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RESUMEN.

En este trabajo se realizaron mediciones de capa limite, separacion de flujo y
distribucién de presiones en el perfil aerodinamico para turbina edlica S830 para
hallar el espesor de capa limite, el punto de separacion de flujo, el coeficiente de
sustentacion y el coeficiente de arrastre en distintas condiciones de flujo que
incluian numeros de Reynolds de 189 000, 315 000 y 440 000, angulos de ataque
de 0°, 5° 11°y 17°, y niveles de turbulencia de 0.5 % y 10%.

El propdsito fue desarrollar un estudio del comportamiento de la capa limite del
perfil aerodinamico S830 en la eficiencia aerodinamica a partir de la relacion
C./Cp. Para tal efecto se construyeron tres alabes en resina poliéster de 19 cm de
cuerda y 60 cm de envergadura para cubrir los tres campos de medicién, capa
limite, visualizacion de flujo y distribucion de presiones. El alabe para medicién de
la distribucion de presiones se adapto con un total de 35 tomas de presién
estatica. Los perfiles de velocidad de capa limite fueron hechos en los mismos
puntos de ubicacion de la tomas de presion. El alabe para visualizacion de flujo
fue adaptado con una malla cuadrada de hilos de 2 cm de longitud ubicados en el
lado de succion para localizar el punto de separacion de flujo.

Las pruebas experimentales fueron llevadas a cabo en el tunel de viento del
LABINTHAP. Este tiene una seccion de pruebas de 80 cm x 60 cm y alcanza una
velocidad de flujo maxima de 70 m/s y un nivel de turbulencia minimo menor al
1%.Las mediciones de capa limite se llevaron a cabo por anemometria de hilo
caliente. La sonda de hilo caliente utilizada para este fin fue la 55P15, calibrada en
un intervalo de velocidades de 0.5 a 60 m/s.

Se realizaron un total de 14 barridos de perfiles de velocidad de capa limite sobre
el lado de succion para todas las condiciones de la matriz experimental. La
distancia de acercamiento a la pared minima fue de 0.2 mm vy los barridos se
realizaron a pasos de 0.1 mm y 0.2 mm en un recorrido de 1.5 cm en la direccion
normal a la pared.

Las mediciones de distribucion de presiones se llevaron a cabo mediante un
banco de mandémetros de inclinacion variable ente 0° y 90°, el fluido de trabajo
utilizado fue agua. La obtencion de las lecturas de presion se llevé a cabo
mediante fotografias del banco de mandmetros, esto para reducir los tiempos de
experimentacion.

Los resultados fueron la caracterizacion de la capa limite sobre el lado de succion,
la obtencidn del punto de separacion de flujo y la obtencion de los coeficientes de
sustentacion y arrastre del perfil aerodinamico que permitieron ubicar el angulo de
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ataque en el que se obtiene el mejor desempefio en términos de la relacion C./Cp,
el cual fue 11° La obtenciéon de los coeficientes de arrastre y el punto de
separacion de flujo sirvié para validar los resultados numéricos previamente
hechos por Somers [6] al perfil S830.

La importancia de este trabajo se fundamenta en la caracterizacion del perfil
aerodinamico S830 a un nivel de turbulencia caracteristico de los emplazamientos
eolicos, y su comparacion con un nivel de turbulencia caracteristico en
aplicaciones aeronauticas. El aumento en el nivel de turbulencia incrementa el
espesor de capa limite en un 2.7 %, esto trae como consecuencia una disminucion
de la relacion C /Cp del 1.2 %.

ABSTRACT

In this work were carried out measurements of boundary layer, flow separation and
pressure distribution on the airfoil for wind turbine S830 to find the boundary layer
thickness, the flow separation point, the coefficient of lift and drag coefficient for
different flow conditions including Reynolds numbers of 189 000, 315 000 and 440
000, angle of attack of 0 °, 5 °, 11 ° and 17 °, and turbulence levels of 0.5% and
10%.

The purpose was to develop a behavioral study of boundary layer on the S830
airfoil. To this purpose built three blades in polyester resin string 19 cm and 60 cm
in size to cover the three areas of measurement, boundary layer, flow visualization
and pressure distribution. The blade for measuring the pressure distribution was
adapted to a total of 35 static pressure taps. The velocity profiles in boundary layer
were made the same points of location of pressure taps. The blade for flow
visualization was adapted with tufts of 2 cm in length located on the suction side to
locate the point of flow separation.

Experimental tests were carried out in the wind tunnel LABINTHAP. This is a test
section 80 cm x 60 cm and reaches a maximum flow rate of 70 m / s and a
minimum turbulence level less than 1%. The boundary layer measurements were
carried out by hot-wire anemometry. The hot-wire probe used for this purpose was
55P15 calibrated in a range of speeds from 0.5 to 60 m / s.
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A total of 14 velocity profiles of boundary layer carried out on the suction side for all
conditions of the experimental matrix. The distance of approach to the minimum
wall was 0.2 mm and scans were done at steps of 0.1 mm and 0.2 mm at a
distance of 1.5 cm in the direction normal to the wall.

The pressure distribution measurements were carried out using a manometer bank
entity variable tilt 0 °© and 90 °, the working fluid used was water. Obtaining
pressure readings were carried out using photographs of the manometer bank, this
to reduce testing times.

The results were the characterization of the boundary layer on the suction side,
getting the flow separation point and obtaining the coefficients of lift and drag of the
airfoil that allowed to locate the angle of attack that you get the best performance in
terms of the ratio CL/CD, which was 11 °.

The importance of this work is based on the characterization of the S830 airfoil at a
level of turbulence characteristic of wind turbine, and compared to a typical level of
turbulence in aerospace applications. The increase in the level of turbulence
increases the boundary layer thickness by 2.7%, this results in a lower ratio of CL /
CD of 1.2%.
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INTRODUCCION.

Las turbinas edlicas de eje horizontal empleadas para la generacion de energia
eléctrica trabajan bajo el principio de sustentacion aerodinamica para obtener el
mejor desempefio dentro del limite de Betz, por ello, sus elementos principales
son los perfiles aerodinamicos que producen una fuerza de par superior a la
producida por perfiles planos. En los primeros pasos por aprovechar la energia del
viento para producir electricidad, se construyeron turbinas de gran tamafo
disefiadas con perfiles aerodindmicos usados en aeronautica. Las condiciones
distintas de flujo no permitia a las turbinas obtener rendimientos altos, debido a
que los perfiles aerodinamicos entraban en pérdida aerodinamica por los altos
niveles de turbulencia presentes en las capa bajas de la atmosfera (mayores de
5%), en comparacion con los niveles de turbulencia de las capas altas que son
menores del 1%. En la actualidad muchos paises producen energia eléctrica a
gran escala por medio del viento llegandose a un total de 194.4 GW edlicos
instalados a nivel mundial en el afio 2010, esto representa casi 4 veces la energia
eléctrica total instalada en México actualmente.

México cuenta con suficiente recurso edlico para generar toda su demanda
eléctrica a través del viento. No obstante, solo un 0.01% de esta energia es
producida a través del viento, esto se debe en gran parte a las politicas
energéticas y sobre todo a la falta de tecnologia para la fabricacion de
aerogeneradores dentro del pais. Hay mucho que hacer en este sector energético,
producir nuestra propia tecnologia en aerogeneradores impulsaria el desarrollo del
sector eoloeléctrico, a la vez reduciria los costos de instalacion y mejoraria el
rendimiento de las plantas edlicas que ahora estarian disefiadas especificamente
para las condiciones de vientos de los emplazamiento edlicos del pais.

Haciendo una revision tecnolégica de este recurso, el Laboratorio Nacional de
Energias Renovables (NRLE por sus siglas en ingles), se ha dedicado al disefo
de turbinas edlicas de mediana potencia (entre 600 kW y 1 MW) del mismo
tamano coma la encontradas en las plantas edlicas de Oaxaca. Por lo tanto uno
de los objetivos de este trabajo es desarrolla un estudio experimental de uno de
esos perfiles que aun no han sido probado experimentalmente para evaluar su
disponibilidad de ser empleado en el redisefio de esas turbinas.

Para tal efecto, se ha seleccionado el perfil S830 de la NREL, disefado para
turbinas de 40 a 50 m de diametro, abarca una posicion central dentro del ala de la
turbina, esto quiere decir que se encuentre en la zona donde el alabe adquiere la
mayoria de la potencia del viento, es decir en esta zona la eficiencia aerodinamica
del alabe es mayor.
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El estudio experimental del perfil aerodinamico S830 tendra doble propdsito, el
primero, hacer un andlisis de los parametros que influyen en la pérdida de
eficiencia aerodinamica debido al comportamiento de la capa limite y la separacién
de flujo con el nivel de turbulencia, y segundo, hacer una comparacion del perfil
aerodinamico S830 y un perfil NACA empleado en turbinas edlicas para evaluar su
rendimiento aerodinamico tomando como parametro la relacién entre el coeficiente
de sustentacion y el coeficiente de arrastre.

El Capitulo 1 describe el estado del arte concerniente a la medicion de capa limite
y el punto de separacion de flujo en perfiles aerodinamicos.

El capitulo 2 comprende un estudio tedrico de los perfiles aerodinamicos para
explicar los parametros que rigen su comportamiento. También se estudiara como
afecta la separacion de flujo en el rendimiento aerodinamico del perfil para
distintas condiciones de flujo.

El capitulo 3 describe el procedimiento para la medicién de capa limite,
distribucion de presion y perfiles de velocidad corriente abajo del alabe. Se
describe en procedimiento para el procesamiento de las mediciones obtenidas
para el céalculo de los coeficientes de arrastre y sustentacion y las distintas zonas
que comprende la capa limite, asi como las condiciones necesarias del perfil en
cuanto a posicion y velocidad para que este opere con el mejor rendimiento
aerodinamico.

El capitulo 4 se analiza los datos obtenidos de las mediciones de capa limite,
distribucion de presiones, los resultados del calculo de los coeficientes de arrastre,
sustentacion y el desprendimiento de flujo.




CAPITULO 1]

ESTADO DEL ARTE




CAPITULO I. ESTADO DEL ARTE.

Somers [6], desarrollé un estudio numérico de una familia de perfiles de la NREL
disenados para turbinas de 50 m de diametro. La familia consiste en tres perfiles
aerodinamicos, primario, intermedio y punta, correspondientes al 0.75, 0.9 y 1 de
la distancia radial del alabe de la turbina. La familia de perfiles estudiados fueron
el S830, S831 y el S832.

Los objetivos del estudio fueron obtener el coeficiente de sustentacion maximo vy el
coeficiente de arrastre minimo. La manera de lograrlo fue por medio de un estudio
de las distribuciones de presiones sobre el perfil al someterlo a un intervalo de
numeros de Reynolds de 1 x 10° a 9 x 10°. Por otra parte, el estudio también
abarco el efecto del nivel de rugosidad en la pérdida de sustentacion.

El estudio arrojé que para el Reynolds de disefio de 4 x 10°, el coeficiente de
sustentacion maximo fue de 1.6 mientras que el coeficiente de arrastre tuvo un
valor de 0.0192 [6]. La figura 1.1 muestra los resultados numéricos obtenidos con
el programa Eppler Airfoil Design and Analysis Code.

8830 R=kx10°
Transicion libre
_______ Transicion fija
——————— Con rugosidad
15
O |
]A
0.5
0 \ B
IR N NI A R AN
- 5 0 5o, 2

Figura 1.1. Resultados numéricos.




CAPITULO I. ESTADO DEL ARTE.

Somers encontré que en condiciones reales, el nivel de rugosidad en los palas de
las turbinas edlicas se incrementa por la acumulacién de insectos que chocan en
ella, por lo que considero que el angulo de ataque 6ptimo donde se obtiene la
mejor relacion de C/Cp es 11°. Para ello, encontré la distribucion de presiones en
el perfil S830 en diferentes angulos de ataque. La figura 1.2 muestra la distribucion
de presiones para 11° de angulo de ataque y un Reynolds de 4 x 10°.

o = 11°

) S830 21%

2 v T T T T T T T T |
0 05 x/c 1

Figura 1.2. Distribucién de presiones para Re = 4 x 10°.

Somers, encontré que el efecto de la rugosidad en la pérdida de sustentacion era
muy pequefio en comparacion con otras pruebas realizadas a otros perfiles




CAPITULO I. ESTADO DEL ARTE.

aerodinamicos usados en turbinas edlicas. Por lo que a este perfil aerodinamico
puede considerarse como insensible a los efectos de rugosidad.

En conclusion, los resultados de Somers muestran que la familia de perfiles S830,
S831 y S832 desarrollan una eficiencia aerodinamica superior para niveles de
rugosidad altos en comparacion con otros perfiles aerodinamicos usados en
aplicaciones aeronauticas.

Devinant [8] caracterizé un perfil aerodinamico sometido a distintos niveles de
turbulencia. El perfil estudiado fue un NACA 654-421 usado en algunas turbinas de
baja potencia con regulacion de velocidad por pérdida aerodinamica. Las
mediciones se hicieron para un amplio intervalo de angulos de ataque
comprendidos de -10° a 90° niveles de turbulencia de 0.5 % a 16 % y para
numeros de Reynolds entre 100 000 y 700 000. Los niveles de turbulencia son
representativos a los que pueden ser encontrados en las capas bajas de la
atmosfera, o en la estela de otras turbinas edlicas.

Las mediciones se llevaron a cabo en el tunel de viento de Lucien Malavard, que
cuenta con una seccion de pruebas de 2 m x 2 m, alcanza una velocidad de flujo
maxima de 60m/s y un nivel de turbulencia menor que 5 %. Para lograr los niveles
de turbulencia deseados se construyeron tres generadores de turbulencia en
forma de mallas, los valores promedios de turbulencia obtenidos de estas fueron
de 4.15 %, 9.7 % y 16 %.

La cuerda del perfil aerodinamico estudiado fue de 0.3m con una envergadura de
1.1 m, fue equipado con 43 tomas de presiones distribuidas en la superficie del
alabe. El alabe se montd en el centro de la seccidén de pruebas en una balanza
aerodinamica.

Las magnitudes medidas fueron la fuerza de sustentacion, la fuerza de arrastre y
el momento de cabeceo, por otro lado, se obtuvo el punto de separacién de flujo
mediante visualizacion. Las fuerzas de sustentacion y de arrastre fueron medidas
a través de la balanza aerodinamica para los angulos de ataque menores a 50°,
debido a que es el angulo maximo donde la balanza aerodinamica es confiable [8].

Las mediciones de distribucion de presién fueron empleadas para calcular las
fuerzas de sustentacion y de arrastre para los angulos de ataque grandes donde
se tiene una mayor estela aerodinamica. Las mediciones de distribucién de
presiones sirvieron también para ubicar el punto de separacién de flujo, por medio
del analisis de la desviacién estandar de la presidn sobre la superficie del alabe.




CAPITULO I. ESTADO DEL ARTE.

Algunos de los resultados que Devinant obtuvo para los coeficientes de
sustentaciéon se muestran en la figura 1.3. Las curvas de sustentacién se divide
en tres regiones, la region 1 se caracteriza por un variaciéon lineal del coeficiente
de sustentacion con el angulo de ataque, la region 2 empieza a ser notable la
separacion de flujo, el punto de separacién avanza hacia el borde de entrada y
produce perdida de sustentacién. En la region 3 el flujo se encuentra totalmente
desprendido produciendo una pérdida total de sustentacion conforme el angulo de
ataque se incrementa.
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Figura 1.3 Coeficiente de sustentacion a diferentes niveles de turbulencia.

La turbulencia disminuye el coeficiente de sustentacion en la zona lineal del perfil
aerodinamico como puede observarse en la disminucion de la pendiente de la
curva en la regién 1. En la zona 2, la turbulencia favorece al incremento del
coeficiente de sustentacion finalizando con una caida fuerte del mismo.

En la zona 3 la turbulencia tiene poco efecto en el coeficiente de sustentacién, el
coeficiente de sustentacion se mantiene practicamente constante para todos los
niveles de turbulencia. EI comportamiento del coeficiente de arrastre se da
opuesto al comportamiento del coeficiente de sustentacién, para angulos de
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ataque pequenos el coeficiente de arrastre es minimo como se muestra en la
figura 1.4.
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Figura 1.4 Coeficientes de arrastre a distintos niveles de turbulencia.

Para angulos pequefios menores de 20°, figura 1.4, el coeficiente de arrastre se
mantiene practicamente constante para los cuatro niveles de turbulencia
probados. Conforme el punto de separacion avanza hacia el borde de entrada el
coeficiente de arrastre incrementa en funcion del angulo de ataque.

Cuando empieza a ser notable la region de flujo separado, el coeficiente de
arrastre aumenta en mayor proporcién para los niveles de turbulencia menores, es
decir, niveles altos de turbulencia producen coeficientes de arrastre menores.
Debido a que el espesor de la capa limite es incrementado con el nivel de
turbulencia, esto modifica la distribucion de presiones sobre al alabe por un
aumento del gradiente de presion adverso que origina presiones mayores
cercanas al borde de salida del alabe. La figura 1.5 muestra el punto de
separacion de flujo en funcion del angulo de ataque para distintos nivele de
turbulencia.
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Figura 1.5. Punto de separacion de flujo para distintos niveles de turbulencia.

El punto de separacién de flujo se mantiene practicamente constante para angulos
de ataque menores de 10° como se muestra en la figura 1.5. Los niveles de
turbulencias altos producen regiones de flujo separado mayores, debido a que la
turbulencia causa desestabilidad en la capa limite facilitando que esta se
desprenda por el crecimiento del gradiente de presion adverso. La figura 1.5
muestra que para angulos de ataque mayores de 30°, el flujo se separa
completamente del alabe para todos los niveles de turbulencia.

En conclusion, el trabajo de Devinant muestra que las magnitudes medidas,
fuerzas de sustentacion, fuerzas de arrastre y momento de cabeceo son
fuertemente afectadas por el efecto que un régimen de flujo puede causar en la
capa limite. Niveles de turbulencia altos producen un adelanto del punto de
separacion de flujo causante de todos los problemas aerodinamicos en los perfiles
aerodinamicos.

Yachen [16] realizO mediciones experimentales de distribucion de presiones y
perfiles de velocidad en la estela para determinar los coeficientes de sustentacion,
arrastre y momento de cabeceo en varias configuraciones del perfil aerodinamico
NACAO0012. También realiz6 mediciones de los perfiles de velocidad de capa
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limite a 90% de la cuerda para comparar el espesor de capa limite cuando al alabe
le es adicionado un aleron Gurney.

El experimento fue llevado a cabo en el tunel de viento de baja velocidad NF-3 del
Centro de Investigaciones de Disefio Aerodinamico de la Universidad Politécnica
de Northwesten. El tunel de viento tiene una seccion de pruebas de seccidn
constante de 1.6 m x 3 m, con un nivel de turbulencia minimo menor que 0.045 %,
con una velocidad maxima de flujo de 135 m/s.

El prototipo usado fue un alabe de 1 m de cuerda por 1.6 m de envergadura,
provisto con un total de 62 tomas de presion estaticas distribuidas en la superficie
del alabe. El célculo de los coeficientes de sustentacion, arrastre y momento de
cabeceo se llevo a cabo por integracion de las componentes de fuerzas calculadas
con la distribucion de presion estatica. Los resultados obtenidos para el coeficiente
de sustentacion se muestran en la figura 1.6.
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Figura 1.6. Coeficiente de sustentacion.

El aleron produce un efecto de mejora en el comportamiento aerodinamico del
alabe, el punto de separacién de flujo es retardado, lo que produce un incremento
en el coeficiente de sustentacion. El coeficiente de sustentacién fue incrementado
10, 11, 18, 21y 27 % para 0.5, 1, 1.5, 2 y 3 % de altura del alerén Gurney
respectivamente.
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La figura 1.7 muestra los resultados del coeficiente de de arrastre contra el angulo
de ataque. El coeficiente de arrastre es incrementado con el angulo de ataque,
teniendo una incremento fuerte después de 8° debido a un avance abrupto del
punto de separacion de flujo.
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Figura 1.7. Coeficiente de sustentacion.

La figura 1.7 muestra que el coeficiente de arrastre es incrementado con la adicion
del aleron Gurnay, esto produce perdida de eficiencia aerodinamica por un
incremento del coeficiente de sustentacién. La figura 1.8 muestra los perfiles de
velocidad de capa limite a 90 % de la cuerda para dos angulos de ataque. Estas
muestran que el perfil de velocidades con flap es mucho mas grande que sin flap.
Esto es debido a la aceleracion del flujo producida por el flap.

La figura 1.8 muestra que el espesor de capa limite es de alrededor 1.5 % de la
cuerda y se mantiene practicamente constante para las dos condiciones, con y sin
flap. El uso de flap incrementa la fuerza de sustentacion debido a que aumenta la
fuerza de succién en lado de succiodn e incrementa la fuerza de presion en el lado
de presion.

Yachen concluye que el coeficiente de sustentacion puede ser incrementado con
la adicion de un alerén, no obstante, esto tiene un costo, la pérdida de eficiencia
aerodinamica debido a un incremento del coeficiente de arrastre por un
comportamiento abrupto de la estela del alabe.
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Figura 1.8. Perfiles de capa limite a 0.90 % de la cuerda.

Sicot desarrollé un estudio experimental de la zona de oscilacion del punto de
desprendimiento de flujo en el perfil aerodinamico NACA 654-421, sometido a
distintas condiciones de flujo. El desarrollo experimental consistio de un alabe de
30cm de cuerda provisto de 43 tomas de presion estatica distribuidas en las
superficies de succion y de presion del alabe. Las lecturas de presion se
obtuvieron por transductores de presion a través de un modulo de lectura
automatica con capacidad de 30Hz. La determinacion de la zona de oscilaciéon se
realizé por un analisis estadistico de 2050 lecturas de presidon medidas por el
modulo de lectura automatica.

Para un angulo de ataque de 16°, se obtuvieron el mismo numero de lecturas en
cada punto para tres numeros de Reynolds y 4 niveles de turbulencia en cada
toma de presion sobre el lado de succion del alabe. Para cada corrida en
condiciones de flujo diferentes se obtuvieron las desviaciones estandar o, del
coeficiente de presion de cada conjunto de datos. Se encontré que para todas las
condiciones de flujo probadas, las graficas obtenidas de la desviacion estandar del
coeficiente de presidn se caracterizan por las mismas zonas como se muestra en
la figura 1.9.
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Figura 1.9. Zona de desplazamiento del punto de separacién de flujo.

Desde el borde de entrada al borde de salida, las zonas 2 y 5 se caracterizan por
o relativamente constantes. La zona 3 muestra un incremento de o, la zona 4
muestra un decremento en o y la zona 1 muestra un decremento fuerte de o
debido a la oscilacién del punto de estancamiento en el borde de entrada.

Las variaciones de la desviacion estandar del coeficiente de presion se deben a la
perturbacion del flujo cerca de la superficie del alabe. Las perturbaciones mas
fuertes se deben a la oscilacion del punto de estancamiento en el borde de
entrada y a la variacion del punto de separacion del flujo.

El desplazamiento del punto de separacion sobre la superficie del alabe varia a lo
largo de una longitud L mostrada en la figura 1.9, esta variacién produce un
aumento de ¢ al inicio de la zona 4 debido a constante cambio de flujo adherido a
flujo separado. Delante de la zona 4, la perturbacion debida la oscilacion del punto
de desprendimiento no produce variacion significativa de o, por lo que este
método provee una buena aproximacion para determinar la zona de oscilacion del
punto de separacion y el punto de separacién marcado por Dg.

En general se obtuvieron dos resultados importantes, el primero, la longitud de la
zona de separacion (L), se incrementa conforme el punto de separacion D¢; se
mueve hacia el borde de entrada, como se muestra en la figura 1.10, lo que
significa que la longitud de oscilaciéon del punto de separacién de flujo se
incrementa conforme aumenta la zona de separacion. El segundo, el punto de
separacion de flujo se puede obtener a través de la desviacién estandar de la
presion.

11
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Fig. 1.10 Longitud de la zona de oscilacién del punto de separacién.

La figura 1.10 muestra la longitud normalizada de la zona de oscilacion, L/c en
funcién del punto de separacion de flujo Xsep/c, para un angulo de ataque de 16°
y diferentes niveles de turbulencia y numeros de Reynolds. Estos resultados
muestran que la zona de oscilacion no es afectada por la turbulencia ni el numero
de Reynolds, solo depende del la posicion del punto de separacion que puede ser
afectado por el incremento del angulo de ataque.

En conclusién, el trabajo de Sicot muestra la influencia del numero de Reynolds y
el nivel de turbulencia en la separacién de flujo sobre la superficie de succion del
un alabe. El incremento del nivel de turbulencia produce inestabilidad de la capa
limite, el espesor tiende a ser mas grueso dando lugar al incremento del gradiente
de presion adverso que apresura el punto de separacion.

Las inestabilidades de flujo se presentan con oscilaciones de presién y velocidad
del flujo en la region cercana a la superficie del alabe, por lo que es posible
determinar facilmente el punto de separacion mediante la desviacidon estandar de
las fluctuaciones de presion en la superficie del alabe. EI mismo comportamiento
de desviacion estandar de la presidon se pudo haber encontrado con la velocidad
de corriente libre, la diferencia sera que después del punto de separacién, la curva
de desviacion estandar tendra un punto de inflexion con un crecimiento
instantaneo de la pendiente.
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2.1 Aplicacion de perfiles aerodinamicos en turbinas edlicas.

Las turbinas edlicas son las maquinas utilizadas para transformar la energia del
viento en energia mecanica, éstas se clasifican por la posicion del eje de giro con
respecto a la direccion del viento en:

1. Turbinas edlicas de eje horizontal
2. Turbinas edlicas de eje vertical

Dentro de ellas, las turbinas de eje horizontal se encuentran mas desarrolladas,
desde el punto de vista de la generacién de electricidad a gran escala. Las
turbinas de eje horizontal se suelen clasificar segun su velocidad de giro o segun
el numero de palas que lleva el rotor aspectos que estan intimamente
relacionados, en rapidas y lentas; las primeras tienen un numero de palas no
superior a 4 y las segundas pueden tener hasta 24.

Los principales tipos de maquinas edlicas de eje horizontal, son:
a) Maquinas multipalas (de baja velocidad).
b) Maquinas de 1, 2 6 3 palas (de alta velocidad).

Las maquinas multipalas funcionan por el principio de arrastre aerodinamico, por
lo que su eficiencia es relativamente baja, inferior a 30%. Su baja eficiencia se
debe a que sus palas estan conformadas de placas metalicas delgadas, esto limita
su velocidad de giro a un valor dado por la velocidad de punta limitada por la
velocidad del viento. Su uso se da en aplicaciones que requieren de par torsional
al arranque elevado con velocidades de giro pequenas.

Las turbinas de velocidad alta como lo son las de 1, 2 y 3 palas funcionan bajo el
principio de sustentacion aerodinamica, la velocidad de punta de estas maquinas
supera la velocidad libre del viento. La eficiencia aerodinamica es superior a las
turbinas multipalas y a las maquinas de eje vertical.

Los perfiles aerodinamicos utilizados en la construccion de estas maquinas son
muy parecidos a los empleados en alas de aviones. Dichos perfiles se eligen
teniendo en cuenta el numero de revoluciones por minuto que se desea adquiera
la turbina.

La forma de la pala es funcion de la potencia deseada, al igual que su velocidad
de rotacion, eligiéndose perfiles que no generen grandes tensiones en los
extremos de las palas por efecto de la fuerza centrifuga. Para aerogeneradores
destinados a la obtencion de energia eléctrica, el numero de palas puede ser de 2
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6 3, en cuanto la potencia generada no depende mas que de la superficie barrida
por la turbina, y no del numero de palas.

Entre las maquinas de eje vertical, existe una gran variedad de tipos, la mayoria
funcionan por fuerzas de arrastre y combinacion arrastre-sustentacion. Entre las
mas usadas se encuentran:

a) El aerogenerador Savonius que puede arrancar con poco viento, siendo
muy sencilla su fabricacién; tiene una velocidad de giro pequefa y su
rendimiento es relativamente bajo.

b) El aerogenerador Darrieux o de catenaria, requiere para un correcto
funcionamiento, vientos de 4 a 5 metros por segundo como minimo,
manteniendo grandes velocidades de giro y un buen rendimiento; se
construyen con 2 6 3 hojas. Sus hojas estan construidas por palas
perfiladas.

c) El molino vertical de palas tipo giromill que deriva del Darrieux; tiene entre 2
y 6 palas. Algunos tipos combinan fuerzas de sustentacion y arrastre.

La turbina de eje vertical mas utilizada para generacion de electricidad es la
Darrieux. Esta maquina generalmente trabaja con una velocidad de punta alta, lo
que la hace atractiva para su uso en aerogeneradores. Sin embargo, no son de
arranque automatico y requieren de un sistema especial de arranque, ademas de
que su regulacién de velocidad solo se puede efectuar por frenado mecanico. Por
otra parte, el rotor produce un par maximo sélo dos veces por revolucion, lo que
puede llegar a causar vibraciéon en la maquina con las fluctuaciones de potencia
en la red.

Son numerables las ventajas de las turbinas edlicas de eje horizontal, no obstante
la potencia maxima que puede alcanzar es relativamente pequefia dada por la Ley
de Betz, y no puede ser mayor al 59% [15]. Durante afios se ha trabajado en ello y
en la actualidad existen turbinas que alcanzan eficiencias superiores al 50%, no
obstante, aun es posible incrementar su desempefio mejorando la aerodinamica
de las palas.

El elemento principal de las palas de las turbinas edlicas es el perfil aerodinamico,
este elemento funciona por sustentacién aerodinamica, la fuerza de sustentacion
es la responsable de producir la fuerza de torsion en el eje de la turbina, en contra
parte, hay otra fuerza que se opone al giro de la turbina, esta fuerza es llamada
arrastre aerodinamico. El arrastre aerodinamico es producto de varios fenbmenos,
entre ellos, el nivel de turbulencia y la rugosidad de los alabes. La turbulencia y la
rugosidad del alabe modifican el comportamiento de la capa limite, lo que trae
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como consecuencia modificaciones de la distribucion de presiones sobre el alabe
y una separacion de flujo que incrementa el arrastre aerodinamico. La separacion
de flujo es el principal problema del arrastre aerodinamico y en la actualidad es el
centro de estudio para el disefio de nuevos perfiles aerodinamicos que retarden el
punto de separacién de flujo aun cuando el perfil este sometido a grandes niveles
de turbulencia y rugosidad.

Los primeros aerogeneradores eolicos aplicados en la generacion de energia
eolica a gran escala fueron construidos usando perfiles aerodinamicos de la serie
NACA. Estos perfiles fueron disefiados para aplicaciones aeronauticas donde los
niveles de turbulencia son inferiores al 1% [8], muy bajos en comparacioén con los
niveles caracteristicos en las capas bajas de la atmdsfera, superiores al 10%.
Entre los perfiles aerodinamicos de la serie NACA de uso en turbinas edlicas
rapidas de eje horizontal se encuentran:

o NACA 63-215, NACA 63-218, NACA 63-221
o NACA 63-415, NACA 63-418, NACA 63-421
o NACA 64-415, NACA 64-421
o NACA 65-415, NACA 65-421

Los perfiles NACA empleados para turbinas edlicas reducen notablemente su
eficiencia aerodinamica al entrar en flujos con niveles de turbulencia altos. Los
niveles de turbulencia altos producen una separacion de flujo adelantada para
angulos de ataque de maxima eficiencia aerodinamica. El avance del punto de
separacion de flujo del borde de salida hacia el borde de entrada incrementa la
fuerza de arrastre sobre el perfil aerodinamico lo que resulta en una reduccion de
la eficiencia aerodinamica.

Tomando en cuenta los efectos de la turbulencia en la eficiencia aerodinamica,
otros laboratorios han disefiado perfiles aerodinamicos especialmente para
turbinas edlicas. El Laboratorio Nacional Ris@ (RNL por sus siglas en inglés), ha
disenado una familia de perfiles para turbinas de viento, la familia RIS@-AX, los
perfiles de mayor uso son:

e RIST-A1-18
e RIS@-A1-21
e RIS@-A1-24

De igual modo la familia de perfiles aerodinamicos FFA-W3-XXX fue disefiada por
el Instituto de Investigaciones en Aeronautica de Sweden, y en la actualidad son
empleados en la construccion de las turbinas edlicas rapidas usadas para
generacion de electricidad a gran escala.
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El Laboratorio Nacional de Energias Renovables (NREL por sus siglas en inglés)
se ha dedicado al disefio de perfiles aerodinamicos para turbinas eodlicas de
distintos diametros. El disefio estd basado en un coeficiente de sustentacion
maximo relativamente insensible a los efectos de rugosidad y turbulencia. Algunos
de los perfiles para turbinas edlicas de eje horizontal se muestran en la tabla 2.1.

Tabla 2.1. Perfiles aerodinamicos para turbinas edlicas de diseiio NREL [6].

Turbina edlica Espesor del Perfil
Diametro Tipo perfil Primario | Punta Raiz
Velocidad variable, S814,
20-40 Paso variable 5825 5826 S815
30-50 Regulacion por pérdida Grueso S816 s817 | s818

aerodinamica
Regulacion por pérdida

40-50 aerodinamica Grueso 5827 5828 S818
Velocidad variable, 3830 S831, 3818

Paso variable S832

2.2 Comportamiento general de un perfil aerodinamico.

Los perfiles aerodinamicos son empleados para producir una fuerza de
sustentacion que produzca trabajo sobre una turbina para extraer energia de un
fluido. Los alabes de la turbina pueden estar formados de una o mas secciones
aerodinamicas. La eleccion de los perfiles se hace en base al comportamiento de
flujo a lo largo del radio de la turbina.

La energia del viento es transmitida a la turbina por medio de una fuerza de par
resultante que actua axial al plano de rotacion de la turbina. Esta fuerza es la
sumatoria de las diferenciales de fuerza que actuan en cada elemento del alabe,
como se muestra en la figura 2.1. El elemento diferencial de alabe esta formado
por un perfil aerodinamico determinado y sobre el actuan principalmente dos
fuerzas, una que es perpendicular a la direccién del viento llamada fuerza de
sustentacién y otra que es paralela a la direccion del mismo llamada fuerza de
arrastre.
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Sustentacion
N

N i )
dRy (arrastre) ~ Py i —~Fuerza axial
N —

dF (axial) - \

Fuerza tangencial

dR \\\/
dRy
(sustentacién) : T Tolacion
: Arastre

Direccion de

8 : Angulo de paso del alabe

o+ Angulo de ataque

Fig. 2.1. Fuerzas presentes en un elemento diferencial de alabe.

Las diferenciales de fuerzas de sustentacion y de arrastre estan dadas por las
relaciones 2.1y 2.2.

dL = C pv? (2.1)
dD = Cppv3dA (2.2)

Una medida de la eficiencia de un perfil aerodinamico se da mediante la relacion
del coeficiente de sustentacion entre el coeficiente de arrastre, C,/C,. Esta
relacion indica el factor de magnitud de la fuerza de sustentacion comparada con
la fuerza de arrastre. Para valores altos de C,/C, la eficiencia aerodinamica de la
turbina aumenta debido a que la fuerza de sustentacién es mayor que la de
arrastre, resultando una componente de fuerza de par de mayor magnitud, (figura
2.1). La potencia W producida por una turbina edlica esta dada por la ecuacién
siguiente,

dW = wdt = w(rdFy,,) (2.3)

La potencia es directamente proporcional a la velocidad angular y al par torsional
producido, ecuacion (2.3). La potencia generada de una turbina de velocidad fija
solo depende del par torsional generado, es decir se necesita de relaciones altas
de C,/C, para desarrollar mayor potencia mecanica. Del diagrama de fuerzas de
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la figura 2.1, la componente de fuerza de par se obtiene de la diferencia de las
componentes de las fuerzas de sustentacion y de la de arrastre a largo del plano
de rotacién mediante la ecuacién siguiente

dF,qr = dLsen 8 — dDcos 6 (2.4)

La ecuacion (2.4) muestra que las diferenciales de fuerzas de sustentacion son las
responsables de producir la fuerza de par necesaria para hacer girar la turbina.
Las diferenciales de fuerzas de arrastre producen una componente en el sentido
contrario que minimiza la fuerza de par.

La velocidad angular de la turbina influye en la potencia producida por la turbina
eolica, este parametro es sustituido por la relacién de velocidad especifica (TSR),
que sustituye el numero de revoluciones por minuto. Representa la velocidad
tangencial de la punta del alabe entre la velocidad del viento. Sirve para comparar
el funcionamiento de maquinas edlicas diferentes.

Para hacer eficiente las turbina edlicas se construyen de perfiles aerodinamicos
con coeficiente de sustentacién altos y coeficientes de arrastre bajos en la zona
lineal de la curva de sustentacion del perfil aerodinamico. Es decir los perfiles
empleados deben caracterizarse por relaciones de C,/C, altas. La tabla 2.2
muestra valores de C, /C, para diferentes aplicaciones de turbinas edlicas.

Tabla 2.2. Valores de C,/C, de a cuerdo a la aplicacién de la turbina edlica [3].

Tipo de maquina TSR de diseiio Tipo de pala C;/Cp
1 Palca plana 10
Bombeo de agua 1 Placa curva 20-40
Generadores edlicos 3-4 Perfil simple 10-50
pequeios 4-6 Perfil alabeado 20-100
Generadores edlicos 5-15 Perfil alabeado 30-100
g_jrandes

La eficiencia se ve afectada por distintos factores, que pueden ser de disefio o de
funcionamiento. La turbulencia es un factor de funcionamiento que tiene un efecto
grande en el deterioro de la eficiencia de la turbina. La turbulencia produce
variaciones en el comportamiento de la capa limite. La capa limite tiene efecto en
la distribucién de presiones sobre la superficie del alabe. Las modificaciones de la
distribucion de presiones producen una pérdida de sustentacion y un aumento de
las fuerzas de arrastre. Lo que trae como consecuencia una disminucién de la
fuerza de par, y por ende el deterioro de la potencia producida, como se observa
en las ecuaciones (2.3) y (2.4).
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Consideraciones ambientales en las pruebas.

El estudio experimental del perfil aerodinamico NREL S830 para turbina edlica se
desarrollo procurando reducir los tiempos de experimentacion mediante un orden
adecuado de las mediciones experimentales requeridas, el orden seguido fue el
siguiente:

1. Medicion del punto de separacion de flujo.
2. Medicién de la capa limite.
3. Medicién de distribucion de presiones.

Las corridas experimentales se llevaron a cabo en condiciones atmosféricas
cambiantes, esto influyé en la exactitud de los resultados. El parametro principal
afectado por las condiciones atmosféricas fue la densidad del aire, las variaciones
de ésta dependieron principalmente de tres parametros, presion atmosférica,
temperatura y humedad relativa que fueron medidas por la estacion meteorolégica
del laboratorio. La ecuacion 4.1 relaciona los tres parametros mencionados para el
calculo de la densidad del aire.

_0.0034848p — 0.009h,.e0617 (4.1)
B 27315+ T

p

Las variaciones de la presion atmosférica durante las pruebas fueron de apenas
10 Pa lo cual no representa un error apreciable en los calculos y puede
considerarse despreciable. Las variaciones promedio de humedad relativa fueron
del 20 %, valor considerable que produce una variacion mayor del 1 % de la
densidad del aire. La temperatura es el parametro que mas afecta el calculo de la
densidad, las variaciones mayores durante las pruebas fueron de £3 °C.

El sistema de hilo caliente es afectado por las variaciones de temperatura
ambiente, se comete un error de 2% en las lecturas de velocidad por cada grado
de incremento. Por esta razon por cada dos grados de incremento de la
temperatura ambiente fue necesario realizar una nueva calibraciéon de
velocidades. La presidn atmosférica y la humedad relativa representan un error
despreciable en las lecturas de velocidad del sistema de hilo caliente, por lo que
no fueron tomadas en cuenta en las corridas experimentales de medicion de
velocidad.

El intervalo de calibracion se realizd para un intervalo de 10 m/s a 40 m/s para la
sonda 55P11 y de 0.5 m/s a 60 m/s para la sonda 55P15. El intervalo de
calibracién mayor de la sonda 55P15 se da por la reduccion de la velocidad de

20



CAPITULO Il. FUNDAMENTOS DE PERFILES AERODINAMICOS PARA TURBINAS EOLICAS.

corriente libre en la region de la capa limite y para reducir el error de medicion en
velocidades menores a la del intervalo de calibracion.

Para registrar velocidades promedios que se aproximen a flujo permanente, el
sistema de hilo caliente fue programado para tomar un total de 300 000 lecturas
de velocidad en cada punto en un periodo de 15 s. Mediante este muestreo de
velocidades el software del sistema de hilo caliente calcula la velocidad promedio
y la turbulencia en cada punto de medicién.

2.3 Capa limite.

Cuando un fluido se desplaza con cierta velocidad en la vecindad inmediata de
una superficie sdélida experimenta una fuerza de corte que retarda su movimiento.
Esta fuerza es debida a la viscosidad del fluido, que al estar en contacto con la
pared sélida se adhiere a ella, el proceso se transmite a las capas de moléculas
de fluido adyacentes. El resultado es la pérdida de energia que se manifiesta por
una reduccion de velocidad de las capas de fluido cercanas a la pared. La region
proxima a la pared donde predominan los efectos viscosos se conoce como capa
limite.

Los esfuerzos viscosos presentes dentro de la capa limite son directamente
proporcionales al gradiente de velocidad normal a la direccién del flujo y se rigen
por la Ley de Newton, ecuacion (2.5).

ou 2.5
o (2.5)

La capa limite esta limitada donde el gradiente de velocidad de la corriente de
fluido es cero. La distancia normal a la pared, donde los gradientes de velocidad
se aproximan a cero, se le conoce como espesor de capa limite, 6. El espesor de
capa limite es funcién del numero de Reynolds, dado por la relacion (2.6)

_pVx (2.6)
u

Re

Para Reynolds menores de 10° [1], el efecto viscoso domina el comportamiento de
la capa limite, arriba de ese valor, las fuerzas de inercia son las que dominan el
flujo. El numero de Reynolds determina la estructura de flujo presente en la capa
limite, es decir, determina la estabilidad de una capa limite laminar, para pasar de
una estructura laminar a una turbulenta.
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Para el flujo que entra a una placa plana, figura 2.2, el borde de entrada lleva un
perfil de velocidades plano con velocidad U, conforme el fluido avanza sobre la
placa, su velocidad disminuye, produciéndose una nueva distribucién de
velocidades. Al entrar a la placa, el flujo se divide en dos regiones, una donde
predominan los efectos viscosos, capa limite, y la otra donde los esfuerzos
viscosos no tienen lugar, llamada corriente libre.

Existen distintos tamafos y estructuras de flujo dentro de la capa limite, parte de
las variaciones se deben a la forma del cuerpo. Para la placa plana y en general
para cualquier cuerpo, la capa limite se divide en tres regiones:

l. Capa limite laminar.
Il. Zona de transicion.
[I. Capa limite turbulenta.

| A —

LAMINAR TRANSICIAN TURBULENTA

Figura 2.2. Capa limite sobre una placa plana.

La capa limite laminar se caracteriza por un movimiento en capas de fluido, como
se muestra en la figura 2.3. El intercambio de momento entre las particulas de
fluido toma lugar en una escala microscépica. El desplazamiento de una molécula
de una capa inferior a una capa superior produce el aumento de su cantidad de
movimiento lo que acelera su movimiento, de manera opuesta, el desplazamiento
de una molécula de una capa superior a una inferior produce una desaceleracion
de su movimiento.
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Flujo sin friccién
fuera de la capa limite
Ue

-7 Movimiento a escala

Flujo sin friccién ; ;
microscopica

fuera de la capa limite Particulas
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M;Eniento a escala
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5 E oSt E O =N 0 u uly) -
lam y ’/C§3
y)
8turb b Slam
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a) Capa limite laminar b) Capa limite turbulenta

Figura 2.3. Comportamiento de las particulas de fluido dentro de la capa limite.

El intercambio de momento se lleva a cabo solo en la direccion transversal a la
direccion del flujo y la estructura laminar se mantiene por un equilibrio entre la
direccion del intercambio de momento molecular entre las capa superiores e
inferiores. La estabilidad se pierde cuando el intercambio molecular empieza a
desequilibrarse, en ciertas capas el intercambio de momento empieza a ser
mayor, lo que produce un desplazamiento de mas de una molécula de fluido, es
decir un movimiento en grupo de particulas de fluido hacia las capas adyacentes.

El movimiento de las particulas de fluido en la direccion transversal produce un
esfuerzo de corte en la misma direccion, ademas del esfuerzo de corte axial en la
direccion del flujo. El proceso involucra dos estructuras de flujo, una laminar y otra
turbulenta, es decir, el flujo esta en una transicion de una estructura laminar a una
turbulenta.

La suma de los esfuerzos cortantes en la direccion transversal y axial produce una
fuerza resultante sobre otras particulas de fluido con una direccion distinta a la
direccion de flujo. El proceso se repite hasta llegar a un punto donde la estructura
de flujo laminar se pierde y pasa a ser un flujo totalmente turbulento, donde el
intercambio de momento se da en todas direcciones. Para flujo externo, se
considera que para un Reynolds igual 5x10° la transicién toma lugar, para que el
flujo pase de una estructura laminar a una turbulenta.

Algunos de los factores que afectan la transicion la capa limite son

1. Gradiente de presién
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Rugosidad superficial
Efectos de compresibilidad
Temperatura de la superficie

Succion o inyeccion de flujo en la superficie, y

@ a ~ w b

Turbulencia de la corriente libre.

Cualquiera de los factores mencionados anteriormente puede producir una
transicion temprana sin importar que aun no se haya alcanzado el Reynolds de
transicion.

El espesor de capa limite depende del numero de Reynolds, que a su vez
depende del la distancia desde el borde de entrada hasta el punto en cuestion.
Para fines practicos, se considera el espesor de capa limite el lugar donde la
velocidad de la corriente es de 0.99 la velocidad de corriente libre, ecuacion (2.7).

§ = flu(y) = 0.99U,] (2.7)

El espesor de capa limite en el caso de un placa plana, depende ademas de la
posicién, de la estructura de flujo que se tenga. La solucién exacta del espesor de
capa limite para la zona laminar en el intervalo 103 < Re < 10°, esta dado por la
ecuacion (2.8).

. 5x
~ Rel/2

(2.8)

Para la zona turbulenta existe una ecuacién aproximada para el espesor de capa
limite (para Re > 10°), dada por la ecuacion (2.9).

_0.16x
~ Rell7

(2.9)

La capa limite en un perfil aerodinamico es semejante que en una placa plana, no
obstante, tanto en el lado de succion como en el lado de presion, los cambios de
presion en la direccion del flujo son distintos de cero, debido a que ahora existe un
gradiente de velocidad de la corriente libre en la direccidn del flujo.

La figura 2.4 muestra los regimenes de flujo que se presentan en la capa limite en
un perfil aerodinamico, la capa limite empieza en el punto de estancamiento del
flujo (pe), en una regidn cercana el borde de entrada, esta capa limite naciente se
da en régimen laminar, aumenta su espesor conforme avanza hacia el borde de
salida. En un punto determinado por x.,.;; ocurre la transicién de capa limite lamiar
a capa limite turbulenta; el régimen laminar pierde estabilidad y se empiezan a
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formar zonas de flujo turbulento que terminan por convertir la capa limite en
turbulenta.

Capa limite
. Transicién turbulenta

Capa limite ;
laminar

Figura 2.4. Capa limite sobre un perfil aerodinamico.

El régimen de flujo en la capa limite de un perfil aerodinamico esta determinado
por el numero de Reynolds medido en funcién de la longitud de la cuerda (c) y de
la velocidad de corriente libre (U.). En el caso de secciones aerodinamicas, la
longitud caracteristica es la cuerda del perfil y la velocidad es la velocidad de
corriente libre. El valor de Reynolds donde se da la transicién sigue siendo el
mismo que en una placa plana, 5x10°, no obstante, ademas de los factores que
producen la transicion de régimen laminar a turbulento mencionados para la placa
plana, en superficies curvas, el desprendimiento de flujo produce la transicién a
numeros de Reynolds menores del valor caracteristico.

Las ecuaciones de movimiento de fluidos pueden ser simplificadas aplicando
ciertas consideraciones de acuerdo al tipo de flujo que se presente. El flujo de
fluidos a velocidades bajas, menores que 0.3 Mach (aproximadamente 100m/s),
se caracteriza por pequenos cambios de densidad (menores del 5%), es decir,
pueden ser considerados como flujos incompresibles sin cometer gran error en los
calculos. Ademas si las componentes de velocidad en cierta direccién son
despreciables en comparacion con otras direcciones, entonces pueden ser
ignoradas para trabajar con las componentes de velocidad de mayor orden de
magnitud. Por lo tanto, la ecuacién de continuidad y las ecuaciones de momento
(ecuaciones de Navier-Stokes), pueden ser simplificadas para flujo incompresible
y bidimensional para alabes de envergadura grande.

Para numeros de Reynolds mayores que 10°, el espesor de la capa limite es
mucho menor que la longitud caracteristica del cuerpo. Para una capa limite
delgada, las lineas de corriente tienen aproximadamente el mismo radio de
curvatura de la superficie del cuerpo, por lo que la componente de velocidad en “y”
tomando como referencia el sistema de coordenadas mostrado en la figura 2.5, se

puede despreciar porque u>>v, bajo esa condicion, todas las derivadas de “u”
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seran de mayor magnitud que las derivadas de "v”, deduciéndose que el gradiente
de presion en “x” es mucho mayor que el gradiente de presion en “y”, ecuaciéon
(2.10).

dp _Op

La condicion de la ecuacion anterior es valida para las zonas laminar, transicion y
turbulenta, pero no es valida en la zona de flujo separado. Por lo tanto se puede

hy 0

despreciar el gradiente de presion en la direccion “y”, ecuacion (2.11).

)
P ~0 2.11)
ady

El comportamiento de las lineas de corriente en un perfil aerodinamico se muestra
en la figura 2.5, las lineas de corriente libre son desviadas por el borde de entrada
del perfil, creandose un punto de estancamiento que divide las lineas de corriente
en dos direcciones, una corriente se dirige sobre el lado de succién y la otra sobre
el lado de presion.

Ambas corrientes son aceleradas sobre las superficies del alabe, no obstante, las
velocidades sobre el lado de succion son mayores que las velocidades sobre el
lado de presion. Esta condicion permite generar una fuerza de sustentacion por la
diferencia de presiones entre el lado de succion y el lado de presion del alabe.
Tanto en el lado de succién como en el de presion nace una capa limite con origen
en el punto de estancamiento que va creciendo de espesor durante el recorrido del
borde de entrada al borde de salida.

El comportamiento de la capa limite influye en la distribucion de presiones sobre el
alabe. Como se mencioné anteriormente en el andlisis de las ecuaciones de
movimiento, el crecimiento del espesor de la capa limite produce que el radio de
curvatura de las lineas de corriente aumente, esto provoca un aumento de la
componente de velocidad “v”. Tal aumento, produce un gradiente de presion en la

direccion “y” que reduce el gradiente de presion en la direccion “x”.
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a) Capa limite delgada b) Capa limite gruesa

Figura 2.5. Efecto de la capa limite sobre las lineas de corriente.

El desvio de las lineas de corriente reduce el gradiente de velocidad en la
direccion “x”, que de acuerdo a la ecuaciéon de Euler, el gradiente de presiéon es
directamente proporcional al gradiente de velocidad. La figura 2.5 muestra como el
crecimiento del espesor de la capa limite influye en la distribucién de presion del
alabe.

La figura 2.5 muestra como las lineas de corriente libre tiene que desplazarse
debido a la capa limite y por la presencia del cuerpo, el comportamiento de las
lineas de corriente se presenta para dos tamanos de capa limite sobre una
seccion de un &labe sometido a una corriente de velocidad U.. Esta muestra
como las lineas de corriente libre tienen que desplazase de la pared a una
distancia igual al espesor de la capa limite, este desplazamiento produce un
cambio de direccion de tales lineas de corriente con respecto a la superficie del
cuerpo en comparacién con un flujo potencial, donde las lineas de corriente son
paralelas a la superficie del cuerpo.

Debido a que el espesor de la capa limite es pequefio, el angulo de desviacion 6
es muy pequefo, lo que da una componente de velocidad normal despreciable.
Por lo tanto el gradiente de velocidad en la direccion normal se puede despreciar y
considerar que la presién se mantiene constante en esa direccidon sobre la capa
limite, existiendo solamente un gradiente de presion sobre la capa limite en la
direccion “x”.

El incremento del espesor de la capa limite provocado por los factores
mencionados en parrafos anteriores produce una desviacion significativa de las
lineas de corriente con respecto a la superficie del cuerpo, figura 2.5-b, lo que trae
con sigo un aumento de la magnitud de la componente normal de la velocidad
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local V de la linea de corriente. Por lo tanto, la velocidad de las lineas de corriente
en la direccion normal ya no se puede considerar constante, por lo que existe un
gradiente de velocidad en la direccion “y” que da lugar a un gradiente de presién
en la misma direccion tal como se puede deducir de la ecuacion de Euler. Lo
anterior da lugar a variaciones significativas del gradiente de presion en la
direccion normal dentro de la capa limite. En un perfil aerodinamico, la suma de
los efectos de incremento del espesor de la capa limite y el gradiente de presion
en la direccion normal dan como resultado la pérdida de fuerza de sustentacion,
resultando poco deseable porque disminuye la eficiencia aerodinamica por un

aumento en la fuerza de arrastre.

El espesor de la capa limite es funcion inversa del numeros de Reynolds, por lo
que numeros de Reynolds grandes producen espesores de capa limite pequenfios,
a tal nivel que si el numero de Reynolds tendiera a infinito, el espesor de la capa
limite se aproximaria a cero. Para numeros de Reynolds grandes, el flujo sobre un
perfil aerodinamico podria considerarse como flujo potencial, donde la influencia
de la capa limite seria despreciable y las lineas de corriente serian practicamente
paralelas a la superficie del cuerpo, quedando de manifiesto que la Unica causa
que produciria ahora la pérdida de sustentacion seria la separacién de flujo.

2. 4 Separacion de flujo.

El flujo a través de cuerpos curvos implica gradientes de velocidad distintos de
cero en todas las componentes principales de los vectores de velocidad de las
lineas de corriente. En perfiles aerodinamicos a altos numeros de Reynolds, sélo
es significativo el gradiente de velocidad en la direccién del flujo. En el punto de
estancamiento se produce la presion maxima sobre la superficie del perfil, no
obstante, esta decrece conforme nos movemos hacia el borde de salida hasta
llegar a su valor minimo donde el gradiente de presion se vuelve cero (dp/dx = 0),
después de este punto, la presion incrementa otra vez.

La figura 2.6 muestra el comportamiento del gradiente de velocidad y del gradiente
de presion en un punto de inflexién en un perfil aerodinamico. Cuando las lineas
de corriente recorren el contorno del perfil aerodinamico, antes de la inflexion, el
area transversal en la direccion del flujo aumenta, dando lugar a una aceleracion
del flujo que recorre el contorno del perfil, esto da origen a un gradiente de
velocidad positivo corriente arriba del punto de inflexion, de modo opuesto, cuando
el area disminuye, después de la inflexion, las lineas de corriente tienden a
desacelerar produciendo gradientes de velocidad negativos.
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Figura 2.6. Variacion del gradiente de velocidad y de presién en un perfil aerodinamico.

Para numeros de Reynolds altos, la distribucién de presion sobre la capa limite
puede ser hallada de los cambios de velocidad que experimentan las lineas de
corriente al ser desviadas por un cuerpo. De acuerdo con la ecuacion de Bernoulli,
la energia de un fluido en ausencia de friccidn se mantiene constante, es decir la
energia de presion se transforma en energia de velocidad o viceversa, por lo
tanto, cuando el area del cuerpo aumenta en la direccion del flujo, del punto A al
punto B de la figura 6, las lineas de corriente tienden a acelerar para conservar su
masa y cantidad de movimiento.

La aceleracion de las lineas de corriente produce velocidades locales sobre la
superficie del cuerpo que van en aumento conforme se avanza al punto B. La
funcion de velocidad por lo tanto crece del punto A al punto B, en consecuencia,
su gradiente sera positivo por un incremento positivo de la velocidad en la
direccion del flujo. Las lineas de corriente en el recorrido del punto B al punto C,
experimentan una reduccién del area transversal al flujo que las obliga a disminuir
su velocidad, por un aumento en su energia de presién. Por lo tanto, la funcion de
velocidad disminuye del punto B al punto C, produciendo gradientes de velocidad
negativos para esta zona.

De la ecuacion de Euler, el gradiente de presion es directamente proporcional al
gradiente de velocidad, y la direccién del gradiente de velocidad es opuesta a la
del gradiente de presion. La funcion de presion decrece con un aumento del area
del cuerpo transversal al flujo de corriente libre, es decir, un gradiente de velocidad
positivo produce un gradiente de presion negativo. El cambio de geometria de un
cuerpo influye en los gradientes de presidon sobre la superficie de éste, un
aumento del area del cuerpo transversal al flujo de corriente libre produce
gradientes de presion negativos (gradiente de presion favorable) y una reduccion
del area transversal produce gradientes de presion positivos (gradiente de presion
adverso), como se observa en la figura 2.6.
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Cuando una particula de fluido entra en una zona con un gradiente de presion
favorable aumenta su cantidad de movimiento debido a que la energia de presién
se convierte en energia cinética, esto produce una fuerza de mayor magnitud y
opuesta a la fuerza de friccidn viscosa, es decir, una particula que se encuentre en
un gradiente de presion favorable nunca detendra su movimiento por las fuerzas
viscosas debido a que estaran impulsadas por el gradiente de presion favorable de
la region.

En flujos externos, un cuerpo siempre experimenta un gradiente de presion

favorable seguido de un gradiente de presion adverso. El cambio se da en el punto
donde el area del cuerpo transversal al flujo es maxima, para el cual el gradiente
de presion es cero, (figura 2.6). Para ese punto se obtiene la maxima velocidad de
una particula de fluido que se desplaza con la corriente en una vecindad cercana a
la superficie del cuerpo. A partir de ese punto la particula entra en una zona con
gradiente de presion adverso donde pierde velocidad en su trayectoria hacia el
borde de salida.

En ausencia de friccion, la particula adquiriria nuevamente la velocidad de
corriente libre al salir del cuerpo, no obstante, en flujos reales, esa particula
inmersa en la capa limite pierde velocidad a un ritmo mayor. Si la cantidad de
movimiento de la particula es suficiente para superar las pérdidas debidas a la
viscosidad entonces esta lograra mantener su desplazamiento y salir del cuerpo
con una velocidad menor con la que entr6. No obstante, si su cantidad de
movimiento no es suficiente, llegara a un punto donde su velocidad se vuelva cero.

La pérdida de movimiento de la particula es debida tanto al gradiente de presion
adverso como a las fuerzas de friccidon viscosas, pero son las fuerzas de friccion
viscosas las que producen que el flujo se separe hasta llegar a un punto donde el
gradiente de velocidad en la pared es cero como se representa en la ecuacion
(2.12).

ou - _, (2.12)
dy y=0

El movimiento de una particula de fluido que se desplaza en una regién con
gradiente de presion adverso como la que se muestra en la figura es
unidimensional, por lo que no existen componentes de esfuerzos en otras
direcciones mas que en x. La particula se desplaza en la direcciéon x positiva, en
su trayecto pierde velocidad, (figura 2.7a).

El esfuerzo cortante 7,,,; es mayor que el esfuerzo cortante z,,,, debido a que el
gradiente de velocidad disminuye en la direccidon normal a la superficie hasta
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volverse cero en la corriente libre, lo que da lugar a una fuerza viscosa resultante
opuesta al movimiento de la particula que desacelera su movimiento.

V=0 V=0 > V<0
Twedxdy Twedxdy Twedxdy
1dxd —padxd 1dxd —padxd 1dxd —padxd
P YE pdxdy p Y. padxdy p Y. EP2 y
Lx —Tyadxdy — Tyt AXdy "
il ir 77777777777 77777 7777777777777 irir7r7i77ri777iii7ririr7rr7
a) b) c)

Figura 2.7. Particula cercana a la pared con gradiente de presion adverso.

El esfuerzo de presién p, es mayor que p,, produciendo una resultante de fuerza
que es también opuesta al movimiento de la particula. Ambas fuerzas debidas a
los esfuerzos de presion y los esfuerzos viscosos se suman para desacelerar la
particula hasta llegar a un punto donde la particula pierde completamente su
velocidad, figura 2.7b.

Cuando la particula se detiene completamente desaparece el esfuerzo de corte
con la pared, quedando el esfuerzo cortante 1,,,,, producido por una particula que
se desplaza por encima, y los esfuerzos de presion debidos al gradiente de
presion adverso, (figura 2.7b). La particula actia como una barrera sobre las
particulas posteriores. Cuando las particulas con suficiente energia chocan con
esta particula estatica son desviadas de su trayectoria, el proceso se repite con las
particulas posteriores dando lugar a la separacién del flujo de la superficie del
cuerpo.

De la segunda ley de Newton aplicada a la particula se obtiene la expresion
siguiente

P 0Ty du (2.13)

0x + dy pua
De la ley de viscosidad de Newton, el esfuerzo cortante en la direccion x es

directamente proporcional al gradiente de velocidad en “y”, resultando

0Ty,  0%u (2.14)
dy K dy?
Sustituyendo la condicién de desprendimiento de flujo dada por la ecuacién (2.13)
en la ecuacion (2.14)
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o ot (2.15)

ox ”a_y2

La ecuacién (2.15) solo es valida para y = 0, representa la condicion para que
ocurra el desprendimiento de flujo, especifica que el gradiente de presién en x
debe ser igual y opuesto al gradiente de esfuerzo cortante en y, para que la
particula se mantenga en equilibrio y con velocidad cero. Cuando la particula
cercana a la pared reduce su velocidad a cero, entonces las particulas adyacentes
a ella se detendran en un punto posterior sin que necesariamente su gradiente de
velocidad deba ser cero en ese punto.

La figura 2.8 muestra la desviacion de las lineas de corriente del flujo principal y el
flujo invertido en una superficie con flujo separado. La capa limite se separa en un
punto cercano a la pared donde el gradiente de velocidad es cero.

El punto de separacién es definido como el limite entre la corriente principal y el
flujo invertido. El flujo invertido pierde velocidad hasta llegar a un punto donde se
detiene por completo y de nuevo es arrastrado por la corriente principal. El limite
de la regidn de flujo invertido es el conjunto de puntos donde la velocidad de las
particulas en estos puntos es cero, como lo muestra la linea punteada de la figura
2.8.

La regién de flujo separado induce el crecimiento del gradiente de presion
adverso. El gradiente de presion adverso es incrementado con el crecimiento de la
region de flujo separado.

p=—p— =
el =

— 5] 7 L

::u . /o " i
A A S P A R A T ol o

Figura 2.8. Lineas de corriente en la region de flujo separado.
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2.5 Distribucién de presiones
2.5.1 Generacion de presion sobre un perfil aerodinamico.

El flujo incompresible y permanente a través de un alabe es como se muestra en
la figura 2.9, las lineas de corriente son desviadas por la presencia del alabe, el
volumen de control ABCD encierra al alabe de manera que las fronteras estén lo
suficientemente alejadas para que no estén influenciadas por la presencia del
alabe.

En una region frente al alabe las particulas de fluido son frenadas hasta llegar a un
punto sobre la superficie donde la velocidad relativa de las particulas con el alabe
es cero, este es el punto de estancamiento (s), y es el lugar donde la presion
alcanza su maximo valor. La presion sobre la superficie del alabe se da por la
transformacion de la energia cinética de la corriente libre a energia de presion. El
alabe de frente al flujo disminuye la velocidad de la corriente libre dando lugar a
que parte de la energia cinética se transforme a energia de presion o viceversa.

Figura 2.9. Comportamiento del flujo sobre un perfil aerodinamico.

La corriente libre contiene una energia por unidad de masa (e) que es uniforme a
lo largo de todo el flujo. Un flujo masico m, entra al volumen de control por la
superficie AB, como se muestra en la figura 2.9, por las superficies BC y AD no
hay intercambio de masa, por lo que el flujo masico por la superficie CD es igual al
de la superficie AB. En ausencia de friccion, la energia de la masa de fluido que
entra al volumen de control es la misma con la que sale, por lo que la cantidad de
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movimiento del flujo que entra por la superficie AB debe ser la misma que la que
sale por la superficie CD.

La energia de una unidad de masa del fluido esta compuesta de energia cinética y
energia de presion, pero la masa y la energia total debe conservarse, dando lugar
a que parte de la energia de presion se convierta a energia cinética porque la
presencia del alabe reduce el area por donde el flujo masico esta fluyendo. El flujo
masico entre dos lineas de corriente es constante. El flujo masico entre las lineas
de corriente a y b mostradas en la figura 2.9 es m, y fluye por un area de espesor t
por unidad de longitud.

La separacion de las lineas de corriente disminuye al pasar por el dlabe hasta un
espesor minimo dado por el punto mas elevado del perfil con respecto a la
superficie AC del volumen de control de la figura 2.9, pasando tal punto, la
separacion de las lineas de corriente vuelve a aumentar de tamafio. La variacion
del espesor t indica que la velocidad de las lineas de corriente cambia al pasar por
la region influenciada por el alabe.

De forma general, la presencia del alabe modifica las lineas equipotenciales del
flujo libre, produciendo zonas con distintas velocidades sobre la superficie del
alabe. La variacion de la velocidad sobre la superficie del alabe es entonces la
causa de la distribucién de presiones por una transformacién de la energia de
presion a energia cinética tal como lo establece la ecuacién de Bernoulli. Las
secciones aerodinamicas estan disefiadas para modificar convenientemente la
velocidad de la corriente sobre la superficie que produzca la maxima fuerza de
sustentacion.

2.5.2 Tipos de esfuerzos aerodinamicos en un perfil.

Una superficie aerodinamica esta sujeta a dos fuerzas aerodinamicas, una debida
a los esfuerzos normales y otra debida a los esfuerzos cortantes. Los esfuerzos
normales actuan normal a la superficie y son los que contribuyen en mayor
proporcion a la fuerza resultante sobre el alabe. Los esfuerzos cortantes actuan
tangencial a la superficie y su magnitud depende principalmente al gradiente de
velocidad presente en la capa limite.

La figura 2.10 muestra un elemento de area sometido a un esfuerzo cortante y uno
de presion. La presidn causa una fuerza que es normal a la superficie del cuerpo,
mientras que los esfuerzos cortantes producen una fuerza que es tangencial a la
superficie.
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Ve

Figura 2.10. Esfuerzos de corte y presion sobre un elemento diferencial de area [1].

Mediante el conocimiento detallado de los esfuerzos cortante y de presion es
posible hallar las fuerzas que actuan en un cuerpo inmerso en una corriente de
fluido, su magnitud se puede hallar mediante las ecuaciones (2.16) y (2.17).

(2.16)
(2.17)

Donde es el angulo que forma la fuerza de presion o de corte con la linea
normal a la corriente del cuerpo, como se muestra en la figura 2.10.

El fluido rodea completamente al perfil aerodinamico, esto crea una diferencia de
presiones en ambas superficies. Al integrar todas las contribuciones de las fuerzas
presentes en cada elemento diferencial de area, se obtiene una resultante de
fuerzas. Para flujos con altos numeros de Reynolds, los esfuerzos cortantes
contribuyen muy poco en la fuerza resultante sobre el perfil aerodinamico por lo
que se pueden despreciar. Por lo tanto, la fuerza resultante para numeros de
Reynolds elevados se puede hallar solo con la distribucion de presion en el perfil
aerodinamico como se muestra en la figura 2.11.
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Figura 2.11. Distribucion de presiones en un perfil aerodinamico.

La distribucion de presién es funcion del angulo de ataque y del numero de
Reynolds, pero se ve fuertemente afectada por el comportamiento de la capa
limite. EI desprendimiento de la capa limite produce un gradiente de presion
adverso que cubre una region localizada desde un punto intermedio de la cuerda
hasta el borde de salida.

El desprendimiento causa que la distribucion de presion tenga una reduccion
drastica en la region de separacion. Aunque esto produce una fuerza resultante de
mayor magnitud, no beneficia en mucho a la fuerza de sustentacion porque el
angulo de la superficie en la region de separacion es mayor que en la region de no
separacion, la componente de arrastre tiene un incremento mayor que la
componente de sustentacion en la zona de separacion, lo que beneficia a la fuerza
de arrastre total produciéndose con ello una pérdida de la eficiencia del perfil
aerodinamico.

2.5.3 Coeficiente de presion.

El coeficiente de presion es un parametro adimensional utilizado para tener una
idea de la relacion de la presiéon en un punto de una corriente de fluido
influenciado por la viscosidad con respecto a la presion dinamica de la corriente
libre, como se muestra la ecuacion (2.18).

Cp = —1p - p°°2 (2.18)
ipoovoo

36



CAPITULO Il. FUNDAMENTOS DE PERFILES AERODINAMICOS PARA TURBINAS EOLICAS.

Para flujo incompresible, Cp se puede expresar solamente en términos de
velocidad, para el flujo en un punto arbitrario de la corriente cuando la presion y la
velocidad son p y V, respectivamente, de la ecuacién de Bernoulli obtiene la
ecuacion (2.19).

302 - v?) V2
LR
Uoo

Co (2.19)

%pooU“’z

La ecuacién (2.19) es una expresion para el coeficiente de presién solo para flujo
incompresible. El coeficiente de presion en un punto de estancamiento (V = 0) en
un flujo incompresible es siempre igual a 1. Este es el valor mas alto permisible de
Cp en cualquier parte del campo de flujo. Para los flujos compresibles, Cp en un
punto de estancamiento es mayor a 1. El coeficiente de presién adquiere valores
negativos donde V > U, 0 p < Po-

2.6 Coeficiente de sustentacion.

Debido a que la velocidad del flujo sobre la parte superior de la superficie de
sustentaciéon es mayor que la velocidad de flujo libre, la presion sobre la parte
superior es negativa. Esto se deduce directamente de la aplicaciéon de la ecuacion
de Bernoulli. Del mismo modo la velocidad a lo largo de la parte inferior de la
superficie de sustentacién es menor que la velocidad de libre flujo y la presién no
es positiva. Por lo tanto, tanto la presion negativa sobre la parte superior y la
presion positiva en la parte inferior contribuir a la fuerza de sustentacion. La fuerza
de sustentacion tiene direccidn perpendicular al flujo, y es la suma de las
contribuciones de fuerzas debidas a la distribucién de presiones y de esfuerzos
cortantes en la superficie del alabe.

Hay muchas formas de medir la fuerza de sustentacion, una de ellas en mediante
la distribucion de presiones en la superficie del alabe. Esta fuerza sera
determinada por la integracion de la distribucion de la presién medida a lo largo de
la superficie de sustentacion. La distribucion de la presion tipica de un perfil
aerodinamico y su proyeccién sobre la superficie de sustentacion normal se
muestran en la figura 2.12.

La distribucién de presion para el célculo de las fuerzas de arrastre puede ser
medidas por medio de tomas de presion estatica localizadas en la superficie de la
seccion aerodinamica y orientada a 90° con respecto de ésta, como se muestra en
la figura 2.12.
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Figura 2.12. Tomas de presioén estatica en un perfil aerodinamico.

Para obtener la fuerza de sustentacion se integran todas las diferenciales de
fuerzas de sustentacion alrededor del alabe con la ecuacién (2.20).

L= [, popds (2.20)

Donde p representa la presion manométrica en la superficie del alabe. Debido a
que se requiere tener un conocimiento detallado de la distribucién de presion en la
superficie del alabe, teéricamente no existe una solucion exacta para calcular la
fuerza de sustentacion por el hecho de la separacion de flujo. En lugar de ello, se
usa un método de integracién a partir de la distribucion de presiones obtenidas
experimentalmente. El método del trapecio es util en este calculo, consiste en
tomar la presién media entre dos puntos de la superficie del alabe multiplicarla por
la diferencial de area entre las dos tomas de presion y posteriormente realizar una
integracion de todas las contribuciones de fuerza en la sustentacién, ecuacion
(2.21).

n
L= Z (w) sen (i_1)ASi_1 2.21)
i=1 2
Para estudiar las fuerzas de sustentacion en un perfil aerodinamico se recurre a
otra definicion, el coeficiente de sustentacion, que es la relacion entre la fuerza de
sustentacién a la variacion de la cantidad de movimiento de la corriente libre sobre
una superficie de ancho igual a la cuerda del perfil.

L
CL=1—"— 2.22
%meéC (:22)
Sustituyendo la ecuacion (2.21) en la (2.22), se obtiene la ecuacién (2.23) que
determina el coeficiente de sustentacion a partir de la distribucion de presiones
sobre el alabe.
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L Poo JS1 pds 1 i+Pi-
CL = = L = inq (%) sen (91—1,1)A51—1,i (2.23)

%pooUgoc %pooUgoC %PooUgoC
2.7 Coeficiente de arrastre.

La resistencia total sobre un cuerpo colocado en una corriente de fluido se
compone de la friccidon de la superficie con el fluido (lo que equivale a la integral de
todos los esfuerzos de corte de la superficie del cuerpo) y de la presion de arrastre
(integrante de las fuerzas normal a la superficie). La suma de los dos se llama
resistencia total del perfil.

La friccion de la superficie se puede calcular con cierta precision mediante el uso
de los métodos experimentales. La resistencia por presion que no existe en el flujo
sin friccion, se debe al hecho de que la presencia de la capa limite modifica la
distribucion de la presién en el cuerpo, en comparacion con el flujo ideal. En
consecuencia, los datos confiables sobre resistencia total se deben en general
obtenerse mediante la medicion.

Una forma exacta de determinar el arrastre de un perfil aerodinamico es mediante
la pérdida de momento lineal de la corriente de fluido al pasar por el alabe. El
volumen de control se muestra con las lineas punteadas de la figura 2.13, y
abarca una region suficiente para considerar que no existe diferencia de presiones
entre el interior y el exterior de este. Las superficies de control que lo limitan son
las siguientes:

1. La parte superior e inferior estan muy alejadas del cuerpo (ab y hi).

2. Las lineas perpendiculares a la velocidad de flujo muy por delante y por
detras del cuerpo (ai y bh, respectivamente).

3. Un corte que rodea y envuelve la superficie del cuerpo (cdefg).

El volumen de control es abcdefghia. La anchura del volumen de control en la
direccion z es la unidad. Las secciones 1 y 2 son las secciones de entrada y
salida, respectivamente.
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Velocidad uniforme

Figura 2.13. Volumen de control para el calculo del coeficiente de arrastre [1].

La velocidad del flujo en la superficie ai es uniforme y tiene un valor de la
velocidad de corriente libre. La velocidad de salida en la seccion 2 no es uniforme,
ya que la presencia del cuerpo ha creado una estela en la seccion de salida. La
direccion de la velocidad en la entrada y la salida es normal a la seccién 1, por lo
que u4 = constante y uz = f (y).

Las fuerzas sobre el volumen de control se derivan de dos contribuciones:
1. La distribucién de la presién sobre la superficie abhi, y
2. La fuerza de superficie sobre def creada por la presencia del cuerpo.

Los esfuerzos cortantes a lo largo de cd y fg se equilibran entre si por lo que no
contribuyen a la fuerza de arrastre del volumen de control. Asi también, los
esfuerzos cortantes en las superficies ab y hi, son cero debido a que al
comportamiento de flujo libre en esas superficies, es decir el gradiente de
velocidad en esas superficies es cero.

La fuerza de superficie sobre def es la reaccién igual y opuesta a la tensiéon de
corte y distribucion de la presién creada por el flujo sobre la superficie del cuerpo.
La presién del fluido en movimiento ejerce una distribucion del esfuerzo cortante
sobre la superficie del cuerpo que crea una fuerza resultante aerodinamica por
unidad de envergadura R en el cuerpo. A su vez, por la tercera ley de Newton, el
cuerpo ejerce un esfuerzo igual y opuesto al cortante y a la distribucion de
presiones en la parte de la superficie de control limitada por def. Por lo tanto, el
cuerpo ejerce una fuerza -R' en la superficie de control, como se muestra en la
figura 2.13.
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Por lo que la fuerza resultante sobre el volumen de control es
fuerza de superficie = — fabhipds —R’ (2.24)

Las fuerzas de cuerpo no se consideran en el analisis por que no tienen un efecto
significativo en el célculo.

Realizando un balance de momento lineal sobre al volumen de control, y
asumiendo condicién de flujo estacionario la ecuacién (2.24) se transforma en la
ecuacion (2.25).

R'=—[ (pV.ds)V— [ .pds (2.25)

La fuerza de reaccioén es igual a la fuerza de arrastre sobre el volumen de control,
por lo tanto,

D'=—[ (pV.ds)V—[ . .pds (2.26)

Ya que las superficies de control se tomaron muy lejanas de la influencia del
cuerpo, la presion a lo largo de toda la superficie del volumen de control es la
presion de corriente libre, por lo que esta presion no contribuye al arrastre del
volumen de control por que su efecto se neutraliza en las superficies del volumen
de control. El segundo término del lado derecho de la ecuacion (2.26) desaparece,
quedando

D' =~[ (pV.ds)V (2.27)

Al evaluar la ecuacion (2.27) en las superficies de control se observa que las
unicas contribuciones en la fuerza de arrastre se deben solamente a las
superficies ai y bh a lo largo del eje x.

Por lo que al sustituir los valores de velocidad en las secciones 1y 2 se obtiene
, b
D' = [, (pV.ds)V = — [ pjus2dy + [ p,u,2 dy (2.28)
Aplicando la ley de continuidad

b
fia p1uy®dy = fh p2uy Uy dy (2.29)

Sustituyendo la ecuacion (2.28) en la (2.29) se obtiene

I b b b
D' =— fh p2uzuy dy + fh pauz” dy = fh p2uz(u; —uz) dy (2.30)

Finalmente, la fuerza de arrastre por unidad de envergadura del alabe es
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, b
D' = fh pauz(u; — uz) dy (2.31)

En otros términos, el arrastre aerodinamico por unidad de longitud en un alabe
ésta representado por la ecuacién (2.32)

, b
D' = fh pZUoo(u - Uoo) dy (232)

El coeficiente de arrastre es la relacion de la fuerza de arrastre total del cuerpo
entre la variacion de la cantidad de movimiento del la corriente de fluido sobre una
superficie de ancho igual a la cuerda del alabe, ecuacién (2.33).

D

T
EpooU§oC

Cp = (2.33)
Las mediciones de velocidad en la estela del alabe pueden ser medidas con
distintos métodos, para el caso de anemometria de hilo caliente y tubo Pitot, las
velocidades obtenidas seran puntuales, por lo que para encontrar la solucién de la
ecuacion (2.33) habra que realizarse un ajuste de datos para obtener una funcién
de la velocidad en funcién de la posicion. No obstante otro método para resolver la
ecuacion (2.32) es por medio de algun método numérico de integracion como lo es
el método del trapecio.

La ecuacidn resultante de aplicar el método del trapecio para resolver la ecuacion
(2.32) es,

2
D _ Poo f;,l u(Ug—u)dy 1 1

W 2
i (M) Ay (2.34)

Cp =1 T
EpooUgoC EpooUgoC ¢
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CAPITULO Ill. METODOLOGIA EXPERIMENTAL

3.1 Instalacién experimental.

Las pruebas experimentales del perfil aerodinamico para turbina edlica se llevaron
a cabo en el tunel de viento del Laboratorio de Ingenieria Térmica e Hidraulica
Aplicada (LABINTHAP). La instalacion experimental cuenta con los siguientes
elementos:

1. Seccion de pruebas.

Alabe.

Anemometro de hilo caliente.
Sistema de posicionamiento.
Tubos Pitot.

Mandémetros.

N o o &~ e Db

Estacion meteorologica.

3.1.1 Seccidén de pruebas.

El tunel de viento del LABINTHAP, (figura 3.1), cuenta con dos secciones de
pruebas, una en la succion con un intervalo de velocidades de 0 a 70 m/s, y otra
de presion con un intervalo de velocidades de 0 a 36 m/s. Las pruebas fueron
realizadas en la seccion de pruebas de succion, donde se tiene un mejor control
de velocidad y turbulencia.

La seccion de pruebas de succidon comprende un area de seccion transversal de
0.60 m por 0.8 m. Cuenta con una ventana de 0.6 m por 1 m, usada para instalar
el modelo a probar. La fijacion del alabe a la seccion de pruebas se hace por
medio del dispositivo de cambio de angulo de ataque mostrado en la figura 3.1c.
Este dispositivo permite variar el angulo en incrementos de 0.5° mediante el
transportador y la perilla mostrados.

La regulacion de la velocidad del flujo en la seccidén de pruebas se hace a través
de un variador de frecuencia que permite controlar la velocidad de giro del
ventilador centrifugo, esto permite obtener cualquier velocidad de flujo
comprendida entre 0 y 70 m/s dentro de la seccion de prueba en succion. El nivel
de turbulencia minimo es controlado por panel localizado al final de la entrada
acampanada, (figura 3.1), que en conjunto con la camara estabilizadora y las
mayas dentro de esta ultima, se obtiene un nivel de turbulencia minimo de 0.5%
en la seccion de pruebas de succion.
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b) Seccion de pruebas y equipos de
medicion.

c) Dispositivo de cambio de angulo de
ataque.

d) Entrada acampanada del tunel de viento.

Figura 3.1. Tunel de viento del LABINTHAP.
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3.1.2 Alabe.

Las coordenadas del perfil S830 estan tabuladas en la tabla 1, basadas en una
referencia dada por el borde de entrada y la cuerda, su geometria se muestra en
la figura 3.2. Con este perfil se construyeron tres modelos de alabes de 19 cm de
cuerda y 50 cm de envergadura, su espesor maximo es de 21 %.

‘ ESPESOR MAX. =3.9cm

CUERDA =19 cm

\/

Figura 3.2 Perfil aerodinamico S830.

Tabla 3.1 Coordenadas del perfil aerodinamico S830 [6].

Lado de succién Lado de presién
x/c ylc x/c ylc

0.00006 0.00112 0.00004 -0.00084
0.00321 0.01040 0.00041 -0.00254
0.01104 0.02127 0.00138 -0.00406
0.02343 0.03307 0.00288 -0.00560
0.04015 0.04540 0.01318 -0.01192
0.06101 0.05794 0.02942 -0.01794
0.08576 0.07041 0.05165 -0.02385
0.11413 0.08253 0.07932 -0.03013
0.14580 0.09406 0.11146 -0.03013
0.18042 0.10474 0.14756 -0.04351
0.21762 0.11434 0.18687 -0.05030
0.25699 0.12262 0.22887 -0.05701
0.29810 0.12934 0.27253 -0.06393
0.34048 0.13417 0.31589 -0.07002
0.38383 0.13653 0.35873 -0.07334
0.42854 0.13632 0.40193 -0.07288
0.47434 0.13395 0.44627 -0.06859
0.52084 0.12962 0.49216 -0.06086
0.56764 0.12354 0.53971 -0.04984
0.61431 0.11592 0.59018 -0.03645
0.66042 0.10703 0.64307 -0.02282
0.70550 0.09715 0.69724 -0.01029
0.74904 0.08657 0.75132 0.00013
0.79053 0.07559 0.80381 0.00775
0.82943 0.06449 0.85314 0.01212
0.86518 0.05352 0.89755 0.01296
0.89719 0.04283 0.93491 0.01083
0.92504 0.03222 0.96391 0.00721
0.94908 0.02179 0.98422 0.00357
0.96943 0.01245 0.99611 0.00096
0.98554 0.00533 1.00000 0.00000
0.99621 0.00120

1.00000 0.00000
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Para el desarrollo de las pruebas experimentales fueron construidos 3 modelos de
alabe en resina poliéster, uno para cada propésito de medicién. Esta decision se
fundamenta por el proceso de manufactura del alabe, del comportamiento del flujo
y de la exactitud requerida en las mediciones.

El alabe para medicion de capa limite es un alabe liso que no genere
perturbaciones debido al proceso de manufactura, como es el caso de
perturbaciones causadas por una colocacién incorrecta de las tomas de presidon
estatica. El segundo alabe es usado para la medicion de la distribucién de
presiones, cuenta con un conjunto de tomas de presidn estatica distribuidas sobre
el lado de presion y de succion del alabe. El tercer alabe es liso y cuenta con un
conjunto de filamentos en su superficie para llevar a cabo la visualizacion de flujo
cercano al alabe.

Alabe y dispositivo para la medicién de capa limite.

Este alabe fue construido para medir los perfiles de velocidad de capa limite,
(figura 3.3). Esta provisto de un dispositivo que permite desplazar la sonda de hilo
caliente en la direccion normal a la superficie en un punto del alabe.

Figura 3.3 Alabe y dispositivo de posicionamiento para medir capa limite.
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La sonda esta montada en un elemento deslizante que se desplaza sobre las dos
guias atornilladas al soporte mdvil. Las guias se posicionan normales a la
superficie en un punto del alabe a través de la placa de posicionamiento y de los
pernos de sujecién del soporte fijo. La placa de sujecion consta de un conjunto de
pares de barrenos orientados 90° con la superficie del alabe. En estos barrenos se
insertan los dos pernos del soporte fijo quedando éste desplazado 90° con
respecto de la superficie del alabe para cada posicién de medicion.

Un total de 35 pares de barrenos desplazados 90° de la superficie del alabe se
encuentran distribuidos sobre el lado de succion y de presiéon. Los resortes de
tension sirven para presionar las guias y mantenerlas sobre la superficie del alabe
para evitar que sean arrastradas por el flujo.

El desplazamiento de la sonda se realiza por el sistema de posicionamiento a
través del cable unido al elemento deslizante. El elemento deslizante esta unido a
las guias por dos muelles que tienen la funcién de regresar la sonda a su posicion
inicial, (cerca de la pared del alabe), después de cada barrido de velocidad.

La figura 3.4 muestra el modelo para la medicién de los perfiles de capa limite
instalado en la seccion de pruebas del tunel de viento, junto a un acercamiento de
la sujecion del sistema de posicionamiento con el alabe y la posicion minima de la
sonda con el alabe.

‘!‘ .

U

P
et
- 5090 ‘

| placa e
§ namiento

Figura 3.4 Montaje del alabe para medicién de capa limite.
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El barrido de los perfiles de velocidad se realiz6 en la direccion normal a la
superficie del alabe en una longitud de 15 mm en intervalos de 0.1 mm. La
separacion minima a la pared del primer punto de medicién fue aproximadamente
de 0.2 mm, como lo muestra la figura 3.5.

Figura 3.5. Separacion minima de la sonda a la pared del alabe.

La figura 3.5 muestra la separacion minima de la sonda con la pared. Las
dimensiones de la figura fueron trazadas en AUTOCAD, la longitud de un
milimetro de la regla fue de 3.31, y la separacion de la sonda al alabe fue de 0.61,
por lo que la distancia minima a la pared es:

" o 0.67 = 0.202
* U. = 0.
331 mm

Las mediciones de los perfiles de velocidad de capa limite se desarrollaron en los
mismos puntos donde se ubicaron las tomas de presién estatica. La figura 3.6
muestra los puntos de medicion de capa limite en el perfil probado. Cada punto
esta identificado por el numero correspondiente y la letra “s” que significa que el
punto esta sobre el lado de succidon del alabe. Los puntos donde se realizaron
barridos de los perfiles de velocidad estan marcados en negritas.

Distancia minima de la pared a la sonda =

7S 85 9S 108

Figura 3.6. Puntos de medicién de capa limite.
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Alabe para medicién de distribucion de presiones.

El alabe cuenta con un total de 35 tomas de presién estatica, 17 tomas de presion
sobre el lado de succion, 17 tomas de presion sobre el lado de presion y una toma
en el borde de entrada. La figura 3.7 muestra la distribucién de las tomas de
presion en el perfil aerodinamico S830.

La localizacion de las tomas de presion estatica se hizo tomando en cuenta los
datos numérico de distribucion de presion [7], colocando mas cerca las tomas de
presion en las zonas de inflexion de la presidon sobre el alabe, en los bordes de
entrada y de salida y en la region del maximo espesor del perfil.

28 27 26

Figura 3.7 Localizacién de las tomas de presion estatica.

Para evitar perturbaciones de flujo entre las tomas de presion estatica, éstas
fueron ubicadas 45° respecto a la direccion del flujo en el plano descrito por la
cuerda del alabe. La figura 3.8 muestra la ubicacion de las tomas de presion
estatica dentro del alabe.

El diametro de las tomas de presion es de 0.4 mm, las tomas de presion estatica
estan desplazadas 90° respecto a la superficie. La profundidad minima de las
tomas de presion con respecto a la superficie del alabe estan localizadas en el
borde de salida y es de cinco veces su diametro (2 mm).

Cualquier perturbacion sobre las lineas de corriente debida a una mala colocacion
de la toma de presiéon no afectara a la proxima porque ésta se encuentra
desplazada axialmente de la primera donde las lineas de corriente aun no son
perturbadas (figura 3.8b y c¢). Las tomas de presion de la 1 a la 4 estan
desplazadas 60° con respeto a la cuerda, las demas estan a 45° (figura 3.8b).
Cada toma de presion esta conectada a una manguera de plastico y es llevada
hasta un extremo del alabe para realizar su conexién con el banco de mandémetros
(figura 3.8a).
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colocacion de las tomas de presion estatica. |

Figura 3.8 Tomas de presiones desalineadas respecto a la direccion del flujo

e

Alabe para visualizacion de flujo (técnica de hilos flexibles).

La técnica de visualizacion por hilos flexibles consiste en observar el
comportamiento de los hilos sobre la superficie del alabe. Para este trabajo, el
objetivo principal de esta técnica es localizar el punto de separacion de flujo. Este
es ubicado en el lugar donde los hilos se separan de la superficie del alabe y
comienzan a moverse en direcciones distintas al flujo principal.

La figura 3.9 muestra el modelo usado para visualizacion de flujo por la técnica de
hilos flexibles que se empleo para obtener el punto de separacion de flujo. Sobre
la superficie del alabe se colocaron 20 filas de hilos flexibles de poliéster de 2 cm
de longitud. Las escalas graduadas de la figura 3.9 se emplearon para ubicar el
punto de separacion de flujo.
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Figura 3.9. Alabe para visualizacién de flujo.

3.1.3 Sistema de anemometria de hilo caliente.
El sistema de anemometria de hilo caliente cuenta con los siguientes elementos:

Sondas de hilo caliente

Tarjetas de adquisicién de datos,
Unidad de calibracién, y

4. Computadora.

W=

La figura 3.10 muestra el esquema general del sistema de hilo caliente.
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Computadora
Anemoémetro

Cajade
CTA Acondicionader conexiones .
Sonda Soporte Cable de sefal Tarjeta /\,\!'MW

AN \ N

T = — = vﬂif%%— 20 a1 I [Froremers

Flitro Reloj

Puente Servo
loop

0

Software de
aplicacién CTA

Figura 3.10 Esquema del sistema de hilo caliente [7].

El componente principal del sistema de hilo caliente es el puente de Wheatston, un
circuito eléctrico utilizado para la medicion de impedancias a través de un arreglo
de cuatro resistencias, (figura 3.11).

Realimentador

Tensién de error

Sonda

1H

Figura 3.11 Puente de Wheatston [7].

La sonda de hilo caliente actia como una resistencia, las variaciones en la
temperatura del filamento de la sonda modifican su resistencia eléctrica, estas
variaciones cambian la tension del puente de Wheantston.

La tension de error es convertido en una sefial analdgica por el realimentador y es
enviada al acondicionador de sefal. Finalmente ésta sefial es procesada por la
Tarjeta A/D para ser interpretada como una lectura de velocidad.

El proceso se inicia desde la computadora, donde a través del software de
aplicacion se da la orden al sistema de adquisicién de datos para efectuar alguna
tarea. Las tareas pueden ser de calibracién o de medicion de velocidades a través
de la sonda de hilo caliente.
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Sondas de hilo caliente.

Las sondas de hilo caliente son transductores termoeléctricos usados para medir
velocidades de flujo en gases. Su elemento principal es un filamento por donde
circula una corriente eléctrica para producir calor por efecto Joule. El calor
producido es disipado por la corriente de fluido en contacto con el filamento, este
proceso disminuye la resistencia eléctrica del filamento dando lugar a que el
sistema realimentador aumente la corriente eléctrica por el filamento para
mantener constante su temperatura. El proceso descrito modifica la tension de
error en funcion de la velocidad del flujo, esta correlacion es usada para obtener
una lectura de velocidad de la corriente de fluido.

Las sondas de hilo caliente tienen distintos disefios de acuerdo a las componentes
de velocidad que se requiera medir, las condiciones del flujo y la geometria del
sistema. La figura 3.12 muestra algunos disefos de sondas de hilo caliente para
medicion de velocidad en gases (para 1, 2 y 3 componentes de velocidad), las
dimensiones del filamento son normalmente de 5 ym de diametro y 1.25 mm de
longitud.

gt [ D
r = &
' W“' J

10 2D 3D
d-e"-ae'anﬁa s
Gue\"'i-"o_ s - /

50{10‘“3 - - e Tel'nlinale-__;_
o « de coneccidan
%—

Figura 3.12 Disefios de sondas de hilo caliente.

Las sondas de hilo caliente utilizadas para el propésito de esta tesis fueron:

e La sonda 55P11, es recta con el filamento perpendicular a su eje de
simetria y ubicado sobre ella. Es utilizada para la medicién de velocidad
media y fluctuaciones de velocidad en corriente libre, comprende un
intervalo de velocidades de 0.02 m/s a 500 m/s. Su posicién frente al flujo
es paralelo a su eje de simetria.

e La sonda 55P15, esta disefiada para medir capa limite, el sensor esta
desplazado de su eje de simetria, esto permite un mejor acercamiento a la
pared y disminucién de la perturbacién del flujo, comprende un intervalo de
velocidades de 0.2 m/s a 500 m/s. Su posicion es normal a la superficie del
cuerpo sujeto a la prueba, (figura 3.13).
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Figura 3.13 Sondas de hilo caliente de propdsito general (55P11) y capa limite (55P15).
Tarjeta de adquisicion de datos.

La tarjeta de adquisicion de datos cuenta con tres médulos que corresponden a
las tres componentes de velocidad. Cada modulo esta compuesto por un puente
de Whaestston, un retroalimentador y un acondicionador de sefal.

La frecuencia de muestreo esta limitada por el filtro del acondicionador de senal,
teniendo un valor maximo de 300 kHz. Esta frecuencia es suficiente para obtener
un valor exacto de la velocidad media y de la turbulencia de flujo de un fluido,
ademas de que supera a otras técnicas de anemometria como velocimetria por
imagenes de particulas (PIV por sus siglas en inglés) y anemometria laser Doppler
(LDA por sus siglas en inglés).

Unidad de calibracion.

La unidad de calibracién es un dispositivo que controla la velocidad de un chorro
de aire proveniente de una fuente presurizada en un intervalo de 0.7 MPa a 0.9
MPa. La velocidad del chorro es controlada por una servo valvula de acuerdo a la
orden que reciba del modulo de calibracién. Ademas de la valvula se cuenta con
cuatro toberas de diferentes tamafos para expandir el intervalo de velocidades de
calibracion, de acuerdo a la tabla 3.2.

Tabla 3.2. Intervalo de velocidades de las toberas de calibracion.

Tobera Seccion Intervalo de
transversal velocidad
(mm?) (m/s)
| 1400 0.2-0.5
| 120 0.5-60
1] 60 5-120
v 20 5-1Mach
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La unidad de calibracién cuenta con sensores de monitoreo de temperatura y
presion para permitir al modulo de calibracidn controlar las ordenes de apertura o
cierre de la servo-valvula. La figura 3.14 muestra la unidad de calibracion para
gas, empleada para la calibracién de cualquier disefio de sonda de hilo caliente.

Figura 3.14 Unidad para calibracion de velocidad.

El soporte que sostiene la sonda cuenta con tres grados de libertad angulares que
permiten la orientaciéon adecuada de la sonda de frente al chorro de aire para
obtener el mejor resultado de calibracion de acuerdo al disefio de ésta.

3.1.4 Sistema de posicionamiento.

El sistema de posicionamiento comprende dos elementos, el brazo robdtico y el
modulo de control. EI modulo de control es ordenado por el mismo software
utilizado para el CTA, el proceso se lleva a cabo desde que la matriz de
desplazamiento es programada. Después de terminada la corrida experimental el
software se encarga de obtener los datos de velocidad y desplazar el brazo a la
posicién programada.
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El brazo robdtico que se muestra en la figura 3.15 es el medio que sirve para
producir los barridos de velocidades a través de un matriz de desplazamiento que
se programa desde la computadora. El brazo robdtico tiene movimiento
tridimensional, los desplazamientos maximos en los tres ejes son de 59 cm en los

ejes X" y “y”, y de 69 cm en el eje “Z". El desplazamiento minimo del barrido que

iy, n hy 0

puede hacer el brazo roboético es de 12.5 ym en los ejes “X” y “y”, y 6.25 ym en el

eje “Z".

Figura 3.15 Brazo robético.

3.1.5 Banco de manometros.

La medicion de distribucion de presiones en el alabe se realizé con el banco de
manometros mostrado en la figura 3.16. Este es capaz de medir diferencias de
presion pequeias debido a su capacidad de cambiar su angulo de inclinacion.

El banco de tubos consiste de una placa que soporta 40 tubos de plastico. Por un
extremo todos los tubos estan conectados a otro mas grueso de alimentacién
principal como se muestra en la figura 3.16.

Por la naturaleza de las presiones estaticas sobre un alabe se espera obtener
columnas de presion negativas en el lado de succion y columnas de presion
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positivas en el lado de presion, esto crea un equilibrio entre el fluido absorbido por
las columnas negativas con el fluido desplazado por las columnas positivas. El
resultado es un banco de mandémetros que no necesita una gran cantidad de fluido
de trabajo para operar en comparacion con los manémetros de tipo inclinado.

El banco de mandmetros cuenta con un reservorio para suministrar fluido
manomeétrico cuando las columnas de presidn no sean capaces de desplazar
suficiente liquido hacia las columnas negativas. El reservorio es libre de
desplazarse verticalmente para mantener las columnas de presion dentro de la
escala graduada.

.- i ,\; h’wﬂ‘lﬂ

Figura 3.16 Banco de manémetros.

La placa que soporta a los mandémetros esta montada sobre tres bisagras que le
permiten posicionarse entre 0° a 90°. Esto permite hacer mas exactas las lecturas
de diferencias de presiones pequefas. El angulo de inclinacion es medido por un
transportador ubicado en un extremo de la placa.
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3.2 Metodologia experimental.

La figura 3.17 muestra el proceso general del desarrollo experimental.

r

CONSTRUCCION DEL

ALABE
MONTAJE DE AT ARE EN -
LA SECCION DE PRUEBA AJUSTE DELA
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T | CORRIENTE LIERE EN LA

CALIBRACION DE LA SECCION DE PRUEBA

SONDA DE HILO n=a=l
CALIENTE T
! CORRIDA DEL
MONTAJE DE LA SONDA EXPERIMENTO Kan

DE HILO CATIENTE EN LA
SECCION DE PRUEBA n=0

!

PROGAMACION DE LA MALLA DE
DESPLAZAMIENTO Y DELA
FRECUENCIA Y TIEMPO DE

MUESTFEOQ EN EL SOFWAFRE DEL
SISTEMA DE HILO CALIENTE

DATOSDELA
EXPERTMENTACION

Figura 3.17 Metodologia general usada en las pruebas experimentales.

Un parametro importante a tomar en cuenta durante el desarrollo de algun
experimento mediante anemometria por hilo caliente es la temperatura ambiente.
Debido al principio de funcionamiento del hilo caliente puede dar lecturas de
velocidad erréneas cuando el incremento de la temperatura de la corriente de aire
en significativa, esto es, si la temperatura es menor que la de calibracion, la
lectura de velocidad sera mayor a la correcta, y viceversa.

Un aspecto importante es monitorear la temperatura ambiente durante los
experimentos a través de la estacién meteorologica del laboratorio, esto permite
tomar una decision para volver a hacer una nueva calibracion de velocidades. El
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error de la lectura de velocidad es aproximadamente 2% por cada grado que
cambie temperatura con respecto la condicion de calibracion [7].

Ademas de la temperatura, las variaciones de presion y humedad relativa afectan
las mediciones de velocidad, no obstante representan un error despreciable y
puede no tomarse en cuenta, ambas representan un error inferior al 1% [7]. Por
otra parte, la orientacion de la sonda en la secciéon de pruebas es de gran
importancia para disminuir los errores de medicidon que pueden superar los
mencionados anteriormente si ésta es desviada de su posicién correcta.

Es importante realizar el montaje experimental antes de iniciar el proceso de
calibracién, esto permitira evitar repetir tal proceso debido a algun cambio de la
temperatura ambiente. La programacion de la frecuencia y tiempo de muestreo es
otro parametro importante que se debe tomar en cuenta para obtener datos
promedio exactos, esto se logra haciendo una eleccién acertada del valor de la
frecuencia y del tiempo de muestreo dependiendo que se requiera calcular.

Para obtener el nivel de turbulencia se requiere de frecuencias de captura altas, la
maxima del sistema, mientras que para hallar valores promedios de velocidad es
necesario un tiempo de muestreo largo. De a cuerdo a los resultados de Rosas
[13] en un andlisis de la influencia del tiempo y frecuencia de muestreo en el nivel
de turbulencia encontr6 que el error cometido en las pruebas permanece
practicamente constante cuando la frecuencia de muestreo se mantiene por arriba
de 10kHz y 10 s de muestreo.

En base a estas consideraciones, la frecuencia y tiempo para el desarrollo de este
trabajo se mantuvo en 20 kHz a 15 s de muestreo con el objeto de minimizar el
tiempo de experimentacion y de computo. A continuacion se describe el
procedimiento para cada uno de ellos.

3.2.1 Separacion de flujo.

La distancia del punto de separacion de flujo se realiz6 mediante visualizacion de
flujo. EI método seguido para la medicion de la posicidén del punto de separacién
de flujo se muestra en la figura 3.18.

El método de hilos flexibles fue usado para la medicion de la distancia de
separacion de flujo, de acuerdo a la metodologia de Yang [17]. El alabe es
montado en el centro de la seccion de pruebas como se muestra en la figura 3.15,
estd montado sobre un soporte que permite medir el angulo de ataque con una
exactitud de 0.5°.
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La técnica de hilos flexibles se apoya del uso de una camara fotografica para
registrar la orientacién de los hilos en un instante dado, donde el punto de
separacion de flujo se ubica en el lugar donde la fila de hilos se desalinea de los
anteriores.
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Figura 3.18 Visualizacién de flujo.

Para una mejor claridad de las fotografias, la seccién de pruebas es iluminada por
sus lados superior e inferior y la camara es ubicada con su lente perpendicular al
eje de rotacion del alabe, como se muestra en la figura 3.19.

La experimentacion empieza fijjando la primera condicion de flujo dentro de la
seccion de pruebas (Req, 11), a partir de ésta, el angulo de ataque del alabe se fija
en a4, el angulo es medido con el transportador fijo al eje, posteriormente se
toman dos a mas fotografias sobre el alabe de manera que se tengan varios
momentos del comportamiento de los hilos como base de comparacion. La
condicién de flujo se mantiene constante dentro de la seccion de pruebas y se
repite el mismo procedimiento para los demas angulos de ataque de la matriz
experimental.

Los tiempos de experimentacion se reducen notablemente cuando la condicion de
flujo dentro de la seccion de pruebas se mantiene constante para todos los
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angulos de ataque. Como se muestra en el diagrama de flujo de la figura 3.18, los
cuatro angulos de ataque son cambiados durante la misma condicién de flujo.

Figura 3.19 Montaje del modelo usado en la medicion de separacion de flujo.

3.2.2 Medicion de capa limite.

La medicién de capa limite se desarrolla con el barrido de los perfiles de velocidad
sobre el lado de succion del alabe en los mismos puntos donde fueron ubicadas
las tomas de presion estatica, esto es con el propdsito de desarrollar un analisis
de la influencia de la capa limite en la distribucién de presiones y en los
coeficientes de sustentacion y arrastre.

Los barridos de los perfiles de velocidad de capa limite se desarrollaron de
acuerdo a los puntos marcados en la figura 3.6. La figura 3.20 muestra el
diagrama de flujo del desarrollo de la experimentacion de capa limite.

De la matriz experimental, las mediciones de capa limite incluyen un total de 16
corridas experimentales, en cada corrida se desarrollan mediciones de perfiles de
velocidad en todos los puntos del lado de succion mostrados en la figura 3.6.
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La metodologia que simplifica estas mediciones se muestra en el diagrama de
flujo de la figura 3.20, una vez montada la instalacion experimental y hecha la
calibracién, el proceso continua variando los parametros mas faciles de cambiar,
el angulo de ataque y la velocidad.
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Figura 3.20 Medicion de capa limite.

El primer paso para la medicién de capa limite es el montaje de la instalacion
experimental. La figura 3.21 muestra el alabe montado en la seccion de pruebas
con el dispositivo de desplazamiento de la sonda de hilo caliente. El alabe esta
sujeto en la seccion de pruebas mediante un eje provisto de un transportador para
medir el angulo de ataque a y un indicador de aguja, el angulo de ataque es
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medido tomando como referencia la direccién del flujo de corriente libre y la
cuerda del alabe. El desplazamiento de la sonda se realiza en conjunto con el
dispositivo de desplazamiento, el cable y el brazo robdtico, (figura 3.3). El brazo
robético se desplaza verticalmente y transmite su movimiento al dispositivo de
desplazamiento de la sonda de hilo caliente a través del cable y el chicote como
se muestra en la figura 3.21.

Figura 3.21 Montaje experimental para la medicion de capa limite.

El segundo paso consiste en establecer la primera condicion de corriente libre (U4
y T1) y fijar el primer angulo de ataque a4. El angulo de ataque es el parametro mas
facil de cambiar, por lo que las corridas siguientes se hacen variando el angulo de
ataque hasta completar los cuatro angulos de la matriz experimental manteniendo
el mismo nivel de turbulencia y de velocidad, figura 3.20.

El segundo parametro facil de variar es la velocidad. La velocidad es cambiada
después de completar los cuatro angulos de ataque, el proceso se repite hasta
haber medido todos los perfiles de velocidad en primer punto de la figura 3.6 en
todas las condiciones mostradas en la matriz experimental para el primer nivel de
turbulencia.
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El proceso descrito anteriormente se realiza para todos los demas puntos sobre el
alabe. Una vez finalizadas todas las mediciones de los perfiles de velocidad en
todos los puntos, se agrega un nuevo elemento a la seccion de pruebas, un
dispositivo de generacion de turbulencia. Con el nuevo nivel de turbulencia en la
seccion de pruebas el proceso se repite de acuerdo al diagrama de flujo de la
figura 3.20.

3.2.3 Medicion de distribucion de presiones.

La medicién de distribucién de presiones es empleada para calcular el coeficiente
de sustentacién del perfil aerodinamico. La figura 3.19 muestra parte de la
instalacion experimental usada en esta prueba. El alabe es montado sobre un eje
dispuesto de un transportador para medir el angulo de ataque, todas las tomas de
presion del alabe son conectadas al banco de mandmetros.

Una vez iniciada la prueba, el banco de manémetros debera colocarse a 90° para
evitar que la columna de liquido generada por la presidén rebase la escala del
manometro. De a cuerdo al intervalo de presion al que esté sometido el alabe,
habra que inclinar el banco de manémetros a un angulo donde la presion maxima
y minima estén en el limite de la graduacién para obtener siempre la mejor
sensibilidad del instrumento a la hora de tomar las lecturas de presion.

El procedimiento para la medicion de la distribucion de presion consiste en
someter el alabe a las condiciones propuestas en la matriz experimental de
acuerdo al diagrama de flujo mostrado en la figura 3.22. De acuerdo a la matriz
experimental son necesarios un total de 16 corridas experimentales para lograr un
entendimiento completo del comportamiento de la distribucion de presién en el
perfil aerodinamico dentro de la zona lineal.

Al igual que en los procedimientos anteriores, se elige también el mejor método
que reduzca los tiempos de experimentacion sin causar efectos erréneos en los
datos experimentales debido a las condiciones ambientales o del proceso de
experimentacion.

La forma de lograrlo es variando el angulo de ataque manteniendo constante la
velocidad y la turbulencia de corriente libre. Por medio de este procedimiento se
asegura que cada velocidad y nivel de turbulencia se mantienen constantes para
los cuatro angulos de ataque.
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Figura 3.22 Diagrama de medicion de distribucion de presiones.

Como primera etapa la velocidad del flujo dentro de la seccién de pruebas se fija
en U4, y el dlabe se orienta con un angulo de ataque a4, posteriormente, se toma
una fotografia al banco de mandmetros para registrar las columnas de liquido
obtenidas por la presion generada sobre las superficies del alabe, esta ultima
accion permitira reducir el tiempo de experimentacion y por lo tanto el tiempo de
trabajo del tunel de viento. Probados los cuatro angulos de ataque, se realiza de
nuevo el cambio de velocidad a Uz y se repite el mismo procedimiento para el
cambio de los angulos de ataque y lectura de presiones.

3.3 Matriz experimental.

El analisis de la influencia del espesor de la capa limite en la aerodinamica del
perfil involucrara los siguientes parametros: el nivel de turbulencia, el numero de
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Reynolds, el angulo de ataque, la separacion de flujo, la distribucidén de presiones,
el coeficiente de sustentacidon y el coeficiente de arrastre. Se estudiara
primeramente la influencia de la capa limite en la separacion de flujo y la
distribucion de presiones sobre la superficie del alabe, analizando para distintos
numeros de Reynolds y angulos de ataque.

Consecuentemente se estudiara las causas que modifican el comportamiento de
la capa limite, especificamente los cambios de los niveles de turbulencia de la
corriente libre. Desde otra perspectiva secundaria al estudio de capa limite, se
desarrollara un analisis de la influencia del desprendimiento de flujo en el
crecimiento del arrastre aerodinamico.

Un parametro importante en el estudio experimental es el numero de Reynolds,
este parametro es calculado a partir de la resultante del la velocidad del viento y la
velocidad tangencial de la posicién radial del perfil en alabe en la turbina.

La velocidad tangencial depende de la velocidad angular de la turbina, en tanto
que la velocidad angular depende del radio y de la velocidad de punta, esta no
debe exceder un tercio de la velocidad del sonido para no causar inestabilidades o
vibracion por efectos de compresibilidad del aire. Por lo tanto, para la turbina de 50
m de diametro para la cual fue disefiado el perfil S830 no debe superar 38 rev/min.

Otro parametro que influye en el numero de Reynolds es la cuerda del perfil, ésta
fue seleccionada de forma que no causara un efecto pronunciado en los
parametros medidos debido a las dimensiones de la seccidén de pruebas del tunel
de viento y que ademas el perfil tuviera suficiente espesor para alojar las tomas de
presion estatica dentro de él. La longitud de la cuerda elegida de manera que no
se hicieran correcciones por presencia de las paredes del tunel fue de 19 cm.

Las turbinas edlicas trabajan en angulos de ataque pequenos, dentro de la zona
lineal de los perfiles aerodinamicos (valores que en promedio van desde 0° a 15°),
para este intervalo pequeno de angulos de ataque, las variaciones de la velocidad
relativa del flujo de aire con respecto al alabe son pequefias y solo dependen de la
variaciéon de la velocidad del viento, la cual puede ir desde los 5 m/s (minimo para
el arranque), hasta los 25 m/s (velocidad maxima de seguridad).

En base a este intervalo de velocidades y tomando en cuenta las limitaciones del
tunel de viento, se obtienen tres velocidades distintas para las prueba, 15 m/s, 25
m/s y 35 m/s que representan las velocidades relativas del perfil aerodinamico de
una turbina edlica que gira a 38 rev/min y tiene un diametro de 50 m.

En cuanto a la influencia del angulo de ataque en el desempefio aerodinamico se
tomo como referencia el angulo de ataque de mayor rendimiento aerodinamico,
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11°, segun el reporte de la NREL [6] para elegir los angulos de ataque de la
prueba. Estos fueron, dos angulos dentro de la zona lineal, 0° y 5°, el angulo de
ataque de mejor rendimiento 11° y uno dentro de la regién de pérdida
aerodinamica 17°.

Por lo tanto, para desarrollar el objetivo de este trabajo la tabla 3.3 muestra la
matriz experimental necesaria para el estudio de capa limite en el perfil
aerodinamico S830.

Tabla 3.3 Matriz experimental.

MATRIZ EXPERIMENTAL
Re 189 000 315000 440 000

Tu Ja |VF|CL|BV|DP|VF|CL|BV|DP|VF|CL|BV|DP
00
50
11°
17°
00
50
11°
17°

TU1

TU2

De la tabla (3.3) se observa que cada parametro se medira para un total de 24
condiciones distintas. La experimentacion empezara con la visualizacion de flujo
(VF) para localizar el punto de separacién de flujo.

Los datos del punto de separacion de flujo se emplearan para minimizar el tiempo
de medicion de capa limite (CL), en la region de flujo adherido se realizaran
mediciones de perfiles de velocidad mas cercanos sobre las tomas de presion
estatica y las mediciones seran mas alejadas en la zona de flujo separado.

El coeficiente de arrastre se calculara a partir de las mediciones del barrido de los
perfiles de velocidad en la estela del alabe (BV). La medicién de distribucion de
presiones (DP) sobre el alabe sutilizara para calcular el coeficiente de
sustentacion.
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CAPITULO IV. ANALISIS DE RESULTADOS.

4.1 Punto de separacion de flujo.

La figura 4.1 muestra las fotografias de visualizacion de flujo por el método de hilos
flexibles en distintos angulos de ataque para el alabe construido con el perfil S830.
En la figura 4.1a el punto de separacion de flujo se encuentra muy cerca del borde
de entrada, los hilos se mueven con poca velocidad y su desviacién con respeto al
fluo es pequena, por lo que es dificil determinar exactamente el punto de
separacion de flujo a 0° de angulo de ataque. La figura 4.1b muestra la visualizacion
a 5° de angulo de ataque, la region de flujo separado es mayor que a 0° y el punto
de separacion se aprecia mejor porque el tamafio de los vortices es mayor, lo que
aumenta el movimiento de los hilos flexibles.

La figura 4.1c muestra la visualizacion a 11° de angulo de ataque, para esta
condicidn la region de flujo separado se ha incrementado al doble con respecto a 0°.
En este angulo de ataque se da un desplazamiento alternante del punto de
separacion de flujo, el movimiento de esta se dio 0.5 cm por arriba y por debajo de
la linea marcada.

La figura 4.1d muestra la visualizacion a 17° de angulo de ataque. Para este angulo
de ataque el alabe entra en pérdida aerodinamica debido a un incremento subito de
la region de flujo separado, el punto de separacion de flujo se localiza facilmente
porque la intensidad de los vortices es grande.

Las franja graduada sobre el alabe esta en centimetros y tiene su origen en el borde
de entrada, el punto de separacién de flujo se ubica en el lugar donde los hilos
empiezan a perder su alineacion. El inicio de la region de flujo separado se ha
marcado con una linea recta sobre las figuras en el lado de succion del alabe. El
punto de separacion de flujo se ubicé a 19.5, 18.5, 16.5 y 9 cm medidos desde el
borde de entrada para los angulos de ataque 0°, 5°, 11° y 17° respectivamente.

Para todas las condiciones de la matriz experimental se obtuvo el mismo
comportamiento, el punto de separacion se mueve hacia el borde de entrada
aproximadamente en la misma proporcion entre cada angulo de ataque. La figura
4.2 muestra la grafica del punto de separacion de flujo contra el angulo de ataque
para los tres numeros de Reynolds de la matriz experimental y 0.5 % de turbulencia.

A 0° el punto de separacién de flujo se encuentra a 18.5, 19 y19.5 cm del borde de
entrada para Re4, Re; y Re; respectivamente, el incremento promedio es de 0.5 cm
al pasar de un Reynolds a otro. Este incremento fue de la misma magnitud cuando
se cambio el angulo de ataque de 0° a 5° en los tres numeros de Reynolds.
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Figura 4.1. Visualizacion de flujo con hilos flexibles para Re; = 189 000, Tu = 0.5 %.
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Se presentd una variacion significativa cuando se pas6 de 5° a 11°. Tomando la
curva para Rey, a 5° el punto de separacion de flujo estaba a 16 cm del borde de
entrada y para 11° el punto de separacion se ubicé en 14.5 cm, (figura 4.2). Esto
representa un incremento de 1.5 cm en la regién de flujo separado sobre el lado de
succion del alabe al incrementar el angulo de ataque 6°.

19 -

15 -
—li—Rel =189 000

13 1 —o—Re2 =315 000

11 1 Re3 = 440 000

0 5 a 11 17

Figura 4.2. Punto de separacién de flujo para Tu = 0.5 %.

Comparando el incremento de la regidon de flujo separado debida al cambio en el
numero de Reynolds y al angulo de ataque se encontré que el punto de separacion
de flujo es afectado en mayor magnitud por el angulo de ataque. El niumero de
Reynolds puede producir dos efectos que dependen de la geometria del perfil, la
primera, puede ayudar a readherir el flujo y la segunda, produce una separacion de
éste. Para este perfil aerodinamico el efecto fue de separacion de flujo.

Las variaciones del punto de separacion de flujo con el numero de Reynolds son
pequefas, del orden del 1 %, por lo que pueden considerarse despreciables en el
aumento del arrastre aerodinamico del perfil debido a la regién de flujo separado. La
figura 4.2 muestra que incrementar el numero de Reynolds retarda el punto de
separacion, al cambiar de Req a Re; y de Re; a Resz disminuye la zona de flujo
separado en 0.5 cm.

La figura 4.2 muestra que el incremento del numero de Reynolds produce un
desplazamiento del punto de separacion de flujo hacia el borde de entrada, el
desplazamiento no es constante sino que tiene un incremento diferente en cada
condicién. Esto se puede ver comparando las posiciones de las graficas para Req
contra la Re; y la grafica Re, contra la Res, el cambio de posicién del punto de
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separacion es mayor entre las dos primeras. Por lo tanto, el incremento del numero
de Reynolds produce un aumento de la zona de flujo separado, no obstante el
aumento de esta zona se ve frenado directamente con el incremento del numero de
Reynolds.

La figura 4.3 muestra el punto de separacion de flujo contra el angulo de ataque
para un nivel de turbulencia de 10 %. El comportamiento de la posicién del punto de
separacion de flujo en funcién del angulo de ataque y del numero de Reynolds es
semejante al obtenido para el primer nivel de turbulencia.

——Rel =189 000

——Re2 =315 000

Re3 =440 000

o

Figura 4.3. Punto de separacion de flujo para Tu =10 %.

El efecto del nivel de turbulencia retarda el punto de separacion de flujo en 1.5 %
para los dos angulos de ataque mayores de la matriz experimental, no obstante,
tiene un efecto contrario para los dos angulos menores, esto se explica con la
magnitud del gradiente de presion adverso de la region de flujo separado.

La figura 4.4 muestra el punto de separacion de flujo para dos niveles de
turbulencia, 0.5 % y 10 %. Para los angulos de ataque 11° y 17° la cantidad de
momento lineal de una particula en la vecindad de la pared, es pequefio debida al
gradiente de presién adverso intenso caracteristico de angulos de ataque grandes.
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Figura 4.4. Separacion de flujo influenciado con el nivel de turbulencia (Tu; = 0.5 %, Tu, =10

%).
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El incremento del nivel de turbulencia crea una componente de velocidad sobre esa
particula que incrementa su cantidad de momento lineal retardando su frenado total,
como se muestra en la figura 4.4 para el angulo de ataque de 17°, donde el punto
de separacion esta a una distancia mas alejada del borde de entrada para el nivel
de turbulencia 10 %.

Para los angulos de ataque 0° y 5°, el incremento del nivel de turbulencia crea una
capa limite turbulenta e inestable que da como resultado una zona de transicion
temprana que favorece la separacion de flujo. El incremento del nivel de turbulencia
tiene el mismo efecto descrito anteriormente para los tres numeros de Reynolds,
(figura 4.4). Esto es una ventaja para el perfil aerodinamico S830 porque disminuye
su zona flujo separado dando lugar a una perdida aerodinamica menor.

4.2 Capa limite.

La figura 4.5 muestra los perfiles de velocidad de capa limite a dos niveles de
turbulencia, 0.5 % y 10 % a un Reynolds de 440 000 y un angulo de ataque de 11°.
El nivel de turbulencia produce un aumento del espesor de capa limite promedio del
0.65 %. El espesor de capa limite fue 0.3 mm mayor para el nivel de turbulencia de
10 %, esto se debe a movimiento desorganizado de particulas de fluido que al
chocar entre si producen un crecimiento del espesor de capa limite por transmision
de cantidad de movimiento.

El intercambio de cantidad de movimiento mas fuerte entre las particulas de fluido
en el nivel de turbulencia de 10% produce que las particulas mas cercanas a la
pared del alabe tengan velocidades mayores que en 0.5 %, esto se nota
comparando las pendientes de los perfiles de velocidad cerca de la pared de las
figuras 4.5a y b. La pendientes de los perfiles de velocidad de la grafica (4.5a) son
menores que las pendientes de los perfiles de velocidad de la grafica (4.5b), esto
sugiere que las velocidades cerca de la pared son mayores para el nivel de
turbulencia de 10 %.

El comportamiento de la capa limite en funcion del angulo de ataque para los tres
numeros de Reynolds y 0.5 % de turbulencia se muestra en la figura 4.6. Las
graficas muestran el espesor de capa limite en funcion de su ubicacién con respecto
a la cuerda tomando como origen el borde de entrada. El espesor de capa limite
incrementa con el angulo de ataque, el incremento en cada angulo de ataque es de
decimas de milimetro, el espesor minimo fue de 0.4 mm medido a 0.026c.
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a) Perfiles de velocidad de capa limite, Re = 440 000, a = 11°, Tu = 0.5 %.
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b) Perfiles de velocidad de capa limite, Re = 440 000, a = 11°, Tu = 10 %.

Figura 4.5. Perfiles de velocidad de capa limite.

En la zona préoxima al punto de separacién de flujo el borde de capa limite tienden a
separarse. El espesor de capa limite varia directamente con el angulo de ataque,
siendo el mayor para Re =440 000y a = 17° con 19.6 mm, (figura 4.6c).

El incremento de capa limite en los puntos cercanos al borde de salida se debe al
incremento del nivel de turbulencia. El nivel de turbulencia dentro de la capa limite
incrementa hacia el borde de salida. El espesor maximo se midié siempre en el
punto 17s, este resulto incrementado con el numero de Reynolds y el angulo de
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ataque. La region de separacién de flujo siempre fue mayor para el nivel de

turbulencia de corriente libre de 10 %.
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a) Espesores de capa limite para Re = 189 000 y Tu = 0.5%.
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b) Espesores de capa limite para Re =315 000y Tu = 0.5%.
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c) Espesores de capa limite para Re = 440 000 y Tu = 0.5%.

Figura 4.6. Espesores de capa limite en funcién del angulo de ataque.
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El espesor de capa limite varid inversamente con el numero de Reynolds. El
espesor minimo se midid a 0° de angulo de ataque, a 0.5 cm del borde de entrada y
fue de 0.4 mm para Req = 189 000, 0.5 mm en Re; = 315 000 y 0.8 mm en Re3 =
440 000. El espesor maximo fue medido a una distancia de 17 mm desde el borde
de entrada, con un valor de 11.6 mm, 13.6 mm, y 19.6 mm para cada numero de
Reynolds respectivamente, para el angulo de ataque de 17°.

El borde de capa limite es afectado por la regidn de flujo separado. Cuando el punto
de separacion de flujo avanza hacia el borde de entrada, el borde de capa limite se
incrementa en la zona de flujo separado. Para los tres numeros de Reynolds usados
en las pruebas, el borde de capa limite permanece practicamente constante en la
region de flujo adherido, variando solo algunas decimas de milimetro, tabla 4.1, no
obstante en la regién de flujo separado, el incremento es funcién del punto de
separacion de flujo.

Tabla 4.1. Espesores de capa limite para Tu = 0.5 %.

Rel Re2 Re3

s (mm) al a2 a3 ol al a2 a3 o4 al o2 o3 a4
0.5 0.8 0.9 1.1 14 0.8 1.2 1.6 2 1.2 1.6 2 2.2
3 1 13 14 2 1.2 1.8 2 2.4 1.8 2.2 2.4 2.6
5.94 1.8 2.2 1.8 2.4 14 2.2 2.4 2.8 2.4 2.6 2.8 2.8
8.85 2.2 2.4 2.4 3 1.8 2.4 2.8 3.2 2.6 2.8 3 3.2
11.76 2.6 2.8 2.8 3.4 2.4 2.8 3.2 3.8 2.8 3.2 3.6 4
14.6 2.8 3.5 4 6 2.8 3.5 4.2 6 3.4 3.7 4.4 8
17 5 7 8.7 14 4 5.8 6.8 12 4.7 7.2 9.7 20

Los perfiles de velocidad y el borde de capa limite para Reynolds de 189 000 y dos
niveles de turbulencia, 0.5 % y 10 %, se muestran en la figura 4.7. Las figuras de la
(4.7a) muestran las graficas de los resultados de las mediciones de los perfiles de
velocidad para el nivel de turbulencia de 0.5 %, la gréaficas (4.7b) son a 10 % de
turbulencia.

El espesor de capa limite tiene el mismo comportamiento entre los dos niveles de
turbulencia, la diferencia es la magnitud del espesor. Hay un espesor mayor en la
condicion de 10 % para los cuatro angulos de ataque. El espesor también depende
del numero de Reynolds, para valores altos de éste, el espesor de capa limite
tiende disminuye 0.45 % cuando el nivel de turbulencia se incrementa.
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Figura 4.7. Perfiles de velocidad para Re = 189 000, a = 0°.
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El espesor de capa limite vari6 inversamente con el numero de Reynolds. El
numero de Reynolds es funcién de la velocidad del flujo. EI niumero de Reynolds
local en cada punto de medicién, varia con la posicion medida desde el borde de
entrada, esto implica que el espesor de capa limite en el perfil aerodinamico S830
se comporte distinto al de una placa plana.

En una placa plana la velocidad de corriente libre es constante a lo largo de ésta.
En el perfil aerodinamico la velocidad de corriente es modificada cuando el flujo
entra en la regién del alabe. Las lineas de corriente son aceleradas sobre el lado
de succion, la aceleracion va en aumento desde el punto de estancamiento hasta
llegar un otro punto de curvatura maxima, a partir del cual las lineas de empiezan
a ser desaceleradas.

La aceleracion de las lineas de corriente al entrar en la region del alabe se
encuentra comparando los perfiles de velocidad. Los perfiles de velocidad se
vuelven mas grandes al avanzar hacia el borde de salida, la capa limite esta
limitada por una corriente de velocidad constante que es diferente a la velocidad
de corriente libre tal como sucederia en una placa plana.

La tabla 4.2 muestra las magnitudes de las velocidades en la parte plana de los
perfiles de velocidad graficados en la figura 4.7, para Re = 189 000 y Tu = 0.5%.

Tabla 4.2. Magnitud de la velocidad en la parte plana de los perfiles de capa limite.

VELOCIDAD (m/s)

POSICION| a=0° a=5° | a=11°| a=17°
2s 10.6 15.01 18 16
4s 14 17.7 21.5 17.7
5s 14.6 30.3 34.8 30.3
6s 15.4 20.8 18.8 20.4
7s 16.6 19.2 19.4 19.24
8s 19.9 18.4 20 17.8
9s 18.6 17.8 17.5 17.3
10s 17.8 17.7 18.8 16.2
11s 17.4 17.7 19.6 17.1
12s 17.17 17.5 12.2 17.8
13s 16.8 17.1 10.8 18.4
14s 16.7 16.6 10.4 17.2
15s 15.4 14.5 9.3 11.1
17s 15.1 14.2 11.5 14.2

80



CAPITULO IV. ANALISIS DE RESULTADOS.

La velocidad de corriente libre para la primera condicion de flujo fue de 15 m/s,
ésta velocidad se mantuvo constante para los cuatro angulos de ataque de la
Tabla 4.2. Para 0° el punto de estancamiento se encuentra practicamente en el
borde de entrada, en este punto la velocidad de las particulas es cero debido a la
desaceleracion de la corriente libre. Conforme el flujo avanza hacia el borde de
salida experimenta un cambio de velocidades fuera del borde de capa limite para
cada punto de medicion, es decir la magnitud de la velocidad en la parte plana de
los perfiles de velocidad de capa limite varié con respecto a la cuerda, (Tabla 4.2).

Las velocidades fuera del borde de capa limite son menores de la velocidad de
corriente libre en una regién pequefia de los bordes de entrada y de salida. En la
parte media del perfil, las velocidades de flujo son mayores a la velocidad de
corriente libre, teniendo un maximo en el punto de mayor curvatura sobre el lado
de succién con respecto a un plano paralelo a la corriente libre.

La velocidad de flujo maxima se incrementa con el angulo de ataque como lo
muestran los datos de la tabla (4.2). El punto de maxima curvatura cambia
también con el angulo de ataque, por lo que la velocidad de flujo maxima avanza
hacia el borde de entrada conforme el angulo de ataque se incrementa.

La magnitud de la velocidad de flujo maxima puede ser mayor a dos veces la
velocidad de corriente libre como se muestra en la tabla (4.2) para 5° y 11° en la
posicion 5s. El nivel de turbulencia dentro de la capa limite varié en funcion de la
magnitud de la velocidad de flujo en cada punto sobre el lado de succién del perfil.

La figura 4.8 muestra los resultados de las mediciones de los perfiles de
turbulencia sobre el lado de succion del alabe para Reynolds de 189 000 y dos
niveles de turbulencia, 0.5 % y 10 %.

Los perfiles de turbulencia tienen un comportamiento semejante a los perfiles de
velocidad en la region comprendida entre la pared del alabe y el borde de capa
limite. El perfil de turbulencia empieza con un valor cero en la pared y continua
creciendo hasta llegar a un valor maximo ubicado entre el limite de flujo libre y la
zona viscosa. Después de este punto, el nivel de turbulencia empieza a decrecer,
hasta llegar al valor de turbulencia de corriente libre. Este comportamiento se
sigue en todos los perfiles de turbulencia medidos en la regién de flujo adherido; el
comportamiento es distinto en la region de flujo separado.

Con los perfiles de turbulencia de la figura 4.8 es posible trazar el borde de capa
limite dentro de la region de flujo adherido uniendo todos los picos de los perfiles
de turbulencia. Esta caracteristica se debe al cambio brusco del perfil de velocidad
entre la zona viscosa y de corriente libre que marca el borde de capa limite.

El borde de capa limite se caracteriza por un intercambio fuerte de cantidad de
movimiento entre las particulas de las zonas viscosa y de corriente libre, este
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proceso produce un incremento de las fluctuaciones de velocidad que da origen al
pico de turbulencia medido con el sistema de hilo caliente.

En la figura 4.8 se observa que el valor del nivel de turbulencia dentro de la capa
limite depende de la turbulencia de corriente libre, para el nivel de turbulencia de
10 % se obtuvieron perfiles de turbulencia mas grandes que para 0.5 %. La
turbulencia dentro de la capa limite fue funcion de la velocidad y de la posicién
sobre el lado de succion, los puntos del barrido de velocidad dentro de la capa
limite que registraron magnitudes mas pequefias de igual manera mostraron un
nivel de turbulencia bajo.

El nivel de turbulencia dentro de la capa limite fue en aumento desde el borde de
entrada hasta el borde de salida, el valor menor fue de 0.4 % en el punto 2s a 0°
de angulo de ataque a un Reynolds de 189 000 y el mayor fue de 67 % en el punto
17s a un Reynolds de 440 000. Los perfiles de turbulencia en la region de flujo
separado son de la misma magnitud para los dos niveles de turbulencia de
corriente libre. La turbulencia de corriente libre no tiene influencia sobre el valor
maximo del nivel de turbulencia en cada uno de los puntos de medicién ubicados
dentro de la region de flujo separado.

y (mm), v (M's)

100
x (mm), u (m/s)
b) Tu=10%

Figura 4.8. Perfiles de turbulencia para Re = 189 000, a = 0°.
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Los resultados demuestran que la capa limite del perfil aerodinamico S830 varia
en funcién del numero de Reynolds, el angulo de ataque y del nivel de turbulencia.

La figura 4.9 muestra una comparacion del perfil de velocidades medido a 90% de
la cuerda del alabe sobre el lado de succidén obtenidos en este trabajo y por
Yachen. El espesor de capa limite es del mismo orden de magnitud en los dos
perfiles aerodinamicos, el S830 y el NACA0012.
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Figura 4.9. Perfiles de velocidad de capa limite a 90% de la cuerda.

Comparando los dos resultados, se concluye que el espesor de capa limite medido
en este trabajo se encuentra en la realidad, notando que el error obtenido en las
mediciones en minimo y los resultados son confiables.
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4.3 Distribucion de presiones.

La figura 4.10 muestra una fotografia de las columnas de agua generadas por las
presiones estaticas sobre el alabe a un Re = 440 000, 0° de angulo de ataque, 0.5
% de turbulencia y una inclinaciéon del mandémetro de 40°.

ﬂ\_\\\\\.m\\\\ (1

II\L HH!

Figura 4.10. Medicion de distribucion de presiones estaticas.

La figura 4.11 muestra las curvas de las distribuciones de presion para un
Reynolds de 189 000 y 0.5 % de turbulencia. La magnitud de la presion estatica en
la superficie del alabe se incremento directamente con el angulo de ataque, el
valor de la presion se hace mas grande en la regidn cercana al borde de entrada.

El valor minimo obtenido para el Reynolds 189 000 fue de -641 Pa, -1 502 Pa para
el Reynolds de 315 000, y -4 503 Pa y para el Reynolds de 440 000, todos
localizados en el punto 1s a 17° de inclinacion y 10% de turbulencia.

Las presiones del lado de succion y del lado de presion son ambas negativas, esto
es debido a que las pruebas fueron hechas en la seccidn de prueba de succion del
tunel de viento.
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Las curvas de presién sobre el lado de succion disminuyen su magnitud mientras
el angulo de ataque es incrementado, al contrario, las curvas de presion sobre el

lado de presién incrementan su magnitud. Este comportamiento se debe al
crecimiento de las fuerzas que actuan sobre el alabe, el area comprendida entre
las curvas de presidon sobre el lado de succion y el de presidon representan la
resultante mayor se da cuando el alabe se encuentra a un angulo de ataque de

magnitud de la fuerza resultante sobre el alabe. De la figura 4.11, la fuerza
17°.
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El comportamiento de las distribuciones de presion con el nimero de Reynolds se
muestra en la figura 4.12. El lado de succion sufre una disminucion de las
presiones estaticas mientras que el lado de presion incrementa su magnitud. La
variaciéon mayor se da en el lado de succion, en promedio 205 Pa, en el lado de
presion la variacion promedio de incrementar el numero de Reynolds fue de 125
Pa.

1 i i i I i i i i i
] 0.1 (I D3 0.4 DA 06 07 0a (IR 1
Eriw

Figura 4.12. Distribuciones de presién para Tu=0.5 % y a =5°.

En orden de magnitud, las variaciones de las presiones estaticas en el perfil
aerodinamico S830 debidas al cambio del angulo de ataque son mayores que las
variaciones debidas al cambio del numero de Reynolds.

La figura 4.13 muestra el comportamiento de la distribucion de presion con el nivel
de turbulencia. El nivel de turbulencia produjo una disminucién de presion sobre el
lado de succidon y un incremento sobre el lado de presion. Este comportamiento
produjo una reduccién de la fuerza resultante sobre el alabe lo que redujo su
eficiencia aerodinamica.

Las presiones estaticas son funcion directa de la velocidad de flujo sobre el alabe.
De la figura 4.13 se observa que la velocidad de flujo es incrementada con el nivel
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de turbulencia para producir presiones estaticas de menor magnitud en el lado de
succion.

0 0.1 0.z 0.3 0.4 0A 0 07 0Aa oa 1
i

Figura 4.13. Distribuciones de presién para Re =189 000 y a = 11°.

4.4 Coeficiente de sustentacion.

Los coeficientes de sustentacion fueron calculados a partir de las distribuciones de
presion estatica en las superficies del alabe mediante la integracién de todas las
componentes empleando el método del trapecio. Los resultados son mostrados en
figuras del coeficiente de sustentacion contra el angulo de ataque.

La figura 4.14 muestra las los coeficientes de sustentacion contra el angulo de
ataque para los dos niveles de turbulencia, 0.5% y 10%. El coeficiente de
sustentacion aumentd con el angulo de ataque Para la curva Re; de la figura
4.14a, el valor minimo obtenido fue de 0.38 a 0° y el maximo de 1.13 a 11°.

De acuerdo a la figura 4.14, la zona lineal del perfil aerodinamico S830 se
encuentra en el intervalo de 0° a 11° del angulo de ataque. La pendiente de esta
zona vario linealmente con el numero de Reynolds, siendo la mayor para Re = 440
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000. La zona lineal depende del punto de separacion de flujo, y de su velocidad de
avance conforme el angulo de ataque es incrementado. Entre 11° y 17°, el perfil
aerodinamico entré en pérdida y empezd a perder sustentacion como se observa
en la curva decreciente del coeficiente de sustentacion para los tres numeros de
Reynolds.
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Figura 4.14. Coeficientes de sustentacién del perfil S830
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Para los tres numeros de Reynolds, el coeficiente de sustentacion mayor se
obtuvo a 11° de angulo de ataque. Ademas de la pérdida de sustentacion con el
angulo de ataque y el numero de Reynolds, el aumento en el nivel de turbulencia
produce la misma decadencia. Comparando las figuras 4.14a y 4.14b, la
sustentacion correspondiente a cada numero de Reynolds de la figura 4.13a
decrece cuando el nivel de turbulencia es aumentado a 10%. La mayor pérdida de
sustentacion se dio para los angulos mayores, 11° y 17°, esto se debe a que la
region de flujo separado es mayor, produciendo pérdida de sustentacion por una
disminucion de la presion estatica. La disminucion de sustentacion promedio fue
del 8% al pasar del nivel de turbulencia de 0.5 % a 10 %.

La figura 4.15 muestra las curvas del coeficiente de sustentacién para dos niveles
de turbulencia, 0.5 % y 10 %. El nivel de turbulencia tuvo mayor efecto en la
pérdida de sustentacion para los angulos de ataque menores, 0° y 5° para los
angulos 11° y 17°, el nivel de turbulencia tuvo menor influencia en la pérdida de
sustentacion.

La caida de sustentacion para los angulos menores se debe a la disminucion de
las presiones estaticas en la superficie por un engrosamiento del espesor de capa
limite. En angulos mayores, sucede el mismo fenomeno de engrosamiento de
capa limite, no obstante, debido a la mayor inclinacion, la componente de
sustentaciéon es de mayor magnitud y es favorecida por un aumento del gradiente
de presién adverso generado por la separacién de flujo.

1.2

=—Tu=0.5%
=l=Tu=10%

0123456 7 8 951011121314151617
a

Figura 4.15. Coeficientes de sustentacidon para Re = 189 000.
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4.5 Coeficiente de arrastre.

El coeficiente de arrastre fue calculado con los datos de distribucion de presiones
usando una integracion de las componentes de arrastre mediante el método del
trapecio. Los resultados fueron graficados en funcidon del angulo de ataque. La
figura 4.16 muestra las curvas del coeficiente de arrastre contra el angulo de
ataque para los tres numeros de Reynolds.
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Figura 4.16. Coeficiente de arrastre del perfil S830.

90




CAPITULO IV. ANALISIS DE RESULTADOS.

El coeficiente de arrastre mostré un incremento mas significativo con el angulo de
ataque, el valor minimo de fuerza de arrastre para el modelo de alabe de 50 cm de
envergadura fue de 4N para Re = 189 000, Tu = 0.5% y a = 0° el valor maximo
fue de 92 N para Re = 440 000, Tu=10% vy a = 17°.

El coeficiente de arrastre se vio afectado principalmente por la regién de flujo
separado, la zona de flujo separado para los dos angulos de ataque 0° y 5° abarca
una region pequefa del alabe dando lugar a que el arrastre aerodinamico no sea
tanto afectado por el gradiente de presion adverso, esto se ve en el incremento del
coeficiente de sustentacion al pasar de 0° a 5° que es de apenas del 3 %. No
obstante, al cambiar de 5° a 11° y de 11° a 17° el aumento del arrastre
aerodinamico es de 6 %, este cambio significativo es provocado por el crecimiento
de la regidn de flujo separado que aumenta la componente de arrastre.

La figura 4.17 muestra la influencia del nivel de turbulencia en el incremento del
arrastre aerodinamico. El nivel de turbulencia tiene mas influencia sobre el arrastre
aerodinamico en los angulos de ataque mayores, la curva de arrastre para 10 %
de turbulencia se muestra mas separada que la de 0.5 % en los angulos de ataque
11°y 17°. El incremento del coeficiente de arrastre es de 1.5 % para 0° y 5°, y de
2.5 % para 11°y 17°.
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Figura 4.17. Coeficientes de arrastre para Re = 189 000.

El incremento mayor en los angulos de ataque 11° y 17° se debe una region de
flujo separado mayor y las componentes de arrastre sobre el lado de succidén son
las de mayor magnitud sobre toda la superficie del alabe por la geometria del
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perfil, por lo tanto, el incremento del gradiente de presion adverso en esta region,
facilita un incremento marcado para angulos grandes.

4.6 Relacion C./Cp.

La relacion C./Cp es un parametro que puede ser utilizado para evaluar la
eficiencia aerodinamica de un perfil. Esta resume todos los efectos de la
turbulencia, el espesor de capa limite y el punto de separacién de flujo en la
pérdida de eficiencia aerodinamica. Para el caso de turbinas edlicas rapidas de eje
horizontal se requiere de relaciones mayores de 100 [3] para garantizar que se
tendra un rendimiento por arriba del 50 %.

La figura 4.18 muestra las gréaficas de C,/Cp contra el angulo de ataque para los
dos niveles de turbulencia de las pruebas experimentales.
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Figura 4.18. Relacién C,/Cp del perfil S830.
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La relacion de C./Cp se incrementa con el numero de Reynolds, para un nivel de
turbulencia dado, el incrementar este parametro, disminuye la region de flujo
separado y con ello el arrastre aerodinamico producido por el gradiente de presién
adverso, siempre que el angulo de ataque no exceda de un valor critico a partir del
cual, cualquier aumento del numero de Reynolds originara una region de flujo
separado mayor.

El aumento de nivel de turbulencia hasta un 10% produjo una pérdida de la
relacion C./Cp del 13 % con respecto del valor de turbulencia de 0.5 %, (figura
4.18). La pérdida de sustentacion se debe a dos cusas, pérdida de sustentacion y
aumento del arrastre aerodinamico por el avance del punto de separacién de flujo
hacia el borde de entrada.

El punto maximo de las curvas de C,/Cp de la figura 4.18 corresponde al angulo
de ataque de rendimiento aerodinamico maximo. El angulo de ataque de 11° es
angulo 6ptimo para que el perfil aerodinamico desarrolle su mejor desempeno. A
este angulo se obtiene la maxima fuerza de torque necesaria para mover la
turbina, (ver figura 2.1).

El angulo de ataque correspondiente al punto maximo de las curvas de C./Cp
permanecié practicamente constante para los tres numeros de Reynolds y es
independiente del nivel de turbulencia.

La relacion C /Cp depende ademas del régimen de flujo, de la geometria del perfil
aerodinamico, no toda la superficie del alabe produce la misma contribucién a la
sustentacion o al arrastre, la figura 4.19 muestra las componentes de sustentacion
y arrastre en el perfil aerodinamico S830.

La figura 4.19 muestra las contribuciones de sustentacion y arrastre sobre el lado
de succidn del perfil aerodinamico S830 para un Re = 315000, Tu =10 % y a =
11°. Las componentes de L y D varian en funcién de la tangente a la superficie del
alabe, cerca del borde de entrada la pendiente de la superficie es grande, por lo
que la componente de arrastre tiene su valor minimo en la direccion corriente
arriba mientras que la de sustentacion tiende a cero, en el primer punto de la curva
de arrastre el valor de D es -4.66 N mientras que el de sustentaciéon es de 0.086 N.

En el borde de entrada la componente de arrastre tiene su minimo valor, a partir
de este empieza a incrementarse, hasta llegar a cero. En el punto donde el
arrastre es cero, la componente de sustentacion tiende a su valor maximo,
ubicado a 4.5 cm de la cuerda, en este punto L tiene un valor de 3.72 N. Después
de este valor, las componentes de sustentacion decrecen por un incremento de la
pendiente de la superficie, caracteristica para la region cercana al borde de salida
y angulos grandes.
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CAPITULO IV. ANALISIS DE RESULTADOS.

Figura 4.19. Componentes de L y D sobre el lado de succién.

La componente de sustentacion es de mayor magnitud que la de arrastre desde el
borde de entrada hasta el punto donde las dos curvas se cruzan. La region
comprendida entre el punto de cruce y el borde de salida es la que mas contribuye
a la pérdida de la relacion de C /Cp. Esta pérdida se atribuye al incremento de la
zona se separacion que produce un gradiente de presion adverso intenso que
favorece al incremento de la fuerza de arrastre total.
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CONCLUSIONES

En este trabajo se hizo un estudio experimental de capa limite, separacion de flujo,
fuerzas de sustentacion y fuerzas de arrastre en el perfil aerodinamico S830 para
evaluar su comportamiento a dos niveles de turbulencia. Este estudio consistié en
llevar a cabo un analisis de la influencia del espesor de capa limite en la pérdida
de eficiencia aerodinamica en funcion de la relacién C/Cp.

El espesor de capa limite vario inversamente con el numero de Reynolds, el
espesor minimo se mido a 0° de angulo de ataque y 0.5 % de turbulencia, a 0.5
cm del borde de entrada y fue de 0.4 mm para Re4 = 189 000, 0.5 mm en Re; =
315 000 y 0.8 mm en Re3; = 440 000. Mientras que el espesor maximo fue medido
a 18.9 cm del borde de entrada con un valor de 11.6 mm, 13.6 mm, y 19.6 mm
respectivamente, para el angulo de ataque de 17°y 10 % de turbulencia.

El punto de separacion de flujo vario en funcién del espesor de capa limite, el
punto de separacién se localizé mas proximo al borde de entrada para la condicidon
de maximo espesor de capa limite medido, es decir, para Re = 440 000, a = 17°y
Tu = 10%, este fue ubicado a 7 cm del borde de entrada. Para esta condicién, se
obtuvo el mayor coeficiente de sustentacion, con un valor de 1.505 debido a que
en esta condicién se encontro la regidn mas grande de flujo separado.

El espesor de capa limite al igual que el punto de separacion de flujo vario en
funcion del nivel de turbulencia dentro de la capa limite. El nivel de turbulencia de
la capa limite tuvo un crecimiento al ir del borde de entrada al borde de saliday a
su vez, fue funcion del numero de Reynolds y del angulo de ataque. El nivel de
turbulencia menor de capa limite se obtuvo a 0.5 cm del borde de entrada a Re1 =
189 000, Tu = 0.5 % y a = 0° con un valor de 0.4 %. El nivel de turbulencia mayor
se obtuvo a 18.9 cm del borde de entrada para Re2 = 440 000, Tu =10 % y a =
17° con un valor de 67 %.

Los coeficientes de sustentacion mas elevados se hallaron para el angulo de
ataque de 11°y 0.5 % de turbulencia, estos fueron de 0.85, 1.12 y 1.33 para Re4 =
189 000, Re; = 315 00 y Rez = 440 000 respectivamente. No obstante, redujeron
su valor al pasar a 10 % de turbulencia, quedando en 0.83, 0.98 y 1.12
respectivamente.

Las relaciones de C,/Cp mayores fueron halladas para el angulo de ataque de 11°
para todas las condiciones de flujo. Esta relacion tuvo un comportamiento lineal
con el numero de Reynolds, obteniéndose 109, 115y 122 para Req = 189 000, Re>
= 315 00 y Re3 = 440 000 respectivamente y 0.5 % de turbulencia. El valor de
C./Cp se redujo al aumentar el nivel de turbulencia al 10 %, obteniéndose valores
de 85, 89 y 96 respectivamente.
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El perfil aerodinamico S830 mostré un buen comportamiento aerodinamico para el
nivel de turbulencia de 10%. Esto lo hace util para aplicaciones de
aprovechamiento de la energia eodlica en emplazamientos con niveles de
turbulencia altos. Para su mejor desempeio, se debe tomar las mejores
condiciones de operacion al momento de usarlo para el disefio de una turbina
eolica, estas son Re =440 000 y a = 110.
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APENDICES




APENDICE A. PERFILES DE CAPA
LIMITE.

PERFILES DE VELOCIDAD DE CAPA LIiMITE, Re = 440 000, Tu =
0.5 %.
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Figura A.1 Perfiles de velocidad, a = 0°.
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Figura A.2 Perfiles de velocidad, a = 5°.
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Figura A.3 Perfiles de velocidad
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Figura A.4 Perfiles de velocidad
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PERFILES DE VELOCIDAD DE CAPA LIiMITE, Re = 440 000,Tu = 10 %.
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Figura A.5 Perfiles de velocidad, a = 0°.

Figura A.6 Perfiles de velocidad, a = 5°.
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Figura A.7 Perfiles de velocidad, a = 11°.
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Figura A.8 Perfiles de velocidad, a = 17°.

103



APENDICE B. PERFILES DE
TURBULENCIA DE CAPA LIMITE.

PERFILES DE TURBULENCIA, Re =440 000, Tu = 0.5 %.
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Figura B.1 Perfiles de turbulencia, a = 0°.
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Figura B.2 Perfiles de turbulencia, a = 5°.
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Figura B.3 Perfiles de turbulencia, a = 11°.

Figura B.4 Perfiles de turbulencia, a = 17°.
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10 %.

PERFILES DE TURBULENCIA, Re = 440 000, Tu

= 0°.

Figura B.5 Perfiles de turbulencia, a

Figura B.6 Perfiles de turbulencia, a

Figura B.7 Perfiles de turbulencia, a = 11°.
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Figura B.8 Perfiles de turbulencia, a = 17°.
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APENDICE C. DISTRIBUCION DE
PRESIONES.

DISTRIBUCION DE PRESIONES PARA Tu = 0.5 %.
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Figura C.1 Coeficientes de presién, Re = 189 000.
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Figura C.3 Coeficientes de presiéon, Re = 440 000.
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DISTRIBUCION DE PRESIONES PARA Tu = 10 %.
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Figura C.4 Coeficientes de presién, Re = 189 000.
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Figura C.5 Coeficientes de presién, Re = 315 000.
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Figura C.6 Coeficientes de presion, Re = 440 000.
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