [1]
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Figura 1.1 Tridngulos de velocidades en la etapa de una turbina de flujo axial

1.2 Dinamica del flujo en la turbina de flujo axial

En la figura 1.2 se muestra el volumen de control para analizar la dinamica de flujo en
una turbina de flujo axial. Este volumen de control es de forma cilindrica y tiene una
extension diferencial en la direccion radial y abarca la longitud axial de la entrada a la
salida del rotor. El volumen de control esta fijo en el espacio y no gira, asi una parte de los
alabes giraran dentro de este espacio. La seleccion de un volumen de control diferencial da
la posibilidad de analizar las condiciones en cada posicion radial entre la raiz y la punta del
rotor.

El principio del momento angular en el volumen de control se expresa como
S [ rxCpdv |+ [ rxCpCd i (1.1)
flecha al‘ o -

El lado izquierdo de la ecuacion (1.1) es un término para el momento de torsion
resultante, con respecto al eje de la maquina, de las fuerzas que el fluido transmite a las
partes de los alabes cuando penetra el volumen de control.

Considerando flujo estacionario la ecuacion (1.1) se simplifica a

- o>

dTﬂecha :_J.erCpC‘dA
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Figura 1.2 Volumen de control para el analisis de una turbina de flujo axial

Luego, la potencia transmitida del fluido al rodete se expresa como
dw=@-dT fecha = a)-(—erCpC-dA)
Dado que la velocidad angular es independiente del area se obtiene

e T TS -

dv.v==—~[ra)‘r><CpC'dA

> > o > > -

Y por la propiedad del producto mixto, @-rxC =wxr-C

> > > o

d;v::—erxr-CpC-dA
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Ademas U = wxr , por lo tanto se tiene

- -

dw=—[U-CpC-d4

Debido a la extension radial diferencial del volumen de control, se puede decir que el
triangulo de velocidades es uniforme a la entrada y a la salida de dicho volumen. Por lo
tanto

o= U-Cpldi-] U-Coldi

. - - >

dw==U>C, | pC-dA-U,-C,[ pCda
Ademas, el flujo masico que atraviesa el volumen de control se expresa como

dm :jrmpZ’-dZ :jrmlpZ’-dZ

Y U, =U; =U (para el radio en cuestion, segun la figura 1.2). También, el angulo entre

los vectores d A y C» es mayor de 90° y por lo tanto su producto escalar sera negativo.
Entonces:

dw:dm(Uz-Cz—U3-C3j =dm(UC, +UC,)
dw=dmU(C, +C,) (1.2)
La ecuacion (1.2) se le conoce como la ecuacion de Euler. Esta ecuacion permite
obtener la potencia que se transmite del fluido al rodete independientemente de que si se

consideran las pérdidas por friccion o no.

Por otra parte se define el trabajo especifico como:

w,=—"=U(C,+C,) (1.3)

Ademas, del triangulo de velocidades se obtienen las siguientes ecuaciones:

V=C-U
V-V =(C-U)-(C-U)
V:=C*-2C-U+U>

Donde: C-U =CU



Despejando C, se obtiene

o CrUt-rt (1.4)
f 2U

Sustituyendo la ecuacion (1.4) en la ecuacion (1.3), resulta otra expresion para el trabajo
especifico:

— C:+U> -V, U C;+U> -V}
¢ 2U 2U

We:CZZ—C; _|_V32_V22
2 2

Ademas, si se aplica el principio del momento angular a un volumen de control que
encierra a los alabes del rotor y que gira con la velocidad periférica U , y considerando el
hecho de que en este caso no habra intercambios de trabajo entre el fluido y los alabes, se
obtiene la siguiente relacion entre el cambio de entalpia y el cambio de las velocidades

relativas.
2 2
0=|h,+ aE hy + 3
2 2

C? C?
w, :[hz +22J_(h3 +23j (1.5)

La ecuacion (1.5) es el enunciado de la primera ley de la termodinamica, y que muestra
que la energia entregada por unidad de masa del fluido es una fraccion de su energia
cinética y de su energia potencial expresada por la variacion de la entalpia.

Por lo tanto

Mediante una relacion termodinamica se puede desarrollar una ecuacion alternativa
para el cambio de entalpia estatica en el rodete.

3 3

hy ~hy = [Tds + [dp/p (1.6)
2 2

Se usa el concepto de trabajo por unidad de masa hecho por la friccion sobre el fluido

3
wfijds (1.7)
2

Reemplazando las ecuaciones (1.7) y (1.6) en la ecuacion (1.5) resulta:



W, =—[wf +Idp/p+(C§—C§)/2J (1.8)

Esto es una forma de balance mecéanico de energia. Se analiza la ecuacion (1.8) término
por término. El término w, significa la energia por unidad de masa que el rodete recibe del

fluido. Los dos ultimos términos son, respectivamente, la caida de la energia de
compresion y de la energia cinética del fluido y contribuyen a aumentar el trabajo
especifico sobre el rodete; pero el incremento de la energia térmica por friccion, disminuye
este trabajo especifico.

Asi pues, de la ecuacion anterior se observa como se reparte la energia entre el fluido y
el rodete que es el mecanismo fundamental en que se basa las turbinas de gas. También hay
que tener en cuenta que el trabajo especifico asi como el grado de reaccion, que sera
definido mas adelante, pueden variar radialmente. Sin embargo, para un disefio preliminar
es posible hacer una aproximacion evaluando las expresiones obtenidas en un radio medio
en el centro de los alabes y suponer que esta condicion es representativa en forma
promedio de toda la extension del alabe, luego para el disefio final se debe tomar en cuenta
las variaciones radiales como se vera mas adelante.

Ademas de los fenomenos de transferencia de energia, descrito anteriormente, durante
el flujo del fluido a través de los alabes se generan fuerzas de empuje que de no ser
contrarrestadas causarian que el rotor de la turbina se desplace en la direccion axial; por lo
que es importante conocer las magnitudes de estas fuerzas para el disefio o seleccion del
sistema de cojinetes o rodamientos de empuje. Asi por el principio del momento lineal
aplicada al volumen de control diferencial se establece la siguiente ecuacion.

pszea—p3dAea—dF=jFCpc.dA (1.9)

5

En donde d F es la fuerza resultante ejercida por el fluido sobre la porcion de alabes
que se encuentran dentro del volumen de control diferencial. Haciendo las mismas
consideraciones anteriores para el triangulo de velocidades a la entrada y a la salida, se
obtiene

dF=-[ CpCdA-[ CpCdit(p,-p)de,
dF=-C:[ pCdA-Cs[ pCdir(p,—p)ide,
dF =Crdm—Csdm+(p, - p,)dd .

dF 2(82—83jd1’;1+(p2 _p)dde.

Ademas, descomponiendo las velocidades absolutas segun las direcciones axial y
tangencial resulta



dF :(Ctz e+C, eu—(—Ct3 e+C, eaanH(p2 —p)dAe.,

(C,,~C.)dmes+(C,+C )dme+(p, —p,)dAe.

d
d ((Caz _Cuz)d’;l"' (pz —p3)dAqu+(Ct2 +Ct3)d’;let (1.10)

F:
F =

De donde se nota que (C,+C,) representa la variacién que experimenta la

componente tangencial (o de remolino) de la cantidad de movimiento por unidad de flujo
masico que da lugar al par util y la transferencia de energia hacia el rodete. La variacion de
la componente axial (Ca2 - Cu3) produce un empuje axial sobre el rotor que puede sumarse

o bien contrarrestar el empuje de presion derivado del salto de presion.
1.3 Coeficiente de carga, de flujo y grado de reaccion

Existen tres parametros adimensionales que se han demostrado de utilidad para el
disefio de turbinas. Uno de ellos expresa la capacidad de trabajo de una etapa y se
denomina coeficiente de carga del alabe o coeficiente de salto de temperatura, . Se

adopta la practica seguida por el NGTE (Nacional Gas Turbine Establishment) y se define
como w, / (U 2/ 2), aunque también se toma como w, / U* . Hay que tener en cuenta que el

trabajo especifico también es igual al cambio de entalpia de estancamiento, entre la entrada
y salida del rotor, y por tanto igual al cambio de temperatura de estancamiento; entonces el
coeficiente de carga puede expresarse mediante la siguiente ecuacion.

w, C,AT,
VU T vt

Ademas, se considera una etapa enel que C, =C,, =C, y en base a la ecuacion (1.3) y al

. . U
triangulo de velocidades se deduce: c =tga, —1gf, =t1gph; —tga,

a

We = Uca (tgﬂZ + tgﬂ} )
Por lo tanto

~ C,ATy C

= —9_a 1.11
4 U2/2 2 U (Igﬂz +tgﬂ3) ( )

Si en la etapa las velocidades absolutas a la entrada y a la salida son iguales entonces el
cambio en la temperatura de estancamiento entre estos puntos también sera igual al cambio
en la temperatura estatica y por lo tanto y podra expresarse en términos de esta diferencia

de temperatura. Entonces

w = CpATOS — Cp(]wl _T3)
U?/2 U?/2




10

Otro parametro de utilidad es el grado de reaccion o simplemente reaccion A, que
expresa la fraccion de la expansion del escalonamiento que tiene lugar en el rotor, siendo
usual definirlo en funcion de los saltos de temperatura o de entalpia estatica; es decir

_hz_h3 _Tz_T3

A =
hl_hs Tl_Ts

En otras bibliografias el grado de reaccion suele definirse como la fraccion del trabajo
especifico obtenible en el rodete asociado con el cambio de entalpia especifica. La otra
parte del trabajo especifico esta asociado con el cambio de energia cinética del fluido. Esta
definicién coincidird con la dada anteriormente cuando la magnitud de la velocidad
absoluta a la entrada y a la salida del escalonamiento sea igual.

Si consideramos un escalonamiento en el que C,,=C,=C, y C,=C,, puede
obtenerse una expresion sencilla de A como sigue.

Se tiene Cp(TOl _Toz): Cp(Tl —T3)=UCa(tgﬂ2 +tgﬂ3)
Ademas.
1
hz _hz :E(Vsz _sz): Cp(Tz _T3)

1
Cp(TZ _T3):Ecj(tg2ﬁ3 _tgzﬂz)

Y por lo tanto

A=

Ca
U

) (l‘gﬂ3 _tgﬂz) (1.12)

El tercer parametro adimensional al que se hace referencia frecuentemente en el disefio
de turbinas de gas, aparece en las ecuaciones (1.11) y (1.12); se trata de la relacion C, /U ,

denominado coeficiente de flujo ¢ (juega el mismo papel que la relacion cinematica U/C,

utilizada en el disefio de turbinas de vapor). Asi pues, las ecuaciones (1.11) y (1.12) pueden
escribirse de la siguiente forma

C,AT s
l//:

U2/2 = 2¢(tg,6’2 + tgﬁ3)

A=§@&—@m)
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Ahora pueden expresarse los angulos de la corriente del gas en funcién de ¥, A y ¢
del modo siguiente. Sumando y restando alternativamente las dos ultimas ecuaciones
anteriores tendremos

_l(y 1.13
123, 2¢(2+2Aj (1.13)

_l(y_ 1.14
1gf3, 2¢(2 2Aj (1.14)

1

1ga, = tgfy —— 1.15
ga, =1gf p (1.15)
%%=@&+; (1.16)

El tridngulo de velocidades quedara totalmente definido si se conoce v, A, ¢ y la
velocidad periférica o tangencial U .

Incluso con las restricciones que ya hemos introducido (C,,=C,; y C,=C|) y

recordando que la velocidad del alabe U vendra limitada por consideraciones de
resistencia del material, sigue habiendo infinitas posibilidades de eleccion a disposicion del
proyectista. Por ejemplo, aunque si el cambio total de temperatura de la etapa vendra fijado
por los calculos del ciclo, el proyectista es libre de escoger uno o dos escalonamientos de
w grande o un gran numero de ¥ mas pequefio. Para limitar aun mas nuestro estudio en
este punto, se puede observar que cualquier turbina de gas es esencialmente una maquina
de baja relacion de expansion, al contrario de las turbinas de vapor (por ejemplo del orden
de 10:1 en comparacion con mas de 1000:1 incluso en ciclos que funcionen con presiones
de vapor subcriticas). Asi pues, tiene poco sentido adoptar etapas de impulso (A =0) como
los que se encuentran en el extremo de alta presion de las turbinas de vapor, donde resultan
el tipo mas eficaz, ya que en tales condiciones “las pérdidas por fugas” en el juego de la
punta de los alabes del rotor resultarian excesivas con escalonamientos de reaccion. Se
desechan pues los valores de A proximos a cero y se consideran por el momento disefios
de reaccion del 50%.

El conocimiento general del modo en que se comporta la naturaleza sugiere que el
disefio mas eficaz se conseguira probablemente cuando la expansion se divida de forma
razonablemente igual entre la fila de alabes del estator y las del rotor. Mas adelante se vera
que la reaccion variara desde la raiz hasta la punta del dlabe, pero aqui se estd hablando de
una reaccion del 50% para el radio medio.

Haciendo A =0.5 se obtiene
|
;=®&—%&

Comparando directamente esta expresion con las relaciones obtenidas para los angulos
de la corriente, vemos que:
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Bi=py B =a (1.17)

Con lo que el diagrama de velocidades resulta simétrico. Si se considera una ectapa de
repeticion, en el cual C,=C, en direccion ademds de magnitud, se tiene también

a, =a,=/f3, y los alabes del estator y del rotor tendran entonces los mismos angulos de
entrada y de salida.

Por ultimo, para A=0.5 se obtiene

v =4gigh 2 = 4giga, —2 (1.18)
W = digf+2 = diga, +2 (1.19)

Las ecuaciones (1.17), (1.18) y (1.19) proporcionan todos los angulos de la corriente de gas
en funcion de y y de ¢.

Los valores del coeficiente de flujo ¢ y del coeficiente de carga iy se eligen de tal
forma que dé lugar al sistema de potencia mas eficaz para la finalidad a la que esta
destinada. Para este fin en las figuras 1.3 — 1.8 se muestra el resultado de representar el
angulo de salida de la tobera o, y el angulo de salida de la etapa o, basandose en y y ¢

tal y como se expresan en las ecuaciones (1.18) y (1.19), ademas en las mismas figuras se
estiman los rendimientos de la etapa que puede definirse de dos maneras: el rendimiento
isentropico total a total de la etapa y el rendimiento isentropico total a estatico, de los
cuales, el primero resulta ser el mas apropiado cuando el escalonamiento va seguido de
otros en una turbina de varios escalonamientos, puesto que la energia cinética de salida

C? / 2 se utiliza en el escalonamiento siguiente. Es asimismo aplicable cuando la etapa

forma parte de un turborreactor, pues la energia cinética de salida es utilizada en la tobera
propulsiva. Mientras que el segundo se utilizaria cuando fuese deseable separar las
pérdidas de la turbina y las del difusor del escape. Este rendimiento supone que, por lo que
respecta a la turbina, toda la energia cinética saliente se pierde, siendo su valor algo menor
que el rendimiento total a total que emplearemos aqui. Aplicando estas ultimas
definiciones a la etapa se tiene

. T,-T
Rendimiento total a total: 7, = -2—9 (1.20)
o1~ T, 03
T, o1 T, 03

Rendimiento total a estatico: 77 = ,
T, or T3

Siendo 7, y T, la temperatura de estancamiento y estatica respectivamente que se alcanza

tras la expansion isentropica desde p, hasta p,, y p, respectivamente. Es importante

aclarar que para obtener los valores de los rendimientos es necesario conocer acerca del
perfil de los alabes, la relacion de aspecto (altura/cuerda) del alabe, el juego en la punta,
etc. Por lo que los valores del rendimiento que se incluyen no ofrecen ninguna confianza;
sin embargo, el conocimiento de la tendencia general resultara ser valioso para un disefio
preliminar.
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Figura 1.3 Eficiencia vs coeficiente de flujo y de carga para una turbina de flujo
axial con grado de reaccion igual a 0.3 [4]
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axial con grado de reaccion igual a 0.7 [4]
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Figura 1.8 Eficiencia vs coeficiente de flujo y de carga para una turbina de flujo
axial con grado de reaccion igual a 0.9 [4]
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Ademas, de tener en cuenta el rendimiento, para la eleccion de los valores de v y ¢,
es importante considerar otros aspectos como el tamafio de la maquina, peso, etc en
relacion con la aplicacion que desempenarad. Asi pues, de las graficas se puede observar
que los disefios de valores bajos de  y ¢ proporcionan los mejores rendimientos de la
etapa. También unos valores bajos de w y ¢ implican velocidades bajas del gas y, por
tanto, unas pérdidas por friccion reducidas. Sin embargo un valor bajo de y significa que
para una potencia total dada de la turbina, habra mas etapas, mientras que un valor bajo de
¢ significa que, para un flujo masico dado, la superficie anular de la turbina serd mayor.
En una turbina de gas industrial en que el tamafio y el peso sean de poca importancia y un
bajo consumo especifico de combustible resulte vital, tendria sentido disefiar con unos
valores bajos de v y ¢. Sin embargo, en un grupo propulsor de aviaciéon es importante
que el peso y la superficie frontal sean minimos, lo que entrafiara la adopcion de unos
valores mas altos de v y ¢. Como ya se ha dicho, el disefio mas eficaz de una etapa sera
el que de lugar al sistema de potencia mas eficaz para la finalidad a la que esté destinada, y
rigurosamente hablando, los valores optimos de ¥ y ¢ no podran determinarse sin
efectuar unos calculos minuciosos del comportamiento en conjunto del sistema de
potencia.

1.4 Coeficiente de pérdidas en los alabes del estator y del rotor

Para contabilizar las pérdidas que tienen lugar en las filas de alabes se utilizan dos
parametros basados respectivamente en los saltos de temperatura y de presion. La mejor
manera de describirlos es dibujando los procesos que tienen lugar en los conductos de los
alabes de la tobera y del rotor en el diagrama T — s. Como puede verse en la figura 1.9.

Ta R R
1
-—er=To1 o1
Ci/2C,
C2/2Cy
=lozrel -
_ﬁcp T 2 R
T % 2
NC212C, Var2Ce
? 3 —h |
) T
Ts| 3 3
»S

Figura 1.9 Diagrama T-s de una etapa de reaccion
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Como en las toberas no se realiza trabajo, 7,,, =T,, y el corto trazo horizontal de la
linea continua representa el salto de presion de parada ( p,, — p,,,) debido a la friccion en
las toberas. Las pérdidas estan, desde luego, exageradas en la figura.

Al calcular el equivalente de temperatura de la velocidad del gas que sale de la fila de
alabes, se puede decir que idealmente el gas se expandira de T, a T,, pero que debido a la

friccion la temperatura a la salida de la tobera es 7,, algo mas alta que 7. El coeficiente
de pérdida de los alabes de la tobera puede definirse indistintamente por:

4 _L-T (1.21)
Yo 2c
2 P
o bien: Ay = hy Z_hz
Cc:/)2

Las ecuaciones anteriores expresan la proporcion de la energia saliente (energia
cinética) que se degrada por friccion, tal y como se demuestra a continuacion.

De la termodinamica se obtiene la siguiente expresion para el cambio de entalpia entre
la entrada y la salida de los alabes del estator.

2
hy =h = w, +[dp/p
1
Si consideramos que el flujo es isentropico a través de los alabes del estator se obtiene
,
hy —h, = Idp/ P
1

Dado que la densidad a lo largo de los alabes del estator varia muy poco, a diferencia
de la variacion de la densidad en toda la maquina que puede ser considerable, resulta

2

Pr—P
[dp/p~2—2
1 p

2

p —
[dp/p~ P2 01
! p

Ademas p, = p, entonces
' 2 2
(h, _hl)_(hZ _hl): Wy +J.dp/,0—J.dp/p
1 1

hy—hy, = w,
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Siendo w, el trabajo hecho por la friccion, quedando demostrado lo que se definid

anteriormente.

El coeficiente de pérdidas también puede definirse por:

Y. = Por —Por _ Wr (1.22)
=

Por = P> C22/2

Ya que p,, — py, ® pw, siempre y cuando se desprecie la variacion de la densidad a lo

largo del alabe del estator.

Tanto A como Y expresan la proporcion de la energia saliente que se pierde por los
efectos de friccion. Y, puede medirse con relativa facilidad en ensayos de cascada como se

vera mas adelante, mientras que A, es el que se emplea mas facilmente en el disefio.
Por otra parte las pérdidas en los alabes del rotor se expresa por:

T.-T.
R = (1.23)
v, /2cp

Notese que se define como una proporcion de la energia cinética de salida respecto de
la fila de alabes de forma que pueda relacionarse con los resultados de ensayos de cascada.
Como el gas no realiza trabajo respecto de los alabes 7, =T,,,, . El coeficiente de

pérdida de los alabes del rotor en funcion de los saltos de presion se define como

Y, = Po2ret — Posrer (1.24)
Posret — P3

Mediante el siguiente razonamiento (que es aplicable por igual a las filas de alabes del

estator y del rotor, aunque sé6lo se ha hecho para el primer caso) se demuestra que 4 ¢ ¥V
no son muy diferentes numéricamente.

Y. = Poi —Por _ (pm/poz)_l
= =
Por— P> 1—([?2/]902)

7/(r-1) 7/(r-1) /(1)
Por _Por Pr _ (Tj [Tj _ (TJ
Poo P> Por T, Ty, T,

Ahora bien

Yaque 7, =T7,,

Por lo tanto:
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- 1+—
_ )t [ 7
=T ) [TZ T, lr vy

N
02

Desarrollando las expresiones binomiales de los corchetes y utilizando sélo los
primeros términos (lo que no es sin embargo muy exacto para el denominador), se tendra:

-T. T T T
V=2 X();ZAN[O?jle(OZJ
Toz_Tz Tz Tz Tz

Ademas:

h =1+ (HJMZZ
T, 2
AuUn cuando el numero de Mach a la salida del alabe sea la unidad, como podria
suceder en los alabes de la tobera de una etapa altamente solicitado, 4 =0.86Y, con lo que

A seria solo un 14% menor que Y . Posteriormente se mostrara el tipo de informacion que
se dispone para calcular los valoresde 4 e Y.

Ay Y A se pueden relacionar con el rendimiento isentropico de la etapa 7 del modo
siguiente:

Tor=Tox _ 1
T01_T0 1+(T03_T0 )/(T01_T03)

s =

Si se observa ahora la figura 1.9 se aprecia que
Ty =Ty ~(1,-1,)= (0, -1 )+ (17 -13)

'

Pero (T 0T, 3'): (T / T;), ya que ambos son iguales a (P /P,)""/*. Reordenando y restando
la unidad de ambos miembros, se tiene:

T, -7, PR N\T-
BR L ) )

Por tanto 7, es:

1
- 1+|_(T3 _T3”)+(T3/Tz)(Tz _TZY)J/(TOI _T03)

1
1A 2c, )+ (1 m)a (C e, (T, -1,

(1.25)
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Alternativamente, sustituyendo V, = C, sec f,, C, =C, seca, y

Cp (TOI _T03): uc, (l‘gﬂ3 + tgﬂz)
=UC,[igp; +1ga, -(U/C,)]

Se puede escribir la ecuacion (1.25) de la forma:

- 1 (1.26)
* 1 LGl A sec’ B, + (T, /T, )2, sec’ a,
2U 18P, +18a, _(U/Cu)

Dado que Y = 4, los coeficientes de pérdidas Y, e Y, pueden si asi se desea sustituir a

Az ¥ A, enlas ecuaciones (1.25) y (1.26).

1.5 Flujo tridimensional

Desde el inicio de este capitulo se sefiald que la forma de los triangulos de velocidades
varia desde la raiz a la punta del alabe, debido a que la velocidad de éste, U , aumenta con
el radio. Esta variacion lleva a establecer alabes torsionados para tener en cuenta la
variacion de los angulos de la corriente de gas. Este tipo de alabes se conocen como alabes
de torbellino.

La practica comun seguida en las turbinas de vapor, excepto en los alabes de baja
presion que son muy altos, consiste en diseflar para las condiciones del diametro medio,
mantener constantes los angulos del alabe desde la raiz a la punta y suponer que la
variacion de la incidencia a lo largo del alabe, debida a los angulos variables de la
corriente, no se traduce en ninguna pérdida suplementaria. Se han llevado a cabo ensayos
comparativos con una turbina de gas de una sdéla etapa de relacion de radios (radio de la
punta/radio de la raiz) 1.37 empleando alternativamente alabes de angulo constante y
angulos de torbellino. Los resultados mostraron que cualquier mejora del rendimiento
obtenida con alabes de torbellino se hallaba dentro del margen de error experimental, lo
cual contrasta con los ensayos analogos realizados con un compresor axial de seis etapas,
que mostraron una neta mejora con el uso de alabes de torbellino. Sin embargo, no se
trataba tanto de una mejora del rendimiento (de cerca del 1.5%), sino del retraso en la
aparicion del bombeo, que por supuesto no se da en un flujo que se acelera.

Vemos pues, que los proyectistas de turbinas de vapor han estado acertados al no
aplicar la teoria del torbellino, salvo cuando sea absolutamente necesario en el extremo de
baja presion, ya que tienen que considerar el coste suplementario de los alabes torsionados
para el elevado numero de filas que se requiere, sabiendo ademas que el ciclo de Rankine
es relativamente insensible a las pérdidas elementales. Por el contrario, no es de sorprender
que el proyectista de turbinas de gas, en un esfuerzo por conseguir el mayor rendimiento
posible de los elementos, haya utilizado alguna forma de &labes de torbellino que
intuitivamente espera le proporcionen una mejora del comportamiento, por pequefia que
ésta sea.
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Por otra parte, al suponer que el flujo en el interior del conducto anular es
bidimensional, se esta despreciando cualquier efecto de un movimiento radial del fluido.
Este supuesto no deja de ser razonable para alabes cuya altura sea pequefia en comparacion
con el diametro medio. Los primeros procedimientos para tratar el flujo radial se basaban
en la teoria del equilibrio radial. Esta teoria se basa en el supuesto de que los movimientos
del gas en direccion radial tienen lugar Uinicamente al atravesar los alabes y no en los
espacios comprendidos entre las filas de éstos. También estan otras modalidades de andlisis
como la de cumplir con la condicién de equilibrio radial y al mismo tiempo cumplir con
una condicion de flujo masico constante por unidad de superficie para todos los radios. Los
defensores de este criterio sostienen que aun cuando la turbina carezca de
acampanamiento, deberd haber un desplazamiento en sentido radial de las lineas de
corriente. Tal como se indica en la figura 1.10.

YYYYYY
YVYVYVYVYY

Figura 1.10 Desplazamiento radial

Ahora, si nos apegamos al supuesto de que cualquier flujo radial que puede haber en el
conducto anular s6lo se da cuando el flujo se encuentra atravesando la fila de alabes, el
flujo en los espacios comprendidos entre filas sucesivas se hallara en equilibrio radial. En
este principio se basa uno de los procedimientos de disefilo mas corrientemente utilizado,
en el que se establece una ecuacion que satisfaga la actuacion de unas fuerzas radiales de
presion sobre los elementos del gas, con el fin de procurar la aceleracion centripeta
necesaria para la componente periférica de la velocidad. A partir de esta ecuacion es
entonces posible, como se vera posteriormente, calcular una distribucion completa de los
angulos de la corriente a lo largo de toda la altura del dlabe, con ayuda de la cual disefiar la
forma del mismo. La ecuacion basica del equilibrio radial se deducira de la consideracion
de las fuerzas de presion que actiian sobre un elemento de fluido, como puede verse en la
figura 1.11. Como la aceleracion en direccion radial es elevada, cifrandose en varios miles
de veces la aceleracion de la gravedad, pueden despreciarse las fuerzas gravitatorias. Por lo
tanto, proyectando segln la direccion radial, tendremos:

2
(p + dp)(r + dr)d@—rpd@— Z(p +a;pjdrdz€ = pdrrd @ ¢

r

Donde p, p, C, y r son la presion, la densidad, la velocidad tangencial y el radio

respectivamente. El tercer término del miembro de la izquierda se deriva de la proyeccion
de las fuerzas de presion que actuan a ambos lados del elemento sobre el plano radial-axial,
donde se admite que la presion es la media de las dos presiones extremas, es decir,
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p—dp/2. Simplificando d@ y despreciando los términos de segundo orden dpdr, la
ecuacion anterior se reduce a:

ldp _C!

(1.27)
pdr r

La ecuacion (1.27) se conoce como condicion del equilibrio radial.

P+dP

Figura 1.11 Equilibrio radial de un elemento de fluido

La entalpia de estancamiento® para un radio cualquiera » al que corresponda una
velocidad absoluta C, sera:

2

h0=h+C;=w§T+;&ﬁ4%f)

Puesto que se estd suponiendo que no hay componente radial de la velocidad.
Sustituyendo,

S
<

|
I

Y diferenciando con respecto a r, se tiene

dhO:CudC”+CtdC’+ y idl_%di
dr dr dr y=1| pdr p°dr

Como la variacion de la presion en la seccion anular es pequefia, se puede admitir que
se cumple la ley isentrépica p/p” =Constante con un error muy pequefio a causa de dicha
variacion. Esta ecuacion en forma diferencial sera:

(2) A las propiedades de estancamiento se les conoce también como propiedades de parada
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dap _ P dp
dr P dr

Sustituyendo en la ecuacion anterior, se tiene

dh,, _c dC, iC dcC, +ld£
dr dr dr pdr

Por ultimo, introduciendo la condicion de equilibrio radial (1.27), se obtiene la ecuacion
fundamental para el andlisis del flujo en el interior del conducto anular de la turbina.

dhy _ . dC, . dC, C! (1.28)
dr “dr " dr r

1.5.1 Diseiio de torbellino libre

Como se observa en la ecuacion (1.28), existen tres incognitas involucradas, a saber
h,, C,,y C,. Asi pues, queda a criterio del proyectista establecer la variacion radial de
dos cualesquiera de las variables y determinar la tercera por medio de la ecuacion (1.28).

Asi si se aplica la condicion frecuentemente utilizada de trabajo especifico constante
para todos los radios, aunque /%, disminuird progresivamente en sentido axial a lo largo de
la turbina, su distribucion radial se mantendra uniforme. De esta forma, dh,/dr=0 en

cualquier seccion comprendida entre dos filas de alabes. La ecuacion (1.28) se reducira
entonces a:

dC,
dr

[ .

C, 0
dr r

+C,

Se puede considerar ahora el caso especial de que C, se mantenga constante en toda la

seccion anular, de modo que dC, /dr =0 . La ecuacion (1.29) se convertira entonces en:

_ G, _dC,  dr

7

E integrando:
C,r =Constante

Asi pues, la componente tangencial de la velocidad del flujo varia inversamente con el
radio, condicion que suele conocerse como torbellino libre.

Si se designa por el subindice m a las magnitudes correspondientes al didmetro medio,
la variacion general del angulo de la tobera « segln el torbellino libre se determinara
como sigue:
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C,r =rC tga =Constante
C, =Constante

Por lo tanto, a para cualquier radio r estara relacionado con ¢, para el radio medio

¥, por:

tga = (r’"jtgam (1.30)
r

Los angulos relativos de la corriente, £, podran ahora determinarse de la siguiente
manera:

U r, r U, (1.31)
tgf=tga——=| " tigax, —| — |—"
gp =1g C (Jg e

En las ecuaciones (1.30) y (1.31) los términos correspondientes al diametro medio
deberan evaluarse para la seccion transversal en consideracion y entonces estas ecuaciones
daran la distribucion radial de los angulos del flujo en dicha seccion transversal.

Se ve, por tanto, que las tres condiciones de trabajo especifico constante, velocidad
axial constante para todos los radios y variacion de la velocidad tangencial segun el
torbellino libre, satisfacen de por si la condicion del equilibrio radial (1.28) y conducen por
consiguiente a que se alcancen las condiciones de disefio del flujo. Dado que estas
condiciones resultan compatibles entre si, pareceria a primera vista que constituyen una
base ideal para el disefio. Por desgracia, los alabes resultantes, algunas veces, llevan
aparejados ciertos inconvenientes, y que empujan al proyectista a considerar otras
combinaciones de condiciones basicas.

No hay, por ejemplo ninguna razon para que el trabajo especifico no varie con el radio,
en cuyo caso dh,/dr no seria igual a cero en la ecuacion (1.29). Habria que elegir
entonces una variacion radial de una de las variables restantes, como por ejemplo C,, y
determinar la variacion de C, que satisfaga a la ecuacion. Asi pues, como se dijo

anteriormente, un diseflo puede basarse en unas distribuciones radiales arbitrarias de dos
variables cualesquiera, determindndose la variacion adecuada de la tercera por
combinacion de aquellas con la ecuacion (1.29). Hay que advertir que no es obligado el
trabajar con C,, C, y h,, sino que puede tomarse, por ejemplo, una variacion del grado de

reaccion con el radio en vez de la variacion correspondiente de C, .
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Aerodinamica y geometria de los alabes”

Hasta el momento se ha visto el método para establecer los angulos de la corriente para
todos los radios; asi como la altura de los alabes y parte de la forma del conducto anular.
El paso siguiente es la eleccion de las formas totales de los alabes del estator y del rotor
que admitan la incidencia del gas en su borde de ataque y desvien a la corriente el angulo
requerido con el minimo de pérdidas. Para que lo anterior sea posible es necesario conocer
la forma en que interactua el flujo con las superficies solidas de los alabes. Con este fin, en
los siguientes apartados se hara una introduccion a los conceptos usados en la
aerodinamica con el fin de entender el comportamiento que experimenta el fluido al
atravesar la corona de alabes.

2.1 Nomenclatura de cascada

El perfil del alabe de una cascada puede ser concebido como una linea curva en la que
una distribucion de espesor del perfil es sobrepuesto simétricamente.

En la figura 2.1 se representa la seccion transversal de tres alabes pertenecientes a una
cascada tipica de una turbina, incluyéndose también los detalles de los distintos angulos,
longitudes y velocidades asociadas a los experimentos de cascadas. La linea punteada
exactamente en medio de la superficie convexa y concava se llama la linea de curvatura. La
cuerda es la distancia lineal entre los extremos de la linea de curvatura. El angulo nominal

del 4labe a la entrada «, es el angulo entre la tangente a la linea de curvatura y la direccion
axial, la tangente se traza a una distancia del 5% de la cuerda medido desde el borde de
ataque y a lo largo de la cuerda. Similarmente, el angulo del alabe en la salida «,, es el

angulo entre la tangente a la linea de curvatura, a una distancia del 95% de la cuerda
medido desde el borde de ataque, y la direccion axial. El angulo entre las tangentes
anteriormente mencionadas se llama el angulo de curvatura €. Se define el angulo de
calado 4 como el angulo entre la cuerda y la direccion axial. Sobre el tercer alabe se

muestra el angulo de flujo «, y el dngulo del dlabe ¢, cuya diferencia es el angulo de
incidencia i. También en la salida la diferencia entre el angulo de flujo «, y el angulo del
alabe «, se llama el angulo de desviacion, & . Se puede comprobar del diagrama que las
siguientes relaciones existen entre los angulos:

(1) El presente capitulo ha sido elaborado tomando como base la informacion de los siguientes libros:
Cohen [1] y David [4]
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Angulo de incidencia:i = o, — ¢,
Angulo de desviacion: 5 =, —a,

Angulo de curvatura: 6 =a, —a,

Otro angulo de importancia en cascadas es el angulo de deflexion.
Angulo de deflexion: & =a, —a,

Luego se puede deducir la siguiente relacion: i—0=¢—6

Refiriéndonos a la figura 2.1 la linea curva y(x) y el espesor del perfil t(x) se
muestran como funciones de la distancia x a lo largo de la cuerda del alabe c. En la
practica Britanica la forma de la linea de curvatura es usualmente un arco circular o un arco
parabolico definido por la maxima curvatura “b ” localizada a una distancia “a” desde el
borde de ataque del alabe. La distribucion del espesor del perfil puede ser una seccion
aerodinamica estandar pero, mas usualmente, es una de las secciones entregadas por varios
estudios establecidos para aplicaciones de compresores o turbinas. La curvatura del alabe y
las distribucion de espesores son normalmente presentados como tablas de y/c y t/c

contra x/c.
y

T kx f

x>

c

(Angulo de incidencia)

(Angulo de entrada del 4labe)

\,

qq

A (Angulo de calado)
A, (Incidencia inducida)

<

014 (Angulo de entrada del flujo)
¢(Cuerda del dlabe)

(Curvatura) (Cuerda axial)b
<<
X y s (Pasa)] e
(Angulo de salida del 4labe) @ 8 (Angulo de desviacién)
f2 (espesor del borde de salida)

(Angulo de salida del flujo)

Figura 2.1 Parametros que definen la forma de una cascada
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2.2 Analisis de fuerzas en las cascadas

No se puede suponer que los angulos del flujo son precisamente iguales a los angulos
de los alabes porque la inercia del fluido impide que su trayectoria se adapte perfectamente
a las superficies curvas de las partes solidas. En base a esto en los siguientes parrafos se
hara un analisis de las fuerzas originadas por la interaccion del fluido con las superficies
solidas de los alabes. Aunque el andlisis se realizard para una cascada genérica, los
resultados a los que se llegard seran igualmente validos para la cascada de las turbina de
gas.

Sea la cascada de la figura 2.2:

Vi Va1=Cq

Va Va2=Cq

Vax Vax

Figura 2.2 Cascada para el analisis dindmico del flujo

Aplicando el teorema de cantidad de movimiento al volumen de control sefialado que
abarca una parte tipica de la cascada se obtendra las fuerzas sobre la cascada. Notese que la
extension del volumen de control en “x” es el paso, denotado por la letra “s”. El alabe
mismo esta excluido del volumen de control. Aqui se hacen las deducciones suponiendo
que los alabes estin en movimiento, pero cuando los alabes son estacionarios se
reemplazan las velocidades relativas sefialadas por velocidades absolutas y los angulos de
flujo relativos () por los angulos de flujo absoluto (« ). El volumen de control se

desplaza con los alabes. Entonces:

21_5 :;Lpl_}d9+jr;pl_/)-;df

Considerando régimen permanente
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ZszerV-ndr

F, i+ij:jﬂVpV-nerrijpV-ndr

Fy i+ij:_V1 ’h"'V”h:m(sz_VlX)i""h(VzY _Vly)j
Luego:

Fy = m(sz _le): pShCa(sz _le) (2.1)

Fy = m(sz Vi ) = pshC, (sz - VIY) (2.2)

Donde se ha despreciado cualquier variacion en la densidad en las secciones de entrada
y salida, y & viene ser la altura del 4labe. También:

(2.3)

X

=-R
=Ry +(p, = p Jsh (24)

FX
FY

Hay que tener en cuenta que el flujo en la delgada region adyacente a una frontera
solida (la capa limite) es importante el efecto de la viscosidad. En la region exterior a la
capa limite, el efecto de la viscosidad es despreciable y el fluido puede tratarse como no
viscoso. Por esta razon en las secciones 1 y 2 se han despreciado los efectos de la
viscosidad; ademas, por simetria toda fuerza y flujo en los laterales entre los alabes se
anulan.

Luego reemplazando las ecuaciones (2.3) y (2.4) en las ecuaciones (2.1) y (2.2)
respectivamente se obtiene:

Ry = pshC,(V,x =V.y )= pshC,(C,igp, - C,1gf,) = pshC; (i, —12P,)
Ry +(p, = p,)sh=0

Definiendo R, como la componente en X de la fuerza resultante del fluido sobre el
alabe por unidad de longitud de éste y R, la componente en y de esta fuerza se obtiene:

Ry =Ry /h=psC;(igf, —1gf,) (2:5)
R, = R;//h :(pz - D )S (2.6)

R, y R, resulta de la combinacion de las fuerzas de presion y fuerzas cortantes
(fuerzas friccionantes) de alabe sobre el fluido.

Ahora se considera estas ecuaciones para el caso en que los efectos de friccion son
despreciables. Suponiendo flujo incompresible como aproximacion se puede aplicar la
ecuacion de Bernoulli en coordenadas moviles.
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SRR

Pr— P = (Vl2 _sz)

Del triangulo de velocidades se puede escribir el miembro derecho
Pr—D = (Cj +V1§( _CZ _VZZX):§<VI§( _V22X)

b, =D = Cj(tgzﬂl _tgzﬁz) (2.7)

SIS

Entonces, sustituyendo la ecuacion (2.7) en la (2.6) se tiene:

pC:S
Ry :T(tgzﬁl _tgzﬁz) (28)

Se define el vector L como la sumatoria de Rx y Ry. El 4ngulo de L con respecto al
eje de las x es:

arctg[?j _18h ;fgﬁz _ B (2.9)

X

Se define el vector V, como la velocidad intermedia entre V| y ¥V, que tiene el angulo
-
. con respecto a C,. Ya que L tiene el angulo S, con respecto al eje de las x se

— -
concluye que la direccion de L es normal a la direccion de V. La fuerza L es la fuerza

de sustentacion y la velocidad V, es una velocidad relativa promedio (aunque el promedio
aritmético) sobre los alabes.

Se calcula la fuerza de sustentacion mediante la formula

L Re _psClligh - 12,) (2.10)
cosf3, cosf3,

Ahora se introduce un pardmetro adimensional de suma importancia en la aerodinamica
llamado el coeficiente de sustentacion.

L

C =—=
bopevl)2

Usando la expresion anterior para L y la definicion de la solidez (o =c¢/s) se llega a la
siguiente formula para el coeficiente de sustentacion en flujo incompresible sin friccion:
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pelV22)eos . pe(C, cos . ) cos B,

C, = iCOSﬁw(fgﬂl —1gf3,) (2.11)

o - PCligh —1ep,) _ 2psC1gh, ~1gB,)
-

Una interpretacion de esta formula es que da el coeficiente de sustentacion que los
alabes tendran que producir para dar los angulos de flujo S, y S, en la ausencia de
friccion. Un modo de ver el problema de disefio, que no se aplicara aqui, pero que se usa en
algunas aplicaciones, es en términos de la busqueda de la forma geométrica de los alabes
que produzca este coeficiente y los d&ngulos de flujo requeridos.

Ahora se considera el problema de tomar en cuenta los efectos de friccion, que produce
una fuerza de arrastre sobre los alabes. Se define la fuerza de sustentacion como la
componente de fuerza sobre los alabes normal al vector de velocidad relativa V. De igual
manera se define la fuerza de arrastre como la componente de la fuerza sobre los alabes
paralela a la direccion de V. Estas fuerzas estan sefialadas en la figura 2.3

B

Figura 2.3 Fuerza de sustentacion y de arrastre

Del diagrama de fuerzas se deducen las siguientes relaciones

R, =Lcosf, + Dsenpf,
R, =Lsenf3, —Dcosf3,

Despejando L y D se obtiene

L=R,cosf, +R,senf, (2.12)

D=R;senfi, —R, cos 3, (2.13)
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Ahora pasemos brevemente a las consideraciones energéticas sobre la cascada. Asi

Vl2 — sz
2

hy,—h, =
De las ecuaciones de termodindmica para flujo incompresible, resulta:
2 2
hy, —h, =JTds+JdP/p: w.+(p,—p)p,
1 1
donde w, es el trabajo de disipacion por unidad de masa del fluido. Entonces:

P — P, +V12 _V22
Yol 2

Se ha aplicado esta ecuacion en el sistema de coordenadas que se mueven a la
velocidad de la cascada U. Se puede definir la pérdida de presiones totales referida al
sistema de coordenadas moviles.

Apo —w _Pi— P, +V12—V22

e p 2

Entonces la diferencia de presiones estaticas es:

Py =D = p(lzj —Ap,
pCa
Luego: p, —p, = T(tgzﬂz _tgzﬂl )_ Ap,
De la ecuacioén (2.6), la componente de fuerza en la direccion del eje y es:

psC,

5 (g?p —1g*B,)- 52, (2.14)

Ry =S(p2 _pl):

La ecuacion (2.5), para la componente X permanece sin cambiar.
Reemplazando la ecuacion (2.14) y (2.5) en la (2.13) se obtiene:

D =sAp,cos 3,

Se define el coeficiente de arrastre,
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D 2D _ 2Ap, cos’ B3, 2.15)

T2 pdClleos’ p) T poC?

D

El coeficiente de arrastre se determina en una cascada al interior de tuneles de viento
especialmente construidos para ese proposito. La ecuacion anterior da una relacion entre
este coeficiente y la pérdida de presion total determinada en forma experimental.

También se obtiene:

R
L=—""——Digf,
cosf,,

De donde se deduce sin dificultades
2cos f3,
C, = O_ﬁ(tgﬂl —1tgp, )_ Cptgp, (2.16)

En casos practicos el ultimo término de la ecuacion (2.16), con el coeficiente de
arrastre, es pequefio y generalmente la precision de los datos disponibles no justifica
tomarlo en cuenta. En este caso el coeficiente de sustentacion se simplifica a:

C, = 200;ﬁm (tgﬂl _tgﬂz) (2.17)

2.3 Resultados de pruebas de cascada

Una vez determinadas las distribuciones de los angulos de la corriente que
proporcionan el trabajo requerido en la etapa, habra que transformarlas en distribuciones de
angulos de alabes con los cuales poder establecer la geometria correcta de los alabes. Los
requisitos mas obvios que deberd cumplir cualquier fila de alabes son, en primer lugar, que
desvie a la corriente el angulo adecuado (5, — f3;), en el caso del rotor y (o, —, ) en el

estator, y en segundo lugar que lleve a cabo el correspondiente proceso de expansion con
un rendimiento dptimo, es decir con una pérdida minima de presion de parada. La base del
disefio se deriva de los resultados obtenidos en ensayos de alabes aislados o de filas de
estos en el tinel de viento.

Hay dos modalidades principales para enfocar este procedimiento empirico. En una de
ellas se utilizan los resultados de ensayos con alabes aislados y la influencia de los alabes
adyacentes de la fila se tiene en cuenta aplicando unos factores empiricos. En la otra, los
ensayos se efectuan con filas enteras o cascadas de alabes.

En los ensayos de cascadas se obtiene dos fuentes de informacion principales: El
angulo que ha de desviarse la corriente para que la pérdida sea minima y el correspondiente
coeficiente de arrastre del perfil, a partir del cual puede estimarse el rendimiento de la
cascada. Cuando se emplea velocidades altas, del orden de la del sonido, estos ensayos
proporcionan también una valiosa informacion acerca de los efectos de la compresibilidad.
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A continuacion describiremos un tinel de cascada tipico, asi como el tipo de resultados
que pueden obtenerse de €l.

2.3.1 Tunel de cascada

Este tunel consiste fundamentalmente en una instalacion en la cual puede aspirarse o
impulsarse una corriente de aire a través de una serie de alabes dispuestos en forma de
cascada recta (figura 2.5). Cuenta con medios para trasladar instrumentos de medida de
presion y direccion del flujo a lo largo de dos planos situados antes y después de la
cascada, que suelen estar separados entre si la distancia de una cuerda de alabe. La altura y
la longitud de la cascada seran todo lo grande que permita el caudal de aire disponible. Con
el fin de tratar de eliminar los efectos de interferencia originados por las paredes del tunel,
a menudo se aplica en las paredes una succion de la capa limite, con objeto de evitar la
contraccion de la corriente de aire al atravesar el tinel.

La cascada va montada sobre una mesa giratoria, de modo que el angulo formado con
el conducto de entrada puede ajustarse a cualquier valor que se desee. Este dispositivo
permite efectuar ensayos con la cascada para una gama de angulos de incidencia de la
corriente entrante. En otros tuneles mas complicados existen medios para modificar la
geometria de la fila de alabes. Como la separacion entre éstos y su angulo de colocacion,
sin necesidad de desmontar la cascada.

Las mediciones de presion y velocidad se realizan mediante los procedimientos
habituales de tubos de pitot en L y estaticos. La direccion de la corriente se determina por
medio de distintos tipos de instrumento, siendo los mas comunes los medidores de giro de
Garfio y cilindricos que se presentan en la figura 2.4. El principio de funcionamiento es
igual para ambos y consiste en hacer girar el instrumento alrededor de su eje hasta que las
presiones de los dos orificios se equilibran. La bisectriz del angulo que forman dichos
orificios indicara entonces la direccion del aire.

Tube Q.00 mm L.LO- 0.5 mm

3.2 mm (1/8 in) ——- —- »
L/

@' —

A £

I"r"

Tube 0.0 =D =1.6 mm
Tuke LD =0DE6D

S

4D -

\/ Saction  AA

{a) Claw probs [B) Chamfared tube probe

Figura 2.4 Medidores de presion y velocidad
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Para cualquier ensayo en particular, el angulo de curvatura del alabe €, su cuerda c y el
paso s, seran fijos, mientras que los angulos de entrada y salida de los 4labes a;, y

a, vendran determinados por el angulo de colocacion o de calado A elegido. El d4ngulo de
incidencia i se fijard entonces mediante la eleccion de un angulo de entrada de la corriente
a,, adecuado, ya quei=a, —a,, lo cual se conseguird colocando convenientemente la
mesa giratoria sobre la que va montada la cascada. Con la cascada en esta posicion, los
instrumentos de medida de la presion y la direccion se trasladan a lo largo de la fila de
alabes, por delante y por detrds de la misma, y los resultados se representan como se
muestra en la figura 2.6, en la que se indica la variacion de la pérdida de presion de
estancamiento y la deflexion de la corriente ¢ = o, — &, , para dos éalabes del centro de la
cascada.

Como la pérdida dependera de la magnitud de la velocidad del aire que entra en la
cascada, es conveniente expresarla en forma adimensional dividiéndola por la altura
dinamica a la entrada, es decir:

Pérdida = 0" P (2.18)
pC; /2 pC; /2

Lo que facilita la correlacion de los resultados de los ensayos que abarcan una gama de
valores de C,.

Las curvas de la figura 2.6 podran ahora repetirse para diferentes valores del angulo de
incidencia y el conjunto de los resultados condensarse en la forma mostrada en la figura

2.7 donde se representa la pérdida media fv/ pC;} / 2 y la deflexion media ¢ frente a la

incidencia para una cascada de forma geométrica fija. En estas curvas se aprecia que la
pérdida media se mantiene aproximadamente constante a lo largo de una amplia gama de
incidencias, aumentando rapidamente cuando la incidencia toma un valor positivo o
negativo grande. Cuando se dan estas incidencias extremas, el flujo de aire a través de los
alabes sufre una interrupcion similar al desprendimiento en un perfil aecrodindmico aislado.
La deflexion media aumenta con la incidencia, alcanzando un maximo en la zona de
incidencia de desprendimiento positiva. Variando la curvatura, la relacion paso/cuerda, etc.
se puede obtener resultados como los de la figura 2.7 para una amplia gama de formas
geométricas de la cascada.

A partir de la figura 2.7, se pueden construir varias graficas utilizadas para el disefio de
turbomaquinas. Algunas de estas graficas utilizan el valor de la deflexién mas adecuada
para la forma particular de la cascada. Dado que la finalidad de este es desviar el aire un
angulo lo mayor posible con una pérdida minima, la deflexion elegida se hallard en los
alrededores del maximo de la curva. No es posible tomar la deflexion maxima debido a las
grandes pérdidas por desprendimiento que tendria lugar. Lo que se evita tomando la
deflexion correspondiente a una proporcion definida de la deflexion de desprendimiento.

La proporcion que se ha revelado mas satisfactoria es ocho décimos, de manera que la
deflexion seleccionada o deflexion nominal sea & =0.8¢, donde ¢, es la deflexion de
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dificil determinar la posicion exacta del

se normaliza dicha posicion admitiendo que el
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Analizando los valores de la deflexion nominal &° determinados en un gran nimero de
ensayos con diferentes formas de cascada, se ha demostrado que, para el margen previsible
de incidencias, su valor depende principalmente de la relacion paso/cuerda y del angulo de
salida de la corriente «,. Su variaciéon con otros factores determinantes de la forma

geométrica de la cascada, como el angulo de curvatura del alabe, resulta pequefia en
comparacion. En base a ello, se ha podido construir la figura 2.8, donde se representa la
variacion de la deflexion nominal con el angulo de salida de la corriente, tomando como
parametro la relacion paso/cuerda.

50
B\
N
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o
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Angulo de salida de la corriente &, grados

Figura 2.8 Curvas de deflexion de diseiio [1]

Una de las graficas que utiliza el valor de la deflexion nominal para su construccion
son las curvas de los coeficientes de sustentacion y de arrastre. Asi, partiendo de los

valores medidos de la pérdida media w y la deflexién media nominal, estas curvas pueden
construirse de la siguiente manera:

Las formulas para el coeficiente de arrastre y el de sustentacion, segln las ecuaciones
(2.15), (2.16) y teniendo en cuenta la ecuacion (2.17), son:

2cosa
:7’”(

C, tga, —tgaz)—CDtgam (2.18)
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c =2 cos’a,, (s} w [[cos’a,
P poC’ c pVIZ/Z cos’ a, (2.19)
tga = ga, ‘;tgaz

Donde se ha remplazado los angulos de flujo relativos: S, B,y f, por los angulos de
flujo absolutos: «,,,a,ya, respectivamente, ya que se estd considerando una cascada
estacionaria ubicada en el interior de un tinel de viento.

Estas formulas permiten calcular C, y C,, a partir de los datos dados por las curvas

de la figura 2.7. Como «, es conocido por la geometria de la fila de alabes, para cualquier
angulo de incidencia i pueden determinarse los datos siguientes:

o, = +i

a,=a,—¢&

a, = arctg{; (tgocl +iga, )}

Seguidamente, utilizando los valores de fv/ lez/ 2 que se leen en el grafico y el valor

de s/c de la cascada, que es conocido, pueden calcularse C, y C,, por las ecuaciones
(2.15) y (2.16), y representarlos frente a la incidencia como se muestra en la figura 2.9.
Como el valor del término C,.tge, de la ecuacion (2.18) es despreciable, como ya se

menciono anteriormente, suele utilizarse el valor mas conveniente de C, dado por:

2cosa
:7’”(

C, 1ga, _tgaz)

(o2

Donde se desprecia el efecto del arrastre del perfil. Mediante esta formula se puede
representar las curvas de C,; para condiciones nominales (o de disefio) que corresponde a
las curvas de la deflexion de la figura 2.8. Estas curvas, que se representan de nuevo frente
al angulo de salida de la corriente «, para valores fijos de la relacion paso/cuerda (s/c) se
dan en la figura 2.10.

Para el estudio de las turbinas nos interesa solo aquellas curvas en la que se representa
el coeficiente de pérdidas en funcion de los saltos de presion (Y) y el angulo de salida
frente a la incidencia. Estas graficas se pueden obtener en forma similar a lo visto
anteriormente y a partir de la figura 2.7. En el disefio de turbinas el analisis de estas curvas
nos permitird obtener resultados importantes que permitiran establecer la forma de los
alabes de tal manera de desviar el flujo el angulo requerido y con el minimo de pérdidas.
En la figura 2.11 se muestra los resultados obtenidos por Ainley (1948) para dos grupos de
cascadas de alabes de turbina, impulso y reaccion. El término reaccion es usado aqui para
denotar en sentido cuantitativo, que el fluido acelera a través de la corona de
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alabes y asi experimenta una caida de presion durante su paso. No hay cambio de presion a
lo largo de una corona de 4labes de impulso.

De dichas figuras se puede empezar a hacer algunas conclusiones, como son:

Los alabes de reaccion tienen para un gran rango, bajas pérdidas respecto a
los 4labes de impulso, un resultado esperado debido a que la capa limite esta
sujeto a un gradiente de presion favorable.

El éngulo de flujo de salida permanece relativamente constante sobre un

gran rango de incidencias en contraste con resultados de cascadas del
compresor.
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En base a los resultados de las pruebas de cascadas, Ainley y Mathieson (1951)
desarrollaron correlaciones que permiten predecir el desempefio de turbinas de gas con una
tolerancia estimada del 2% en la eficiencia. Estas correlaciones se veran mas adelante una
vez definido la forma de la geometria exacta de los alabes.

2.4 Forma, espaciamiento y nimero de alabes

Una vez entendido los tres apartados anteriores es posible hacer un disefio preliminar
de los alabes que incluiria su forma, espaciamiento y nimero. Con este fin en los siguientes
apartados se definiran algunos términos adicionales relacionados con el flujo a través de la
cascada de una turbina de gas y se mostrara algunas correlaciones, para el calculo de
diferentes variables, obtenidas a partir del andlisis de los resultados de ensayos de
cascadas.

2.4.1 Solidez 6ptima

Vale la pena reflexionar un poco sobre los efectos de la relacion espacio — cuerda en la
corona de alabes de una turbina dado que este es un factor que afecta enormemente a la
eficiencia. Ahora si el espaciamiento entre los alabes se hace pequefio, entonces el fluido
tiende a recibir la maxima cantidad de orientacion desde los alabes, pero las pérdidas por
friccion serian muy grandes. Por otra parte, si los mismos alabes se separaran, las pérdidas
por friccion serian pequefias pero, debido a la pobre guia del fluido, las pérdidas resultantes
por la separacion del flujo serian altas, tal y como se muestra en la siguiente figura 2.12.

Estas consideraciones permitieron a Zweifel (1945) formular su criterio para la relacion
espacio — cuerda optima de los alabes teniendo un gran angulo de deflexion. Esencialmente
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el criterio de Zweifel se simplifica a la proporcion (yt) entre la fuerza tangencial real e
ideal del alabe, el cual tiene un cierto valor constante para las pérdidas minimas. La fuerza
o carga tangencial del alabe es obtenido para la distribucion de presiones real e ideal en
ambas superficies del alabe como se describe a continuacion.

La figura 2.13 indica una distribucion de presion tipica alrededor de un alabe en una
cascada de turbina, las curvas P y S corresponden al lado de presion (o concavo) y al lado
de succion (o convexo), respectivamente. Las presiones son proyectadas paralelamente al
frente de la cascada tal que el area encerrada entre las curvas S y P representan carga
tangencial del alabe por unidad de extension.

Y =psC,(C,, +C,) (2.20)

Tomando en cuenta la ecuacion (2.10) y despreciando los efectos de la fuerza de arrastre,
la expresion anterior puede ser escrita como:

C,.=C,
Cy2 =C tga,
Cyl = Catgaz

Y =R, = psC(tger, +1gax,)
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Donde los angulos de flujo relativos se han reemplazado por los angulos de flujo
absolutos y debido a que estamos analizando los alabes de una turbina, el signo negativo de
la ecuacion (2.10) se ha cambiado por positivo.

Es interesante examinar la presion a lo largo de las superficies del alabe. Asumiendo

flujo incompresible la presion estdtica a la entrada es p, = p, —EpCIZ; si también las

. . . . . 1 .
pérdidas son ignoradas la presion estatica a la salida es p, = p, 3 pC; . La presion en el

lado P inicialmente tiene un valor alto ( p,), siendo el maximo, obtenido Ginicamente en el

punto de estancamiento, luego cae agudamente a p, . En el lado S hay un rapido
decremento en la presion estatica del borde de ataque, pero puede aumentar de nuevo hacia
el borde de salida. Una reduccion del espaciamiento s produce una disminucion de la
carga tangencial (segun la ecuacion (2.20)). Reciprocamente, un aumento de s implica un
incremento de la carga con el aumento de la presion en el lado P y una caida en el lado S.

Oy
P, Py P
¢ : _"l b irc?
r | |
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Figura 2.13 Distribucion de presion alrededor de los dlabes de una cascada
de turbina [3]

Ahora, mientras que la presion estatica nunca puede incrementarse arriba de p, en la

superficie P; en la superficie S son posibles presiones mas bajas. Sin embargo, el
incremento de la presion hacia el borde de salida estd limitado en la practica para evitar la
separacion del flujo. Que implica que el valor de la carga tangencial esta restringido.

Para dar una idea de la capacidad de carga del alabe, la distribucion de presion real es
comparado con una distribucion de presion ideal dando una carga méaxima Y,, sin riesgo de
separacion del flujo en la superficie S. Reflexionando, se ve que las condiciones para la
carga ideal son establecidas por p, actuando sobre la superficie entera P y p, actuando
sobre la superficie entera S. Con esta distribucion de presion ideal (que, no puede, desde
luego ser realizado), la carga tangencial por unidad de longitud del alabe es,

¥, = pCib 2.21)
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y entonces,

wt =YY, = 2(s/b)cos’ a, (iga, +1ga,) (2.22)

Zweifel encontrd para varios experimentos en cascadas de turbina que para las pérdidas
minimas el valor de yt es aproximadamente 0.8. Sin embargo, de acuerdo a Horlock (1966)
el criterio de Zweifel predice la razon espacio - cuerda dptima Unicamente para angulos de
salida de 60 a 70 grados. Para otros angulos de salida no da una estimacion precisa de la
razon Optima espacio — cuerda.

2.4.2 Incidencia inducida

La circulacion alrededor de los alabes que les permite dar sustentacion, también causa
que las lineas de corriente entrantes volteen al aproximarse a la corona de alabes tal y
como se muestra en la figura 2.1.

Dunavant y Edwin (1956) correlacionaron la incidencia inducida, A6, como se

muestra en la figura 2.14.
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Figura 2.14 Incidencia inducida debido a Dunavant y Edwin 1956 [5]

Una razonable correlacion de esos datos esta dado por:

AG, = 14( —“1)+9(1.8—Cj (2.23)
70° S

La validez de esta expresion fuera del rango de «, entre 0°y 70° es incierta. Los alabes
de la turbina son a menudo disefiados sin incorporar la incidencia inducida. Esto resulta en
una incidencia, i, algo mas grande y el angulo de curvatura mas bajo que el calculado si
la incidencia fuera tomado en cuenta. Este desprecio de la incidencia inducida, algunas
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veces, no es tan opcional como necesario, particularmente para alabes de baja reaccion con
una pequefia aceleracion a través de la corona de alabes. En este caso la adicion de
curvatura en la region del borde de ataque puede producir una garganta aguas arriba, que es
obviamente indeseable y es ciertamente peor que cualquier incidencia positiva.

2.4.3 Desviacion

Debido a la inercia del fluido, la direccion de salida del flujo se desvia del borde de
salida del alabe tal y como se muestra en la figura 2.1. Para tener en cuenta lo anterior se
ha definido el angulo de desviacion que es la diferencia entre el angulo de salida del flujo y
el angulo de salida del alabe.

Entre las alternativas para la correlacion de la desviacion que han sido publicadas, se
escoge aquella dada por Ainley y Mathieson (1951). Esta correlacion es normalmente dada
graficamente, con correcciones para numeros de Mach cercanos a 1 y para el grado de
curvatura del alabe de la turbina aguas abajo de la garganta (el radio “e” en la figura 2.1).
Se ha trasladado esos resultados en tres expresiones analiticas, para diferentes nimeros de
Mach. Hay que recalcar que las correlaciones que se presentan a continuacién son mas bien
para el angulo de salida del flujo que para la desviacion.

1. Prediccion del angulo de salida para turbinas de fluido incompresible, y para
turbinas de fluido compresible con un nimero de Mach en la garganta menor a 0.5.

) 2{7{60{1(0) _100}+4o(5ﬂ (2.24)
0<M<0.5 6 s o

Donde o = Diametro de la garganta (figura 2.1).
s =Paso
e =Radio de curvatura de la superficie convexa del dlabe
aguas debajo de la garganta
M =Numero de Mach en la garganta

2. Prediccion del angulo de salida del flujo para turbinas con flujo sonico en la

garganta (M =1.0):
(1.786+4.128(s/e))
4f o afo)s
Ccos (j—sen (j() (2.25)
s s\ e

3. Prediccion del angulo de salida del flujo para nimero de Mach de la garganta entre
0.5y 1:

‘az‘M:LO -

(2.26)

-(2M -1)a

‘a2‘045<M<1.0 - ‘aml 0<M<0.5 sal|0<M<0.5 _‘aml M=1.0

2.4.4 Seleccion de la curvatura de la superficie

Los alabes de la turbina usualmente fueron disefiados para ser planos aguas abajo de la
garganta, en parte por las limitaciones del método de fabricacion normalmente usados para
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la manufactura de alabes, y porque los disefiadores sentian que el flujo no seria volteado
después de la garganta. Ahora con métodos mejorados y maquinas de control numérico,
estas limitaciones ya no existen. Algunos grados de la curvatura de la superficie convexa
del alabe (succion) aguas abajo de la garganta es deseable en cascadas de turbinas
subsonicas porque, si el flujo permanece fijo a la superficie del alabe, puede continuar
acelerando aguas abajo de la garganta. Esta aceleracion favorecerd en la preservacion de
una capa limite laminar, que tiene bajas pérdidas y un coeficiente de transferencia de calor
mas bajo.

Para un disefio preliminar, relaciones entre el espaciamiento del alabe, s, y la curvatura
de la superficie, e, de hasta 0.75 son permisibles. Un rango que parece dar formas
favorables de los alabes es 0.25<(s/e)<0.625.

2.4.5 Bordes de ataque y de salida del alabe

El radio del borde de ataque de los alabes de la turbina es a menudo dada como una
relacion de la cuerda del alabe, c, o el espaciamiento, s. Valores tipicamente usuales caen
entre 0.05s y 0.1s.

El borde de salida algunas veces se especifica como si tuviera un radio, pero es mas
usual especificar el espesor del borde de salida, ¢,,, a lo largo del plano de salida de la

te
corona de alabes, con los alabes siendo cortados agudamente. Valores tipicos estan entre
0.015¢ y 0.05¢c.

2.4.6 Eleccion del angulo de calado

Para definir el “esqueleto” de la configuracion de la corona de alabes para un estado
radial, es necesario, después de la solidez axial (b/s), la incidencia inducida, la curvatura
del alabe y el angulo de salida del flujo, definir una variable adicional. Esta variable es el
angulo de calado A (ver figura 2.1). Este angulo se relaciona con la cuerda axial b y la
cuerda del alabe c por:

cosA = b (2.27)
¢

El angulo de calado determina, en gran medida, la forma completa del alabe, y lo mas
importante, para las turbinas, es de que determina la forma del pasaje a través de los alabes.
Uno no tiene la libertad para elegir el angulo de calado arbitrariamente. Se restringira la
atencion a turbinas subsonicas, y cuya garganta (la parte mas estrecha del pasaje) puede
encontrarse en el borde de salida, y se dice que puede encontrarse porque la ubicacion de
esta garganta estd influenciada por el valor del angulo de calado. Asi, es posible obtener un
rango de valores del angulo de calado para los cuales la garganta se ubicard exactamente en
el borde de salida. Ahora, encontrar que valor de este rango seria todavia mejor, aparenta
ser mas un arte que una ciencia; es decir, mediante el uso de programas de computadoras
se puede juzgar la calidad de un pasaje de alabe mediante prueba y error y de esa manera
obtener el angulo de calado mas conveniente.

Una guia para obtener el angulo de calado ha sido publicada por Kacker y Okapuu
(1981); sus datos son suministrados en la figura 2.15.
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En un programa de computadora para disefiar alabes de turbina, el criterio de calidad
seria funcion de la estabilidad calculada, y las pérdidas totales de la capa limite tal y como
se verd mas adelante. El tipo de disefio preliminar en el que nosotros estamos
concentrandonos hasta aqui sera, al menos, tal que obtengamos una garganta en el borde de
salida y una reduccion estable del area a lo largo del pasaje y, si es posible, curvas
graduales de las paredes del pasaje.

2.4.7 Numero de alabes

El procedimiento normal es hacer una eleccion del nimero de 4labes en este punto y
cambiarlos después, si se desea, por consideraciones de calculo de la relacion de aspecto
(relacion altura — cuerda del alabe) o frecuencias de vibracion.

La influencia de la relacion de aspecto se presta a discusion, pero para el objeto que nos
ocupa es suficiente con observar que, aunque no sea critica, un valor demasiado bajo de
h/c tiende a originar efectos de flujo secundario y de juego de cabeza que abarquen una
proporcion indebidamente grande de la altura del alabe y aumenten asi el valor de las
pérdidas secundarias que sera definido mas adelante. Por otra parte, un valor demasiado
alto acrecentara la probabilidad de que surjan problemas de vibraciones; las caracteristicas
vibratorias son dificiles de predecir, dependiendo del amortiguamiento que proporcione el
procedimiento de fijacion de los alabes al disco de la turbina. Los problemas de vibracion
que aparecen en los alabes de elevada relacion de aspecto se pueden aminorar de forma
significativa adoptando llantas en la cabeza de los alabes que impidan las vibraciones de
voladizo. A veces se utilizan también llantas para reducir las pérdidas por fugas en la
cabeza. Un valor de h/c comprendido entre 3 y 4 seria ciertamente muy satisfactorio, en
tanto que seria imprudente tomar un valor inferior a 2.

Con el valor elegido de la relacion de aspecto se puede determinar la cuerda del alabe y
por tanto el paso, asi como también el numero de alabes. También es valido el
procedimiento inverso, esto es, como ya se dijo inicialmente, se elige un valor del numero
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de alabes y luego se determina la relacion de aspecto y se hace un analisis de vibracion de
tal forma de obtener resultados satisfactorios.

2.5 Procedimiento de diseiio

El trabajo preliminar necesario para el disefio de una corona de alabes incluira la
seleccion del diagrama de velocidades para el radio en cuestion para el cual deben ser
obtenidos los angulos del flujo. También debe determinarse el numero de Mach en la
garganta, para que la corona de alabes subsonicos pueda ser aproximada al numero de
Mach a la salida del alabe. Por otra parte, puede usarse el criterio de Zweifel para encontrar
la solidez axial 6ptima (ecuacion (2.22)).

Luego el procedimiento es como sigue.

1. Elegir uno o mas valores de la razon paso/curvatura, (s/e), el radio del borde de
ataque, y el espesor del borde de salida.

2. Calcular la razén de la garganta-paso (o/s), de las ecuaciones (2.24), (2.25) o
(2.26) para el nimero de Mach apropiado.

3. Dibujar la forma del pasaje desde la garganta hasta el borde de salida para los
valores encontrados en los pasos anteriores.

4. FElegir diferentes valores del angulo de calado, A4, guidandose de los valores
sugeridos por la figura 2.15. Dibujar el borde de ataque usando el radio
previamente elegido y un dngulo de entrada del dlabe comprendido entre «; y

(a, +A8,), donde «, es el angulo de entrada del fluido y A@, es la incidencia

inducida (ecuacion (2.23) y figura 2.14).

5. Conectar el borde de ataque a la seccion de la garganta con curvas suaves.
Dibuja circulos en el pasaje formando tangentes a las superficies convexa y
concava del alabe. Un pasaje del alabe aceptable serd aquel que dé una
reduccion continua del area de flujo hasta la garganta.

2.6 Estimacion del comportamiento en el punto de disefio

Como ya se dijo, de las pruebas hechas en el tunel de viento se obtiene dos datos
importantes: la pérdida de presion de estancamiento y la deflexion de la corriente para una
cascada de forma geométrica fija. Estos datos, a su vez pueden ser presentados de
diferentes formas de acuerdo al modo en que resulta mas conveniente para una aplicacion
determinada. A continuacion se hara una estimacion del comportamiento en el punto de
disefio para lo cual se recurrira al método publicado por Ainley y Mathieson (1951) que
permite dar predicciones fiables de la eficacia dentro del 2% sobre un gran rango de
disefios, tamafos y condiciones de operacion.

Se parte de las grafica de la figura 2.11 para una incidencia igual a cero y para una
variedad de formas geométricas de la cascada identificadas por la relacién paso — cuerda y
la espesor — cuerda. De estas formas se obtienen curvas que se muestran en la figura 2.16
que corresponden a alabes de tobera ( 5,=0) y de impulso ( 5, = ;) de perfil convencional

(por ejemplo T6) y con una relacion espesor/cuerda (¢/c¢) de 0.2 y una relacion espesor del
borde de salida/paso (¢, /s ) de 0.02.
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Figura 2.16 Coeficiente de pérdidas para alabes de impulso y reaccion con
incidencia igual a cero (t/1=20%;Re=2x10e5;M<0.6) (Adaptado por Ainley y
Mathieson 1951) [1]

En la figura 2.16 y en lo que sigue se utiliza la notacion de los alabes del rotor, para
poner de manifiesto que se refiere al flujo respecto de cualquier fila de alabes. Cuando se
considera la fila de alabes de la tobera, S, se convierte en «; y S, en «,, no habiendo

necesidad de duplicar las ecuaciones, que son igualmente validas para ambas filas.

La pérdida de presion total se divide en tres partes: pérdidas en los perfiles, pérdidas
secundarias, pérdidas del juego de cabeza.

a. Pérdida de perfil: Asociada al crecimiento de la capa limite a lo largo del perfil del
alabe (incluyendo la pérdida por separacion en condiciones adversas de angulos de
incidencia extremados o de numero de Mach altos a la entrada. Este coeficiente de
pérdidas de perfil es definido como las pérdidas en la presion de estancamiento al
cruzar la corona de alabes o la cascada dividido por la diferencia entre las presiones
de estancamiento y estatica a la salida del 4labe.
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Y, = Poi — Po (2.28)
P~ P>

La variacion de Y, para incidencia igual a cero contra s/c es mostrado en la figura
2.16 para alabes de impulso y de reaccion de varios angulos de salida del flujo. Para
otros tipos de alabes intermedios entre alabes de reaccion y de impulso el valor de
Y, esta dada por la siguiente formula de interpolacion. [1]

2 5253

yi; t/c

Yy =Y, 50 "'( : [Yp(ﬁ2=ﬁ3) - Yp(ﬁ2=0)] 02 (2.29)
B :

Esta ecuacion constituye una correccion para una variacion del angulo de entrada
con angulo de salida constante, de manera que Y, ; ) © Y, _,, son los valores
correspondientes a un alabe de tobera y a uno de tipo impulso cuyo angulo de salida
de la corriente S, sea el mismo que el del alabe real. En la ecuacion (2.28) se
incluye también una correccién de ¢/c para el caso en que sea distinta de 0.2 ya
que una disminucion de ¢/c entrafia una pérdida de perfil mas reducido para todos
los alabes distintos de los de tobera ( , =0). El grado de aceleracion del flujo en
los alabes decrece con el grado de reaccion cuando f, /f,— 1 y la influencia del
espesor del alabe se hace mas marcada a medida que esto sucede. La correccion
solo se considera fiable para 0.15<¢/c¢<0.25. Si los alabes actuales tienen un
valor de #/c¢ grande o menor del limite citado, Ainley recomienda que las pérdidas
deben ser tomadas como igual a tener un alabe con ¢/c¢ de 0.25 0 0.15.

Pérdida del conducto anular y pérdida del flujo secundario: La primera esta
asociada al crecimiento de la capa limite sobre las paredes interior y exterior del
conducto anular. Por otro lado, las pérdidas de flujo secundario son producidas por
los flujos secundarios que se originan siempre que la capa limite de una pared se ve
desviada un cierto &ngulo por una superficie curva adyacente.

Estas dos pérdidas no pueden separarse con facilidad, contabilizdndose por un
coeficiente de pérdida secundaria Y

Los datos de las pérdidas secundarias y del juego de cabeza para Y; e Y, se han

relacionado haciendo uso de los coeficientes de sustentacion y de arrastre. Asi pues,
recordando lo visto en el apartado 2.1, para una cascada de turbina se tiene:

C, =2(s/c)tgh, +1gp;)cos B,
_ 2Ap, cos’ B

c
? poC;

Donde:

B, = arctg((tgﬁ3 —1gp, )/ 2)
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Ainley encontr6 que las pérdidas secundarias pueden ser representadas por:

2
Chs :/Ii
s/c

Donde A es un parametro que es funcion de la aceleracion del flujo a través de la
corona de alabes. De la ecuacion del coeficiente de arrastre, junto con la definicion
del coeficiente de pérdida dada en la ecuacion (2.28), para flujo incompresible, se
obtiene:

C, = YS(S/c)(cos3 a, [cos’ az)

Entonces:

2
Y, = Cps c0s” a, _ /{CLJ [COS2 a, J _ iz (2.30)
(s/c)cos’ a,, s/c ) \cos’ a,,
Donde Z es el coeficiente de carga aerodinamica del dlabe. Ademas, la componente
de las pérdidas secundarias A resulta ser un valor complejo. Se ha sugerido que el
flujo secundario y la friccion en las paredes del conducto anular pueden resultar
afectados por la relacion de aspecto (h/c) y/o la razon de radios del conducto anular
(r, /7). Como se vera, Ainley y Mathieson opinan que (7, /r,) es el pardmetro mas
importante. (Sostienen que h/c sélo es importante en tanto haya una variacion de h
y no de c; ademas, al igual que la pérdida del perfil, Y, se ve considerablemente
afectado por el grado de aceleracion del flujo en el conducto formado por los
alabes. En términos generales, cuanto mayor sea la aceleracion, mas delgadas y
estables seran las capas limites y mas pequefio el efecto de una superficie curva
adyacente en cuanto a originar flujos secundarios. El grado de aceleracion se
expresa de forma conveniente mediante el cociente de las superficies normales al
flujo a la salida y a la entrada; es decir, 4, cos 3,/ 4, cos 3, , siendo A la superficie

anular. Se ha demostrado que la magnitud A de la ecuacion (2.30) vale

aproximadamente,
2
A= fl| Acosh) 2.31)
A, cos f, 7,

Donde la funciéon f viene dada por la curva de la figura 2.17

Dunhan y CAME (1970) subsecuentemente encontraron que la ecuacion (2.31) no
es correcta para alabes de baja relacion de aspecto, como en turbinas pequefias.
Ellos modificaron los resultados de Ainley para incluir una mejor correlacion. La
correlacion dada por Dunhan y CAME (1970) es:

A= 0.0334(6)( cos f j
h )\ cos f3,
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Figura 2.17 Parametro de pérdida secundaria

Esta ecuacion proporciona una significativa mejoria en la prediccion de las pérdidas
secundarias en comparacion al dado por el método de Ainley.

Pérdida del juego de cabeza: Esta pérdida es debida a que en las proximidades de la
cabeza del alabe del rotor, la corriente no sigue el camino previsto, no contribuye a
la cantidad de trabajo que le corresponde e interfiere con la capa limite de la pared
exterior. El coeficiente de pérdidas del juego de cabeza Y, depende de la carga del

alabe, del tamaio y de la naturaleza del juego de cabeza k

Segtin Ainley este coeficiente de pérdida esta dada por la siguiente expresion:
k 2.32
Y, =B " Z (2.32)

Sin embargo, Dunhan y CAME sugieren que la expresion para Y, es susceptible de

aplicarse a una gama mas extensa de turbinas, si las pérdidas del juego de cabeza,
se modifica, tal y como se observa en la siguiente ecuacion:

Y, = B(%)(ﬁjm 7 (2.33)
C

Donde k es el juego y hes la altura del alabe. La constante B vale 0.5 para un
juego de cabeza radial y 0.25 para un alabe provisto de llanta y con juego lateral,
vease la figura 2.18.

Si la relacion espesor del borde de salida/paso es distinta de 0.02, hay que hacer una
correccion en el valor de las pérdidas totales ya que el espesor del borde de salida
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Figura 2.18 Juegos de cabeza

afecta a todas las pérdidas y no s6lo a las pérdidas del perfil. La curva de correccion
de la figura 2.19 se ha deducido de los resultados de ensayos con turbinas.
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Figura 2.19 Factor de correccion por el espesor del borde de salida

Para concluir hay que poner de manifiesto que los datos de cascada y las demas
expresiones de las pérdidas s6lo son estrictamente validas para disefios cuyos nimeros de
Mach sean tales que no se incurra en pérdidas por ondas de choque en los conductos
formados por los alabes. Recientemente se ha sugerido que la pérdida suplementaria en que
se incurre al disefiar con un numero de Mach a la salida de los dlabes mayor que la unidad,
se puede tener en cuenta ajustando el coeficiente de pérdida del perfil Y, de la fila de
alabes en cuestion. La correccion viene dada por:

Y, =| Y,Segin la formula(2.29) |x[1+60(M ~1)] (2.34)
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Donde M puede asumir los valores M,, o M., que son los nimeros de Mach para los

alabes del rotor y de la tobera, respectivamente. Existe otra restriccion que atn no se ha
mencionado acerca de la validez de los datos; el nimero de Reynolds del flujo debe estar
comprendido entre 1x10° y 3x10°; siendo Re definido en funcién de la cuerda del alabe, la
densidad y velocidad a la salida de una fila de alabes. Si el nimero de Reynolds medio en
una turbina, dado por la media aritmética de Re en la primera fila de toberas y en la ultima
del rotor (abarcando asi la turbina de varios escalonamientos), difiere mucho de 2x105,
puede hacerse una correccion aproximada del rendimiento isentrdpico global mediante la
expresion:

(1 -1, ) = ()1565j | (1 -1, )Rczleo5 (2.35)
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Esfuerzos mecanicos y térmicos en la turbina®’

Los motores de turbina de gas cuando son comparados con otros tipos de maquinas
ofrecen muchas ventajas como son: alta relacion potencia-peso, no posee elementos
reciprocantes y por tanto su marcha es suave, y tiene un bajo consumo de combustible. Sin
embargo, estas maquinas también tienen sus desventajas, siendo la principal, el hecho que
en condiciones de operacion la mayoria de sus principales componentes estan sometidos a
altos esfuerzos mecanicos y térmicos. En este capitulo, el proposito es elaborar un
procedimiento de célculo para evaluar los esfuerzos que actian sobre el disco y los alabes
de la turbina, que son los componentes mas solicitados durante el funcionamiento normal
de la maquina.

3.1 Esfuerzos mecanicos y térmicos en el disco

El disco de la turbina trabaja con una gran diferencia de temperatura entre su periferia y
su centro y como consecuencia se producen esfuerzos térmicos. A estos esfuerzos térmicos
se afiaden los producidos por la fuerza centrifuga siendo estos los de mayor valor.

Si bien la mision de los discos de las turbinas es transmitir a los ejes de estos las
fuerzas originados por el gas o vapor sobre los alabes, en su calculo tan s6lo se tienen en
cuenta las fuerzas debidas a los gradientes térmicos; y las fuerzas de inercia, siendo estos
ultimos de mayor significancia.

El problema se simplifica por la simetria del disco y sobre todo, por la hipotesis de una
distribucion uniforme de los esfuerzos en el espesor del mismo, hipotesis justificada a
causa de la pequefia magnitud de este espesor y su paulatina variacion.

A continuacion se formula las ecuaciones basicas que permitirdn determinar los
esfuerzos centrifugos y térmicos sujetandonos a las limitaciones y simplificaciones que se

plantea, tal y como se expresa en los siguientes parrafos.

Se designa con: r es el radio del disco; o, es el esfuerzo radial, o,es el esfuerzo

(1) El presente capitulo ha sido elaborado tomando como base la informacion de los siguientes libros: Cohen
[1] y M. Lucini [2].
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tangencial, x es el espesor del disco,d es el peso especifico,w es la velocidad angular, p
es la dilatacion radial, ¢, es la dilatacion unitaria radial ye,es la dilatacién unitaria

tangencial. Se estudiara el equilibrio de una porcion elemental de disco limitada por las
superficies cilindricas de radios » y » +dr, y dos planos meridianos que formen un angulo
da tal y como se muestra en la figura 3.1.

ohrda + d/dr (0 hrda)dr

S

N

\
oihdr othdr
\

1 ophrda ///>\ \
\ _gg/ i /
N
Figura 3.1 Elemento diferencial de disco giratorio

Sobre dicho so6lido actian esfuerzos radiales, cuya resultante, en sentido también radial,
vale la diferencia entre las dos caras cilindricas, o sea:

da (o, xrda)dr
2

Los esfuerzos tangenciales dan una componente radial, cuyo valor es:
o, xdrda

Por ultimo, la fuerza centrifuga vendra medida por el producto de la masa del solido
elemental por »’r , es decir:

éxdrmiom)zr = éxa)zrzaira’a
g g

La condicion de equilibrio sera pues:

i((7rxm?05)a’r —o,xdrda + éxa)zrzdrda =0
dr g

De donde:

—(a,‘xr)—dtx+éxa)2r2 =0 (3.1)
dr g
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Por otra parte, la teoria de la elasticidad suministra las dos relaciones:
3.2
Ee =0, —vo, (3-2)
Eg, =0, -vo, (3.3)

Donde E es el modulo de elasticidad, y v es el modulo de Poisson. La ecuacion (3.2)
muestra que debido al esfuerzo tangencial el alargamiento unitario radial se ve disminuido
ya que considerando que el volumen del elemento diferencial cumple con la ley de Hook,
una deformacion tangencial, debido a o,, obligatoriamente conduce a una reduccion en el

alargamiento unitario radial debido a o, , asi mismo, la ecuacion (3.3) muestra que debido
al esfuerzo radial el alargamiento unitario tangencial también se ve disminuido.

Hasta aqui, s6lo se ha considerado las deformaciones y esfuerzos mecanicos debido a
cargas centrifugas, pero, ain no se ha dicho nada sobre los esfuerzos y deformaciones
debido a cambios en la temperatura. Asi pues, si al elemento de volumen diferencial se
somete a un incremento de temperatura ; su volumen aumentara, pero debido a la
restriccion impuesta por el resto del material a su alrededor dicho elemento encontrara
oposicion a su expansion y como consecuencia los esfuerzos a los que esta sometido

aumentaran ( o,y o, ) en un valor que sera igual al necesario para no permitir este aumento

de volumen debido al calentamiento, el cual resulta ser FaAT . De lo anterior, se deduce
que el efecto de los cambios en la temperatura del elemento diferencial se toma en cuenta
afiadiendo el término EaAT en el segundo miembro de las ecuaciones (3.2) y (3.3) que
toma en cuenta el esfuerzo adicional para una determinada deformacion unitaria radial ¢, y

tangencial &, respectivamente; asi pues, se obtiene

(3.4)
Ee¢ =0, —vo, + EaAT

Eg, =0, -vo, + EaAT (3.5

El alargamiento unitario radial, teniendo en cuenta que el primitivo radio » se
transforma en » + p, vendra dado por

e - d(r+p)—dr _dp
: dr dr

Y el alargamiento unitario tangencial, por

. = 2z(r+p)-2m _p

t
27 r

Lo que permite dar a las ecuaciones (3.4) y (3.5) la nueva forma
E‘jlpza,, -vo, + EaAT (3.6)
r

EL =6 -vo +EaAT
r

(3.7)
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El sistema formado por las ecuaciones (3.1), (3.6) y (3.7) tienen cuatro incognitas que
se deben determinar

X,0,,0,,p

Luego falta una condicién para determinar sus valores en cada punto. Esta condicion
puede ser, bien distribucion arbitraria o prefijada de las tensiones (igual resistencia por
ejemplo), bien el conocimiento del perfil del disco, o sea la x correspondiente a cada r. Si
ademas se considera el céalculo de los esfuerzos térmicos, se tiene que determinar la
evolucion de la temperatura en el disco, la cual se puede aproximar mediante la siguiente
ecuacion basado en datos experimentales

t=t, +(tp —tc{rJ (3.8)
Ty

Donde ¢, es la temperatura en el centro del disco y 7, la temperatura en la corona del
disco y en el pie de los alabes.

La variacion del modulo de Young (E) y del coeficiente de dilatacion lineal (« ) como
funcién de la temperatura dependera del material del disco.

Para el calculo de los esfuerzos se considerard que Unicamente el disco trabaja, la
presencia de los alabes es manifestado por un incremento en la fuerza centrifuga mediante
la adicion de un esfuerzo periférico dado en kilogramos por metro lineal, esto es:

G

F = 7w2x1
g

Siendo @ la velocidad angular, G el peso de los alabes por unidad de longitud del
disco y x, el radio del centro de gravedad de los 4labes. Asi la tension inicial
correspondiente valdra:

o = 00y (3.9)
gh

Representando por h, la anchura o espesor axial del disco en la periferia.
3.2 Esfuerzos mecanicos y térmicos en los alabes

Los alabes deben ser lo suficientemente fuertes para soportar las diferentes cargas a las
que se ve sometidos en condiciones de operacion. Hay tres tipos principales de cargas que
actian en el alabe: (i) Los esfuerzos producidos por cargas de traccion centrifugas que se
originan durante la rotacion a gran velocidad; asi, un alabe que pese s6lo dos onzas (56.7
gramos) pueden ejercer una carga de mas de dos toneladas a maxima velocidad. Estos
esfuerzos son los mayores a los que se ve sometido el rotor, en general, pero no son los
mas importantes ya que se trata de tensiones constantes. (ii) Los esfuerzos producidos por
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las cargas flectoras que el gas ejerce a medida que pasa a través de los alabes del rotor.
Estos esfuerzos fluctiian a medida que los alabes del rotor pasan por delante de los bordes
de salida de las toberas, originando la fatiga del material, el cual, es una falla que se
presenta muy a menudo en los alabes. (iii) Los esfuerzos de flexion, producidos por cargas
centrifugas y que tienen lugar cuando los centros de gravedad de las secciones
transversales del alabe a distinto radios no se encuentran sobre la misma linea radial. Estos
esfuerzos en la mayoria de los casos son lo suficientemente pequefios como para poderlos
despreciar.

3.2.1 Esfuerzos centrifugos

Como ya se menciond estos esfuerzos llegan a tomar valores muy altos pero no
resultan ser tan criticos ya que se trata de un valor constante. El valor méximo de dicho
esfuerzo tiene lugar en la raiz del alabe y el calculo es como sigue.

(13 ba

Sea un elemento diferencial de masa de longitud dr y de area igual a “a”,
correspondiente a la distancia » tal y como se muestra en la figura 3.2.

La fuerza centrifuga que actua sobre el elemento diferencial es el producto de su masa
y la aceleracion normal dado por @”7 . Entonces:

dFuerza centrifuga = dme’r = padr(ew’r)

Donde:
Yo, : Es la densidad del material del alabe

10 : Es la velocidad angular

Cada elemento diferencial, a distintos radios 7, estara sometido a esta fuerza centrifuga
y cada una de estas fuerzas sera transmitida y soportada por la seccion de la raiz. Luego:

Fuerza centrifuga total = J paro*dr

r

Siendo la fuerza centrifuga total, el resultado de sumar la contribucion, en la fuerza
centrifuga, de cada uno de los elementos diferenciales. Si a, es el area de la raiz, el
esfuerzo en este punto sera:

27
yol0) J.ardr (3.10)

roor

r.
_ 1 Zd _
o, =—|parwdr =
a,: a

En la practica, la integracion se realiza grafica o numéricamente, tomando en cuenta la
torsion del alabe y la reduccion de su seccion transversal de la raiz a la cabeza.
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Elemento diferencial

Raiz

Eje de Rotacién

Figura 3.2 Elemento diferencial del alabe rotativo

3.2.2 Esfuerzos de flexion

La fuerza derivada de la variacion del momento angular del gas segin la direccion
tangencial, que produce el par util, genera también un momento flector del gas con
respecto a la direccion axial, designado en la figura 3.3 por M . Puede haber una

variacion del momento angular seglin la direccion axial (es decir cuando C, #C_,)y, en
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el caso de alabes de reaccion, habra sin duda una fuerza de presion en dicha direccion
(p, = p3)2m/N,,. por unidad de altura, de manera que también habra un momento

flector del gas M, con respecto a la direccion tangencial. Proyectando estos momentos

flectores segun los ejes principales de la seccion transversal del alabe, podran calcularse las
tensiones maximas por el procedimiento apropiado para secciones asimétricas. Un alabe
torsionado y con decrecimiento debe dividirse en bandas de altura dh, calculandose el
momento flector a partir de la fuerza media que actia sobre cada banda.

La tension flectora del gas sera de traccion en los bordes de ataque y de salida y de
compresion en el dorso del alabe, su maximo valor suele darse en el borde de ataque o en
el de salida de la seccion de la raiz, incluso en alabes torsionados y con decrecimiento.

CG.
Direccion
tangencial

M

AN

/X |/ Direccién
axial

Figura 3.3 Momentos flectores en el alabe del rotor

La magnitud de la fuerza tangencial que actia en el elemento diferencial del alabe de altura
dry que contribuye al par util esta dada por la siguiente expresion:

(Ctz + Ct3) *

dF = dm

t
N dlabes

Es importante determinar el momento flector de esta fuerza (M, ) con respecto a la raiz del

alabe ya que en ese punto se daran los maximos esfuerzos de flexion. Por lo tanto, el valor
de M, en la raiz sera:

M =(r—r,)dF _ (r_rr)(czz +Ct3)dl’;’l

dlabes

Y si se considera la contribucion de las fuerzas dF, , que actiian en todos los elementos

diferenciales, al momento flector resultante A/, , se obtiene:
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M, :j(r_rr)(CtZ +Ct3)d’;l (3.11)

El flujo masico diferencial esta dado por:

dm=2mC, p,dr (3.12)

Ademas:
C,=C,1ga, (3.13)
Cs =C1ga, (3.14)

Reemplazando las ecuaciones (3.13), (3.14) y (3.12) en la ecuacién (3.11), se obtiene:

2 7,

M, = ifﬂc" j(tgaz +1ga, )(r—r,, )rpzdr (3.15)

dlabes  r,

Al igual que los esfuerzos centrifugos, la integral debe resolverse numéricamente y
teniendo en cuenta que los angulos del flujo y la densidad varian con el radio. Como el
momento flector méas grande es de lejos M, y el gje principal XX no se desvia mucho de la
direccion axial (el angulo @ es pequefio), se obtiene la siguiente expresion para el esfuerzo
de flexion en la raiz del alabe.

M M
o, =—ty= ! (3.16)
! 1y (IXX/y)

Donde 7,,/y es el modulo de la seccion de la raiz, el cual, debe ser el menor valor para
poder determinar el esfuerzo maximo. Es conveniente tomar el modulo de la seccion como
z , siendo este valor una funcion del angulo de curvatura del alabe (= deflexion de la
corriente) y de la relacion espesor/cuerda.

En la figura 3.4 se incluye una féormula de z debido a Ainley y que resulta de utilidad para
calculos aproximados y que se aplicara junto con la ecuacion (3.16) al disefio de la turbina.
En dicha figura se grafican los valores de B y n en funcién del angulo de curvatura que se
puede aproximar al angulo de deflexion de la corriente, luego el valor de z se obtiene a
partir de los valores de B, n y la relacion espesor/cuerda tal y como se muestra en la
formula.

Se ha establecido la forma de determinar los valores de los esfuerzos que resultan ser de
gran importancia en condiciones normales de operacion de la turbina; asi pues, se ha
obtenido los esfuerzos centrifugos cuyo valor se mantiene constante y es dado por la
ecuacion (3.10), también, se ha determinado la expresion para calcular los esfuerzos
flectores del gas, ecuacion (3.16), que es objeto de una fluctuacion perioddica cuya
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frecuencia depende de la velocidad de giro N y del niimero de alabes del rotor N, y del
estator N, .

1000

e —— o {
. n
200 R T e S
& 60 80 100° 120°

Angulo de curvatura del alabe

Figura 3.4 Modulo de la seccion de la raiz segiin Ainley
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Diseno de una turbina de gas de flujo axial: caso
estudio turborreactor

En los apartados siguientes se desarrollara el disefio de una turbina de un turborreactor
pequefio basandose en la teoria expuesta en los capitulos anteriores.

Antes de iniciar con los calculos de disefo, es necesario efectuar un estudio exhaustivo
del ciclo del sistema del cual formara parte nuestra turbina y de esa manera establecer las
condiciones termodindmicas a la entrada y a la salida de acuerdo a las exigencias de
potencia o rendimiento 6ptimo. El analisis de los ciclos ideales y reales de los sistemas de
turbinas de gas puede hallarse en los textos de termodinamica, por lo que aqui no nos
concentraremos en este tema y supondremos que a partir de dichos célculos se establecen
los siguientes datos para el punto de disefio.

- Aplicacion : Turborreactor
- Flujo masico m : 20 kg/s

- Rendimiento isentropico 7 : 0.9

- Temperatura de estancamiento de entrada 7, : 1100 K

- Salto de temperatura total 7,,, — 7, : 145 K

- Relacion de expansion P, /P, : 1.873

- Presion de estancamiento de entrada P, : 405.2 kPa

Los datos proporcionados corresponden a propiedades termodinamicas totales o de
estancamiento ya que en los calculos de los ciclos reales lo que se maneja son estos valores
y no es necesario referirse explicitamente a los términos de la energia cinética. Una ventaja
de tipo practico es que resulta mas facil medir la temperatura de estancamiento de una
corriente a gran velocidad que su temperatura estatica. Los términos de la energia cinética
se especificaran y estudiaran en detalle cuando se analice la cinematica del flujo de gas a
través de los alabes de la turbina.

Ademas de estos datos se puede contar con la velocidad de giro, que viene fijada por el
compresor del turborreactor, cuyo disefio es siempre mas critico que el de la turbina debido
a que el flujo sufre una desaceleracion. También, de la experiencia se sabe que para
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velocidades mayores a un cierto valor habra serios problemas de resistencia. Por lo tanto,
se considera los siguientes datos adicionales que permitird determinar la cinematica del
flujo a través de los alabes.

- Velocidad de rotacion N : 250 ps
- Velocidad media del alabe : 340 m/s

4.1 Calculo del numero de etapas

El numero de etapas a usar estara directamente relacionado con el coeficiente de carga
que se ha elegido por consideraciones de maximo desempefio. De acuerdo a las graficas de
las figuras 1.3-1.8 y en base a la experiencia, los valores recomendados de v y ¢ para un
escalonamiento de un turborreactor son 2.5 y 0.8 respectivamente. Por otro lado, a partir de
los datos, el coeficiente de carga valdra

_2C,AT,  2x1147x145

. 2 22,8774
U 340

Como se trata de un valor proximo al recomendado, es posible obtener la potencia
requerida con una sola etapa de la turbina. Si el coeficiente de carga calculado hubiera sido
mucho mayor, entonces se hubiera necesitado mas de un escalonamiento, cada uno con un
coeficiente de carga proximo al valor recomendado adecuandose de esta manera a la
potencia exigida. Hay que tener en cuenta que si el nimero de etapas necesarias es grande,
entonces es conveniente adoptar etapas de repeticion, en las cuales el valor del coeficiente
de carga sera el mismo.

4.2 Cinematica del flujo a través de los alabes

Para determinar el tridngulo de velocidades es importante tener en cuenta las
consideraciones hechas para determinar las expresiones del grado de reaccion y del
coeficiente de carga, tal y como se establecio en el Capitulo 1.

Asi pues, se tendrd en cuenta que C, =C_; y C, =C,. Ademas, para el disefio se

considera una velocidad del flujo a la entrada axial y se trabajara con un grado de reaccion
proximo al 50%, el angulo del flujo de salida se fijara en 10°.

Asi de la ecuacion (1.13) se obtiene

tga, =tgfl, —1/¢
1g(10°) = tgp, —1/0.8
tgff, =1.4263
p, =55°

Luego el grado de reaccion sera:

1gpy = 21»@”/ + 2Aj
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Ademas de la ecuacion (1.14) se obtiene:

1gf3, = 21¢G”/ + 2Aj

1gf, = 2(58)(; (2.58)— 2(0.4975)}

tg, =0.1843
B, =10.4453°

Luego:

1
ga, = ; +1gf,

tga, = 018 +0.1843

tga, =1.4343
a, =55.1166°

Una vez calculados los angulos del flujo se procedera a determinar las velocidades.
Por la definicion del coeficiente de flujo.

C,, =ug=340x0.8 =272 m/s
C,=C, =272 m/s

Luego, por la geometria del triangulo de velocidades, se obtiene:

C 272

C = " =475.6 m/s
cosa, cos(55.1166°)
C
v= G o 2725965834 mis
cosf3, cos(10.4453°)
C
C,=Co = 22 560 s
cosa, cos(10°)
= Co o 224940175 ms

P cos S, - cos(55°)

También:
C,=C,=2762 m/s
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Puede ya dibujarse el diagrama de velocidades tal y como se muestra en la figura 4.1.
El siguiente paso es determinar las propiedades termodinamicas, para ello se supondra que

el coeficiente de pérdida del alabe del estator es 4, =0.05.

U (340 m/s)

Figura 4.1 Triangulo de velocidades

4.3 Calculo de las propiedades termodinamicas

En base a la figura 4.2, que muestra los procesos que tiene lugar en los conductos de
los alabes del estator y del rotor, y tomando como datos de partida las dadas al principio de
este capitulo se determinard las propiedades termodinamicas para diferentes puntos a

través de las coronas de alabes.

T a
R R
] TocT o1
7‘ 02= 101
c‘_ﬁl_z Ce T 1 PR,
C3/2C,
=lozrel _
) IV.?/;CP T 2 R
T Tz 2
MCHI2C, Val2Cy
T 3 R
T = -
T 3"
> S

Figura 4.2 Diagrama T-s de la etapa de reaccion

La temperatura, presion y densidad en el punto 1 se determinard mediante las

siguientes expresiones:
C2
=T, - S
2C,
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(Tl J;//(yl)
bPr=Po|
T,

Py

p =

1 RT,

Asi mismo, tomando en cuenta el coeficiente de pérdidasA, en el estator, las
propiedades en el punto 2 seran:

Ty, =Ty
C2
T, =T 2
2 02 2C,
C2
T, =T, -1, ——
2 2 N2CP

Ya que las propiedades termodinamicas en el punto 3 son conocidas, éstas quedan
completamente definidas en los tres puntos de interés. Por otra parte el valor del
coeficiente de pérdidas en los alabes del rotor puede determinarse calculando el valor de la

expresion T, — T, ; entonces.

(r-D/y
T _ (PJ
T P
Luego:
_ T3 _T;
" orijac,

Los resultados a los que se llega se resumen en la tabla 4.1

Tabla 4.1: Propiedades termodinamicas en diferentes puntos de la turbina

Punto Temperatura Presion [kPa] Densidad Temperatura de Presion de
[K] [kg/m3] estancamiento [K] estancamiento [kPa]
1 1067.75 359.615 1.1735 1100 405.2
2 1002.45 273.930 0.9521 1100 397.1544
3 937.774 201.1387 0.7473 955 216.3374

Entonces el coeficiente de pérdidas del rotor es:

T,-T, 937.774—927.9546
i = 2 =0.1
V2[2C, 474.2175%/2x1147

R
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En las figuras 4.3 y 4.4 se muestran la presion, temperatura y velocidad a lo largo de la
etapa.

Temperatura en diferentes puntos de la turbina

1100
1050 ~.
g \
S 1000 0\
=
5
= 900
850
1 2 2 3
Punto en la etapa
Figura 4.3 Distribucién de temperatura
Presion y velocidad en diferentes puntos de la turbina
500

. ‘>< \
300 v = —e— Presion [kPa]
200 —m— Velocidad [m/s]

100 ~

Punto en la etapa

Figura 4.4 Distribucién de presion y velocidad

4.4 Calculo de la forma del conducto anular

A continuacion se calcula una parte de la geometria del conducto anular basandonos en
los resultados anteriores. Asi pues, considerando un conducto anular simétrico se obtiene:

Uu,=2m N
De donde:

r, =U, |2z2N
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Como la superficie anular viene dado por
A=2m,h=U, h/N

La altura y la razon de radios del conducto anular se obtendran a partir de

AN
Um

1o _n,th/2

r. r,—h/2

Resumiendo y reemplazando datos, se muestra los resultados en la tabla siguiente.

Tabla 4.2 Dimensiones parciales del conducto anular y de los alabes

Punto Area anular [mz] Altura [cm] Relacion cabeza/raiz
1 0.0617 4.54 1.2341
2 0.0772 5.68 1.3019
3 0.0984 7.23 1.4013

Es importante mencionar que si la etapa no es simétrica, U, sera diferente en cada uno

de ellos y por tanto los calculos deberan realizarse con sus respectivas velocidades
periféricas que seran establecidas por criterios del proyectista y teniendo en cuenta los
esfuerzos mecanicos permisibles.

4.5 Calculo de la distribucion de los angulos de la corriente

Hasta aqui so6lo se ha definido el tridangulo de velocidades y las propiedades
termodindmicas para el diametro medio. Ademas se sabe que la velocidad periférica U
aumenta con el radio y como consecuencia los tridngulos de velocidades variara desde la
raiz hasta la cabeza de los alabes tal y como se sefial6 en el capitulo 1.

La teoria del torbellino se expuso en el apartado 1.5, donde se dedujo las expresiones
necesarias para obtener los angulos de la corriente del gas para diferentes radios; asi
aplicando las ecuaciones (1.30) y (1.31) al disefio de la turbina se obtiene los resultados
que se muestra en la tabla 4.3.

Tabla 4.3 Angulos de la corriente del gas para diferentes radios

Radio [cm] al [Grados] a2 [Grados] B2 [Grados] o3 [Grados] B3 [Grados]
25.2622 - - - 8.6695 57.9638
24.5277 - 51.6943 -8.57 8.8435 57.5434
24.0277 0 52.2670 -5.4541 9.0245 57.1152
23.5277 0 52.8486 -2.2415 9.2130 56.6793
23.0277 0 53.4393 1.0535 9.4095 56.2357
22.5277 0 54.0392 4.4140 9.6145 55.7844
22.0277 0 54.6484 7.8209 9.8285 55.3254
21.5277 0 55.2669 11.2531 10.0522 54.8590
21.0277 0 55.8948 14.6891 10.2862 54.3853
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Radio [cm] ol [Grados] 02 [Grados] B2 [Grados] a3 [Grados] B3 [Grados]
20.5277 0 56.5321 18.1070 10.5312 53.9045
20.0277 0 57.1790 21.4859 10.7880 53.4168
19.5277 0 57.8354 24.8063 11.0575 52.9226
19.0277 - 58.5014 28.0514 11.3406 52.4224
18.5277 - - - 11.6384 51.9166
18.0277 - - - 11.9520 51.4058

La variacion de los angulos de la corriente con el radio se representa en la figura 4.5, en
la cual se incluye también los tridngulos de velocidades en la raiz y la cabeza dibujados a
escala, también se muestra un esbozo de los alabes trazados en base a los angulos de flujo
calculados. Hay que tener en cuenta que estos alabes no son la forma final y mas bien son
una aproximacion, pues los angulos del flujo no necesariamente coincidiran con los de los
alabes.

Es importante comprobar que el grado de reaccion es positivo en toda la extension del
alabe ya que los valores negativos implicarian que la expansion en las toberas viniera
seguida de una recompresion en el rotor y las pérdidas serian grandes; ademas, el nimero
de Mach a la entrada de los alabes del rotor no debe de ser en ninglin punto superior a unos
0.75.

4.6 Calculo de la forma de los alabes

En el apartado anterior, se ha visto como establecer los angulos de la corriente para
todos los radios. El paso siguiente es transformar estos angulos de flujo en distribuciones
de los angulos del 4labe y de esta manera obtener su geometria para desviar la corriente el
angulo requerido con el minimo de pérdidas.

Se empieza por especificar el nimero de alabes del estator y del rotor. Asi basandonos
en lo sefialado en el capitulo 3 consideraremos 70 alabes para el estator y 71 alabes para el
rotor. Entonces el paso de los alabes para el radio medio sera:

2,  2x7wx21.645
Ny 70

Sy =

=1.9428 cm

2,  2x7xx21.645
Ny, 71

=1.9155 cm

Sp =

A partir del criterio de Zweifell es posible determinar la relacion paso/cuerda axial
(s/b) 6ptimo para controlar adecuadamente la corriente de gas. Hay que tener en cuenta
que el adjetivo optimo hace referencia a un valor 6ptimo con respecto a las pérdidas de
perfil Y, y no con respecto a la pérdida total Y .

Asi pues, haciendo y# =1en la ecuacion (2.22) y teniendo en cuenta que los angulos del

flujo varian desde la raiz hasta la cabeza de los alabes, se han obtenido los resultados que
se resumen en la tabla 4.4 para los dos puntos mencionados incluyendo el punto medio.



Tabla 4.4 Valores de la cuerda axial y de la relacion paso-cuerda éptima para

r

Angulo [Grados]

diferentes radios

Alabe Punto Radio [cm] (s/b) s [em] b [cm]
Estator | Cabeza 24.1450 0.9173 1.9428 2.1170
Medio 21.6459 0.9399 1.9428 2.0660
Raiz 19.1450 0.9958 1.9428 1.9500
Rotor | Cabeza 24.6450 1.2391 1.9155 1.5450
Medio 21.6450 0.9459 1.9155 2.0240
Raiz 18.6450 0.7096 1.9155 2.6980

Angulos de la corriente del gas

U

0.250

V,
Figura 4.5 Distribucién de los angulos del flujo

—a2
—pB2
—a3

B3
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La otra variable que permitird definir la geometria de los alabes es el diametro de la
garganta, el cual, como ya se ha visto en el apartado 2.4.3 esta relacionado con el angulo de
salida que ha de desviarse el flujo y con la curvatura que presente el alabe cerca del borde
de salida. Asi considerando la relacion paso-curvatura igual a s/e =0.333 se obtiene los
resultados que se muestran en la tabla 4.5.

Tabla 4.5: Valores del diaAmetro de la garganta (O) y del nimero de Mach para
diferentes radios

Alabe Punto Radio [cm] | a2/B3 C2/V3 T2/T3 [K] | M2/M3 (s/e) O [cm]
[m/s]

Estator | Cabeza 24.1450 52 441.8012 984.6737 0.8416 | 0.333 1.16
Medio 21.6450 55 4742175 | 1002.4017 0.7657 | 0.333 1.10
Raiz 19.1450 58.2286 | 516.5882 | 1015.9183 | 0.70866 | 0.333 1.00

Rotor Cabeza 24.6450 57.6388 | 508.17 938.0042 0.8483 0.333 1.001
Medio 21.6450 55 474.2175 937.774 0.7917 | 0.333 1.071
Raiz 18.6450 52.0327 | 442.1242 937.4263 0.7382 | 0.333 1.150

Por lo tanto, en el borde de salida; la superficie de succion estara definida por el radio
de curvatura e y la superficie de presion por el radio de curvatura e+o.

Para establecer completamente el borde de salida del alabe es necesario determinar su
espesor (te), para lo cual segun lo dicho en el apartado 2.4.5, se tomara un valor de la
relacion espesor-cuerda igual a 0.035.

En la figura 4.6 y 4.7 se ha dibujado una ampliacion del borde de salida de los alabes
del estator y del rotor en base a los resultados obtenidos.

e+to=69.33

e=328,31

Figura 4.6 Borde de salida del alabe del estator para el punto medio

El siguiente paso, para determinar completamente la geometria del alabe, es definir el
valor de la incidencia es decir la diferencia entre el angulo del flujo a la entrada y el angulo
del 4labe también a la entrada, el cual, ha sido definido en el capitulo 2. En nuestro caso se
toma una incidencia igual a 0° que quiere decir que el d&ngulo del alabe a la entrada sera
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igual al angulo del flujo. Ademas, la forma del borde de ataque es redondeada cuyo radio
se establecio en el apartado 2.4.5. Y por tanto se tomara r, = 0.05s .

Por ultimo la forma final del alabe dependera del angulo de calado A que, segun lo
establecido en el apartado 2.5.6 su valor queda a criterio del proyectista basado en su
experiencia y a los resultados que obtenga de la pruebas aerodinamicas con el objetivo de
obtener una buena distribucion de la velocidad del gas con la menor pérdida posible.

e+0=68.20
=579

o

Figura 4.7 Borde de salida del alabe del rotor para el punto medio

En el Anexo 1 se muestran los planos acotados de las diferentes partes del expansor, cuyas
dimensiones han sido determinadas mediante los calculos realizados en este capitulo.

El siguiente paso del proceso de disefio es la comprobacion de que el disefio de la etapa es
compatible con un nivel permisible de los esfuerzos en los alabes del rotor. Con este
objetivo en los siguientes parrafos se evaluaran los esfuerzos centrifugos, de flexion y
térmicos que actian en el disco y en los alabes del rotor.

4.7 Calculo de los esfuerzos centrifugos en los alabes

El calculo de estos esfuerzos fue presentado en el apartado 3.2. La ecuacion (3.10) permite
determinar los esfuerzos centrifugos en la raiz del alabe, para lo cual, es necesario conocer
la variacion de su seccion transversal con el radio. Con este fin en la tabla 4.6 se muestran
los valores del area de la seccion transversal, asi como los valores del producto area x radio
para diferentes radios comprendidos entre la raiz y la cabeza del alabe.

Luego, evaluando la integral de la ecuacion (3.10) por el método de Simpson se obtiene:

~0.005

jardr x52.4392x107° =8.7398 10~
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Tabla 4.6 Area de la seccion transversal del alabe
para diferentes radios

Radio [m] Area [m2] | Area x Radio [m3]
0.1864 1.0116x10™ 1.8861x10°
0.1914 0.9334x10™ 1.787x107
0.1964 0.8590x10™ 1.6875x10°
0.2014 0.7903x10™ 1.5920x10°
0.2064 0.7292x10™ 1.5054x10°
0.2114 0.6764x10™ 1.4302x10°
0.2164 0.6340x10™ 1.3723x10°
0.2214 0.6018x10™ 1.3326x10°
0.2264 0.5779x10™ 1.3086x10°
0.2314 0.5602x10™ 1.2965x10°
0.2364 0.5470x10™ 1.2933x10°
0.2414 0.5354x10™ 1.2927x10°
0.2464 0.5248x10™ 1.2933x10°

Entonces, el esfuerzo centrifugo en la raiz del alabe sera:

2 7 2
o, =P [ardr = 8220"(1570;86) x(0.087398x10°)=175.2304 MPa
101.16x 10

"

4.8 Calculo de los esfuerzos de flexion en los alabes

El célculo de estos esfuerzos también fue presentado en el apartado 3.2. Asi la ecuacion
(3.15) permite determinar los esfuerzos flexionantes en la raiz del alabe, para lo cual, es
necesario conocer la variacion radial de la densidad y de los angulos absolutos del flujo a
la entrada y a la salida del rotor. Con este fin en la tabla 4.7 se muestran los valores de los
angulos absolutos del flujo y de la densidad, asi como, el valor de Ia
expresion (tgoc2 +iga, )(r—rr )rp2 para diferentes radios comprendidos entre la raiz y la

cabeza del alabe.

Tabla 4.7 Variacion de los angulos absolutos y de la densidad con el radio

Angulo absoluto | Angulo absoluto | Densidad a la (tga2 +1ga, )(r —r )”pz
Radio [m] ala entrada a, a la salida a3 salida p, :

[Grados] [Grados] [kg/m3] [kg/m]
0.18645 59.1771 11.6384 0.8815 0.0000
0.19145 58.5015 11.3406 0.8943 0.0016
0.19645 57.8354 11.0575 0.9063 0.0032
0.20145 57.1790 10.7880 0.9174 0.0048
0.20645 56.5322 10.5312 0.9278 0.0065
0.21145 55.8948 10.2862 0.9376 0.0082
0.21645 55.2669 10.0522 0.9467 0.0099
0.22145 54.6484 9.8285 0.9553 0.0117
0.22645 54.0393 9.6145 0.9634 0.0134
0.23145 53.4394 9.4095 0.9710 0.0152
0.23645 52.8487 9.2130 0.9781 0.0171
0.24145 52.2670 9.0245 0.9848 0.0189
0.24645 51.6944 8.8435 0.9912 0.0207




Luego, evaluando la integral de la ecuacion (3.15) por el método de Simpson se obtiene:

r{.

[(egar, +1ga; Yr =, Jrp,dr = 0.00060337 kg/m?

by

Entonces, el momento de flexion resultante en la raiz del alabe sera:

27C? : ?
M.o==" [(tgar, +1ga Yr =, )rp,dr = 22 1471fX272 x6.0337x10™ = 4Nm
R

Ademas, de la figura 3.4, el menor valor del médulo de la seccion es:

o= (o/e)" s
B

Donde:
B =750
t/c=0.2
n=13
c=0.0227m

x0.0227° =3.8401x10* m?3

1.3
Entonces: z —M
750

raiz

Por lo tanto, el maximo esfuerzo de flexion en la raiz del alabe sera:

M, 4

z . X

O'f:
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Como ya se menciono anteriormente este esfuerzo de flexion varia entre un valor minimo y
un valor maximo a medida que los alabes del rotor pasan por delante de los alabes del
estator siendo el valor del esfuerzo obtenido anteriormente el valor maximo de dicho

esfuerzo fluctuante.

4.9 Calculos de los esfuerzos centrifugos y térmicos en el disco

Las expresiones que permiten evaluar los esfuerzos en el disco fueron presentados en el
apartado 3.1. Asi, las ecuaciones (3.1), (3.6) y (3.7), permiten determinar los esfuerzos
centrifugos y térmicos en todos los puntos del disco, sin embargo, el principal problema
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radica en su solucion, la cual no puede realizarse en forma cerrada, recurriéndose a
métodos numéricos.

Es sumamente coémodo para los calculos combinar las tres ecuaciones mencionadas en una
sola en la que aparezcan so6lo los términos de interés como son o, y o,. Asi pues,

combinando y reordenando las ecuaciones, se obtiene:

(dx drj dr  Sw'rdr
do, =-o,| —+— |+0, ————

t

x r r g
2.2
do, = O't(dE—WJ+0,,(W—VdE—dej—Ed(aAT)—ngrdr
r r E X g r

En nuestro caso se aplica el método de diferencias finitas para resolver estas ecuaciones
y determinar los esfuerzos radiales y tangenciales. Segun este método numérico todos los
diferenciales se reemplazan por sus correspondientes diferencias finitas obteniéndose un
sistema de ecuaciones que deben ser solucionadas simultaneamente. Ademas, para dar
solucion a dichas ecuaciones se requiere que se establezcan unas condiciones limites o de
contorno que en nuestro caso serian los valores de los esfuerzos en la periferia y en el
interior del disco. Asi pues, el esfuerzo en la periferia seria igual al esfuerzo centrifugo
originado por los 4labes, sometidos a grandes velocidades de giro, y cuyo valor ya ha sido
establecido en el apartado 4.7. Asi mismo, el esfuerzo en el interior serd igual al esfuerzo
radial cuyo valor sera igual al esfuerzo tangencial.

En el caso del andlisis de los esfuerzos térmicos es necesario conocer la distribucion de
temperaturas en el disco y la variacion de las propiedades del material con la temperatura
como ya se menciond en el Capitulo 3. Con este fin en la tabla 4.8 se han tabulado los
valores de las propiedades que han sido utilizados en la solucién y en la figura 4.8 se
muestra la distribucion de la temperatura calculada segin la ecuacion (3.8) y en base a los
datos proporcionados en la tabla 4.9. Ademas, es importante mencionar que el material
utilizado en las turbinas de los turborreactores es una aleacion Cromo-Niquel, lo cual es el
resultado de una investigacion metalirgica incesante.

Tabla 4.8 Propiedades del material para diferentes temperaturas

Temperatura | Médulo de elasticidad E Coeficiente de Esfuerzo de fluencia o
K] [Pa] dilatacion térmica a [Pa]
[K"]

300 2.027x10™ 1.242x107 10.35x10°
470 1.946x10"" 1.332x10° 9.69x10"
620 1.865x10" 1.395x107 10.02x10°
770 1.783x10" 1.440x107 9.32x10°
920 1.706x10" 1.476x107 8.90x10°

El estudio completo del método de diferencias finitas puede encontrarse en textos
especializados de calculo numérico, por lo que aqui no se tratara este punto y solo nos
limitaremos en presentar la solucién en forma grafica, figuras 4.9-4.12 determinados en
base a las restricciones y cargas que se muestran en la tabla 4.9.
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Tabla 4.9 Cargas centrifugas y térmicas en el disco

1570.8

178

27

550
340

Cargas centrifugas

Velocidad angular [rad/s]

Esfuerzo radial en la periferia [MPa]

Cargas térmicas

Temperatura ambiente [°C]

Temperatura en la periferia [°C]

Temperatura en el interior [°C]

Distribucion de temperatura

8200
9€0°0
FHv0°0
7500
0900
890°0
192070
¥80°0
| 2600
001°0
801°0
1 911°0
vTI0
| ZET°0
or1°0

8¥1°0

600

[Do] BIMEIdWI T,

Radio [m]

Figura 4.8 Distribucion de temperaturas en el disco

Esfuerzos centrifugos radiales y tangenciales

— Esf. Radial
—— Esf. Tangencial

1200
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200.00 - -~
150.00 A
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Figura 4.9 Esfuerzos centrifugos radiales y tangenciales en el disco
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Esfuerzo centrifugo de Von Misses
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Figura 4.10 Esfuerzos centrifugos en el disco
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Figura 4.11 Esfuerzos t
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Esfuerzos térmicos de Von Misses
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Figura 4.12: Esfuerzo térmico en el disco

En las figuras 4.13 y 4.14 se comparan los esfuerzos calculados en este capitulo y en el
capitulo 6 por medio del programa COSMOSWorks. De dichas graficas se observa que no
hay una grande diferencia entre los esfuerzos en la mayor parte del disco, sin embargo, en
aquellas zonas en las que hay un cambio de seccion el programa muestra unos picos como
consecuencia de la concentracion de esfuerzos presentes en dichas zonas. Hay que tener en
cuenta que estos graficos s6lo muestran el valor de los esfuerzos para una parte del disco y
no el de los alabes. No obstante, los resultados presentados en el capitulo 6 abarcan la
totalidad del disco incluyendo los alabes.

De los resultados obtenidos en este capitulo y en el capitulo 6, se comprueba que el valor
de los esfuerzos maximos centrifugos y térmicos, asi como, de los coeficientes de

seguridad son los que se muestran en la tabla 4.10.

Tabla 4.10: Esfuerzos centrifugos y térmicos maximos

Punto del esfuerzo centrifugo maximo: Entre el eje y el disco
Esf. centrifugo maximo [MPa] 473
C.S. minimo 2.2

Punto del esfuerzo térmico maximo: Borde de salida del dlabe
Esf. térmico maximo [MPa] 897
C.S. minimo 1.1
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Esfuerzos centrifugos de Von Misses
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Figura 4.13 Esfuerzos centrifugos

Esfuerzo térmico de Von Misses
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Figura 4.14 Esfuerzos térmicos

4.9 Calculo del comportamiento de la etapa

El tltimo paso del proceso de disefio la etapa es la comprobacion de que la forma del alabe
puede dar como resultado los valores inicialmente supuestos del coeficiente de pérdida de
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la tobera y del rotor, asi como, el rendimiento de la etapa. De no ser asi, se repetiran los
calculos del disefio con valores mas probables del coeficiente de pérdida y del rendimiento.

La estimacion de los coeficientes de pérdidas, tanto en el estator como en el rotor, fue
discutido en el apartado 2.6 del capitulo 2, donde se expuso el método debido a Ainley y
Mathieson que permite predecir la eficacia de la turbina dentro del 2%. Asi pues, en los
siguientes parrafos se determinara los coeficientes de pérdidas basandonos en este método
y en el capitulo 5 se determinara en base a las simulaciones de flujo realizadas mediante el
programa Cosmosflow.

4.9.1 Cilculo del coeficiente de pérdidas del estator (Y),

Como ya se menciond en el apartado 2.6 las pérdidas totales se dividen en dos grupos, asi
pues, tenemos: pérdidas del perfil y pérdidas secundarias. Por tanto, para determinar las
pérdidas totales, se empieza por encontrar el coeficiente de pérdidas de perfil para el
diametro medio. El valor de este coeficiente, segun lo discutido en el apartado 2.6, es

(Zl/az
P p(al 0) p(al a2) p(al 0) 0

Ademas, de la geometria del dlabe y para la seccion media se tiene:

1.9420
/)= o =
(t/c)=0.16
(¢t,/s)=0.05
a, =0°
a, =55.1166°

También, el valor de Y, ,._,, , segun la figura 2.16, es:

Y, imey = 0.023
016 0°/55.116°
Entonces: ¥, =[0.023 + 0( . j =0.023

Por otra parte, el coeficiente de pérdidas secundarias es:

o[ ]2

Donde C, es el coeficiente de sustentacion y cuyo valor es:

C, =2(s/c)tga, +tga,)cosa,,
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C, =2x(0.77) x (tg(0°) + 1g(55.1166°)) cos a,

Ademas:
a, =arctg((tga, —1ga,)/2)
a, = arctg((tg(55.1166°) —1g(0°))/2) = 35.6472°

Luego: C, =2x(0.77)x (tg(0°) + tg(55.1166°)) x cos(35.6472) = 1.8

También, considerando que las pérdidas por fugas en los dlabes sea muy pequefio, entonces
podra suponerse que B sea nulo. Y finalmente, el valor de 4, seglin lo visto en el apartado

2.6 es:
A=f A4, cosa, ’ s
4, cosq, 7,

Donde la funcion f viene dado por la curva de la figura 2.16.
Ademas:

A, =27, h, =2x3.1416x 0.2164 x 0.0568 = 0.0772 m2

A, =27, h =2x3.1416x0.2164x 0.0454 = 0.0617 m2
()= 1914 g
0.2414

2 2
4 . 1166°
Entonces: | 42903%2 | /7 | [ 00772 cosG.1I66%) 1y 6 g)_ g 2846
4 cosa, s 0.0617 cos(0°)

t

Luego: 4 =0.013
Por lo tanto, el coeficiente de pérdidas secundarias sera: Y + Y, = 0.0433

El coeficiente de pérdida total del estator resulta ser:

Y=Y, +(Y, +Y,)=0.023+0.0433 = 0.0663

Dado que la relacion espesor del borde de salida/paso (z,/s) es distinta de 0.02, se hara

una correccion de los coeficientes de pérdidas calculados anteriormente. Asi pues, de la
figura 2.18 se obtiene:

r =1.1

Y(Pam t,/s= 0.02)



Entonces: (¥), =1.1x0.0663 = 0.073
4.9.1 Cilculo del coeficiente de pérdidas del rotor (Y),

El valor del coeficiente de pérdida del perfil es:

2 B2/ B3
B t/c
Y, = [Ypmzo) + [ﬂz [Yp(m:m) - Yp(/f2:0> 0.2

Ademas, de la geometria del dlabe y para la seccion media se tiene:

1.9145
(5/)= 2716
(t/c)=02
(t,/s)=0.0425
B, =10.4455°
By =55°

=0.8428

También, los valores de Y, 4,0, ¥ ¥, 4,_p3)> S€gUn la figura 2.16, es:

Y, g ~0.021
Y, papsy = 0.09
o\ 2 10.4455%/55°
Entonces: Y, = {0.021 - (10':;55) [0.09 - 0.021]}(85) =0.02348

Por otra parte, el coeficiente de pérdidas secundarias es:

on oot (22
h)\s/c) | cos’pB,

Donde el valor del coeficiente de sustentacion es:

C, =2(s/c)(1gp, +1gpf)cos B,
C, =2x(0.8428) x (1g(10.4455°) + tg(55°))cos 3,

Ademas:

B, = arclg((tg,b’3 —tgp, )/2)
B, = arctg((tg(55°) — 1g(10.4455°))/2) = 31.8773°

Luego: C, =2x (0.8428) x (1g(10.4455°) + 1g(55°)) x cos(31.8773°) = 2.3081

85
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Para el célculo del término B(k/h), se supone unos alabes del rotor desprovisto de llanta y
con un juego de cabeza radial de 2.08 mm, con lo que:

0.00208

B(k/h)zO.Sx( j:o.om

Y finalmente, el valor de A, segln lo visto en el apartado 2.6 es:
2
A= fl| Aeosh) /i n
A, cos S, v,

A, =2, hy, =2%x3.1416%x0.2164 x 0.07234 = 0.09838 m2

Ademas:

A, =0.0617 m2
(r./r)= 0.1864 _ ) 7563
0.2464

Entonces: (my /[1 - Zj = (000(2918735:02(()13(()5:2)j2 %l +0.7563)=0.5
Luego, de la figura 2.17, se obtiene: A =0.027

En consecuencia, el coeficiente de pérdidas secundarias es: Y, +Y, =0.1785

El coeficiente de pérdida total del rotor resulta ser:

Y=Y, +(Y; +7,)=0.02348 + 0.1785 = 0.2019

En este caso, la relacion espesor del borde de salida/paso (z,/s) es 0.0425, por lo que es

necesario aplicar el factor de correccion de la figura 2.19 al coeficiente calculado
anteriormente, entonces:
Y

=1.12
Y(Para t,/s= 0.0ZJ

Por lo tanto: (), =1.12x0.2019 = 0.2261

Con lo que el rendimiento de la etapa sera:

1
" 1416 Apsec® By + (T /T, Ay sec” a,
2U tgfp, +1ga, —(U/C,)
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1
77 ~
’ 121,272 | A sec’ (55°) +(937.774/1002.45)4,, sec? (55.1166°)

2 340 1g(55°) +1g(55.116°) — (340/272)

Donde:
=Y, =0.073 x (1002 A5 j 0.0665
T, 1100
=0.2261 937 774 j 0.2047
T, 1035 8046

Entonces:

1
77 I~
g 11,272 0.2047 x Sec? (55°) +(937.774/1002.45)x 0.0665 x Sec? (55.1166°)
tag(55°) + tag (55.116°) — (340/272)

27 340
ng =0.8322

Asi pues, el disefio proporciona A, =0.0665 y 7, = 0.83 en comparacion con los valores

de 0.05 y 0.9 que se supusieron inicialmente. Esta aproximacion puede considerarse
satisfactoria, pero si es que se quiere mayor precision habrd que recalcular todas las
variables con unos valores mas probables de los coeficientes de pérdidas y del rendimiento.
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Procedimiento para la simulacion en
Cosmosfloworks

5.1 Enunciado del problema

Como ya se mencion6 anteriormente la forma final de los alabes, obtenidos a partir de
las teorias vistas en los capitulos anteriores, tienen que ser refinados en base a los
experimentos o simulaciones de flujo mediante algin programa de computadora con el
objetivo de obtener una buena distribucion del campo de velocidades y las menores
pérdidas posibles. Con este fin, en este capitulo se realizard las simulaciones en el
programa cosmosfloworks tanto para los alabes del rotor como del estator, aunque los
procedimientos expuestos en los siguientes parrafos son aplicados a los alabes del estator,
seran igualmente validos para los alabes del rotor.

Las pérdidas estan contabilizadas por el rendimiento isentrdpico y éste a su vez se
relaciona con los coeficientes de pérdidas estudiados en el capitulo 1. Asi pues, en lo que
sigue nos limitaremos en obtener dicho coeficiente de pérdidas y la distribucion del campo
de flujo para el diametro medio y a partir de ello juzgar el desempefio del perfil del 4labe y
considerarlo como algo representativo, en forma promedio, de lo que le sucede al flujo en
toda la extension del alabe.

Para la simulacion y analisis del flujo en Cosmosfloworks puede ser necesario, en
algunos casos, simplificar el modelo removiendo aquellas partes que no influyen en la
solucion del problema pero que consumen recursos de calculo como la memoria y tiempo
del CPU. También puede ocurrir lo contrario; es decir, afiadir partes auxiliares que
consecuentemente requeriria mas memoria y tiempo del CPU, pero que serian necesarias
para obtener la solucion del problema.

Asi pues, para nuestro caso se ha visto necesario afiadir paredes ideales, es decir sin
friccion y adiabaticas, para definir los limites dentro de los cuales se establecera el campo
de flujo y de esa manera plantear el problema como de flujo interno a través de un
conducto en cuyo interior se encuentra una fila de alabes, cuya distribucion del flujo es
requerida. También ha sido necesario crear unas “tapas” que permitira establecer las
propiedades del fluido que son necesarios para la simulacion tal y como se vera mas
adelante.
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Por ultimo como lo que se quiere es analizar como influye el perfil del alabe, para el
diametro medio, sobre el campo de flujo, se ha visto conveniente plantear el problema
como un flujo en dos dimensiones desarrollado en el plano x-z tal y como se muestra en la
figura 5.1. Asi mismo, para la simulacion se ha considerado lo siguiente:

El aire ingresa al conducto con un flujo masico igual a 0.3 kg/s y en la direccion de z
positivo, luego pasa por la fila de alabes estacionarios puestos de tal forma que la
incidencia sea igual a cero y desvien la corriente un angulo de 55°, finalmente a la salida
del conducto se tiene que la presion y la temperatura estatica es igual a 299274.7 Pa y
1015.054 K respectivamente.

Tapa de entrada

WAL

Tapa de salida

Figura 5.1 Modelo para el analisis del flujo a través de los alabes

5.2 Crear un proyecto en CosmosFloworks con Wizard
5.2.1 Nombre del proyecto

Para comenzar un proyecto en Cosmosfloworks primero se debe especificar la
configuracion de Solidworks a la cual el proyecto estara conectado. Se puede usar la
configuracion actual de Solidworks o crear una nueva configuracion basada en la actual
configuracion. También puedes agregar comentarios al proyecto.
Para especificar una configuracion se debe seguir los siguientes pasos:

1. Click en Floworks, Proyect, Wizard.

2. Escoger la configuracion actual o crear una nueva configuracion para el proyecto
(Ver figura 5.2).
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Click en Create new si deseas copiar la actual configuracion de Solidworks
y agregarla a un nuevo proyecto de Cosmosfloworks. Ingresa una nueva
Configuracion name.

Click en Use current si deseas agregar un nuevo proyecto de
cosmosfloworks a la actual configuracion de Solidworks. Si la
configuracion actual también contiene un proyecto, el proyecto es
reemplazado y toda la informacién puede perderse.

En nuestro caso crearemos una nueva configuracion para el proyecto con el nombre

expansor.

3. Agregar los comentarios que deseas al proyecto. Después de que el proyecto sea
creado puedes revisar los comentarios haciendo Click en Floworks, Proyect, Edit
Comment.

4. Pulse el botdn next.

f Wizard - Project Name

To begin the project you must first specify the configuration to which the
project will be connected. You can either uze the current configuration, or
create a new configuration by giving a new name to the curent

@ configuration. 'ou can also attach comments to the project.

) ) Comments:
Configuration

(#) Create new
() Uge cument

Configuration name:

Expanzar

GUSHDSFLOWOHKS Current configuratior:

Default

Mext > Cancel Help

Figura 5.2 Creacion de un proyecto en el CosmosFloworks

5.2.2 Sistema de unidades

Permite seleccionar un sistema de unidades de la base de datos Units con el que se va a

trabajar.

Para seleccionar un sistema de unidades:

1. Se elige el sistema de unidades con el cual se va a trabajar, en nuestro caso se
selecciono el Sistema Internacional (SI) (Ver fig. 5.3).
2. Pulse el boton next.
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Figura 5.3 Seleccion del sistema de unidades

5.2.3 Tipo de fluido y caracteristicas fisicas

Permite seleccionar el tipo de fluido con el que se va a realizar nuestro analisis, se
puede escoger entre un liquido y un gas.

Cosmosfloworks puede analizar liquidos o gases pero no ambos a la vez, ademas, en el
analisis se puede tener en cuenta la transferencia de calor, andlisis transitorios, efectos
gravitacionales, flujos turbulentos o laminares, y flujo de gases de bajo o alto numero de
Mach.

Para seleccionar el tipo de fluido y las caracteristicas fisicas del mismo se debe seguir
los siguientes pasos:

1. Se escoge el tipo de fluido. Para nuestro analisis se emplea un gas, por lo tanto

seleccionamos la opcion Gas. Todos los demas pardmetros quedaran por defecto
(Ver fig. 5.4).
2. Pulse el boton next.

5.2.4 Tipo de analisis

Permite definir el tipo de andlisis que se utilizard para el problema que se intenta
resolver con Cosmosfloworks.

Para definir el tipo de analisis:
1. Debajo de Analisis type seleccionar tipo interno (/nternal) o externo (External). En

nuestro caso como se trata del flujo a través de un conducto se selecciona tipo de
analisis interno (Ver fig. 5.5).
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2. Para descartar posibles espacios internos que no estén involucrados en el analisis
del flujo, y por lo tanto simplificar nuestro analisis, seleccionaremos la opcion
Exclude cavities without flow conditions.

Wizard - Fluid Type and Physical Features

Fluid type
() Liquid (@) Gaz

Pleaze click "Heat transfer in solids” to include solid heat conduction
calculations [i.e.. for conjugate heat transfer simulations). Click
"Gravitational effects’ and enter the "Gravitational Settings" if these effects
afe important (e.g. natural convection problers). Click "Tine dependent’
and enter the "'Time Settings" if pour problem iz unsteady. If vou want to
anhalyze high-velocity gas lows [Mach number is greater than about 3 far
steady-state and about 1 For kransient analyses], then click "High Mach
rumber flow". Click "Radiation" to enable surface-to-surface radiation. Click
"Heat transfer in solids only" if no fluid exizts in your heat transfer analysiz.
Under "'Flow twpe"", you can choose to consider the flow as Laminar Only or
Turbulent Orly.

Phyzical features
[ Heat transfer in solids

Flow type:
Larinar and Turbulent hd [ High Mach number flaw
[ Time dependent

[ Gravitational effects

< Back Cancel Help

Figura 5.4 Eleccion del tipo de fluido

3. Especificar el eje de referencia del sistema de coordenadas globales X;Y, o Z. Se
selecciona a X como eje de referencia.
4. Pulse el boton next.

Wizard - Analysis Type g

Pleaze specify an external or intermal twpe of analyzis. For problems
including both external and internal flows, you should specify external twpe.
If the solid body in an external flow has closed internal spaces not used in
"\ the: analysis, then click "exclude intermal spaces". |f pou want to exclude

A
- cavities in your model that have no azzociated flow conditionsz, then pleaze
- click the correzponding checkbaox.
/
—-

Analyzis pe

]
() External &) Internal

— - — Exclude cavities without fow
conditions
F— Reference axiz of the global coordinate system:
% -

< Back Cancel Help

Figura 5.5 Eleccién del tipo de analisis
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5.2.5 Rugosidad

Permite especificar el valor de la rugosidad que sera empleado en todas las paredes que
conforman el modelo. Si se desea ajustar el valor de la rugosidad para una pared especifica
se tiene que definir una condicion de frontera de Reall Wall como se vera mas adelante
(Ver fig. 5.6).

1. Pulse next, aceptando la condicion de rugosidad cero por defecto, para todas las
paredes del modelo.

Pl il et rp gt o8 DD by o il b ol o e rmcncid
¥ il undaer i 1 recebned bor o greai wall by csting a Aough sl
b b P oy

Thea speseclfiedd roqigh

T L}
! &
A | . ¥
[ r
i Bk, |
'] ] i ].
b B
Col-
Aogheest  rarsaim :
iBmck | [ Mwak | | Cancel Heig

Figura 5.6 Ajuste de la rugosidad

5.2.6 Tipo de sustancia

Nos Permite especificar la sustancia cuyo flujo sera analizado en el proyecto de
Cosmosfloworks. Este programa tiene una base de datos integrada que contiene varios
liquidos, gases y so6lidos. Como maximo se pueden escoger 10 liquidos o gases para cada
analisis.

Para especificar el tipo de sustancia requerida para el analisis:
1. De la base de datos de la izquierda (Database of fluids), figura 5.7, se escoge como
sustancia el aire (4ir) (Ver fig. 5.7).

2. Luego presionar Add para agregar las propiedades de este gas al analisis.
3. Pulse el boton next.

5.2.7 Condiciones de pared
Puede escogerse entre pared adiabatica (Adiabatic wall), temperatura de pared (Wall

temperature), Flujo de calor (Heat flux) e indice de transferencia de calor (Heat transfer
rate).
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Figura 5.7: Eleccion del tipo de sustancia

Para especificar las condiciones de pared se debe seguir los siguientes pasos:

1. Para configurar las paredes del modelo por donde pasara el fluido, se escoge la
condicion de pared adiabatica (Adiabatic wall) ya que se desea que el fluido quede
totalmente aislado (Ver fig. 5.8).

2. Pulse el botdn next.

Wizard - Default Wall Conditions

Pleasze specify the default thermal wall conditions for the fluid in contact
with the wall. Click "4diabatic wall" for cazes with no heat flow between
the fluid and solid, " all temperature for temperature distribution on the
wallz, "Heat flus" for heat exchange per unit surface area. or "Heat transfer
rate’ for heat transfer to or from the walls of the model.

Default wall conditions
(® Adiabatic wal

() wall temperature
() Heat flus
() Heat transfer rate

|

< Back Cancel Help

Figura 5.8 Definiendo el tipo de pared

5.2.8 Condiciones iniciales y ambientales

En Cosmosfloworks cualquier problema de flujos permanentes es inicialmente
considerado como un problema dependiente del tiempo y los valores de las variables se
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dan para diferentes incrementos de tiempo (Iteraciones) desde las condiciones iniciales
especificadas. Asi pues, especificar condiciones iniciales (para andlisis interno), o
ambientales (para analisis externo) significa especificar valores de parametros
termodinamicos, de velocidad, de turbulencia, de so6lidos (para resolver transferencia de
calor en solidos) y concentracion (para mas de un fluido), a partir de los cuales el programa
iniciard las respectivas iteraciones. Por esta razon es recomendable especificar estas
condiciones de tal forma que sean valores cercanos a la solucion asumida y
consecuentemente aminorar el tiempo que el programa utiliza para solucionar el problema.
Se debe de seguir los siguientes pasos;

1. Se configurara como paso siguiente las condiciones iniciales, la temperatura, y la
presion, que en nuestro caso seran 1000K y 300000 Pa, respectivamente. Los
demas valores seran por defecto (Ver fig. 5.9).

2. Pulse el botdn next.

Fear stasdy ristn ic bad ricd by TpeCi
el b g kv s Firesd kulion 1 aoletales this conmpiason Fid
s prabdarer. pleacs mpecly e sad mled condtore. Pan
TV 104 bW SR

[ Parermasy Wk
[Farameter Dt Umlmnad  |®
| = Thammadmamc Farmmatare

P et Frzse, Epashas

Presiae X007 Py

Tarpasksn ([rifs

g. aloohy Faramsstars
| Voo Wi el i P it

iBack | [ Hedi | Cencal e

Figura 5.9 Definiendo las condiciones iniciales y ambientales

5.2.9 Resolucion de resultados y geometria

La resolucion de resultados se especifica de acuerdo con la precision deseada de la
solucion, disponibilidad de tiempo de CPU y memoria de la computadora. Debido a que
este parametro tiene una influencia sobre el nimero de celdas generadas, una solucion mas
precisa requiere un mayor tiempo de calculo y mayor memoria del computador. La
resolucion de la geometria permite especificar la minima dimension de un conducto y el
minimo espesor de pared para percibir pequefias geometrias que no son reconocidas
automaticamente por el programa. Estos parametros tienen una gran influencia sobre la
dimension caracteristica de las celdas y junto con la resolucion de resultados gobiernan el
numero de celdas generadas en la malla computacional.

Para especificar la resolucion de resultados y geometria.

1. Usar la barra deslizante y llevarlo al nivel 3 (Ver fig 5.10).
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2. Se deja los valores de Minimun gap size y Minimun wall thickness por defecto, al
hacerlo estos valores dependeran de la medida del modelo, de las fuentes de

volumen, de las condiciones iniciales y de las condiciones de contorno.
3. Click next.
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Figura 5.10 Definiendo la resolucion de los resultados

5.2.10 Resumen del proyecto

Presenta una concisa y general informacion sobre el proyecto, especificado en el
Wizard (Ver fig. 5.11).

1. Finalmente, aparecen todos los cambios y la nueva configuracion hecha con cada
paso realizado.

2. Luego de finalizar la configuracion en el Configuration Manager aparecera la
configuracion, la cual puede servir de base en otro andlisis a realizar.

Wizard - Summary =

Summary of the input information:

Project Mame: o
Expanszaor 1

Project output directory:
E’Documentos Yurilluminacidntesis2yprueba

m

Carnment

System of units:
Unit P DefinedS [m-kg-z)

Analyzis twpe: Internal
Exclude cavities without flow conditions: On

Result rezolution level: 3

Geometry rezolution:
Evaluation of minimum gap size:  Automatic
Minimum gap size: 0.05 m
Evaluation of minimum wall thickness:  Automatic o

< Back Canhcel Help

Figura 5.11 Resumen del proyecto
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Todos los pasos hechos anteriormente definen el proyecto. A continuacion en la tabla
5.1 se muestran en forma resumida todas las caracteristicas que definen el proyecto:

Tabla 5.1 Caracteristicas del modelo

Sistema de Unidades SI

Tipo de fluido Gas

Rotacion de paredes No

Tipo de analisis Interno, y se excluye las cavidades sin condiciones
de flujo

Rugosidad Paredes con rugosidad cero por defecto

Fluido Aire

Condiciones de pared Pared adiabatica

Condiciones ambientales e iniciales Temperatura igual a 1000 K y presion igual a
300000 Pa.

Resolucion de resultados y geometria El nivel de resolucion es 3, las demas opciones son
por defecto.

5.3 Dominio de calculo

Después de completar el Wizard, el paso siguiente sera definir el dominio de calculo en
el que el programa efectuara el analisis.

1. Click Floworks, Computacional Domain (Ver fig. 5.12).
En la ficha Boundary Conditions y en la opcion 2D se elegira el plano en donde se
desarrollara el flujo. En este caso serd el plano XZ.

3. Click OK. Se notard que los limites del dominio Computacional se modifican para
incluir so6lo a dicho plano (Considerando flujo en 2D).

l Computational Domain

Size | Boundary Condition | Color Setting
2D plane flov: Z - Plane Flow
Bt 3 i Dafal = Cancelar
A ma Default 7 Ayuda
At 2 mir: Default N
Ab 2 ma Default -

Figura 5.12 El dominio de calculo



99
5.4 Condiciones de frontera (Boundary Conditions)

5.4.1 Condiciones de frontera a la entrada y a la salida del flujo

1. En la ventana CosmosFloworks analisys tree, presionar click derecho sobre
Boundary Condition.

2. Seleccionar Insert Boundary Condition.

3. Seleccionar la cara interna de la “tapa 17, para lograr ésto se debe hacer click
derecho sobre la cara y seleccionar la opcion seleccionar otra.

4. Aparece un cuadro de dialogo donde se seleccionara la condicion para la cara.

Seleccionar Flow openings y Inlet Mass Flow, con esto se definira el flujo masico

a la entrada (Ver fig. 5.13).

6. En la ficha Settings se elegira la opcion Mass flow rate normal to FACE asi el flujo
entra en direccion perpendicular a la cara seleccionada, ademas se colocara el valor
del flujo masico y la temperatura del gas, que serdn igual a 0.3 kg/s y 1067.75 K,
respectivamente. Para la Aproximate Pressure se considerara un valor igual a
359615 Pa, este valor sera tomado en cuenta por CosmosFloworks s6lo en caso de
flujo supersonico.

7. Click en OK. Por lo tanto, en el arbol de datos de entrada aparecera la condicion de
contorno Inlet Mass Flowl (Ver fig. 5.14).

e

f Boundary Condition

Definition | Settings

Basic zet of boundary conditions Type of boundary condition: Aceptar
(%) Flow openings

Inlet Yolume Flow Cancelar
p Inlet W elacity =
© Pressure openings Inlet Mach Number fyuda
Outlet M ass Flow
Cwal Outlet Valume Flow -

Faces to apply the boundany condition: Coordinate systenn:

21Part3-1@E xtrudel > Face bazed coordinate system

Reference aniz % =

Filter...

Figura 5.13 Definiendo las condiciones de frontera

Nota: Con ésto se ha logrado definir el flujo masico y la temperatura con que el gas entra al
conducto.

8. Como siguiente paso es darle las condiciones de frontera a la cara interna de la
“tapa 2”, que sera la condicion que presentara el gas en la salida del conducto.

9. Se hace click derecho sobre Boundary Condition e Insert Boundary Condition.

10. Aparece un cuadro de didlogo donde se seleccionara la condicion para la cara.

11. Seleccionar la opcion Pressure openings y Static pressure, con €sto se definira la
presion estatica a la salida del conducto (Ver fig. 5.15)



Boundary Condition

Definition | Settings

Farameter

—| Flow Parameters
hass flow rate normal to face
Flow wectors direction
Fully developed tube flow
Inlet profile

= Thermodynarmic Parameters

Approximate pressure
Temperature
+ Turbulence Farameters

+| Boundary Layer Parameters

V] Show advanced parameters

Yalue

0.2 kals
Normal to face

O

Uniferm

359615 Fa
06775 K

7%

Cancelar

Ayuda

Figura 5.14 Definiendo las condiciones de frontera
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12. En la ficha Settings se colocara el valor de la presion estatica, que sera igual a
299274.7 Pa. Ademas, se considerara una temperatura estatica igual a 1015.054 K,
este valor sera tomado en cuenta por Cosmosfloworks sélo en caso de flujo

supersonico.

13. Click en OK. Se notara entonces que en el arbol de los datos de entrada aparecera la

condicion de contorno Static Pressurel(Ver fig. 5.16).

Dededtion | Baiings

{21 Flowy operinngs
(%] Presiiss operings
hwal

Fascax o apply Hia

T of bouimtony corsiinn

Todsl Presiiss

& TP tads] »

Fli

Loadrabs actam
Fois baes] ogednale: cpibsn

ks e i w

| Araplar |

Carcala

Figura 5.15 Definiendo las condiciones de frontera
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Figura 5.16 Definiendo las condiciones de frontera

5.4.2 Condiciones de frontera: paredes rugosas y reales

1.

2.

En el Cosmosfloworks Analisys tree, presionar clic derecho en el icono Boundary
Conditions y seleccionar Insert Boundary Condition.

En el cuadro de didlogo que aparece seleccionar Wall, luego Real Wall (Ver fig.
5.17).

Seleccionar las superficies de los alabes que estaran en contacto con el gas teniendo
en cuenta que el flujo se desarrollard en 2D y en el plano medio.(Plano 2).

En la ficha Settings se colocara el valor de la rugosidad, que sera igual a 0.01
micrémetros.

Click en OK. Se notara entonces que en el arbol de los datos de entrada aparecera la
condicion de contorno Real Wall 1 (Ver fig. 5.18).

Houndary Conditiss

Debrton hﬁ-‘:lh ‘wohall Satingr

T ppa ol boundess canditon: | Aneply |
o [Fogwra |
T} Flors cpuaning: Il ol Concels
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dpsdy
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Fussi b oy thes b g conciloer  Coorhnads syatean

Aslwerce o= W L.

Figura 5.17: Ajustando la rugosidad de las paredes
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Figura 5.18: Ajustando la rugosidad de las paredes

Nota: Con ésto se logra definir las paredes rugosas que seran tomadas en cuenta por
Cosmosfloworks mediante el analisis de capa limite que se desarrollara en estas paredes. El
resto de las paredes seran consideradas como ideales, tal y como se defini6 en el Wizard.
En la tabla 5.2 se muestra en forma resumida las condiciones de frontera.

Tabla 5.2: Condiciones de frontera

Condiciones de frontera a la entrada

Flujo mésico de entrada: 0.3 kg/s

Direccion: Normal a la superficie interna de la
“Tapa 17

Temperatura: 1067.75 K

Presion aproximada: 359615 Pa

Condiciones de frontera a la salida

Presion estatica de salida: 299274.7 Pa
Temperatura (aproximada): 1015.04 K

Condiciones de frontera paredes rugosas

Rugosidad: 0.01 micrometros

5.5 Definiendo las metas de ingenieria (Goal)

1. En el CosmosFloworks design tree presionar click derecho sobre el icono Goals
y seleccionar Insert surface goal.

2. Click sobre el item Inlet Mass Flowl (Condicion de frontera) para seleccionar
la cara donde se definiran las metas de ingenieria.

3. Dado que estamos interesados en la distribucion del campo de velocidad y en la
caida de la presion de estancamiento o total , seleccionaremos los parametros
Total pressure 1y Velocity 1 como metas (Ver fig. 5.19).

4. Aceptar el valor promedio (Average value) y seleccionar use the goals for

convergente control, que quiere decir que las metas seleccionas seran usadas
para la convergencia de la solucion.
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Click en OK. Se notard entonces que en el arbol de los datos de entrada
aparecera las metas.

En el CosmosFloworks design tree presionar click derecho sobre el icono Goals
y seleccionar Insert surface goal.

Click sobre el item Static Pressurel (Condicion de frontera) para seleccionar la
cara donde se definiran las metas de ingenieria.

Seleccione los parametros Total Pressure 'y Velocity como metas.

Aceptar el valor promedio (4Average value) y seleccionar use the goals for
convergente control.

Click en OK. Se notara entonces que en el arbol de los datos de entrada
aparecera las metas.

Las superficies o caras donde se sefalen las metas de ingenieria son las que nos
interesan, es decir, donde se quiere mayor precision por parte del programa, por lo tanto
con estas condiciones de meta se le dice al CosmosFloworks que la mayor precision se
requerira a la entrada del conducto y a la salida de la misma. En la tabla 5.3 se resume las
metas creadas.

Tabla 5.3: Metas definidas para el problema

Tipo de meta Variable elegida como meta
Meta superficial Presion total a la entrada del conducto
Meta superficial Velocidad a la entrada del conducto
Meta superficial Presion total a la salida del conducto
Meta superficial Velocidad a la salida del conducto

I.

2 Surface Goals

Pararmeter:

Parameter hdin Ay {23 Bulk av. Use for Cony =
Static Pressure O O O O

Total Pressure | o 0Od

Dynamic Pressure Od O O O
Temperature of Fllid O O O O -
1 m ¥

Faces to apply the surface goal:

Face «<1Part3-1@Extude1 > Remove

Filter...

Coordinate system:

Global Coardinat b Remaowve

Qg Cancel Help

Figura 5.19 Definiendo las metas de ingenieria

5.6 Solucion del problema

Click en Floworks, Solve.
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2. Click en New calculation, Run (Ver fig. 5.20).

f Run 1_?_— m
[V Create mesh Bho

(%) New calculation

Batch Results. ..

[V Salver Close

Take previous results
O P Help

"1 Run batch results processing after calculation

Figura 5.20 Solucion del problema

5.7 Observar las variantes en las soluciones

W

Aparecera el cuadro de solucion en el cual se procede con el analisis del problema.
En este cuadro se encuentran las opciones para mostrar los cambios que sufre el
analisis durante la busqueda de la solucion. Ademas, se puede acceder a un grafico
con una escala de colores, en la cual se indica la convergencia de las incdgnitas.
Click en Insert Goal Plot en la barra de herramientas Solver. El cuadro de dialogo
Add/Remove Goals aparecera.

Hacer doble click sobre todas las goals en la lista Available goals y click OK.

Click en Insert Preview en la barra de herramientas Solver.

Cuando el célculo haya finalizado, cerrar el cuadro de monitoreo haciendo click en
File, Close.

5.8 Accediendo a los resultados

1.
2.

Click Floworks, Results y Load Results.
En el cuadro de dialogo Load Results hacer doble click en el archivo 1.f1d.

5.9 Mostrar los resultados en forma grafica

En nuestro caso nos interesa ver los resultados del analisis en el plano elegido por el
item Computacional Domain. Asi pues, para ver los resultados en forma grafica debemos
seguir los siguientes pasos:

1.
2.

Hacer doble click en el icono Cut Plots y seleccionar Insert.

En el cuadro de dialogo que aparece se debe elegir el plano en donde se quiere ver
los resultados; y ademas puede elegirse la forma en que pueden ser presentados,
existiendo tres opciones: Contornos, isolineas y vectores, los cuales muestran en
forma grafica la distribucion de la propiedad elegida.
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3. En el boton View settings se podra regular la escala de colores para un determinado
rango de valores de la propiedad del fluido especificado, de tal manera de visualizar

de mejor forma los resultados.

Las figura 5.21 — 5.29 muestran las simulaciones del problema en estudio

Figura 5.21 Distribucion de presiones
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Figura 5.24: Isolineas del médulo de la velocidad en el borde de salida
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Figura 5.27 Camo de elocidades en el borde de salida
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Figura 5.29 Trayectorias del flujo

Por otro lado, para observar como cambian las propiedades termodindmicas del fluido al
atravesar la corona de alabes del estator se debe hacer lo siguiente:

1. Antes de visualizar los resultados se debe de crear un esbozo de la trayectoria a lo
largo del cual se determinara las propiedades del fluido. En nuestro caso este
esbozo ya ha sido creado y se extiende desde la entrada del conducto, pasando a
través de los alabes ubicados en la posicion media, hasta la salida del mismo.

2. Luego de haber creado el esbozo se debe hacer click en el boton CosmosFloworks
de la barra de herramientas y en el ment despegable Results seleccionar Plots XY.

3. Aparece una ventana en la que debe de elegirse las propiedades cuyos valores se
requiere. Asi, en nuestro caso elegiremos la temperatura, la presion, la velocidad y
el nimero de Mach.

4. Por ultimo, seleccionamos el esbozo o trayectoria a lo largo de la cual se
determinaran las propiedades especificadas anteriormente.

En las figuras 5.30 — 5.34 se presentan el comportamiento de las propiedades del fluido a
lo largo de la trayectoria seleccionada.



Trayectoria para la
visualizacion de las
propiedades

110

Figura 5.30 Linea de trayectoria para la visualizacion de las propiedades del fluido
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Figura 5.31 Distribucion de temperaturas
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Figura 5.32 Distribucion de la presion estatica
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Figura 5.33: Distribucion del mdédulo de la velocidad
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Variacion del Numero de Mach

0.6
A

0.5 f ‘_\\ﬁ

0.4 |
=
<9
Eﬂ 0.3 -
L
=
=
S
L
E 0.2
=
z

0.1

0 ‘ ‘ ‘ ‘
20 40 60 80 100

-0.1

% de la longitud de la trayectoria

Figura 5.34 Distribucion del nimero de Mach

Tabla 5.4 Propiedades Termodinamicas a la entrada y a la salida de la fila de dlabes

Punto/ Propiedades Presion [kPa] Temperatura [K] Velocidad [m/s]
Entrada 337.8152 1067.7368 156.5500
Salida 299.2889 1039.3077 298.4300

De las figuras 5.31-5.34, y de la tabla 5.4 que muestra los valores de algunas de las
propiedades termodinamicas del fluido a la entrada y a la salida de la fila de alabes, es facil
comprobar que la caida de la presion de estancamiento es:

Do — Pop =5145.4861Pa
En consecuencia, el coeficiente de pérdidas del perfil de los alabes del estator es:

v Po P _ 5145.4861
P

P — P, 346365.4885-299288.9666 -

Que resulta ser casi cinco veces el valor calculado seglin el método de Ainley y Mathieson,
lo cual es de esperarse ya que éste método es tan solo una aproximacion que consiste en
extrapolar las pérdidas determinadas en perfiles convencionales y de una determinada
geometria, a otros perfiles de geometria diferente.

Anadiendo este coeficiente del perfil, al valor correspondiente a las pérdidas secundarias,
calculado en el capitulo 4 segun el método de Ainley y Mathieson, resulta:

Y=(Y), =Y, +(¥ +7,)=0.11+0.0433 = 0.1533



113

Por otra parte, aplicando el mismo procedimiento, expuesto anteriormente, para la
simulacion del flujo a través de los alabes del rotor, se obtiene los siguientes resultados

Presion (Pa)

245000

Figura 5.35 Distribucion del médulo de la velocidad
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Figura 5.36 Distribucion de la presion estatica
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Figura 5.37 Distribucion del médulo de la velocidad
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Distribucion del Numero de Mach
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Figura 5.39: Distribucion del nimero de Mach

Tabla 5.5 Propiedades termodinamicas a la entrada y a la salida de la fila de dlabes

Punto/ Propiedades Presion [kPa] Temperatura [K] Velocidad [m/s]
Entrada 241.4891 986.4400 160.8402
Salida 212.9628 960.0000 294.7528

En este caso, de las figuras 5.36-5.39 y de la tabla 5.5, la caida de la presion de
estancamiento sera:

DPor — Pon =4274.3172Pa
En consecuencia, el coeficiente de pérdidas del perfil de los alabes del rotor es:

Po—Por 42743172 —0.12
P — P, 248476.2073 -212962.8624

YP

Que resulta ser casi seis veces el valor calculado segun el método de Ainley y Mathieson.
Anadiendo este coeficiente del perfil, al valor correspondiente a las pérdidas secundarias,
calculado en el capitulo 4 segiin el método de Ainley y Mathieson, resulta:
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Y=(Y), =Y, +(Y; +¥,)=0.12+0.1785=0.3

Con lo que el rendimiento del escalonamiento sera:

1
77 =~
’ 11 Cu [ AuSec By + (1, T, A Sec*ar
2U tagf, +taga, —(U/Ca)
1

77 ~
’ 121,272 ApSec? (55°) +(937.774/1002.45)1, Sec” (55.1166°)
2 340 tag(55°) + tag (55.116°) — (340/272)
Donde:
T .
Ay =Y, | -2 |= 0.1533{1002 45} =0.1397
T, 1100
T .
Ap =Y, = =0.3x(937774j:0.2716
T 1035.8046
Entonces:
- 1
g L1 272 [02716x Sec?(55°) +(937.774/1002.45)x 0.1397 x Sec*(55.1166°)
2 340 tag (55°) + tag (55.116°) — (340/272)
7 =0.77

Comparando este valor con el obtenido por el método de Ainley y Mathieson resulta que
no difieren mucho, siendo este ultimo tan sélo un 0.06 mayor que el calculado
anteriormente. Con lo que queda demostrada la eficacia del método de Ainley y Mathieson
para predecir el comportamiento del escalonamiento en el punto de disefio.
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Procedimiento para la simulacion en
COSMOSWorks

En este capitulo se expondrd la manera en que se realiza un andlisis de esfuerzos en el
COSMOSWorks aplicandolo al disefio de nuestra turbina y aprovechando de esta manera
todas las ventajas que puede ofrecer este Software orientado al disefio mecanico.

Como ya se dijo anteriormente el desempefio de la etapa de nuestra turbina debe ser
compatible con los niveles permisibles de los esfuerzos que se presentan durante las mas
severas condiciones de operacion. Asi pues, el rotor de la turbina debe ser capaz de
soportar los grandes esfuerzos centrifugos y térmicos originados por las grandes
velocidades de rotacion y a los saltos térmicos que se dan entre la periferia y el centro del
disco. Con este fin, en este capitulo se determinaran los esfuerzos mediante el software
COSMOSWorks y se comparara con aquellos que son permisibles para el buen desempefio
de la turbina. De esta manera se podra determinar el coeficiente de seguridad cuyo valor
nos indicard si la turbina puede o no puede resistir los esfuerzos presentes durante su
funcionamiento.

Antes de realizar un analisis en COSMOSWork, se debe definir un estudio de disefio. Un
estudio de disefio es definido por los siguientes factores:

- Dimensiones del modelo

- Definicion del tipo de andlisis y de estudio
- Definicion de las propiedades del material
- Cargas y condiciones limites

Las dimensiones del modelo se establecen por defecto cuando se crea una pieza o
ensamblaje en el SolidWork, mientras que los otros factores deben ser establecidos por el
usuario siguiendo ciertos procedimientos.

En los siguientes apartados se estableceran los pasos a seguir para determinar los esfuerzos
centrifugos.
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6.1 Crear un estudio para el analisis de esfuerzos centrifugos

Para crear un estudio, con el fin de realizar un analisis de los esfuerzos centrifugos, se debe
de seguir los siguientes pasos:

1.

5.

Click derecho en el nombre del archivo ubicado en la parte superior del
COSMOSWorks Manager tree y seleccionar Study , o Click en COSMOSWork ,
Study.

Sobre Study Name tipear el nombre del estudio, en este caso pondremos Esfuerzos.
En Analisys Type seleccionar Static ya que lo que se quiere es determinar los
esfuerzos en condiciones de equilibrio dindmico o estatico.

Sobre Mesh type, seleccionar Solid, con lo cual todos los elementos del mallado
seran tetraédricos.

Click OK.

Inmediatamente COSMOSWorks crea el estudio en el COSMOSWork Manager Tree con
el nombre Esfuerzos (Ver fig. 6.1)

Study E
Study name Analyziz type kezh type Properties...
Esfuerzos Static Solid mesh

I N | Dclote
OF.

Cancel
_ Help

Active gtudy name: E sfuerzog

Figura 6.1 Creando un estudio en el COSMOSWorks

6.2 Definiendo las propiedades del material

Para el analisis de los esfuerzos centrifugos se debe hacer lo siguiente:

1.

2.

En el COSMOSWorks Manager Treee, click derecho en el icono de la pieza y
seleccionar Apply/Edit Material.

Sobre Select Material Source, click en Custom Defined, 1o que quiere decir que el
material y sus propiedades seran definidos por el usuario.

En Material Properties, dentro del ment despegable Model Type seleccionar
Linear Elastic Isotropic y en Units escogemos SI como las unidades que
utilizaremos para establecer los valores de las propiedades. En Name ponemos el
nombre del material que estamos definiendo y que en este caso sera Aleacion
Cromo-Niquel.
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4. A continuacién procedemos a llenar las celdas con los valores de las propiedades
que se requieren para la simulacion, tal y como se muestra en la figura 6.2.

5. Click OK.

II Material

Select matenal source

() Uze Solidworks material
(#) Custom defined

(") Centar library

(" From library files

Properties

Tables & Curves

b aterial Propertiez

tadel Type: Lingar Elastic lsatrapic

Units: | -

Category:

Marne: Aleacian Cromo-Miguel
Property | Description Walue Units Temp Dependency
EX Elaztic modulus 2027e+013 MW" 2 Constant
ML= Foizzon's ratio na I, Conztant
G Shear modulusz 7.4999996+010  N/m™2 Conztant
DEMS Mazs density az220 kgém™3 Constant
SIGHT Tensile strenagth 1.247e+009 M2 Constant
SIG=C Compressive strength KAm™ 2 Conztant
SIGYLD  Yield strength 1.035e+003 M/m™2 Constant
ALPE Thermal expanszion coe 1.80000071e-005  Aelvin Constant
4 Thermal conductivity 16 W .k Constant
C S pecific heat a00 JAka.K) Conztant

0Ok Cancel Save Help

Figura 6.2 Especificando las propiedades del material

6.3 Definiendo las cargas y restricciones

Debido a la simetria que presenta la turbina es posible aplicar la opcion Symmetrical
Restraints del COSMOSWorks que puede ayudarnos a reducir el tamaifio del problema y a

obtener resultados mas exactos.

Asi pues para definir las cargas y restricciones en el andlisis de los esfuerzos centrifugos se
debe de seguir los siguientes pasos:

1. En el icono Load Restraints del COSMOSWorks Manager Tree hacer click
derecho y seleccionar Restraints.

2. En Type escoger la opcion Symmetry y seleccionar las dos caras laterales del disco
tal y como se muestra en la figura 6.3.

3. Click OK.
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Figura 6.3 Definiendo las cargas y restricciones

Con esto estamos simplificando el problema a s6lo una parte reducida de la turbina,
sabiendo que el estado de esfuerzos es simétrico debido a la simetria de la pieza.

A continuacién se procede a definir la carga a la que estara sometida la pieza, para lo cual
se debe de seguir los siguientes pasos:

1.

En el icono Load Restraints del COSMOSWorks Manager Tree hacer click
derecho y seleccionar Centrifugal.

En Selected Reference escoger el eje de la turbina el cual ha sido previamente
creado y que en este caso esta con el nombre Axis 1.

En el menu desplegable del Centrifugal Force escoger radians y tipear una
velocidad angular y aceleracion angular de 1570.8 rad/s y 0 rad/s2 respectivamente
(Ver fig. 6.4).

Click OK.
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Figura 6.4 Definiendo las cargas y restricciones
6.4 Definiendo el mallado.

1. En el icono Mesh del COSMOSWorks Manager Tree hacer click derecho y
seleccionar Create.

2. En el Menu Mesh Parameters hacer click en Run anaiysis after meshing con lo que

el programa iniciard los célculos inmediatamente después de crear el mallado.

Dejar los demas valores por defecto (Ver fig. 6.5).

Hacer click en el boton Options.

4. En Mesh Control seleccionar la opcion Automatic transition y dejar los demas
valores por defecto. Con ésto el programa realizara el mallado aumentando el
nimero de elementos en aquellas zonas donde hay cambios de seccion (Ver fig.
6.6).

W

V) %) 2)
Mesh Parameters: -

Coarse i Fine

B | 64644908 mm
i% 0,32322453 i

Reset to default size

Run analysis after
meshing

Options, .,

Figura 6.5 Definiendo el mallado
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Figura 6.6 Definiendo el mallado
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6.5 Acceso a los resultados

Luego de realizar los calculos, COSMOSWorks guarda los resultados en forma grafica en
diferentes folderes ubicados en el COSMOSWorks Manager Tree. Cada uno de estos
folderes tienen un nombre que se relaciona con el tipo de resultado que contiene, asi pues,
se puede encontrar el folder Stress que contiene la distribucion del esfuerzo equivalente de
Von Misses visualizado mediante una escala de colores, también puede encontrarse el
folder Design Check que contiene la distribucion de los factores de seguridad. De los 6
que pueden encontrarse, so6lo nos interesan los dos que acabamos de mencionar, ya que
aquellos nos permitiran predecir el desempefio del rotor ante las cargas centrifugas y
térmicas.

6.6 Presentacion de resultados

En nuestro caso, aparte de los graficos contenidos en el COMOSWorks Manager Tree,
nos interesa ver los valores numéricos y la variacion de la distribucion de esfuerzos
equivalentes de Von Misses y del factor de seguridad, por lo que debemos seguir los
siguientes pasos:

1. Hacer doble click en el Plot 1 del félder Stress, con el fin de activar estos
resultados.

2. Hacer click derecho en el Plot 1 y seleccionar List Select, y en el cuadro de didlogo
que aparece se debe elegir el borde en donde se quiere ver los resultados luego
hacer click en Update para generar los valores de los esfuerzos en dicho borde.
Estos resultados pueden ser guardados como un archivo del Excel haciendo click en
Save. En la figura 6.8 pueden verse los resultados a los que se llega si se elige como
borde la linea inclinada ubicada entre la periferia y el centro que define la forma del
perfil del disco.

List Selected =

Study name: esf termica

Plot type: Static nodal stress Plotl
Deformation scale: 0173587
Selected reference:  Summary
R W alue Units =
Sum

Awg E
[GEN
Min

[=1%T=3

Selected items:

1 »

Flip edge plat

Node| won Mises (NAm™2) ¥ (mm)

Save Update Plat Help




124

Q
o
=
]
as}

Figura 6.7 Borde en el que se obtendran los esfuerzos centrifugos
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Figura 6.8 Distribucion de los esfuerzos centrifugos

En las figuras 6.9-6.11, se muestran las diferentes formas en que pueden ser

presentados los resultados contenidos en el COSMOSWorks Manager Tree.
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Moddel name: esfusrzo mecanico
Stucly name: Esfuerzos

Plot type: Static nodal stress Plott
Defarmation scale: 715241
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Figura 6.9 Distribucion de los esfuerzos centrifugos de Von Misses

Model name: esfuerzo mecanico
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Plct type: Static displacement Plotd
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Figura 6.10 Desplazamientos
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Model name: esfuerzo mecanico

Study name: Esfuerzos

Plat type: Design Check Plot1

Criterion : Max won Mises Stress

Factor of zafety distribution; Min FOS = 2.2

Fos

1.000e+002
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.37 0e+001
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21 89e+000
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Figura 6.11 Distribucion de los factores de seguridad

Después de haber determinado los esfuerzos centrifugos en los siguientes apartados se
estableceran los pasos a seguir para determinar la distribucion de temperaturas y los
esfuerzos térmicos.

6.7 Crear un estudio para el analisis de la distribucion de temperatura y de los
esfuerzos térmicos

6. Click derecho en el nombre del archivo ubicado en la parte superior del
COSMOSWorks Manager tree y seleccionar Study , o Click en COSMOSWork ,
Study.

7. Sobre Study Name tipear el nombre del estudio, en este caso pondremos Térmico.

8. En Analisys Type seleccionar Thermal ya que lo que se quiere es determinar la
distribucion de temperaturas en todo el cuerpo de la turbina y los correspondientes
esfuerzos térmicos.

9. Sobre Mesh type, seleccionar Solid, con lo cual todos los elementos del mallado
seran Tetraédricos.

10. Click OK.

Inmediatamente COSMOSWorks crea el estudio en el COSMOSWork Manager Tree
consistente en dos partes, el primero con el nombre Térmico, que contiene todo lo
relacionado con el célculo de la distribucion de temperaturas; y la segunda parte cuyo
nombre es por defecto el nombre del archivo, el cual contiene todo lo refente al calculo de
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los esfuerzos térmicos, basandose en la distribucion de temperaturas calculadas
anteriormente. En resumen cada vez que se haga un andlisis térmico en el
COSMOSWorks, como primer paso, sera realizar un andlisis de la distribucion de

temperaturas para luego dar lugar al calculo de los esfuerzos.

6.8 Definiendo las propiedades del material

En el caso del analisis de la distribucion de temperaturas y de los esfuerzos térmicos las
propiedades dependen de la temperatura, entonces se debe seguir los siguientes pasos para

especificar sus valores:

1. En el COSMOSWorks Manager Tree, click derecho en el icono de la pieza y

seleccionar Apply/Edit Material.

2. Sobre Select Material Source, click en Custom Defined (Ver fig. 6.12).

W

En Material Properties seleccionar las opciones deseadas.

4. En latabla de Material Properties, click en la celda de la propiedad que cambia con
la temperatura y seleccionar Temp dependency. Se activa la ficha de Tables and

curves (Ver fig. 6.13).
Elegir las unidades de la Temperatura y de la propiedad.

e

6. Tipear los valores de la temperatura y de la propiedad en las celdas

correspondientes (Ver figuras 6.13-6.18).

7. Si es que se quiere ver como cambia la propiedad con la temperatura a través de

una curva, click en View.
8. Click OK.

. Material

Select material zource Properties | Tables & Curves
() Use Solidworks material e B
Custom defined
® Maodel Type: Linear Elastic |sotropic -
() Centar library
() From library files Lot sl hd
Categorny:
s E M ame: Micamic
[ I — -
= Property | Description Walue Unitz Temp Dependency
_— Ex Elastic moduluz 1 M ™2 Temp dependent
_— M= Foizzon's ratio nz M, Constant
= Gy Shear moduluz 7.4999996+010  M/m"2 Constant
_— DEMS M azz density g220 kagdm™3 Congtant
_— SIG=T Tenzile gtrength 1 Hm™2 Temp dependent
= SIGHC Compressive strength M2 Constant
_— SIGYLD  Yield strength 1 M ™2 Temp dependent
ALF Thermal expanzion coe |1 fFelvin Temp dependent
‘ - N 124 Thermal conductivity 1 WAk Temp dependent
C Specific heat 1 JAkaE) Temp dependent
QK Cancel Save Help

Figura 6.12 Definiendo las propiedades del material
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Figura 6.13 Especificando el médulo de elasticidad
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Figura 6.14 Especificando los esfuerzos de rotura
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Figura 6.15 Especificando el esfuerzo de fluencia
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Figura 6.16 Especificando el coeficiente de dilatacion térmica
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Figura 6.17 Especificando la conductividad térmica
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Figura 6.18 Especificando el calor especifico
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6.9 Definiendo las cargas y restricciones

Para el célculo de la distribucion de temperaturas se debe proceder de la siguiente manera.

1.

w

SN AW

En el icono Load Restraints del COSMOSWorks Manager Tree hacer click
derecho y seleccionar Temperature.

En Type seleccionar los alabes del disco tal y como se muestra en la figura 6.19.

En Temperature tipear 1002 K.

Click OK.

Initial kemperature

@ Temperature

=

[]5howe preview

"
Tempersture -
Jt | 100z K -
"
Varigtion with bime - -
Edit araph
— y,
Symbol settings |

Figura 6.19 Definiendo la temperatura en la periferia

. En el icono Load Restraints del COSMOSWorks Manager Tree hacer click

derecho y seleccionar Convection.

En Selected Entities seleccionar las caras anterior y frontal del disco, tal y como se
muestra en la figura 6.20.

En el ment despegable Units escoger SI.

En Convection Coefficient tipear 100 W/m2K.

En Bulk temperature considerar 480 K.

Click OK.
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V)X 2)
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Conwvection Coefficient: ~— &
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Edit... Graph
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Bulk Temperature - -
I: 570 Kekin
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Symbol settings v |

Figura 6.20 Definiendo el coeficiente de conveccion y la temperatura ambiente

Las caras o superficies que no han sido incluidas dentro de las cargas y restricciones
establecidas seran consideradas por el programa como superficies o paredes adiabaticas.

6.10 Definiendo el mallado para el calculo de la distribucion de temperatura
Se debe seguir los siguientes pasos:

5. En el icono Mesh del COSMOSWorks Manager Tree hacer click derecho y
seleccionar Create.

6. En el Menu Mesh Parameters hacer click en Run Analysis after meshing con lo que
el programa iniciard los célculos inmediatamente después de crear el mallado.
Dejar los demas valores por defecto (Ver fig. 6.21).

7. Hacer click en el boton Options.

8. En Mesh Control seleccionar la opcion Automatic transition y dejar los demas
valores por defecto.

9. Click OK.
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Model name: esfuerzo termico
Study name: termico
Mesh type: Solid mesh

Figura 6.21 Definiendo el mallado

6.11 Acceso a los resultados

Como en el caso de los esfuerzos centrifugos, COSMOSWorks guarda los resultados del
andlisis térmico en forma grafica en un folder ubicado en el COSMOSWorks Manager
Tree.

6.12 Presentacion de resultados

Aparte de los graficos contenidos en el COMOSWorks Manager Tree, nos interesa ver los
valores numéricos de la distribucion de temperaturas, por lo que debemos seguir los
siguientes pasos:

1. Hacer doble click en el Plot 1 del félder Results, con el fin de activar estos
resultados.

2. Hacer click derecho en el Plot 1 y seleccionar List Select, y en el cuadro de didlogo
que aparece se debe elegir el borde en donde se quiere ver los resultados que sera
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aquel que se utilizo en el caso de los esfuerzos centrifugos, luego hacer click en
Update para generar los valores de las temperaturas en dicho borde. Estos
resultados pueden ser guardados como un archivo del Excel haciendo click en Save.

Temperatura [°C

En las figuras 6.22-6.23 pueden verse los resultados a los que se llega.
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Figura 6.22 Distribucion de temperaturas
Distribucion de temperatura
600 T T T T T T T T
| |
| |
500 I I E S e A e B R ‘r ***** ‘r - =
400 - R R R R P (S
| | |
300 l 1 1
| | |
200 ) S P .
l l L l l l l
100 N | | | | | | | |
| | | | | | | |
| | | | | | | |
0 T T T T T T T T
[ee) [ele} (o)) S (=] — N (9l o <t <t v O O
< on N N — [e] [oN) 0 >~ O v <t on (o]
(e} (e} (e [e] [e] [e] [} [} [} (e (e [e] [e] (e}
Radio [m]

Figura 6.23 Distribucion de temperatura en el disco
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En el caso del andlisis de los esfuerzos térmicos, la tnica restriccion que se debe
especificar es la condicion de simetria, figura 6.24, tal y como se hizo para los esfuerzos
centrifugos.

Swrnmekry hd

|-

[] shiows presvigw

Symbol settings - ]

Figura 6.24 Restriccion para el analisis de los esfuerzos térmicos

6.13 Definiendo el Mallado para el calculo de los esfuerzos térmicos

Asi como en el andlisis de la distribucion de temperaturas y de los esfuerzos
centrifugos, en el analisis de los esfuerzos térmicos se debe de seguir los mismos pasos
para definir el mallado:

6.14 Acceso a los resultados

Como en el caso de los esfuerzos centrifugos, COSMOSWorks guarda los resultados
en forma grafica en diferentes folderes ubicados en el COSMOSWorks Manager Tree.

6.15 Presentacion de resultados

Tanto para el analisis de la distribucion de temperaturas como del andlisis de los
esfuerzos térmicos, aparte de los graficos contenidos en el COMOSWorks Manager Tree,
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nos interesa ver los valores numéricos de la distribucion de los esfuerzos equivalentes de
Von Misses y del factor de seguridad, por lo que debemos seguir los siguientes pasos:

1.

Hacer doble click en el Plot 1 del folder Stress, con el fin de activar estos
resultados.

Hacer click derecho en el Plot 1 y seleccionar List Select, y en el cuadro de didlogo
que aparece se debe elegir el borde en donde se quiere ver los resultados (Ver fig.
6.25 y 6.26). Luego hacer click en Update para generar los valores de los esfuerzos
en dicho borde. Estos resultados pueden ser guardados como un archivo del Excel
haciendo click en Save. En la figura 6.27 pueden verse los resultados a los que se
llega si se elige como borde el mismo que se utilizo en el caso del andlisis de los
esfuerzos centrifugos.

List Selected

Study name: esf termico
Plat type: Static nodal strezs Plat
Deformation scale; 0.173587

Selected reference:  Summary

I A Walue itz =

5

Selected tems: el -
Ayg =
b am
ki
DhdT b
4 1 L4

Flip edoe plat

Mode| won Mizes [M/m™2)

Save |lpdate Pliat Help

Figura 6.25 Cuadro de dialogo para visualizar
los valores de los esfuerzos térmicos
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En las figuras 6.28 — 6.30, se muestran las diferentes formas en que pueden ser
presentados los resultados contenidos en el COSMOSWorks Manager Tree.

Madel name: esfuerzo termico
Study name: esf termico

Plot type: Static nodal stress Plotl
Deformation scale: 0.623251

wian Miges (Mm*2)
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5.224e+003
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. 5.981e+005
.9 234e+005
4 456e+005
3. 730e+005
2991 e+005
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Figura 6.28 Esfuerzos térmicos de Von Misses

Figura 6.29 Esfuerzos térmicos de Von Misses
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Model name: esfuerzo termico
Study name: esf termico

Plat type: Static dizplacement Plot1
Deformation scale; 0623281
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Figura 6.30 Desplazamientos



141

Conclusiones

En los capitulos del 1 al 3 se ha expuesto los conceptos basicos para el disefio de las
turbina de gas de flujo axial, y en los restantes se aplico la teoria vista en los capitulos
anteriores al disefio de una pequeia turbina para un turborreactor. Ademas, se realizaron
las simulaciones del flujo en los alabes del estator y del rotor y la simulacion de los
esfuerzos centrifugos y térmicos. El andlisis permitio determinar el desempeiio de la
turbina en el punto de disefio y en forma aproximada a lo que podria encontrarse en la
realidad.

El andlisis del flujo a través de los dlabes muestra que el proceso de expansion a través de
nuestra turbina se llevarda a cabo con un rendimiento promedio de 0.8 que puede
considerarse satisfactorio, ademas, los coeficientes de seguridad obtenidos en el analisis de
los esfuerzos centrifugos y térmicos dan cuenta que la turbina podra desempefarse
eficientemente ante las cargas centrifugas pero no ante las cargas térmicas.

Hay que recalcar que los resultados obtenidos en las simulaciones de los esfuerzos
térmicos han sido s6lo una aproximacion a los verdaderos valores que podria encontrarse
en la practica, ya que dichas simulaciones han sido realizados considerando algunas
simplificaciones como son: la temperatura en la superficie de los alabes del rotor ha sido
tomada igual al valor promedio de las temperaturas a la entrada y a la salida del mismo, lo
cual no es cierto ya que la temperatura del fluido alrededor del alabe variara tanto en la
direccion axial como en la direccion radial, ademads, existira una diferencia de temperatura
entre el fluido y la superficie del alabe, diferencia que permite la transferencia de calor por
conveccion entre ambos, para luego ser transferido por conduccién a través de los alabes y
el disco. Asi pues, para mayor precision seria necesario considerar la verdadera
distribucion de temperaturas, la cual puede ser obtenido realizando las respectivas
simulaciones del flujo a través de todo el alabe mediante el programa Cosmosfloworks.
También, con la simulacion del flujo en todo el dlabe del rotor, es posible determinar la
distribucion de presiones, lo que permitiria calcular en forma mas precisa los esfuerzos de
flexion en la raiz tanto en la direccion axial como en la tangencial. Asi mismo, se ha
considerado que el disco es refrigerado con el aire que sale del compresor del
turborreactor, cuya temperatura ha sido tomado igual a 300 °C.

Por otra parte, el rendimiento de la turbina es enormemente afectado por el juego de cabeza
existente entre los alabes del rotor y la carcasa, por lo que este no debe ser demasiado
grande y més bien el valor de 2.08 mm que ha sido considerado para el disefio de nuestra
turbina, podria resultar mas bien alto, con lo que podria disminuirse, si fuera necesario, con
el fin aumentar el rendimiento.

Finalmente, las simulaciones de los esfuerzos centrifugos y térmicos muestran que las
deformaciones correspondientes a las cargas centrifugas son muy pequefias en
comparacion con las deformaciones térmicas que llegan alcanzar valores de hasta 4 cm en
la punta de los alabes y en la mayor parte del disco. Por esta razon, es importante tomar en
cuenta estas deformaciones y su influencia en el juego de cabeza de 2.5 mm que debe de
existir entre los alabes y la carcasa.
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